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Я перевёл книгу в свой формат, исправив ряд мелких ошибок. Вероятно, у меня эта книга смотрится хуже, чем в космобиблиотеке, откуда я её скачал, т. к. оригинала у меня нет-Хл.
Макс Валье
Полет в 
мировое пространство.
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Предисловие к русскому изданию
Эта книга написана одним из деятельнейших работников в области техники ракетного движения и пропагандистов идеи межпланетных перелетов. При пуске сконструированного им ракетного автомобиля, питаемого жидким горючим, он погиб 17 мая 1930 г. 

За семь лет эта книга выдержала в Германии шесть изданий. Такой успех был вызван не только огромным интересом читателей к увлекательнейшей проблеме полета в мировое пространство, но и крупными достоинствами самой книги. Наибольшим из них является его уменье в сравнительно доступной форме изложить механическую сущность и окончательные цифровые результаты самых трудных частей этой проблемы. 

Это потребовало от автора широкого кругозора и основательного знакомства с целым рядом научных и технических дисциплин: астрономией, геофизикой, теоретической и небесной механикой, авиационной и ракетной техникой, баллистикой и др. Нелегкая задача эта облегчалась тем, что автор был по образованию астрономом, а по военной специальности — летчиком. 

Несмотря на свой сравнительно небольшой объем, книга чрезвычайно богата содержанием. Поэтому она с большой пользой сможет быть прочитана не только широкими кругами читателей, интересующихся проблемой межпланетных путешествий, но и специалистами-конструкторами ракет, ракетных моторов, самолетов и т. п. 

Специалисты найдут в ней ряд ценных указаний, что, с одной стороны, даст им возможность не решать заново задач уже решенных, а с другой стороны, наведет их на мысль о постановке, доработке и решении новых задач. 

Замысел книги отличается простотой и стройностью. Автор начинает с разбора препятствий, которые предстоит преодолеть для того, чтобы осуществить полет в мировое пространство (тяготение, пустота и холод мирового пространства, космические расстояния и сопротивление воздуха). Затем он рассматривает имеющиеся в нашем распоряжении технические средства для достижения этой цели (метательные машины, пушки и ракеты), совершенно правильно отдавая предпочтение ракетам. После этого он дает краткий очерк эволюции ракеты, начиная от пороховой фейерверочной ракеты и кончая ракетным кораблем вселенной. 

В оригинале книга Валье по причинам, указанным автором в его предисловии, была лишена возможности нормального роста при ее переизданиях. В результате этого в 6-м издании она утратила внутреннюю стройность главным образом благодаря тому, что написанные позднее остального содержания книги главы о езде и полетах с помощью ракет оказались вставленными после главы, посвященной краткому изложению проектов космических ракетных кораблей. При редактировании русского перевода этот дефект был учтен и естественная последовательность изложения восстановлена. 

В основу предлагаемой вниманию читателей книги был положен перевод напечатанного в 1925 г. 2-го издания оригинала, объем которого составляет лишь треть объема появившегося в 1930 г. 6-го издания книги М. Валье, вышедшей уже под новым заглавием «Ракетное движение» (Raketenfahrt). Однако по причине, указываемой ниже, в русском издании сохранено название первых изданий оригинала «Полет в мировое пространство как техническая возможность» (Der Vorsfoss in den Weltenraum eine technische Moglichkeit). Один только этот рост объема книги за семилетие красноречиво свидетельствует о значительности успехов, достигнутых за последнее время в области техники ракетного движения. Это обусловило необходимость столь существенных дополнений первоначально сделанного перевода 2-го издания, что в настоящем виде русское издание гораздо ближе к 6-му изданию оригинала, чем ко 2-му его изданию. Кроме того, встретилась надобность написания двух новых разделов о проектах Н. И. Кибальчича и Ф. А. Цандера и в написании заново раздела о работах и проектах К, Э. Циолковского, с частичным использованием данных автора. Последнее вызвано тем обстоятельством, что автор, не владевший русским языком и вынужденный поэтому довольствоваться при написании своей книги лишь недостаточно точными пересказами результатов исследований нашего знаменитого соотечественника, допустил ряд существенных пробелов и неточностей. 

Особое и притом достаточно большое место в книге занимают описания опытных пробегов ракетных автомобилей, дрезин, лодок и т.п., и полетов движимых ракетами моделей самолетов и планеров с пассажиром. В организации и проведении большинства этих опытов автор принимал активное участие. Очевидно, это и послужило причиной того, что эти главы в оригинале оказались перегруженными излишним количеством деталей. При переводе и редактировании ряд деталей второстепенного значения был опущен. Однако резкое сокращение этих глав представлялось нецелесообразным по следующим причинам: 

1) описанные опыты как бесспорно доказавшие техническую осуществимость наземного и воздушного ракетного транспорта несомненно обладают большой значимостью; 

2) несмотря на то, что формально они не относятся к теме книги, в действительности они представляют собой необходимый разбег для взлета на ракетном корабле в мировое пространство; 

3) сколько-нибудь подробное описание их на русском языке отсутствует; 

4) работы автора по освоению ракеты как двигателя заслуживают внимания еще и по тому, что борьба за успех этих работ стоила автору жизни. 

Учитывая естественный интерес читателей к личности и работам автора, в русском издании посвященный этому раздел книги выделен из состава главы, содержащей описания проектов космических ракетных кораблей, и помещен впереди текста в качестве его автобиографии. 

Введение, две последние главы и заключение, имеющиеся во 2-м издании оригинала, но отсутствующие в 6-м, в русском издании восстановлены и подразделены при этом на разделы подобно тому, как автор сделал это в 6-м издании во всех остальных главах своей книги. В последних главах автор, следуя в основном за Обертом и Годдардом, рисует картину будущих полетов в мировое пространство в последовательном их развитии. Несмотря на то, что текст этих глав в некоторых отношениях повторяет отдельные места первых глав нового издания и местами может произвести впечатление научно-фантастического романа, включение их представилось целесообразным. По сути дела они неотделимы от остального содержания книги, как излагающие перспективы дальнейшего развития ракетного летания. Их следует рассматривать не как вымысел писателя, но как домысел исследователя, много поработавшего в области усовершенствования ракет и освоения их как двигателей. По этим же соображениям, несмотря на оговорку автора в своей автобиографии о неточности некоторых рисунков, изготовленных по его идее, они в русском издании использованы. Общее количество рисунков несколько увеличено и часть из них заменена лучшими. 

Наряду с вышеперечисленными дополнениями по сравнению с текстом 6-го издания оригинала произведен ряд сокращений преимущественно в главах, не имеющих прямого отношения к основному содержанию книги. Значительным сокращениям подверглась глава об артиллерии, Совершенно выпущена глава о физиологической выносливости человека. Рекордные затяжные прыжки советских парашютистов и парашютисток показали с полной убедительностью, что положенные в основу изложения этой главы данные о предельной выносливости человеческого организма в смысле перенесения им усиленной тяжести совершенно устарели. Заменить же материал этой главы новым в настоящее время не представляется возможным в силу крайней бедности такового. Ввиду наличия в книгах Н. А. Рыннна и А. А. Родных подробных данных об истории ракеты, имеющаяся в 6-м издании оригинала соответствующая глава сильно сокращена и включена в качестве первого раздела в главу о технике ракеты. По тем же соображениям глава об истории идеи полетов в мировое пространство выпущена совершенно. Наиболее новый материал, включенный автором в его предисловие к 6-му изданию, расчленен и внесен в соответствующие разделы, что позволило выделить отдельный раздел о конструировании ракет с жидким горючим. 

Читателю, не знакомому с излагаемой темой, может показаться странным, почему в ней отсутствуют указания на работы, произведенные в области конструирования ракет после 1930 г. Объясняется это очень просто. Около этого года во всех странах одновременно на эти работы спустился почти непроницаемый покров военной тайны. Это имело своим следствием то положение вещей, что о позднейших работах ничего достоверного не известно, а проникающие от случая в случаю в газеты и журналы интригующие сообщения о новых достижениях в этой области заслуживают очень мало доверия. 

Тем из числа читателей этой книги, интерес которых к увлекательной проблеме полета в мировое пространство не будет полностью ею удовлетворен, укажем книги, имеющиеся на эту тему на русском языке. Из числа их прежде всего следует назвать своего рода энциклопедию по вопросам звездоплавания, вышедшую в 9 выпусках в 1928—1933 гг, под общим заглавием «Межпланетные путешествия». Она составлена и издана Н. А. Рыниным и в настоящее время уже представляет библиографическую редкость. Особенный интерес представляет 8-й выпуск ее «Теория космического полета», состоящий из переводов, извлечений и изложений классических работ по этому вопросу главным образом иностранных авторов. Описанию ракет посвящен 4-й выпуск «Ракеты и двигатели прямой реакции (история, теория и техника)». Достижения и перспективы развития авиации и артиллерии описаны в 6-м выпуске «Суперавиация и суперартиллерия». Выпуск 7-й целиком посвящен работам К. Э. Циолковокого. Оригинальные работы советских исследователей кроме трудов К. Э. Циолковского, перечисленных в соответствующем разделе, изложены в книгах Юр. Кондратюка «Завоевание межпланетных пространств» (1929), Ф. А. Цандера «Проблема полета при помощи реактивных аппаратов» (1932). Краткий очерк истории проблемы применения реактивных двигателей содержится в книге А. А. Родных «Ракеты и ракетные корабли» (1934). * 

* За время печатания настоящей книги вышли в свет оригинальные работы Н. К. Тиховравова «Ракетная техника» (1935) и С. П. Королева «Ракетный полет в стратосфере» (1935), сокращенный перевод книги Германа Ноордунга «Проблема путешествия в мировом пространстве» (1936) и составленный реактивной группой Военно-научного комитета ЦС Союза Осоавиахим СССР сборник «Реактивное движение» (1936). Кроме того ряд работ по теории и технике ракетного движения содержится в «Трудах Всесоюзной конференции по изучению стратосферы 31 марта - 6 апреля 1934 г.» (1935). (Прим. ред.) 

Тем же читателям, которым книга Валье покажется недостаточно понятной, советуем начать чтение с пользующейся заслуженной известностью, мастерски написанной и часто переиздаваемой книги Я. И. Перельмана «Межпланетные путешествия», а после нее перечитать книгу Валье. Обе эти книги охватывают один и тот же круг вопросов, но книга Перельмана написана доступнее. Они являются как бы первой и второй ступенью по трудности изложения; третьей же ступенью являются перечисленные выше оригинальные работы. 

При внимательном чтении книги Валье советским читателям могут показаться лишними частые упоминания некоторых деталей обстановки экспериментальных работ автора. Однако в действительности это не так. Неизбежная при капиталистическом строе крайне стеснительная и временами обидная материальная зависимость автора от усмотрения хозяев фирм Опель, Эйсфельд и др. являлась далеко не случайным явлением. Часто она вредила делу благодаря некомпетентности этих хозяев, требовавших нарушения конструктивных расчетов. Недопустимое использование по требованию владельца фирмы Эйсфельд чрезмерно сильной ракеты повлекло за собой аварию одной из ракетных дрезин. Отрицательную роль сыграл взгляд Опеля, согласно которому прижимание ракетного автомобиля к земле должно осуществляться благодаря его весу. Во всех же случаях, когда автор, добиваясь самостоятельности, стремился вести свою работу на строго научных основаниях, он бывал неизменно вынужден прерывать работу за отсутствием средств. Это повторялось при опытах и с ракетным автомобилем, и с ракетными санями, и с ракетным самолетом. Этот хронический недостаток средств на производство экспериментально конструкторских работ несомненно не мог не отразиться и на принятии мер предосторожности. Осмыслив это положение, мы убедимся в том, что самая гибель Валье не может быть целиком приписана случайности. До известной степени он явился жертвой ненормальных условий, сковывавших его инициативу. 

Риск был очевиден как автору, который упоминает об этом и в предисловии и во введении, так и другим. К. Э. Циолковский высказал по этому поводу следующее мнение: «Всякое дело, особенно такое грандиозное, всегда поглощает более денег и жертв, чем показывают предварительные расчеты. — Но дело замрет не на долго. Получен важный фактический материал и опытность. Найдутся продолжатели, свежие силы, взамен истощенных колоссальным напряжением». Это предвидение оправдалось не только в случае гибели Валье. В ночь на 11 октября 1933 г. при взрыве своей ракетной лаборатории погиб германский инженер Тилинг вместе с двумя своими сотрудниками. 

В условиях советской действительности нет места подобным ненормальностям в деле проведения опытов(увы, это не так...-Хл.). Работа в области конструирования ракет может и должна вестись на строго научных основаниях. Общественные организации - многомиллионный Осоавиахим и АвиоВНИТО объединяют вокруг себя многочисленный актив, стремящийся оказать посильное содействие практической разработке этой увлекательной проблемы. 

Твердо помня о том, что «нет таких крепостей, которых не могли бы взять большевики», читатели этой книги вместе со всей советской общественностью вправе ожидать от такого сотрудничества наилучших результатов.

В заключение считаю своим долгом выразить признательность проф. В. П. Ветчинкину за проверку математических выкладок и цифровых результатов, приведенных автором во 2-м издании книги и положенных им в основу 6-го издания, за тщательный просмотр рукописи настоящего издания и за ряд ценных указаний и советов.

С. Шорыгин 

Москва, 15 ноября 1934 г.

Предисловие автора
 
Со времени появления последнего издания этой книги, сверстанной 5 сентября 1928 г., не стало известно о новых мировых достижениях в области ракетного движения. Однако, несмотря на это, была проделана столь обширная и столь ценная практическая работа, что выход нового издания предлагаемой книги является поэтому вполне оправданным.

По соображениям издательско-типографского характера, с целью значительного удешевления цены книги по сравнению с прежней, автор был вынужден ограничиться на этот раз написанием заново лишь предисловия и последнего листа книги. При этом он приложил все старания к тому, чтобы дать полноценное и беспристрастное описание имеющих значение опытов и начинаний в этой области. То, что было достигнуто до 1 ноября 1929 г. в отношении езды и полета с помощью ракет, описано в последнем печатном листе *, а то, что можно сказать о сделанных до этого же времени усовершенствованиях мощных, не снабженных несущими поверхностями ракет, совершающих свободные подъемы, равно как и о конструировании ракетного мотора, работающего на жидком горючем, сообщается здесь же в предисловии, здесь же дается и общий обзор современного состояния ракетной техники. **

* В русском издании этот материал содержится во второй и третьей главах третьей части. (Прим. ред.)
** В русском издании этот материал перенесен в конец первой главы третьей части. (Прим. ред.)
Подводя итоги проделанной работе, мы можем сказать, что исследование проблем ракетного движения за последние годы чрезвычайно сильно расширилось и углубилось. В настоящее время эти работы по меньшей мере в трех местах. субсидируются крупными денежными средствами и совершенно несомненно, что рано или поздно они должны будут увенчаться перед глазами всего мира новыми успехами.

Тогда понятие «сверхскоростной транспорт при помощи ракет» перестанет быть отвлеченным, равно как и понятие «полет в мировое пространство» сможет претвориться в действительность. Человечеству будет, собственно говоря, безразлично, которому из исследователей удастся сделать необходимое для этого решающего значения изобретение. Но самим исследователям на этом поприще предстоит напряженная борьба. В этой борьбе каждый из них должен будет использовать все находящиеся в его распоряжении средства и даже рисковать своей собственной жизнью. Каждый из них и сделает это охотно, потому что он знает, что лишь напряжением всех сил дастся победа в этом соревновании и будет найдено разрешение этой величайшей технической проблемы.

 

Макс Валье 

Бохум, 10 ноября 1929 г.

Автобиография Макса Валье





	


Я родился 9 февраля 1895 т. в Боцене и уже в ранней юности заинтересовался проблемами астрономии и авиации. Первые мои статьи научного характера были опубликованы в ноябре 1910 г. 

С 1911 по 1913 г. наряду с моими занятиями в средней школе я руководил частной астрономической обсерваторией и попутно приобретал практические навыки в области техники, работая для практики в мастерских точной механики, литейных и других производствах. В 1913 г. поступил в Инсбрукский университет, избрав своими специальностями астрономию, математику и физику. Написанная мною весной 1914 г. рукопись фантастического романа о полете на Луну показывает, что уже тогда меня привлекала проблема полетов в мировое пространство. 

В 1917/18 г., будучи офицером австрийской авиачасти, я нередко совершал по заданиям командования высотные полеты. При этом у меня сложилось твердое убеждение в том, что современные движимые пропеллерами самолеты навсегда останутся непригодными для достижения крайних высот и что на высотах стратосферы пригодным двигателем может оказаться только ракета. 

С 1918 по 1922 г. я продолжал мои занятия в университетах Венском, Инсбрукском и, наконец, Мюнхенском вплоть до 14-го семестра после получения диплома на 8-м семестре, попутно занимаясь литературным трудом. Трудности инфляционного времени, к сожалению, воспрепятствовали осуществлению некоторых взлелеянных мною еще тогда конструктивных идей, и лишь появление книги Оберта «Ракета в межпланетное пространство» послужило зимой 1924 г. стимулом к дальнейшей разработке этих идей. Первоначально, откладывая осуществление некоторых собственных планов, я в широком масштабе занялся пропагандой в печати обертовского проекта корабля вселенной, настаивая на практическом его осуществлении. Лишь после того, как обнаружилось, что время для этого еще не пришло, я обратился осенью 1926 г. к моей собственной идее ракетного самолета, как исходной точке для последующего конструирования корабля вселенной. Первым достигнутым в данном направлении успехом явился тот факт, что ряд ученых обратил серьезное внимание на всю проблему ракетного корабля. 

К сожалению, у меня не было ни денег, ни технических средств, для того, чтобы доказать на практике справедливость защищаемых мною положений. Тщетно я пытался путем прочтения более двухсот лекций во всех странах, говорящих на немецком языке, и литературной деятельности собрать средства, необходимые для осуществления моего проекта собственными силами. К тому же летом в 1927 г. участились сообщения о том, что за границей вскоре должны быть произведены первые попытки старта с помощью ракетных двигателей. При таком положении вещей я, наконец, осенью 1927 г. отказался от мысли об осуществлении моего проекта собственными силами, и решил искать финансовой поддержки на стороне. 

Мой проект в той форме, которую он принял к этому времени и в которой он первоначально тщетно предлагался ряду лиц и учреждений, распадался на четыре последовательных стадии. 

Первая стадия предусматривала научное исследование реактивного действия до сего времени известных типов ракет и их применение для опытов старта моделей с мертвым и живым полезным грузом. 

Во второй стадии предполагалось применить принцип ракетного движения для перевозки людей в экипажах специальной конструкции, движущихся по земной поверхности, как, например, на ракетном велосипеде, ракетной дрезине, а также на ракетной лодке. 

Третья стадия должна была быть посвящена установке ракетных моторов на специально для этого сконструированных самолетах. Попутно предусматривалось начало лабораторных работ по сооружению ракетного мотора, питаемого жидким горючим. 

Четвертая стадия имела целью повышение коэффициента полезного действия ракетного мотора до таких пределов, при которых возможно было бы побить рекорды высоты подъема и скорости полета того времени. Иными словами, на этой стадии предполагалась постройка движимого ракетами самолёта для полетов в стратосферу*, который в процессе своего дальнейшего усовершенствования смог бы постепенно увеличивать как высоту подъема, так и скорость полета, вплоть до того момента, когда явится возможность совершить полет до границы пустого мирового пространства. 

* В настоящее время такой самолет называется стратопланом. (Прим. ред.) 

Ставя перед собой задачу практической разработки всех этих частей моего проекта, я в то же время намеренно отказался на данных четырех стадиях работы от конструктивной разработки какого-либо типа ракетного корабля, который мог бы достигнуть Луны, или ближайших планет. Я руководствовался при этом убеждением, что это должно явиться дальнейшей задачей, к выполнению которой своевременно будет приступить лишь после покорения стратосферы. Сообщения о том, что мною будто бы подготовляется перелет на Луну (весьма повредившие серьезности отношения к моей исследовательской работе) были поэтому лишены всякого основания. Если я часто и говорил и писал о такого рода вещах, то это делалось, отчасти для того, чтобы заинтересовать публику, а отчасти для того, чтобы не терять из вида отдаленной конечной цели работ в этом направлении. Следует сделать еще оговорку и о публикуемых мною с осени 1924 г. рисунках ракетных самолетов, ракетных кораблей и т. п., зачастую встречавшихся критикой весьма насмешливо. Ввиду того, что истинные конструкции, разрабатывавшиеся автором, в то время еще не были патентованы, эти рисунки по соображениям секретности зачастую нарочно рисовались не верно. 

Наконец, после краткого изложения моего проекта, мне удалось в лице известного промышленника и спортсмена Фрица Опеля найти финансиста, согласившегося принять на себя расходы по осуществлению этого проекта. В результате его обращения к пиротехническим фабрикам мне удалось в лице инженера Ф. Зандера найти деятельного и способного сотрудника. Благодаря тому и другому в течение нескольких месяцев удалось осуществить две первых стадии моего проекта. Описанные в ежедневной прессе первые поездки ракетного автомобиля в Рюссельсхейме 11—12 апреля 1928 г. и на автомобильном поле «Авус» под Берлином 23 мая 1928 г. непреложно доказали правильность мысли о том, что ракета как двигатель сулит немыслимые прежде достижения. 

Принципиальное расхождение во мнениях относительно руководства и дальнейшего продолжения работ по осуществлению моего проекта после этого заставили меня отказаться от продолжения совместной работы с Опелем и Зандером. Однако это ни в какой степени не должно умалить заслуг обоих в деле осуществления первых двух стадий моего проекта. Уже после прекращения нашей совместной работы Опель и Зандер вдвоем самостоятельно приступили к выполнению третьей стадии этого плана. По их заданию в Вассеркуппе и в Рёне 10—11 июня 1928 г. были произведены первые опыты полетов движимого ракетами самолета с пассажиром. 

К середине июня я возобновил самостоятельную работу, В ежедневной прессе уже сообщалось о том, что в процессе дальнейших работ также были осуществлены удачные пробеги ракетных дрезин и полеты моделей ракетных самолетов. 

Во всяком случае, моим личным проектом является создание из современного планера ракетного самолета и усовершенствование этого самолета до пределов возможного*. 

* Максу Валье удалось осуществить только две первые стадии своего проекта. Как уже было упомянуто в предисловии к русскому изданию, автор погиб 17 мая 1930 года при пуске сконструированного им ракетного автомобиля, питаемого жидким горючим. (Прим. ред.)
Введение
Одна из величайших грез человечества близится к своему осуществлению! 

То, что предчувствовалось на протяжении тысячелетий, то, на что надеялись и в исполнимость чего верили миллионы людей, теперь уже умерших и истлевших в прах, то, что было воспето множеством поэтов и описано писателями в смелых по замыслу романах, по-видимому, становится осуществимым. Возможным становится полет в мировое пространство, путешествие на Луну, взлет в межзвездное пространство, достижение небесных светил, по крайней мере, планет, подобно нашей родине - Земле, движущихся вокруг пламенного шара Солнца по извечным законам природы. 

Десятки веков в умах людей бродила мысль о полете в глубины мироздания. Уже 2000 лет назад Лукиан написал своего «Мениппа», причем, несомненно, это не первое произведение, повествующее о смелом путешествии на Луну. Никогда человек не удовлетворяется достигнутым или легко достижимым. Всегда его тянет к тому, что кажется совершенно неосуществимым. И в этом нет ничего странного. Ведь это стремление к невозможному является только ярким выражением нашего существа, неизменно старающегося улучшить свое существование путем все более и более полного покорения сил природы. 

Первобытному человеку, вероятно, потребовалось много тысячелетий для того, чтобы утвердить свое господство над грозным животным миром тех времен. После этого вновь миновали тысячелетия, пока человеческая техника и культура смогла создать такие памятники, как египетские пирамиды и современные им гигантские постройки, которые даже нас сейчас подавляют своим величием. 

Все скорее и скорее катилось крылатое колесо прогресса. 

Мы можем с гордостью оглянуться на достижения истекшего столетия. Необозримые пространства материков, глубины морей и высоты воздушного океана нас более не пугают. Наши железные дороги пересекают все страны, корабли бороздят поверхность океана, самолеты и воздушные корабли рассекают воздух и по беспроволочному телеграфу мы сносимся с самыми отдаленными от нас пунктами земли. 

Однако доныне еще остается непокоренной мощная сила земного притяжения. Подобно непроницаемому панцирю поле тяготения окружает земной шар. Человек доныне оставался бессильным против этой наиболее мощной силы природы. Подобно Прометею он был прикован к земной поверхности нерасторжимыми путами и оставался свободным только в мыслях. Мысленно, но и только мысленно он мог смело проникать до самых границ мироздания. Теперь же этим мечтам суждено осуществиться! 

Оковы, неумолимо веками державшие нас в плену, видимо смогут, наконец, быть разбиты и мы сможем попытаться лететь в мировое пространство. Два выдающихся ученых, американский профессор Роберт Годдард (Клэркский коллэдж в Ворчестере) и немецкий профессор-физик Герман Оберт в результате долголетних вычислений и опытов пришли к убеждению, что возможность улететь с Земли существует уже при современном состоянии техники. 

Для этого нужно только суметь надлежащим образом использовать доступные нам технические возможности, победить единственное стоящее на нашем пути препятствие - ужасное по своей силе поле земного притяжения. Потому что не отсутствие воздуха, не холод мирового пространства или какие-либо другие трудности препятствовали полетам в мировое пространство, но единственно лишь земное притяжение, преодолев которое, мы разрешили бы поставленную задачу. Если бы Земля была величиной с Луну или если бы масса ее не превосходила бы массы Марса, то тогда взлет в космическое пространство не представлял бы особых технических трудностей. В таком случае сравнительно незначительная начальная скорость, сообщенная снаряду, была бы достаточна для того, чтобы выбросить его из сферы земного притяжения. Для нас же имеет силу огромнейшее число, увеличенное еще на величину, необходимую для преодоления «кораблем вселенной» сопротивления воздуха, которое ему суждено испытать при подъеме. В общем, решение задачи сводится к вопросу о том, возможно ли снаряду, предназначенному для подъема в мировое пространство, сообщить такое количество энергии, чтобы он мог, пробив панцирь земного притяжения, поднять себя вместе с горючим материалом в количестве, достаточном для обеспечения возможности безопасного возвращения на Землю. Оба названных исследователя отвечают на основной вопрос утвердительно. Будучи согласны в основном, они только предлагают несколько различные пути для достижения поставленной цели. 

Профессор Годдард опубликовал свои работы первым в Трудах Смитсонианского института в Вашингтоне в 1919 г. под заглавием: «Метод достижения крайних высот». Этот труд возбудил в Америке необычайное внимание и обеспечил исследователю значительный приток средств, необходимых ему для производства опытов. 

Профессор Оберт сделал свои исследования достоянием гласности лишь в 1923 г. в книге, названной им: «Ракета в межпланетное пространство»*. Стремясь оправдать свои планы перед научной критикой, он не побоялся всю первую часть своей работы заполнить формулами высшей математики. Несмотря на то, что вторая и третья части его книги могут быть названы общедоступно написанными, весь труд с целом, даже в существенных своих чертах, был недостаточно хорошо понят как читателями, так и критикой. Лишь многочисленные газетные и журнальные статьи до некоторой степени разъяснили недоуменные вопросы и вместе с прочитанными на эту же тему лекциями, создали непрерывно растущий интерес к вопросу о возможности полета в мировое пространство. 

* Почти на двадцать лет раньше их, а именно в 1903 г. теоретическое решение этой проблемы было дано К. Э. Циолковским, работам которого посвящен специальный раздел 4 главы III части этой книги. (Прим. ред.) 

Сомнений нет: пришло время, когда мы можем приступить к полету в мировое пространство с действительными шансами на успех. То, что панцирь земного тяготения нельзя будет преодолеть без больших усилий — это ясно, как вероятно и то, что это предприятие будет стоить много времени, денег, а быть может и человеческих жизней. Однако разве из-за этого мы должны от него отказываться? Разве достижение полюсов Земли, пустынь и болот жарких частей света не потребовало своих жертв, разве, например, взойти на Эверест оказалось столь простым и безопасным делом? А что такое, в конце концов, все пустыни, болота, горы и даже полюса Земли по сравнению с достижением мирового пространства? 

Кто в летнюю лунную ночь не испытывал горячего желания воспарить к звездам и увидать позади себя свободно висящую в пространстве Землю в виде золотого шара, становящегося все меньше и меньше и, наконец, исчезающего в мироздании алмазной песчинкой. Кто не испытывал желания, освободившись от цепей тяжести, воочию любоваться вблизи чудесами звездных миров? Мечты! И все же разве мало осуществилось в настоящее время из того, что нашим отдаленным предкам когда-то казалось чудесным сном? 

Освободившись от цепей земного тяготения хотя бы лишь на несколько часов, мы смогли бы приобрести неоценимые познания, касающиеся глубочайших космических тайн. Это вознаградило бы нас за все труды и мучения, когда-либо понесенные исследователями и изобретателями. Каким в действительности окажется мировое пространство, когда мы попадем в него сами? Будут ли звезды светить все так же или, быть может, их свет совершенно искажается во время прохождения светового луча сквозь земную атмосферу? Все это в настоящее время еще спорно. Мы все еще даже не знаем, из чего состоит воздух на больших высотах. О Луне и о планетах не следовало бы и говорить. Разве мы знаем, каковы действительные условия на их поверхностях? Обитаемы ли они живыми существами или же они являются жуткими ледяными пустынями - кто сможет это доказать, пока мы не побываем там на наших кораблях вселенной? 

Часть I. ПРЕПЯТСТВИЯ, КОТОРЫЕ ПРЕДСТОИТ ПРЕОДОЛЕТЬ
Глава 1. Оковы тяготения
1. Природа сил тяготения 

2. Сила тяжести на земной поверхности 

3. Поле тяготения в окрестностях земного шара 

4. Поле тяготения вокруг других небесных светил 

5. Работа, необходимая для преодаления силы тяжести 

6. Параболическая и круговая скорости 

7. Понятие об идеальном импульсе 

8. Дальность действия силы тяжести. 

9. Взаимно налагающиеся поля тяготения 

10. Критическая точка. Граница Роша

Большинство авторов новейших романов, в которых описываются межпланетные путешествия, позволяют своим героям легко преодолевать земное притяжение. Чаще всего для этого придумывается какое-нибудь невесомое вещество, или же какое-нибудь средство, позволяющее освободиться от действия земного притяжения. 

1. Природа сил тяготения 

Мы до настоящего времени еще ничего не знаем ни о самой природе силы тяжести, ни о том, как, собственно говоря, эта сила действует. Поэтому мы вправе предполагать, что невесомые вещества, а также средства для преодоления земной тяжести, действительно могут быть изобретены. Здесь невольно приходит в голову сравнение с электромагнитом, теряющим свою силу, как только прекращается текущий по его обмоткам электрический ток. Однако маловероятно, чтобы в ближайшем будущем какие-либо производимые в этом направлении попытки привели нас к желаемой цели, потому что весь наш научный опыт говорит против такой возможности. До настоящего времени не только не оказалось возможным изменить, т.е. искусственным образом усилить или ослабить, действие силы притяжения какой-нибудь массы, но даже не удалось и отгородиться от действия этой силы. Световые и тепловые лучи, и даже лучи Рентгена, обладающие значительно большей пронизывающей силой, равно как и электрические волны и излучения радиоактивных элементов, могут быть задержаны соответственно подобранными веществами, помещенными на их пути. Одни лишь «лучи тяжести» до сих пор ни в чем еще не могли быть ни остановлены, ни задержаны. Земной шар пронизывается ими, по-видимому, без всякого затруднения. По крайней мере, все попытки установить во время полных лунных затмений поглощение «лучей тяжести» Солнца Землею, становящейся между Солнцем и Луною, были тщетны. 

Поэтому приходится считать тяготение свойством столь же неизменно присущим всякой массе, как и инерцию. Такого взгляда мы должны придерживаться, как некоторого положения, установленного опытным путем, несмотря на то, что логически он нам может казаться весьма сомнительным. Мы вправе думать так, пока опять-таки опытом не будет доказано противное. Такое положение вещей, несомненно, весьма печально. Оно было бы совершенно безнадежно и нам пришлось бы отказаться от возможности когда-либо покинуть нашу Землю, если полет в мировое пространство смог бы быть осуществлен только при помощи какого-либо невесомого вещества или путем освобождения от действия силы тяжести. К счастью, в действительности это не так. Для наших целей будет совершенно достаточно преодолеть силу земного притяжения, противопоставив ей какую-либо другую, более мощную силу природы, соответственно направленную человеческой техникой. Здесь перед нами открываются даже не один, а несколько различных путей. Приведет ли нас, хотя бы один из них, к цели, т. е. сможем ли мы когда-нибудь на «корабле вселенной» порвать оковы земного притяжения? Об этом мы сможем судить, лишь основательным образом познакомившись с характером и прочностью невидимого панциря земного притяжения. Только тогда мы сможем подсчитать, какая сила необходима нам для того, чтобы пробить этот панцирь. 

2. Сила тяжести на земной поверхности 

На земной поверхности в нашей повседневной жизни мы знакомы с двумя проявлениями силы тяжести. Всякое свободное, ничем не поддерживаемое тело под действием этой силы падает к центру Земли, приобретая при этом так называемое ускорение свободного падения, Всякое же тело, свободное падение которого чем-либо задерживается, оказывает на свою подставку, или на другие препятствия, мешающие ему падать, некоторое давление, которое мы называем весом этого тела. 

Мы говорим поэтому: на всякое тело, находящееся на земной поверхности, тяжесть действует как сила, направленная вертикально вниз. Величину этой силы мы можем измерить или силой производимого телом давления, или величиной ускорения падения (а также длиной пути, проходимого телом в первую секунду падения). В качестве единицы этой силы принимается давление, оказываемое на подставку платиново-иридиевой гарей, хранящейся в Международном бюро мер и весов в Севре, близ Парижа. Вес (G) этой гири равен ровно одному килограмму(кг). Если мы выдернули бы из под гири то, на чем она стоит, то она стала бы падать и к концу первой секунды пролетела бы 4,903325м, развив в этот момент вдвое большую скорость, а именно 9,80665 м/сек. Это последнее число называется ускорением силы тяжести (g) на земной поверхности. Оно выражает ежесекундное увеличение скорости свободно падающего тела под действием его притяжения к Земле. 

Деля вес тела на ускорение силы тяжести в месте его нахождения, мы получаем массу этого тела М = G/g. В противоположность весу тела, меняющемуся в зависимости от господствующей силы поля тяготения, масса тела при всех его перемещениях в пространстве, равно как и при всех химических его превращениях и изменениях его физического состояния, всегда остается неизменной. В силу этого она является важнейшей постоянной величиной, характеризующей данное тело, и образует единственную пригодную основу для многих последующих рассуждений, единицей массы является килограмм-масса (кг+). 

Так как в средней полосе СССР, расположенной сравнительно невысоко над уровнем моря, при соответствующей длине земного радиуса в 6371 км ускорение силы тяжести g=9,81 м/сек, то у нас тело будет обладать массой в 1 кг+ тогда, когда оно на обыкновенных весах будет весить 9,81 кг и, наоборот, тело весом в 1 000 кг будет обладать массой в 101,93 кг+. 

Вот то, что мы можем узнать о нашем главном противнике, земной тяжести, оставаясь на поверхности Земли. 

3. Поле тяготения в окрестностях земного шара 

Иной вопрос, как изменится действие силы земного притяжения в том случае, если мы поднимемся над земной поверхностью, т.е. удалимся от центра Земли. Опыт учит нас, что вес всякого тела уменьшается по мере подъема его над поверхностью Земли. Гиря весом в 1 кг, будучи поднята над уровнем моря на 1000 м и положена там на чашку точных пружинных весов, произведет на нее давление в 999,25 г. Это уменьшение веса обусловливается законом распространения силы тяжести. Со времени Ньютона мы знаем, что напряжение поля тяготения вокруг каждой притягивающей массы убывает прямо пропорционально квадрату расстояния от центра этой массы. 

Это значит: если мы положим радиус Земли равным 1 (в действительности он измеряется 6371 км) и силу тяжести на земной поверхности также равной 1, то величина этой силы на расстоянии 2 (земных радиусов) от центра Земли составит 1/4, на расстоянии 3 - только 1/9, на расстоянии 4 - всего лишь 1/16, на расстоянии 5 - уже только 1/25 и т.д. и, наконец, на расстоянии 10 - всего-навсего 1/100. На расстоянии 1 миллиона земных радиусов эта сила составит только 1 биллионную долю своей первоначальной величины, а на расстоянии миллиарда радиусов только одну триллионную* ее долю. 

* Здесь, как и всюду в книге, автор называет миллионом 106=1 000 000, миллиардом 109 = 1 000 000 000, биллионом 1012 = 1 000 000 000 000 и триллионом 1018 = 1 000 000 000 000 000 000 (Прим. Ред.) 

В таком же соотношении, разумеется, уменьшается и вес (кг) всякого тела, поднимаемого в пространстве, в то время как масса его (кг+) остается неизменной. 

Наиболее наглядное представление об убывании силы тяжести по мере удаления от какого-нибудь небесного тела нам дает кривая тяготения (рис. 1). Она строится следующим образом: по горизонтальной оси координат откладываются расстояния, а по вертикальной - напряжения силы тяжести, и концы полученных отрезков соединяются плавной кривой. Лучше всего при этом радиус небесного тела - в данном случае Земли - и напряжение силы тяжести у его поверхности положить равными единице, потому что тогда будет удобно сравнивать между собой поля тяготения различных светил. В той же степени, в которой точки кривой но мере продвижения к правой стороне чертежа приближаются к горизонтальной оси координат, будет ослабевать и поле тяготения.
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Рис.1. Кривая земного притяжения. На горизонтальной линии отложены расстояния от центра Земли в земных радиусах (1,2…5,6); высоты перпендикуляров АВ, CD, EF и т.д. служат мерою напряжения силы земного притяжения на соответственных расстояниях ОА, ОС, ОЕ и т. д. Вертикально заштрихованная площадь ABU ограниченная кривой, равновелика прямоугольнику АВРО. Земной шар, изображенный кружком с центром в точке О, отмечен значком Земли -[image: image6.png]


. 

4. Поле тяготения вокруг других небесных светил 

Закон Ньютона позволяет строить кривые тяготения не только для Земли, но и для других небесных светил, если только нам известны их диаметры и массы (или, вернее говоря, отношение их диаметров и их масс к диаметру и массе Земли). Так, например, мы получим кривую лунного тяготения, укоротив все ординаты кривой земного тяготения в 81 раз, т.е. построив кривую в 81 раз более плоскую по сравнению с последней. Правда, радиус Луны тоже меньше, благодаря чему ее поверхность находятся ближе к центру Луны, чем земная поверхность к центру Земли. В силу этого напряжение силы тяжести на Луне составляет не 1/81, а 1/6 земного притяжения на поверхности нашей планеты. Вместе с этим, разумеется, оказываются вшестеро уменьшенными и вес, и длина свободного падения в первую секунду, и ускорение силы тяжести по сравнению с тем, что мы видим у нас. Однако масса тел остается при этом совершенно неизменной. Окорок, захваченный на Луну, насытит нас там не меньше, чем на Земле, несмотря на то, что весить он будет в шесть раз меньше. Атлет же, перенесенный на Луну, сможет поднять там в шесть раз большую массу, потому что сила его мышц противопоставляется не массе, а весу тел. (Для других планет см. соответствующие значения, приведенные в таблице 1 данной главы). 

Кроме того, для лучшего усвоения рекомендуется построить в крупном масштабе кривые тяготения для Венеры и для Марса, потому что достижение этих светил на кораблях вселенной после достижения Луны будет наиболее легким. Площади, заключенные между этими кривыми и осями координат, на которых они построены, будут служить мерой работы силы тяжести при удалении от светила. Эти площади будут равновелики прямоугольникам, высоты которых равны наивысшим ординатам, изображающим напряжение силы тяжести на поверхности планеты, а основания - радиусам этих светил. Величины этих площадей и будут характеризовать собой те работы, которые необходимы для того, чтобы пробить панцирь притяжения этих светил, а это именно нас и интересует (рис.2).
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Рис. 2. Кривые тяготения Земли[image: image8.png]


, Венеры[image: image9.png]


, Марса[image: image10.png]


 и Луны[image: image11.png]


 в масштабе рис.1, сопоставленные одна с другой н нанесенные на те же оси координат. Радиус Земли и напряжение силы тяжести на ее поверхности в масштабе приняты равными 1,00. 

5. Работа, необходимая для преодоления силы тяжести 

Работу, которую надо совершить, чтобы поднять 1 кг на 1 м, мы называем одним килограммометром. Если бы напряжение силы тяжести не убывало с высотою, то работа, необходимая для поднятия 1 кг на 1000 м, составляла бы 1 000 кгм. В действительности же она меньше в силу того, что в данном случае тяжесть уменьшается по закону Ньютона. Какая же работа необходима для того, чтобы удалить 1 кг из сферы земного притяжения (иными словами, в бесконечность)? Посмотрев на построенный чертеж, мы уясним себе, что эта работа будет равна той, которая потребовалась бы для поднятия 1 кг в неослабевающем поле земного притяжения на высоту одного радиуса Земли (6 371 км), т.е. у нас на Земле будет равна 6 371 000 кгм. Мы называем это число потенциалом или напряжением силы тяжести наземной поверхности. 

Приняв силу, необходимую для поднятия какого-нибудь тела в бесконечность, за 1, мы сможем вычислить работу, необходимую для поднятия этого тела на любую высотуR из уравненияH=1 - (1/R), гдеR-расстояние наивысшей точки поднятия от центра светила, выраженное в его радиусах. Желая же сравнить, например, напряжение силы тяжести на других светилах с напряжением силы тяжести на Земле, мы сможем выполнить это путем подстановки соответствующих значений радиусов этих светил. Так, например, для Луны, радиус которой равен 2/7 земного, а напряжение силы тяжести на поверхности 1/6, мы найдем: 2/7 х 1/6 = 2/42 = 1/21. А для Юпитера мы получим: 11,19 х 2,54 = 28,4. Это значит, что пробить панцирь лунного притяжения в 21 раз легче, чем преодолеть тяготение земное, и что совершить последнее в свою очередь в 28,4 раза легче, чем преодолеть силу притяжения великана планетной системы Юпитера. Следовательно, покинуть Луну для возвращения на Землю во много раз легче, чем улететь с Земли с целью достигнуть Луны. Будущим кораблям вселенной придется особенно остерегаться Юпитера, чтобы не сделаться навеки его пленниками. Для поля тяготения Солнца мы совершенно таким же способом придем к ужасающему числу 3052. А несмотря на это, Земля наша благополучно вращается вокруг Солнца, на расстоянии 149,5 млн. км, вследствие чего поле тяготения Солнца, в окружающей Землю части пространства ничтожно мало. Ускорение силы тяжести по направлению к Солнцу равно у нас 5,9 мм/сек2, а камня по направлению к Земле 9 810 мм/cек2. 

Для оценки возможностей произвести спуск на поверхности других планет и последующий подъем с них в пространство необходимо знать напряжения силы тяжести на их поверхностях, выраженные как в абсолютной мере (в килограммометрах), так и в относительных числах (принимая напряжение силы тяжести на земной поверхности за 1). 

Поэтому мы приводим соответствующие значения в таблице 1. 

6. Параболическая и круговая скорости 

Выраженная в килограммометрах работа, необходимая для преодоления напряжения силы тяжести на поверхности какого-нибудь небесного тела, еще не дает нам достаточно наглядного представления для быстрой оценки необходимой мощности двигателей корабля вселенной, предназначенного для осуществления определенного маршрута в мировом пространстве. Для этого нам необходимо перейти к определению скорости, которую необходимо сообщить телу для того, чтобы оно могло вырваться из оков тяготения данного небесного тела. Мы называем эту скорость параболической потому, что в этом случае путь этого тела будет являться параболой. Вычисление этой скорости производится очень просто по закону, согласно которому разгон движущегося тела равен половине произведения его массы на квадрат его скорости. Эта зависимость выражается уравнением: 
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Разгон же движущегося тела есть не что иное, как его кинетическая энергия или живая сила, которая проявится тогда, когда равномерное его движение будет чем-нибудь замедлено или остановлено. По своей величине она равна той работе, которую необходимо затратить для того, чтобы это тело, первоначально находившееся в покое, привести в движение с той же самой скоростью. Так как масса, соответствующая весу в 1 кг, равна 0,102 кг+, то, производя подстановку в вышеприведенное уравнение, мы сразу же получим необходимую скорость, при которой кинетическая энергия этой массы становится равной значению силовой функции на земной поверхности*, т. е. 6 371 000 кгм. Мы получаем параболическую скоростьVр=11 181 м/сек. 

* Иными словами, работе, которую необходимо затратить для удаления 1 кг на бесконечное расстояние от Земли. Эту же энергию приобретает тело при падении на Землю с бесконечно большого расстояния. (Прим. ред.) 

Эта cкорость, будучи сообщена телу, окажется достаточной для того, чтобы освободить его из оков земной тяжести в том предположении, что сопротивление воздуха которое необходимо преодолеть, отсутствует. И наоборот, падающее из бесконечности тело в момент достижения им земли (в том же предположении) приобретет ту же скорость. 

Зная, что параболическая скорость на нашей Земле равна 11 181 м/сек на уровне моря, мы без труда сможем вычислить ее величину для любой высоты над этим уровнем. Она будет* уменьшаться прямо пропорционально корню квадратному из расстояния от центра Земли. Таким образом на высоте в 1 600 км над уровнем моря параболическая скорость будет равна 10 000 м/сек, на расстоянии одного земного радиуса над уровнем моря - 7 906 м/сек, а на высоте трех земных радиусов или на расстоянии четырех радиусов от центра Земли она будет равна половине своего значения на уровне моря (11 181 м/сек), т.е. 5 590 м/сек. 

* Согласно закону всемирного тяготения Ньютона. (Прим.Ред.) 

Вычисление соответствующих параболических скоростей для поверхностей других небесных тел проще всего осуществляется следующим образом. Напряжение силы тяжести на поверхности этого небесного тела умножается на его диаметр и из полученного произведения извлекается квадратный корень; это соотношение выражается уравнением: 
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Подставляя в него относящиеся к Земле величины 9,81 х 12 742 и извлекая корень, мы получим опять-такиVр= 11 181 м/сек. Произведя соответствующие вычисления, мы убедимся в том, что параболическая скорость на поверхности Венеры равна 10 000 м/сек, на поверхности Марса - 5 030 м/сек, на поверхности Меркурия - 4 300 м/сек, на поверхности нашей Луны - 2 400 м/сек. На обоих спутниках Марса, Деймосе и Фобосе, и на наименьших из числа так называемых, малых планет или астероидов, диаметры которых измеряются несколькими километрами, параболическая скорость составляет всего лишь 20 - 25 м/сек; такой скорости может достигнуть уже брошенный рукою камень. 

Деля параболическую скорость на число 1,414 мы получим соответствующую данному месту, так называемую, круговую скорость. Будучи сообщенной какому-нибудь телу, она заставит его обращаться точно по кругу около центра притяжения. На нашей Земле на уровне моря круговая скорость VR=7 906 м/сек. 

При промежуточных скоростях (больших 7 906, по меньших 11 181 м/сек) будут получаться эллипсы. Двигаясь по одному из них, тело сначала будет подниматься от земной поверхности в пространство, но затем, пролетев наиболее удаленную точку этого эллипса, оно будет приближаться обратно к земной поверхности. Ввиду этого для вычисления необходимого запаса энергии в двигателях корабля вселенной, предназначенного для осуществления определенного маршрута в мировом пространство, нам нужно знать параболические и круговые скорости, приводимые в таблице 1.

Таблица 1
Круговая и параболическая скорость для разных небесных тел.

	Название
	Экваториальный
диаметр
	Масса (Земля=1)
	Напря-
жение
силы
тяжести
на поверх-
ности
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=1)
	Высота падения в первую секунду
	Сила притяжения
	Скорость в км/ceк
	Скорость обращения вокруг Солнца в км/сек
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=1
	в км
	
	
	
	
	пара-
боли-
ческая
	круг-
овая
	круг-
овая
	пара-
боли-
ческая

	Солнце
	109,05
	1391000
	333 432
	28,04
	137,1
	3 053
	623,00
	430,00
	(Луна вокруг Земли)

	Луна
	0,273
	3470
	0,0123
	0,16
	0,8
	0,044
	2,39
	1,69
	1,02
	1,44

	Меркурий
	0,380
	4842
	0,06
	0,06
	1,9
	0,148
	4,49
	3,03
	48,1
	68,0

	Венера
	0,956
	12191
	0,82
	0,82
	4,4
	0,950
	10,00
	7,07
	35,2
	49,8

	Земля
	1,000
	12756
	1,00
	1,00
	4,9
	1,000
	11,18
	7,91
	29,9
	41,8

	Марс
	0,532
	6784
	0,11
	0,38
	1,9
	0,202
	5,03
	3,54
	25,9
	36,7

	Юпитер
	11,19
	142745
	318,36
	2,54
	12,54
	28,423
	59,30
	41,90
	13,1
	18,6

	Сатурн
	9,47
	120780
	95,22
	1,06
	5,2
	10,038
	35,50
	25,10
	9,67
	13,7

	Уран
	3,90
	49692
	14,58
	0,96
	4,7
	3,744
	19,80
	14,00
	6,84
	9,7

	Нептун
	4,15
	53000
	17,26
	1,00
	4,9
	4,150
	22,40
	15,80
	5,46
	7,7


7. Понятие об идеальном импульсе 

Проблема полетов в мировом пространстве в смысле теоретически необходимой затраты энергии для полного освобождения из оков земной тяжести сводится, в конечном счете, к постройке таких машин, которые, приводя в движение корабль вселенной, могли бы сообщить ему большую кинетическую энергию или большую живую силу полета, чем та, которая заключена в параболической скорости для данной планеты. Следовательно не мы, люди, были слишком слабы для того, чтобы подняться в мировое пространство, но сама Земля, как сравнительно крупное и массивное небесное тело, до сего времени была слишком сильна для наших технических средств, недостаточных по мощности для того, чтобы пробить панцирь земного тяготения. 
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Рис. 3. Схема горящей ракеты;
а) в момент зажигания, b) при полусгоревшем заряде, с) в момент окончания горения заряда,
М0 - начальная масса, М1 - конечная масса, V0 - начальная скорость, V1 - конечная скорость, С - скорость извержения струи газов из ракеты.
Идеальный импульс V1 = С ln (М0/М1). Подробности см. главу 4 раздела II. 

Для подъемов на относительно небольшие высоты в окрестностях нашей Земли будет достаточна значительно меньшая кинетическая энергия. Для перелетов же в пределах солнечной системы со спусками на другие планеты или спутники, повторными подъемами с них или с облетами вокруг них и другими маневрами, потребуется гораздо большее количество энергии, чем то, которое необходимо только для того, чтобы вырваться из оков земной тяжести (см. цифровую сводку в таблице 2). 

В каждом отдельном случае запас энергии в корабле вселенной, необходимый для осуществления намеченного маршрута, может быть выражен одним числом, которое мы называем идеальным импульсом силы, или просто идеальным импульсом. Под этим названием мы подразумеваем ту идеальную конечную скорость, которую корабль сможет приобрести в результате полного израсходования в один прием его запасов горючего в безвоздушном и лишенном тяжести пространстве в том случае, когда ему пришлось бы преодолевать лишь инерцию его собственной массы при отсутствии каких-либо внешних препятствий вроде сопротивления воздуха или тормозящего действия поля тяготения. Для того чтобы корабль вселенной был пригоден для осуществления определенного путешествия в мировом пространстве, идеальный импульс силы его двигателей, в соответствии с только что сказанным, должен быть, по меньшой мере, равен сумме всех замедлений, сопротивлений и изменений скорости, которые кораблю предстоит испытать во время полета. 

8. Дальность действия силы тяжести 

Если бы формула Ньютона в точности выполнялась в мировом пространстве, то сила притяжения всякой массы нигде не становилась бы равной нулю, дальность действия этой силы была бы безгранична и нельзя было бы говорить о границе поля тяготения вокруг небесных тел. 

Еще сравнительно недавно принято было думать, что даже самые далекие небесные светила связаны между собой тяготением. В настоящее время многие придерживаются того мнения, что притяжение Солнца не простирается даже до альфы Центавра, ближайшей к нам звезды*. 

* Теоретически сила тяготения распространяется беспредельно и в этом не возникает никаких сомнений. Практически же взаимные притяжения звезд так малы, что не могут оказывать никакого влияния на их движения. (Прим. ред.) 

Однако совершенно несомненно, что в пределах Солнечной системы формула Ньютона выполняется с такой точностью, что при всех расчетах межпланетных путешествий мы можем основываться на ней, как на чем-то совершенно достоверном. Здесь, следовательно, сферы притяжения отдельных тел действительно проникают одна в другую, благодаря чему и не существует областей пространства, неподверженных действию силы тяготения. Поэтому, если мы в последующем изложении и будем говорить о сферах притяжения Земли, Луны и т.п. то мы не будем подразумевать под этим термином точно ограниченного пространства, внутри которого действует поле притяжения Земли и замыкаемого снаружи как бы шарообразным мыльным пузырем; под сферой земного притяжения мы всюду будем понимать ту границу, за которой начинает преобладать сила притяжения какого-нибудь другого небесного тела. Сфера эта будет располагаться различно, смотря по тому, притяжение каких двух тел мы будем рассматривать, - неодинаково между Землей и Луной, Землей и Марсом, Землей н Солнцем. 

9. Взаимно налагающиеся поля тяготения 

Нам еще осталось пояснить взаимодействие различных полей тяготения и его последствия на примере. Лучше всего пригодны для этой цели два небесных тела, обладающие сравнимыми массами и отстоящие друг от друга на не черезмерно большом расстоянии; иначе было бы невозможно нанести их кривые тяготения на лист бумаги полностью, сохраняя правильный масштаб. Так, например, если бы мы пожелали воспользоваться для этой цели Землей и Луной, то лист бумаги, на котором нам пришлось бы строить чертеж, должен был бы обладать шириной по меньшей мере в 1 м, а высотой в 10 м. Поэтому мы вообразим себе пару небесных тел, диаметры которых относятся. как 1:2, а масса, (при равных плотностях) как 1 : 8. Пусть расстояние между этими телами равно 5 радиусам большего тела; тогда, в силу принятого отношения диаметров, это расстояние будет равно 10 радиусам тела меньшего. При таких данных мы получим весьма удобный и наглядный чертеж (рис.4). Из вышесказанного следует, что напряжения силы тяжести у поверхности (изображенные на чертеже отвесными линиями, составляющими продолжение радиусов звезд) относятся как 2:1, т.е. на поверхности большего тела всякая масса будет весить вдвое больше, чем на поверхности меньшего тела. Кроме того, мы убеждаемся в том, что площади, замыкаемые кривыми тяготения, относятся друг к другу, как 1:4, потому что помимо половинного напряжения силы тяжести меньшее тело обладает и половинным диаметром, а 1/2 х 1/2 = 1/4. Следовательно, с меньшего тела улететь вчетверо легче, чем с большего в том случае, если мы их будем рассматривать каждое в отдельности. В действительности же сделать это еще гораздо легче в силу того, что, как мы это сейчас пояснили, поля тяготения взаимодействуют и частично друг друга уничтожают. 

Мы видим, что кривые тяготения взаимно пересекаются в точке Q. Опустив из этой точки перпендикуляр на горизонтальную линию, соединяющую центры обоих светил, мы получим точку S. Она будет являться так называемой «нейтральной точкой» или «точкой лишенной тяжести». То, что кривые пересекаются в точке Q, значит, что там перпендикуляры, опущенные на горизонтальную линию, будут равны, следовательно, силы притяжения будут одинаковы. А так как они, кроме того, направлены в противоположные стороны (в силу того, что всякая звезда притягивает к своему центру), то в этой точке обе равные, но противоположно направленные силы притяжения, уничтожаются, или, как говорят иначе, взаимно уравновешиваются. Какая-нибудь масса, например корабль вселенной, достигший этой точки, не будет более притягиваться ни в ту, ни в другую сторону. 
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Рис. 4. Взаимодействие полей тяготения двух небесных тел М и М', массы которых относятся как 8:1 и расстояние между которыми равно 5 радиусам большего тела. (Буквенные обозначения см. в тексте). 

Здесь, если так можно выразиться, будет находиться граница действия силы тяжести или, короче говоря, граница тяжести. Поэтому точка S с точки зрения земного наблюдателя будет являться наивысшей точкой на пути от А до В, так как лишь до нее будет длиться подъем как от точки А, так и от точки В, а начиная от нее уже будет происходить спуск. 

При этом лишенная тяжести точка разделит расстояние ММ' обоих небесных тел в отношении квадратных корней из их масс. Следовательно, в случае Земли и Луны, отношение масс которых равно 81 : 1, точка S находится в девять раз дальше от центра Земли, чем от центра Луны. При среднем расстояний от Земли до Луны в 384 400 км расстояние точки S от центра Земли составит 345 960 км, а от центра Луны 38 440 км. 

Однако не следует думать, что силы тяготения обоих светил противодействуют одна другой только в этой именно точке. В действительности это противодействие имеет место па всем протяжении от одного светила до другого, но в других местах всюду преобладает притяжение одного из этих тел и притом именно того, кривая тяготения которого в этом месте выше. Чтобы найти, какое притяжение в действительности испытывает масса, находящаяся в каком-либо месте линии, соединяющей центры обоих светил (М и М'), нам всегда необходимо учитывать господствующие в этом месте силы притяжения обоих тел и затем вычитать из большей силы меньшую. 

Такое положение вещей имело бы своим следствием тог факт, что человек, которого мы могли бы мысленно заставить подняться по веревочной лестнице с Земли на Луну, поднимаясь со ступеньки на ступеньку, постепенно терял бы свой вес. Добравшись до ступеньки, соответствующей точке, лишенной тяжести, он почувствовал бы себя совершенно невесомым. Продолжая свое восхождение, он смог бы заметить, что теперь он уже спускается на Луну, в силу чего ему пришлось бы перевернуться на лестиице и слезать по ней ногами вперед. При этом он вновь ощутил бы появление собственного веса, который стал бы постепенно возрастать по мере его слезания со ступеньки на ступеньку, пока наконец по достижении поверхности Луны вес его не стал бы равен 1/6 его веса на земной поверхности (рис. 5).
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Рис. 5. Схема воображаемого подъема на веревочной лестнице с Земли на Луну.
Совершенно иным образом обстояло бы дело при свободном полете корабля вселенной от Земли до Луны. Так как он с точки зрения механики должен рассматриваться как лишенный точки опоры, то его вес не будет постепенно уменьшаться подобно весу человека в предыдущем примере, но будет равен нулю в течение всего того времени пока корабль будет осуществлять свободное падение вверх или вниз, иными словами, в течение всего того времени пока двигатели корабля не будут работать*. В силу этого пассажиры корабля вселенной не будут испытывать постепенного уменьшения своего веса по мере приближения точки, лишенной тяжести, но почувствуют себя совершенно невесомыми, начиная с момента прекращения действия двигателей и вплоть до того момента, в который двигатели вновь будут пущены в ход для торможения или для изменения направления полета (рис. 6). 

* Или пока он не попадет в сопротивляющуюся среду, например в атмосферу планеты. (Прим. Ред.) 
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Рис. 6. Схема полета корабля вселенной о Земли на Луну.
Для того чтобы кораблю вселенной перелететь с большего небесного тела па меньшее, ему не нужно преодолевать полностью теоретического поля тяготения ADU (pиc.4). Чтобы достигнуть поверхности меньшего тела, ему придется бороться с притяжением большего тела не до конца пути, а только до точки S, за которой он сам начнет падать по направлению к цели. Следовательно, кораблю не придется полностью производить работы не только олицетворяемой площадью ADU, но также и той, которой соответствует площадь ABCD. Для такого nepeлета будет достаточно совершить работу, приходящуюся на долю площади FQD. Область ABCQF, являющаяся общей частью обоих площадей тяготения, отпадет так как в этом месте силы тяготения взаимно противодействуют. То же самое справедливо и для возвращения, в силу чего для этого излишне полностью производить работу BEU' или даже BEAF; необходимо только произвести работу CQE, которой на нашем чертеже соответствует область CQЕ, составляющая в данном частном случае только примерно половину площади BEU'. Мы установили таким образом, что работа, необходимая для перелета с одного небесного тела на другое, расположенное весьма близко от первого, не соответствует просто отношению из взаимодействующих сил напряжения (ADU : BEU'); в данном случае играют роль только ослабленные благодаря частичному взаимному уравновешиванию поля FQD и CQE. 

В том случае, когда два рассматриваемые небесные тела значительно удалены друг от друга, их ослабленные поля становятся почти такими же, как поля неослабленные; это обусловливается тем обстоятельством, что тогда общая часть площадей тяготения (ABCQF) становится исчезающе малой по сравнению с остающимися площадями (FQD и CQE). В случае пары небесных тел Земля-Луна облегчение (ABCQF) составляют только 0,00363 общего напряжения поля земного тяготения и 0,07604 общей работы, необходимой для преодоления поля лунного тяготения. 

Согласно К. Кранцу, вследствие этого начальная скорость в 11 087 м/сек, необходимая для полета с Земли на высоту Луны, уменьшается до 11 060 м/сек, а начальная скорость, необходимая для подъема с Луны, для обратного перелета на Землю, уменьшается с 2 400 до 2 360 м/сек. 

10. Критическая точка. Граница Роша 

Когда оба небесные тела находятся весьма близко друг от друга или когда одно из них весьма невелико по сравнению с другим, то мыслим случай, что точка, лишенная тяжести, весьма сильно приближается к меньшему телу или даже достигает поверхности последнего. Для обитателей маленького мирка это имело бы своим последствием то необычайное явление, что каждому из них, отважившемуся достичь «критической» точки, пришлось бы проделать невольный полет на небо, отделившись от поверхности родного светила и уносясь кажущимся образом вверх, а в действительности падая на большое тело*. 

* Эти же силы, действуя в слабой степени на Землю со стороны Солнца и Луны, вызывают явление морских приливов, почему и называются приливообразующими или приливными. (Прим. ред.)
Возможно, что такие условия уже в настоящее время имеют место на ближайшем к Марсу спутнике Фобосе, а также и на пятом спутнике Юпитера. Если эти тела сейчас еще не распадаются на части, то они обязаны этим сцеплению частиц образующего их вещества, а не действию силы притяжения. Если бы наша Луна приблизилась к Земле примерно на два земных радиуса, то на обращенной к нам ее стороне должны были бы наблюдаться подобные же явления. Возможно (как это предполагается некоторыми исследователями), что Земля десятки тысяч лет тому назад обладала второй такой луной, значительно меньших размеров по сравнению с той, которую мы знаем в настоящее время. Распадение этой второй луны должно было начаться, когда заостренная, как у куриного яйца и вытянутая по направлению к Земле, часть ее придвинулась к нашей планете ближе точки, лишенной тяжести. Сначала слетело все, что свободно лежало на поверхности, после чего благодаря силе земного притяжения, приобретавшего все больший перевес, по тому же пути последовали так же и холмы и горы гибнущего спутника. Дальше не могло быть уже никакой остановки. Постепенно всесокрушающая сила земного притяжения как бы содрала кожу с разрушавшейся луны. После этого былой спутник Земли, раздробленный на миллиарды осколков, преобразовался в красивое двойное кольцо, висящее над земным экватором. Кольцо это в конце концов, все более и более сужаясь, рухнуло на Землю целой тучей осколков, двигавшихся по спиральным путям. Подобным же результатом разрушения спутника, по-видимому, является и современное кольцо Сатурна, которым мы любуемся в телескоп как одним из красивейших чудес неба.
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Рис. 7. Критическая граница Роша. Для каждой из больших планет существует определенное расстояние, на котором спутник, приближающийся к ней по спиральной орбите, раздробляется на мелкие осколки. По-видимому таким образом образовалось кольцо Сатурна. 

В пользу такого взгляда говорит тот факт, что кольцо Сатурна полностью лежит внутри так называемой границы Роша, кладущей предел возможному существованию в этой зоне спутников. 

Глава 2. Теория полетов и мировом пространстве
 

1. Пустота, безвоздушность и холод мирового пространства
2. Расстояния в мировом пространстве
3. Полеты вблизи Земли
4. Полеты от Земли до Луны
5. Спуск на Луну. Спутники как станции. 
6. Межпланетные перелеты по кеплеровским эллипсам.
7. Путешествия к соседним планетам.
8. Отлет и прилет по переходным эллипсам.
9. Сводка результатов.
 

Представим себе те условия, с которыми нам пришлось бы иметь дело, совершая полет в мировом пространстве в поле тяготения двух небесных тел, В действительности этот простой случай нигде в полной мере не встречается. Корабль вселенной во время своего полета всегда будет подвергаться притяжениям всех остальных тел солнечной системы. В силу этого с достаточной точностью рассчитать путь такого корабля еще до вылета его с Земли является весьма трудной задачей. Она была бы совершенно неразрешимой, если бы небесные тела, к счастью, не были расположены одно от другого настолько далеко, что их индивидуальные воздействия проявляются в незначительных по своей силе возмущениях.

Кроме того пассажирский корабль вселенной разумеется должен строиться управляемым для того, чтобы на нем можно было предпринять полет с Земли к другим небесным светилам. А в таком случае капитан этого корабля всегда будет в состоянии противостоять незначительным отклонениям, вызываемым различными небесными светилами *, и благодаря этому тем не менее сможет достичь намеченной цели**, действуя подобно капитану воздушного корабля, относимого бурей.

* И ошибками управления ракетой. (Прим. ред.)
** Исследованию этих условий посвящен строго научный труд инженера Гомана «Досягаемость небесных тел», изданный в 1925 г. В появившемся в нюне 1928 г. коллективном труде под редакцией В. Лея «Возможность полета в мировое пространство», Гоман развил и углубил свои исследования в статье «Пути, продолжительность полета и возможности спуска». В дальнейшем изложении используются некоторые данные о полетах в мировое пространство, заимствованные из обоих этих трудов.
 

 

	1. Пустота, безвоздушность и холод мирового пространства
	


	




Неспециалисты обычно полагают, что пустота и холод пространства между небесными телами и отсутствие воздуха в этом пространстве являются главными препятствиями к достижению небесных светил. В действительности дело обстоит иначе.

В последующем изложении будет показано, как в совершенно пустом пространстве по закону сохранения движения центра тяжести возможно при отсутствии всяких внешних точек опоры произвольное движение корабля вселенной. Сейчас же мы скажем только, что пустота мирового пространства даже благоприятствует возможности полетов в нем, так как при отсутствии всякой материальной среды устраняется всякое трение, которое могло бы замедлять движение летательных машин в этой среде. Преодоление же трения на столь огромных расстояниях даже в случае существования в мировом пространстве столь редкой материальной среды, как воздух, потребовало бы затраты такого огромного количества энергии, что достижение небесных тел навсегда осталось бы невозможным. Если бы воздух такой же плотности, которую он имеет на уровне моря, простирался до Луны, то мы никогда не могли бы до нее добраться, так как невозможно построить машины с таким радиусом действия, чтобы она могла преодолеть длину пути, равную расстоянию от Земли до Луны при наличии на пути воздуха.

Равным образом и холод мирового пространства оказывается скорее полезным, чем вредным, потому что он прежде всего повышает коэфициент полезного действия машин. Всякие тепловые машины развивают тем большую мощность, чем больше разности температур и давлений в камере сгорания машины и во внешнем окружающем пространстве. Эти условия мирового пространства - полное отсутствие в нем давления и холод абсолютного нуля температуры (-273°С) - представляют собой наиболее благоприятный мыслимый случай. Кроме того этот сильный холод увеличивает прочность целого ряда материалов, могущих быть использованными для постройки корабля вселенной. Толщина стенок некоторых его частей, а особенно стенок свинцовых сосудов для сжиженных газов, употребляемых в качестве горючего, может быть уменьшена, благодаря чему мертвый вес корабля значительно уменьшается. И наконец этот же холод мировою пространства способствует охлаждению частей, нагретых до высокой температуры взрывами горючего. Тем самым достигается значительное облегчение веса, так как отпадает необходимость взятия с собой охлаждающих веществ и устройств.

Поскольку холод мирового пространства может оказаться опасным для пассажиров, с ним, разумеется, нужно бороться, но это не представляет особых затруднений, так как пассажирская кабина может быть защищена от потери теплоты по принципу термоса. Потеря тепла, которую необходимо возмещать внутренним отоплением, весьма невелика. Кроме того, имеется возможность нагревания внутренних помещений корабля солнечными лучами, собираемыми специальными зеркалами, укрепленными снаружи корабля.

Равным образом и безвоздушность мирового пространства легко может быть преодолена путем устройства совершенно воздухонепроницаемых стенок внутренней пассажирской кабины*. Разумеется для обеспечения нормального самочувствия пассажиров внутреннее давление воздуха в кабине должно постоянно поддерживаться на одном и том же уровне автоматически действующими приборами. Так как для этого достаточно давления в 1/2 ат (давление в 1 ат соответствует давлению 760 мм ртутного столба), в то время как давление даже в полной пустоте мирового пространства не может понизиться ниже нуля, то прочность стенок корабля должна быть рассчитана на максимальный избыток внутреннего давления над внешним в 1/2 ат. Необходимые для этого сопротивления в сравнении с прочностью паровых котлов и цилиндров моторов внутреннего сгорания, рассчитанных на давления в 20 - 40 ат, весьма незначительны и также технически легко достижимы.

* В настоящее время это уже осуществлено в ряде гондол стратостатов. (Прим. ред.)
 

Более затруднительной является защита от коротковолновых космических лучей, пронизывающих мировое пространство, и от действия которых люди, живущие на земной поверхности, защищены земной атмосферой**. В отношении проникающих в нее лучей атмосфера является фильтром и защищает нас от убийственного действия некоторых видов этих лучей.

** Земная атмосфера одновременно служит почти непроницаемым панцирем, защищающим нас от падения метеоров, огромное большинство которых, раскаляясь благодаря трению, сгорает в атмосфере. В этот момент мы видим на небе «падающую звезду». Лишь в сравнительно очень редких случаях метеоры достигают земной поверхности в форме твердых метеоритов. Попадание метеорита в летящий в межпланетном пространстве корабль вселенной, вследствие незначительных размеров последнего, однако, весьма маловероятно. (Прим. ред.)
 

Однако и здесь намечается выход из положения. Он будет состоять в том, чтобы окна корабля вселенной изготовлять из сорта стекла непрозрачного для этих лучей, а стенки пассажирской кабины сделать двойными и заполнить промежутки между ними озоном и другими газами, поглощающими гамма-лучи.

Пустота, безвоздушность и холод мирового пространства, взятые вместе, во всяком случае преодолимы гораздо легче, чем их противоположность. В самом деле, проблема полета в пространстве, наполненном плотным, горячим и сильно сжатым газом, была бы равносильна задаче конструирования подводной лодки, рассчитанной для плавания под поверхностью озера, состоящего из расплавленного свинца. Желая построить такую подводную лодку, мы встретились бы со следующими трудностями: сопротивление среды поступательному движению было бы огромным и допускало бы тем самым лишь незначительную скорость. Давление на внешние стенки выражалось бы колоссальным числом, благодаря чему самые прочные конструкции остова и стенок не смогли бы ему противостоять. Наконец тепло, исходящее от внешней среды, неизбежно стало бы проникать внутрь лодки, так как не существовало бы никакой возможности его отвода; вследствие огромного количества тепла команда лодки должна была бы погибнуть, а машины должны были бы вскоре остановиться, так как уже не существовало бы необходимого для их работы различия темперагур. Такие условия неизбежно привели бы к гибели лодки, если бы еще раньше запас горючего, находящийся в баках, не взорвался бы, а стенки лодки не расплавились бы.

Поэтому мы должны быть довольны пустотой, безвоздушностью и холодом мирового пространства, так как именно все эти качества делают его в высшей степени пригодным для того, чтобы обеспечить в будущем возможность человеку совершать в нем путешествия, преодолевая для этого расстояния в миллионы километров с необходимыми для этого огромными скоростями от 50 000 до 100 000 км/час и даже больше
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Что касается огромных расстояний в мировом пространстве, то безусловно не они сами по себе составляют препятствие, а лишь совместно с инерцией и притяжением масс. Потому что такое большое расстояние как бы сокращается в том случае, если мы приобретаем способность преодолеть его с достаточной скоростью. Расстояние в 100 км кажется нам длинным, если нам его нужно пройти пешком, в скором же поезде мы легко и приятно проезжаем его в час, а на самолете пролетаем в 20 мин. Для достижения нашей пели играет роль одно лишь время, необходимое для путешествия, но не расстояние, выраженное в километрах. Расстояние от Земли до Луны составляет в среднем 384 400 км. Планета Венера в лучшем случае может приблизиться к нам на 40, Марс на 56, Меркурий на 90, Юпитер на 630 млн. км. При этом оказывается, что необходимые для достижения этих небесных тел пути в пространстве в большинстве случаев вследствие их кривизны должны быть вдвое или даже втрое длиннее кратчайших расстояний, разделяющих эти тела во время перелета. Однако все это не сыграло бы никакой роли, если бы мы располагали возможностью двигаться с произвольно большой скоростью.

Именно в этом и заключается ядро всей проблемы полета в мировое пространство: в достижении достаточных скоростей движения и в правильном использовании их согласно законам небесной механики, управляющим движением тел во взаимно налагающихся полях тяготения небесных светил.

Вопрос о радиусе действия машин, движущихся беэ внешнего подвода энергии, т.е. так, как движется паровоз, пароход, автомобиль и самолет, но не гак, как электропоезд, трамвай или троллейбус, относится к области технологии горючего. Поэтому исследование вопроса о том, какие космические расстояния могут быть преодолены кораблями вселенной, должен быть отложен до последующих глав этой книги. Сейчас же мы займемся вопросами о путях космического корабля в пространстве, которые могут быть выведены из так называемых законов Кеплера, основывающихся на законе всемирного тяготения Ньютона.

Равным образом мы не будем сейчас говорить и о самом старте космического корабля с поверхностей небесных тел и о полете его сквозь окружающую эти тела атмосферу вплоть до той высоты, на которой будет достигнута необходимая полная скорость движения, ни о вопросах спуска, (приземления) возвращающихся из мирового пространства кораблей. Об этих вопросах мы получим возможность говорить только тогда, когда, мы разберем связанные с сопротивлением воздуха технические условия, необходимые для полета, что и будет сделано в последующей главе и в третьей части книги, посвященной принципу ракетного движения и его техническим приложениям. По этой причине разбор вопросов, связанных с проблемами старта и спуска корабля вселенной, будет нами произведен лишь в последующих частях этой книги.

 

 

	3. Полеты вблизи Земли
	


	




(в поле тяготения одной Земли, пренебрегая притяжениями Солнца и Луны)
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	Рис. 8. Круг, эллипс, парабола и гипербола как орбиты гранаты, выстреленной горизонтально, наклонно или отвесно (без учета сопротивления воздуха)


Если мы какую-нибудь массу, находящуюся на уровне моря, бросим горизонтально со скоростью, которую мы выше назвали скоростью круговой, т.е. если мы, например, из горизонтально расположенной пушки выстрелим гранатой со скоростью при вылете из канала ствола в 7 906 м/сек, то снаряд этот полетит на неизменной высоте над уровнем моря. Оя облетит вокруг всей Земля и через 5 050 сек, или через 1 ч. 24 м. 10 с. прилетит с противоположной стороны к месту своего вылета. Продолжительность полета его получается путем деления известной нам окружности земного шара на также известную нам скорость. Равным образом продолжительность полета может быть определена и по третьему закону Кеплера, управляющему обращениями планет вокруг Солнца и гласящему, что квадраты времен их обращений относятся, как кубы их средних расстояний от Солнца.

Представим себе, что при повторных горизонтальных выстрелах скорость при вылете из канала орудия будет все более и более возрастать. Тогда сначала будут получаться кругообразные, а затем все более и более вытянутые эллипсы, вершины которых будут располагаться по другую сторону от центра Земли, все дальше и дальше от него. В конце концов эта вершина отодвинется в бесконечность в том случае, когда скорость выстрела сделается равной параболической скорости в 11 181 м/сек. Если бы скорость продолжала еще увеличиваться, то возникли бы гиперболы, т.е. кривые с еще более широко разомкнутыми ветвями, по уходящей в пространство ветви которых снаряд улетел бы в пространство.

 

При этом скорость полета снаряда на одной и той же ветви убывала бы после вылета из канала орудия, но возрастала бы от ветви к ветви.

Избыток скорости над круговой обусловливал бы при этом потребность увеличения работы, необходимой для поднятия снаряда от уровня моря до наиболее удаленной точки его пути (рис. 8).

Обратимся теперь к вертикальному выстрелу, представляющему основной интерес для случая подъема корабля вселенной, в то время как только что описанные эллипсы имеют значение для случая спуска такого корабля па Землю. Прежде всего мы должны иметь в виду, что зависящий от начальной скорости разгон или кинетическая энергия полета в пересчете ее на килограммометры должна равняться выраженной в килограммометрах энергии земного притяжения (потенциалу земного тяготения) на расстояния вершины кривой пути полета.

Для расчета начальной скорости, необходимой для достижения желаемой высоты подъема, применяются ниже приводимые две формулы, в которых буквой р обозначена параболическая скорость, а буквой R - радиус соответствующего небесного тела.

В случае горизонтального выстрела:
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В случае вертикального выстрела:
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Отсюда следует, что при горизонтальном выстреле с одинаковой начальной скоростью снаряд всегда будет взлетать на высоту одного радиуса выше, чем при вертикальном выстреле. Произведя необходимые расчеты для Земли вплоть до высоты в 100 земных радиусов, мы получим таблицу 2*.

* Временем облета при горизонтальном выстреле было названо то время, которое снаряд затратит для облета вокруг центра Земли по чрезвычайно мало вытянутому эллипсу, оставаясь все время нa одной и той же высоте над уровнем моря. В этом случае мы можем воспользоваться весьма простым третьим законом Келлера, согласно которому половинное время для пограничного случая a = r / 2определяется из уравнения:
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во всех других случаях расчет необходимо производить по гораздо более сложной формуле. Согласно Гоману эта формула для случая свободного падения с высоты г до земной поверхности, расстояние которой от центра Земли обозначается буквой R, будет иметь вид: 
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где буквой t обозначена продолжительность падения (в действительности выше приведенная формула давно известна и уже 30 лет назад была помещена в учебнике теоретичесокой механики Н. Б. Жуковcкого. Ред); при больших значениях r по сравнению с R мы можем в этой формуле выражение

arcsin [image: image31]заменить более простым [image: image32]
 

Таблица 2
	Высота 
подъема над:
	Потен-
циал
зем-
ного
тяго-
тения
	При горизонтальном выстреле
	При вертикальном выстреле

	
	
	начальная скорость
	полу-ось R
	период
обращения
	начальная скорость
	полу-ось R
	период
обращения

	цент
ром
земли
	уров
нем
моря
	
	Vk=1
	м/сек
	
	
	Vk=1
	м/сек
	
	

	 
	 
	 
	 
	 
	 
	ч. м. с
	 
	 
	 
	ч. м. с

	1
	0
	0,000
	1,0000
	7 906
	1,0
	1.24.10
	0,0000
	0
	0.5
	-

	2
	1
	0,500
	1.1547
	9 129
	1,5
	2.34.37
	1,0000
	7 906
	1.0
	1.24.10

	3
	2
	0.667
	1.2247
	9 683
	2,0
	3.58.00
	1,1547
	9 129
	1,5
	2.34.37

	4
	3
	0,750
	1.2649
	10 000
	2.5
	5.32.42
	1,2247
	9 683
	2,0
	3.58.00

	5
	4
	0,800
	1,2910
	10 207
	3,0
	7.17.31
	1,2649
	10 000
	2.5
	5.32.42

	6
	5
	0.833
	1,3092
	10 351
	3,5
	9.11.07
	1,2910
	10207
	3,0
	7.17.21

	7
	6
	0,857
	1.3229
	10 459
	4,0
	11.13.20
	1,3092
	10 351
	3,5
	9.11.07

	8
	7
	0,875
	1,3332
	10 539
	4,5
	13.23.20
	1,3129
	10 459
	4,0
	11.13.20

	9
	8
	0,888
	1,3417
	10 607
	5,0
	15.41.00
	1.3332
	10 539
	4,5
	13.23.20

	10
	9
	0,900
	1.3484
	10 661
	5,5
	18.05.37
	1,3417
	10 607
	5,0
	15.41.00

	12
	11
	0,917
	1,3588
	10 743
	6,5
	23.14.48
	1,3540
	10 705
	6,0
	20.37.00

	15
	14
	0,943
	1,3707
	10 843
	8,0
	31.44.00
	1,3662
	10 802
	7,5
	28.48.45

	20
	19
	0,950
	1.3804
	10 942
	10,5
	47.43.40
	1,3783
	10 807
	10,0
	60.21.35

	30
	29
	0.967
	1,3912
	10 999
	15,5
	92.16.10
	1,3904
	10 992
	15,0
	81.29.40

	50
	49
	0,980
	1,4003
	11 071
	25,5
	180.38.10
	1,4000
	11 068
	25,0
	175.20.40

	60
	59
	0,983
	1,4026
	11 083
	30,5
	236.18.00
	1,4023
	11 087
	30,0
	230.30.00

	75
	74
	0,985
	1,4058
	11 113
	38.0
	328.З5.50
	1,4047
	11 106
	37,5
	322.07.30

	100
	99
	0,990
	1,4072
	11 126
	50,5
	503.25.00
	1,4071
	11 125
	50,0
	495.25.00

	∞
	∞
	1,000
	1,4142
	∞
	∞
	∞
	1,4142
	11 180
	∞
	∞


 

Вертикальный выстрел или падение может рассматриваться нами как пограничный случай кеплеровских эллипсов, при котором время обращения оказывается просто в 2,828 раз короче времени обращения по круговой орбите, радиус которой равен расстоянию от центра Земли наиболее удаленной точки эллипса. Из чисел, стоящих в последнем столбце таблицы 2, мы можем вычислить продолжительности подъема и падения, разделив приводимые периоды обращений (времена облета) пополам и откинув от полученных результатов накруг по 6 мин. на дугу эллипсов, проходящую внутри земного шара.

Продолжительность падения тела, свободно отпущенного на высоте Луны, до уровня моря на Земле по формуле, приведенной в сноске, оказывается равной 115 ч. 10 м. (по формуле Гомона 115 ч. 15 м.). Продолжительность же подъема до высоты Луны при выстреле снаряда точно с параболической начальной скоростью составит коего лишь 49 часов. При этом, однако, снаряд достигнет лунной орбиты не со скоростью, равной нулю, но со скоростью, равной 1 440 м/сек, достаточной для того, чтобы пересечь эту орбиту и улететь в бесконечность.

Такие полеты без заметного влияния солнечного притяжения теоретически были бы возможны до высоты 800 000 км. от Земли в круглых числах. Путем соответствующего выбора момента старта мы могли бы, сверх того, достичь такого положения, чтобы Луна нигде не приближалась ближе 200 000 км. к кораблю вселенной, а в таком случае и ее притяжением можно было бы пренебречь.
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	Рис. 9. Полет в окрестностях Земли по расчетам ннженера Гомана.


 

Такой полет был точно рассчитан инженером Гоманом. Через 456 сек. после старта корабль вселенной на высоте 2 100 км над уровнем моря достигнет рассчитанной для этой высоты параболической скорости в 9 680 м/сек и, начиная оттуда, начнет свободное движение вверх до высоты в 40 000 км. Необходимая для этого идеальная энергия мотора (идеальный импульс) составляет 13 660 м/сек. После достижения этой высоты параболическая скорость корабля вселенной, составляющая в этом месте его пути 4,46 км/сек, применением тормозящего действия ракет в 0,11 км/сек. уменьшается до 4,35 км/сек. для направления корабля на переходный эллипс, вершина которого располагается на желаемой высоте в 800 000 км над центром Земли. Предоставленный после этого самому себе корабль почти вертикально рухнул бы на Землю и разбился бы. Поэтому мы должны будем позаботиться о том, чтобы перевести полет корабля на возвратный эллипс, встречающий земную атмосферу по касательной на высоте в 170 - 180 км над уровнем моря. Это возможно путем сообщения ракете в момент достижения ею вершины переходного эллипса дополнительной скорости в 0,9 км/сек. Общую продолжительность полета Гоман исчисляет в 703 час., на которых 349 час. приходится на подъем и 354 час. на спуск. Для старта оказывается достаточным 8 мин, и для посадки примерно 22 мин.

 

 

	4. Полеты от Земли до Луны
	


	




(пренебрегая притяжением Солнца, но принимая во внимание притяжение Луны)

Желая направить наш путь к Луне, мы должны учесть кроме взаимного наложения полей тяготения Земли и Луны еще и скорость движения Луны по ее орбите, равную 1 020 м/сек. Стремясь попасть на Луну, мы должны будем целиться на соответствующее расстояние впереди Луны, как при выстреле по быстро летящей птице. Для вычисления угла между направлением полета при вылете и направлением в этот же момент к Луне мы, разумеется, должны предварительно знать продолжительность полета. Эта продолжительность сильно зависит от того способа, которым мы предполагаем совершить полет.

Наиболее известной оценкой этой продолжительности, вероятно, является число 97 ч. 13 м. 20 с., указанное Жюлем Верном в его знаменитом романе «Путешествие на Луну» со ссылкой на Кембриджскую астрономическую обсерваторию. Поистине это число обязано своим происхождением какому-то весьма надежному источнику, так как оно для случая полета пушечного ядра оказывается совершенно точным. Приводившееся недавно число, необходимое для полета на Луну пороховой ракеты американца Годдарда, равное 186 ч., является гораздо менее вразумительным, если только не прибегнуть к предположению о полете этой ракеты на Луну по не очень сильно вытянутому эллипсу. Столь же мало вразумительна и приводимая в курсе баллистики профессора К. Кранца продолжительность по>лета, равная 20 час., так как для преодоления этого расстояния в столь короткое время был бы необходим полет с гиперболической скоростью. Наиболее точные расчеты в этом направлении произвел инженер Юлиус Купц (рис. 10).
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	Рис. 10. График скоростей, построенный с учетом одновременного притяжения Земли и Луны. Максимальная скорость 10 000 м/сек (по вычислениям инженера Юлиуса Кунца).


Самым существенным элементом такого рода расчетов является учет той скорости, с которой корабль вселенной должен пересечь границу тяжести между Землей и Луной. Если мы выберем начальную скорость такой, что эта граница тяжести будет пересечена лишь весьма медленно, со скоростью, близкой к нулю, то мы безусловно сэкономим горючее, но обречем себя на гораздо большую затрату времени. Если же мы осуществим старт с почти параболической скоростью, то после пересечения границы тяготения нам придется затратить некоторое количество горючего для торможения этой избыточной скорости, но при этом будет достигнута экономия продолжительности полета и экономия необходимых для пассажиров количеств продуктов питания и воздуха для дыхания. 

Для большей наглядности сопоставим несколько примерных расчетов полетов с различными скоростями в таблице 3: 

Таблица 3
	Высота
над
уровнем 
моря,
км
	Рассто-
яние от
центра 
Земли,
км
	Ско-
рость
	В поле тяготения
одной Земли
	В поле тяготения
Земли и Луны

	
	
	
	Валье 
I
м/сек
	Валье 
II
м/сек
	Валье 
III
м/сек
	Кунц 
IV
м/сек
	Кунц 
V
м/сек
	Кунц 
VI
м/сек

	0
	6 370
	V0
	11 181
	11 087
	0
	0
	0
	0

	1 600
	7 970
	Va
	10 021
	9 937
	10 021
	10 000
	9 892
	9 944

	ЗЗ9 230
	345 600
	Vs
	1 521
	482
	1 521
	1 473
	0
	1 000

	377 630
	384 000
	Vb
	1 440
	0
	1 440
	2 713
	2 284
	2 493

	Продолжительность полета
	49ч.
	115ч.10м.
	49ч.05м.
	49 ч.38 м.
	около
95 ч.
	около
60 ч.


 

В вышеприведенной таблице столбец, обозначенный цифрой I, относится к случаю выстрела с земной поверхности с параболической скоростью, в результате чего при пересечении лунной орбиты скорость полета оказывается равной 1 440 м/сек, столбец II относится к случаю, когда выстрел с земной поверхности осуществляется со скоростью достаточной лишь для того, чтобы долететь до высоты Луны; столбец III касается случая, когда с помощью ракет достигается постепенное увеличение скорости движения, начиная от нуля до наибольшей величины, которая достигается на высоте в 1 600 км над уровнем моря. До сих пор учитывается лишь притяжение одной Земли. Начиная же со столбца IV учитывается и наложение поля тяготения Луны. Мы видим, насколько большую разницу в отношении продолжительности полета составляет уменьшение конечной скорости старта на высоте в 1 600 км с 10 000 м/сек до 9 892 м/сек. Эта разница обусловливается тем, что в последнем случае граница долей тяготения пересекается очень медленно со скоростью, близкой к нулю. По-видимому, наиболее благоприятным является случай, приведенный в последнем столбце, соответствующий продолжительности полета в 55-60 час.

 

 

	5. Спуск на Луну. Спутники как станции
	


	




Необходимая для облета вокруг Луны на незначительном расстоянии от ее поверхности энергия двигателя оказалась бы лишь немногим больше энергии, необходимой для подъема до пограничной, лишенной тяжести, точки S между полями тяготения Земли и Луны. Для такого полета вокруг Луны, учитывая и необходимую затрату энергии для преодоления сопротивления воздуха и для торможения при спуске на земную поверхность, несомненно оказался бы достаточным идеальный импульс в 13 000 м/сек. Если же мы захотели бы совершить спуск на Луну, то для торможения при падении на лунную поверхность нам пришлось бы произвести дополнительное тормозящее усилие в 2 500 м/сек. Такое же усилие необходимо было бы произвести и для последующего взлета с лунной поверхности. В силу этого корабль вселенной, предназначенный для полета с Земли на Луну, для спуска на. лунную поверхность и для последующего обратного подъема с нее и возвращения на Землю без пополнения запасов горючего в пути, должен был бы обладать двигателем, обладающим импульсом в 13 000 + 2 500 + 2 500 = 18 000 м/сек.

К том случае, если бы мы могли, находясь на лунной поверхности (с помощью какой-либо солнечной установки), возобновить запас необходимого для обратного перелета горючего, то мы смогли бы сэкономить 2 500 м/сек. Уже из этого видно, насколько выгодно было бы впоследствии оборудовать на Луне станцию межпланетных сообщений. В случае если бы мы располагали кораблями вселенной, обладающими идеальным импульсом, не превосходящим 16 000 м/сек, перелет на Луну являлся бы достаточно рискованным предприятием, а перелеты к другим планетам без спуска на промежуточной станции, сооруженной на поверхности нашего спутника, были бы совершенно невозможными. А если бы такой корабль, вновь заправленный горючим, мог бы стартовать в межпланетный перелет с Луны, то ему пришлось бы в силу незначительности лунного притяжения и небольшого на этом расстоянии потенциала поля земного тяготения потерять всего лишь 2 535 м/сек скорости, сохраняя всю остальную скорость для последующего маневрирования в межпланетном пространстве. Это значит, что, покинув область тяготения Луны и Земли, он мог бы сохранить скорость, равную 16 000 - 2 535 = 13 465 м/сек *.

* При сложении двух космических скоростей в случае, если оба движения совершаются в одном направлении, скорости не просто складываются, а складываются их квадраты и из полученной суммы извлекается квадратный корень. В данном случае, например, необходима начальная скорость в 2 500 м/cек. для преодоления поля тяготения Луны и сверх того дальнейшее увеличение этой скорости на на 420 м/сек для того, чтобы ускорить движение корабля по сравнению с круговой скоростью движения Лупы относительно Земли в 1 020 м/сек до параболической скорости на расстоянии лунной орбиты, равной 1 440 м/сек. Разгон корабля, т.е. его кинетическая энергия, возрастает пропорционально квадрату скорости. Поэтому мы должны сложить квадраты чисел 2 500 и 420 и из полученной суммы извлечь корень, который оказывается равным 2 535 м/сек. Этой скорости и будет соответствовать кинетическая энергия полета, присущая обоим слагаемым, направленным в одну сторону движениям со скоростями в 2 500 и в 420 м/сек.
Гораздо более теоретически пригодным для сооружения пересадочной заправочной сталции, чем наша Луна, оказался бы совсем маленький спутник, сила притяжения которого не играла бы практической роли. Было бы также выгоднее, если бы он обращался вокруг Земли на несколько меньшем расстоянии, чем Луна*. Если бы, например, его орбита отстояла от центра Земли на 7,04 R или на 44 000 км., то он совершал бы один оборот вокруг Земли ровно в сутки, и в течение долгого времени оставался бы в зените какого-нибудь города. Перелет на такой маленький спутник было бы выгоднее совершать не по слабо изогнутой параболе, а по слабо вытянутому эллипсу. Если бы такой маленький спутник отстоял от центра Земли на расстоянии в 25 или 36 или 49 земных радиусов, то круговая скорость на этих высотах составляла бы соответственно 1 581 или 1 319 или 1 130 м/сек; параболическая же скорость на этих высотах равнялась бы соответственно 2 236 или 1 863 или 1 597 м/сек. Благодаря этому вновь заправленный на таком спутнике отлетающий корабль вселенной для преодоления поля тяготения Земли должен был бы развить собственную скорость соответственно 655 или 545 или 467 м/сек. Вся остальная его энергия сохранилась бы для дальнейшего межпланетного перелета.

* К этому же выводу .на основании произведенных ими расчетов независимо друг от друга пришли К.Э.Циолковский и Ю.В.Кондратюк. (П р и м. ред.)
В действительности Земля не имеет маленького спутника, тогда как Марс обладает двумя такими спутниками - Фобосом и Деймосом. Однако мы могли бы озаботиться созданием искусственного спутника такого рода, просто заставив в течение продолжительного времени на удобном для этого расстоянии обращаться вокруг Земли большой корабль вселенной. В последнее время эта идея была использована почти всеми романистами, пишущими на тему о межпланетных путешествиях.

 

 

	6. Межпланетные перелеты по кеплеровским эллипсам
	


	




(в поле тяготения Солнца, пренебрегая возмущениями от планет)

За исключенном полета с Земли на Луну, который мог бы быть совершен, практически говоря, в полях тяготения лишь этих двух небесных светил, всякий другой межпланетный перелет в пределах солнечной системы будет слагаться из трех частей; подъема с Земли, свободного полета по одной из кеплеровских эллиптических орбит в поле тяготения Солнца и спуска на планету, являющуюся конечной целью перелета.
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	Рис. 11. Перелет с Земли на планету (схема). 
ЕА - подъем с земной поверхности по переходному эллипсу вблизи земного шара. В точке А производится переход на кеплеровский эллипс. AC - свободный полет с остановленным двигателем. В точке С корабль вселенной направляется на переходный эллипс перед спуском на планету II.


 

Первая основная задача капитана при этом должна будет состоять в том, чтобы возможно более точно направить корабль пространства по заранее вычисленному кеплеровскому эллипсу (рис. 11), двигаясь по которому, корабль с наименьшей затратой горючего смог бы приблизиться к намеченной планете. Вторая основная задача капитана должна будет состоять в том, чтобы правильно отклониться от этого эллипса в тот момент, когда настанет время для того, чтобы пойти на сближение с намеченной планетой.

Правильное выполнение этих маневров явится отнюдь не легким делом. Инженер Гоман вообще полагает, что по крайней мере при первых межпланетных перелетах нельзя будет решиться стартовать прямо с Земли таким образом, чтобы сразу же попасть на нужный кеплеровский эллипс, ведущий к намеченной планете. Равным образом он считает, что не удастся во время перелетов придерживаться его столь точно, чтобы для совершения благополучной посадки, достаточно было бы незадолго перед окончанием перелета отклониться от этого эллипса. Поэтому он советует лететь по особому эллипсу, который он называет переходным. Нижняя вершина этого эллипса должна лежать в верхних слоях атмосферы намеченной планеты, а верхняя вершина в соответствии с массой этой планеты высоко в пространстве (в случае Земли на высоте примерно в 800 000 км). Такой переходный эллипс следовало бы использовать при самом взлете или при посадке в относительной близости от планеты. И лишь начиная от верхней его вершины следовало бы направить путь по кеплеровскому эллипсу вокруг Солнца в случае подъема или же от кеплеровского эллипса через эту вершину по переходному эллипсу - в случае спуска.

Следует еще отметить, что выполнение вышеописанных маневров вблизи покидаемой и достигаемой планеты потребует затраты энергии, приводящей в действие двигатель корабля. Свободный полет по кеплеровскому эллипсу вокруг Солнца будет происходить без малейшей затраты горючего независимо от того, сколько сот миллионов километров будет составлять этот путь. Причина этого явления будет состоять в том, что движение корабля по этому эллипсу будет происходить в результате приобретенного им ранее разгона, по инерции подобно тому, как совершается движение ядра кометы или метеора по орбите, предопределяемой притяжением Солнца.

Для того чтобы из бесчисленного множества возможных эллипсов, соединяющих орбиты двух планет, выбрать наиболее выгодный путь, необходимо проделать обширные вычисления. При производстве этих вычислений наряду с необходимыми скоростями и изменениями направления движения корабля идеальной энергией его двигателя, должна быть принята в расчет и продолжительность полета, а в случае применения ракетного двигателя - еще и скорость извержения газов. Инженер В.Гоман проделал эти вычисления и опубликовал их результаты в коллективном труде, изданном под редакцией Лея, упомянутом в сноске в главе 2 этого раздела. Основной его вывод состоит в том, что наиболее выгодным для межпланетных перелетов будет кеплеровский эллипс, являющийся касательным к орбитам обеих планет (рис. 12). Этот общий результат был получен Гоманом в результате вычислений, проделанных для всех имеющихся в настоящее время в нашем распоряжении видов горючего и продуктов питания.

Такого рода путешествия представляются неспециалистам истинной и конечной целью полетов в мировом пространстве, потому что лишь они одни дадут возможность посетить планеты до известной степени родственные нашей Земле и наконец установить, обитаемы они или нет. 
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	Рис. 12. Различные теоретические возможности перелета на Марс по касательным и секущим эллипсам.


 

При межпланетных перелетах, которые в остальном рассчитываются совершенно так же, как и вышеописанные полеты в мировом пространстве, должно быть принято во внимание еще одно обстоятельство. Так как Земля сама по себе движется по своей opбите со скоростью около 29,5 км/сек, не возникает вопроса о вертикальном подъеме с Земли по направлению к Солнцу. Поэтому мы должны будем совершить перелет по эллипсу, касающемуся земной орбиты, или же пересекающему ее под небольшим углом. При движении же по такого рода эллипсам времена обращений опять-таки могут быть определены по третьему закону Кеплера. Поэтому эллипсы должны рассматриваться таким образом, чтобы движущийся по ним корабль вселенной не только в каком-нибудь месте мог бы вновь достигнуть земной орбиты, но мог бы встретить в точке пересечения орбит и саму Землю.

Аналогично изложенному ранее параболическая скорость относительно Солнца на земной орбите составляет 42 км/сек, а потенциал поля тяготения Солнца 90 млн. кгм. Но так как Земля сама по себе уже обладает скоростью движения по своей орбите, доходящей до 29,7 км/сек, то кораблю достаточно сообщить дополнительную скорость в 42,0-29,1 = 12,3 км/сек, для того чтобы он смог совершенно покинуть пределы солнечной системы. Чтобы получить окончательную скорость, достаточную для того, чтобы, поднявшись с. Земли, действительно оказаться в состоянии улететь в мировое пространство прочь от солнечной системы, необходимо к квадрату последнего числа прибавить квадрат скорости в 12,7 км/сек, необходимой для преодоления земного тяготения, и из полученной суммы квадратов извлечь квадратный корень. Произведя этот расчет, мы получим скорость в 18 000 м/сек, необходимую для осуществления перелета в мир неподвижных звезд *.

* Для вычисления подобного рода касающихся земной орбиты эллипсов, второй своей вершиной одновременно касавшихся орбиты другой планеты, лучше всего пользоваться следующими уравнениями:
	большая полуось -
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	эксцентриситет -
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	малая полуось -
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Для вычисления скорости в точке эллипса, в которой он прикасается к орбите планеты, наиболее удобна предложенная инженером Гоманом в неоднократно цитированном его труде, формула:
[image: image45]
где г - радиус начальной круговой орбиты, a R - радиус конечной круговой орбиты, выраженные в километрах. Вместо 2µ в поле тяготения Солнца всегда следует подставлять число 264 000 000 000. Греческой буквой µ Гоман обозначает выражение 29,72 • 149 000 000, т.е. квадрат скорости движения Земли по ее орбите, умноженный на расстояние Земля - Солнце. Скорость в другой вершине эллипса, охватывающего Солнце, относится к этой скорости обратно пропорционально расстояниям обеих вершин эллипса. 

 

Для того чтобы дать наглядный обзор возможных эллипсов, касающихся земной орбиты с периодами обращения, выраженными в простых дробях года или в целых годах, мы помещаем ниже соответствующую таблицу 4 (см. также рис. 11).

Таблица 4
	Период обращения
	1/283
	1/2
	2/3
	3/4
	4/5

	Большая полуось
	0,5000
	0,6299
	0,7631
	0,8255
	0,8818

	Большая ось
	1,0000
	1.2599
	1,5263
	1,6510
	1,7235

	Расстояние от Солнца
	0,0000
	0,2599
	0,5263
	0,6510
	0,7235

	Необходимая скорость
	0,0000
	19,077
	24,633
	26,377
	27,210

	Дополнительная скорость
	-29,7
	- 0,62
	- 5,04
	- 3,32
	- 2,49

	Идеальный импульс
	-32,341
	-16,632
	-13,757
	-13,223
	-13,039

	 

	Период обращения
	2
	3
	4
	5
	6

	Большая полуось
	1,5874
	2,0801
	2,5198
	2,9240
	3,3019

	Большая ось
	3,1748
	4,1602
	5,0396
	5,8480
	6,6038

	Расстояние от Солнца
	2,1748
	3,1602
	4,0396
	4,8480
	5,6038

	Необходимая скорость
	34,762
	36,608
	37,603
	38,340
	38,690

	Дополнительная скорость
	+ 5,06
	+ 6,91
	+ 7,00 
	+ 8,54
	+ 8,99

	Идеальный импульс
	+ 18,762
	+ 14,547 
	+ 15,042 
	+ 15,387
	+ 15,642

	 

	Период обращения
	7
	8
	9
	10
	12

	Большая полуось
	3,6593
	4,0000
	4,3268
	4,6416
	5,2415

	Большая ось
	7,3186
	8,0000
	8,6536
	9,2831
	10,4830

	Расстояние от Солнца
	6,3186
	7,0000
	7,6536
	8,2831
	9,4830

	Необходимая скорость
	39,025
	39,287
	39,498
	39,674
	39,947

	Дополнительная скорость
	+ 9,33
	+ 9,59
	+ 9,80
	+ 10,00
	+ 10,25

	Идеальный импульс
	+ 15,825
	+ 15,994
	+ 16,121
	+ 16,243
	+ 16,398


 

Из чисел, приводимых в этой таблице, мы видим, что кораблю вселенной необходимо сообщить скорость (идеальный импульс) в 32 341 м/сек, в направлении, обратном движению Земли, для того чтобы он упал вертикально на Солнце. Отрицательной скорости - 13 039 м/сек было бы достаточно для получения эллипса, почти касающегося орбиты Венеры, так как последняя отстоит от Солнца на расстоянии в 0,7233 астрономической единицы. Положительная скорость +13 762 м/сек в сторону движения Земли по се орбите, направила бы корабль вселенной по эллипсу с периодом обращения вокруг Солнца в два года, дальняя вершина которого расположилась бы на небольшом расстоянии за орбитой Марса. При умелом выборе момента старта мы могли бы достигнуть сколь угодно тесного сближения с Марсом. Путешествие к Юпитеру может быть осуществлено по эллипсу с периодом обращения в 5 лет. Этот эллипс может отнести корабль на 4,85 астрономической единицы от Солнца, в то время как Юпитер во время наибольшего своего приближения к нему бывает удален от Солнца на 4,95 астрономической единицы. В этом положении лишь расстояние в 0,10 астрономической единицы, что соответствует приблизительно 15 млн. км, отделяло бы корабль от Юпитера, который во всем своем великолепии мог бы наблюдаться в оппозиции. Так как самый дальний спутник Юпитера удален от него на 24 млн. км, то корабль вселенной в этом случае находился бы уже в пределах системы спутников Юпитера, не сделавшись, однако, его пленником. Для путешествия к Сатурну мы должны будем воспользоваться эллипсом с периодом обращения в 12 лет. Этот эллипс унес бы нас на расстояние 9,48 астрономической единицы от Солнца, в то время как Сатурн отстоит от него в среднем на 9,55 астрономической единицы. Орбита Сатурна является сильно эксцентрической, от выбора момента старта будет зависеть, пересечет ли корабль вселенной его орбиту изнутри или извне. Выбор этого момента мог бы быть произведен таким образом, чтобы корабль попал на самый шар Сатурна, однако этого лучше избегать, так как вследствие огромной силы прятяжения этой гигантской планеты от нее трудно будет оторваться.

Согласно третьему закону Кеплера все межпланетные путешествия по касательным эллипса должны были бы длиться неприятно долго. Вследствие этого невольно является мысль о возможности перелетов по более коротким путям. В качестве таковых теоретически мыслимы секущие эллипсы в противовес вышеописанным касательным эллипсам. Однако математический расчет показывает, что направить корабль по такому эллипсу и вновь вывести его с такого эллипса очень трудно, вследствие чего необходимая для этого дополнительная затрата горючего значительно превзойдет достижимую экономию в продуктах питания и в воздухе для дыхания.

Во всяком случае, особенно для полетов к Марсу и к Венере, использование таких секущих эллипсов весьма заманчиво, так как в этих случаях укорочение продолжительности полета весьма значительно.

Среди этих секущих эллипсов существует два, являющихся предельными их геометрическими видами, а именно: орбита В, касающаяся орбиты внутренней планеты и пересекающая орбиту внешней планеты со скоростью движения этой последней, и орбита С, наоборот, пересекающая орбиту внутренней планеты и касающаяся орбиты внешней планеты.

Путешествие с Земли к Марсу по эллипсу, касающемуся орбит обеих этих планет, потребовало бы 521 дня. Для достижения поставленной цели необходимо было бы пролететь ровно половину этого эллипса и перелет в один конец занял бы 260,5 дня. (Эти цифры, относящиеся к среднему расстоянию Марса от Солнца, могут заметно отклоняться в обе стороны вследствие значительного эксцентриситета его орбиты.) Выбрав, однако, эллипс, касающийся орбиты Марса, но пересекающий земную орбиту под углом в 1б°25', мы, правда, для всего такого эллипса получим еще довольно продолжительное время обращения в 460 дней, но для достижения цели достаточно будет пролететь лишь немногим более четверти его длины, так что цель сможет быть достигнута уже через 171 день. Таким способом мы выигрываем 59 дней по сравнению с полупериодом обращения и почти 90 дней по сравнению с первым маршрутом. Но зато мы должны будем принести некоторую жертву в смысле дополнительного расхода горючего. В первом случае кораблю в придачу к скорости движения Земли по ее орбите достаточно будет сообщить дополнительную скорость в 3,0 км/сек, что после прибавления 12,8 км/сек, необходимых для преодоления оков земного тяготения, составит 13,145 км/сек*. Во втором случае дополнительная скорость к скорости движения Земли по ее орбите составит 9,0 км/сек и необходимый идеальный импульс будет равен уже 15,646 км/сек. Перелет возможно совершить и по еще более короткому пути - по эллипсу, пересекающему земную орбиту под углом 21°39' и касающемуся орбиты Марса. В этом случае продолжительность перелета составила бы всего 123 дня, но потребовался бы идеальный импульс в 17 000 м/сек.

* Как и в прежних случаях производится не сложение самих чисел, а. сложение их квадратов и извлечение корня из их суммы.
Подобным же, но еще несколько более благоприятным образом, обстоит дело в случае путешествия к Венере. В этом случае нормальная продолжительность путешествия по касательному эллипсу составляет 146 дней при идеальном импульсе в 13 000 м/сек. Использовав же несколько больший идеальный импульс порядка 15 000 м/сек, мы смогли бы достигнуть этой планеты по правильно выбранному секущему эллипсу уже через 70 дней после вылета.

 

 

	7. Путешествия к соседним планетам
	


	




В своем труде инженер Гоман рассчитал особенно интересный маршрут комбинированного путешествия сначала к Венере, а потом к Марсу. Это путешествие должно происходить следующим образом: после того как корабль вселенной вырвется из оков земного притяжения, но еще будет продолжать, двигаться по земной орбите, замедление скорости его движения на 2,4 км/сек окажется достаточным для того, чтобы натравить его по эллипсу, двигаясь по которому, он через 146 дней подлетит близко к орбите Венеры. Избыток скорости в 0,2 км/сек предназначается для производства направляющего усилия (выстрела) с целью преодоления отклонений от намеченного пути, вызванных возмущениями. Так как Венера за 146 дней перемещается вокруг Солнца на 234°,5, в то время как Земля за это время перемещается всего лишь на 144°, то вылет в это путешествие с Земли должен быть совершен в тот момент, когда Венера в своем обращении вокруг Солнца отстает от Земли на 55°,5. А к тому времени, когда корабль, приблизившись к Венере, поравняется с нею, эта планета, в своем движении опередит Землю на 36°. Если бы после этого пустить корабль двигаться по той же орбите в силу раз приобретенного им разгона, то спустя еще 146 дней он возвратился бы к точке своего вылета на земной орбите, но не встретился бы там с Землей, так как Земля за это время в своем обращении отстала бы на 72°. Продолжая свое обращение по орбите, Земля возвратилась бы в эту точку лишь спустя еще 2 1/2 месяца. Для возврата корабля обратно на Землю существуют два способа. Первый из них состоит в том, чтобы, отдавшись притяжению Венеры, сделать корабль ее спутником с периодом обращения в 78,2 земных дня со скоростью движения в 720 м/сек на срок в 464 дня, которые с успехом могут быть использованы для изучения поверхности Венеры, и после этого возвратиться на Землю. Второй способ состоит в возвращении на Землю по другому эллипсу окольным путем, проходящим мимо орбиты Марса.

В первом случае, для того чтобы сделать корабль спутником Венеры, необходимо затормозить скорость его движения на 1,8 км/сек, причем на всякий случай для направляющего выстрела к этому числу надо прибавить еще 0,2 км/сек. Тогда корабль почти полных шесть раз совершит обращение вокруг Венеры на расстоянии 773 000 км. После этого в надлежащий, заранее вычисленный момент корабль сможет быть освобожден из оков тяготения Венеры и направлен по эллипсу, ведущему по направлению к Земле путем сообщения ему дополнительной скорости в 1,8 км/сек. Ускорив после этого полет корабля еще на 2,3 км/сек, скорости корабля и Земли будут уравнены и тем самым будет обеспечена возможность последующего его спуска на земную поверхность. Следовательно, в этом первом случае все путешествие продлится 286 земных дней и потребует идеального импульса в 21,7 км/сек.

Во втором случае корабль не отдается притяжению Венеры, но в момент прохождения мимо нее или, как говорят, в момент соединения с Венерой увеличивает скорость своего движения на 1,8 км/сек, в результате чего он направляется по эллипсу, наиболее удаленная точка которого расположится на орбите Марса. В момент соединения с Марсом было бы достаточно повторного увеличения скорости в 2,3 км/сек для направления корабля по эллипсу возврата, который привел бы его не только к земной орбите, но и к самой Земле; произведя после этого торможение в 1,7 км/сек, скорости движения корабля и Земли были бы уравнены, после чего могла бы быть совершена посадка на земную поверхность. В общем в этом случае путешествие продлилось бы лишь 580 дней и потребовало бы такого же идеального импульса в 21.7 км/сек.
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	Рис. 13. 
Дуга I - перелет с Земли на Венеру.
Дуга II-перелет с Венеры на Марс 
Дуга III- возвращение с Марса на Землю.


 

Таким образом, в смысле необходимой затраты энергии а вместе с тем и горючего, совершить межпланетное путешествие к Венере и к Марсу оказывается не труднее, чем к одной только Венере. Наоборот в первом случае мы даже выгадываем во времени, а вместе с этим и в продуктах питания и в воздухе для дыхания. Возврат на Землю осуществляется на 200 с лишним дней раньше, чем в том случае, когда корабль ограничится облетом Венеры в качестве ее спутника.

Для путешествий на другие планеты кроме Марса и Венеры едва ли придется прибегнуть к секущим эллипсам, так как преимущества их становятся тем меньше, чем больше возрастает разность радиусов обеих планетных орбит, между которыми должен быть совершен перелет. Наоборот в этих случаях будет теоретическая возможность осуществлять перелеты по параболам и гиперболам, так как достаточный запас горючего позволит сначала направить полет корабля по одной из этих кривых, а затем вновь по эллипсу. В случае, если бы последнего вовремя сделать не удалось, любая из этих кривых роковым образом безвозвратно умчала бы корабль вселенной в бесконечность. При движении по параболам скорость полета ограничена и в каждой точке орбиты в соответствующий момент времени она должна быть в точности параболической по отношению к Солнцу (следовательно, при пересечении земной орбиты она должна быть равна 42 км/сек, а при пересечении орбиты Марса 34 км/сек); тем самым определяется и продолжительность перелета. При использовании для полетов гиперболических орбит мы получили бы возможность выбора по желанию произвольной продолжительности перелета, поскольку мы могли бы выбирать среди бесчисленного множества гипербол, соединяющих две точки пространства. В качестве примера укажем, что продолжительность перелета с параболической скоростью от орбиты Земли к орбите Нептуна потребует почти в точности 30 лет, в то время как при полете по гиперболе, этот же путь может быть проделан и за 10 лет, и за 5 лет, и даже за 6 месяцев. Для этого необходимо снабдить корабль вселенной столь большим запасом энергии, чтобы имелась возможность направить полет по предвычисленной гиперболе и затем перед достижением цели путем торможения вновь направить полет по эллипсу.

Однако и во внутренней части солнечной системы в пределах орбит планет Меркурия, Венеры, Земли и Марса гиперболы в качестве путей корабля вселенной с выгодой могут быть использованы в тех случаях, когда необходимо будет догнать какую-нибудь планету, что при движении по эллиптическому пути являлось бы неосуществимым. В качестве третьего варианта (приводимого Гоманом) примерного путешествия к Венере, имелась бы возможность обратный полет на Землю направить по такой гиперболе. В этом случае, не прибегая к тому, чтобы временно превратить корабль в спутник Венеры или же проделать окольный путь к Марсу, - было бы возможно совершить обратный перелет к Земле в еще гораздо более короткий срок; правда, в этом случае пришлось бы произвести затрату гораздо большего количества горючего.

Чтобы еще более наглядно сопоставить результаты новейших вычислений инженера Гомана относительно межпланетных путешествий, в последующих таблицах сгруппированы важнейшие из полученных им чисел (в его работе, упомянутой в сноске на стр. 39). Разбирая различные варианты маршрутов между Землей и Венерой, мы должны при этом помнить, что диаметр земной орбиты равен 149 млн. км,диаметр орбиты Венеры 108 млн. км, скорость движения Земли по ее орбите равна 29,7 км/сек и скорость, движения Венеры 35 км/сек. Маршрутом А Гоман называет эллипс, касательный к орбитам обеих планет, маршрутом В - путь, касательный к орбите Венеры, но пересекающий орбиту Земли (причем скорость движения корабля по этому пути в момент пересечения земной орбиты равна скорости движения Земли по орбите), маршрутом С, наоборот, - путь, касательный к земной орбите, но пересекающий орбиту Венеры (причем скорость движения корабля в момент пересечения этой орбиты равна скорости движения Венеры по ней), маршрутом D - путь, проходящий между маршрутами А и С, и маршрутом Е - путь, проходящий между маршрутами А и В.

Таблица 5
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	3 
	4 
	
	6 
	7 
	8 
	9 
	10 
	11 
	12 
	
	14 
	15 

	A 
	 0° 
	27,3 
	2,4 
	0° 
	37,60 
	2,6 
	180° 
	146 
	µ1 
µ2 
	2,00 
2,10 
	1,77 
1,84 
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	31 
35 
	27 
28 

	B 
	 15°75' 
	29,7 
	8,2 
	0° 
	39,50 
	4,5 
	105°75' 
	75 
	µ1 
µ2 
	3,5 
8,5 
	2,7 
5,6 
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	200 
186 
	104 
96 

	C 
	 0° 
	23,4 
	6,3 
	22°75' 
	35,00 
	13,8 
	67°25' 
	69 
	µ1 
µ2 
	5,3 
8,3 
	3,9 
17,4 
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	1060 
1110 
	417 
440 

	D 
	 0° 
	26,7 
	3,0 
	8°17' 
	37,25 
	5,65 
	124°25' 
	109 
	µ1 
µ2 
	2,3 
4,5 
	2,0 
3,4 
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	70 
77 
	48 
53 

	E 
	 10°75' 
	28,4 
	5,6 
	0° 
	38,50 
	2,5 
	54°33' 
	102 
	µ1 
µ2 
	4,45 
2,6 
	3,35 
2,2 
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	83 
77 
	55 
51 


1   - Маршрут

2   - Угол при пересечении земной орбиты

3   - Скорость корабля относительно Солнца (км/сек)

4   - Скорость корабля относительно Земли (км/сек)

5   - Угол при пересечении орбиты Венеры

6   - Скорость корабля относительно Солнца (км/сек)

7   - Скорость корабля относительно Венеры (км/сек)

8   - Центральный угол орбиты относительно Солнца

9   - Продолжительность полета (в днях)

10 - Изменение направления

11 - Соотношение масс при скорости извержения С = 4 км/сек

12 - Соотношение масс при скорости извержения С = 5 км/сек

13 - Направление полета

14 - М0 (в тоннах) при М1 = 6 тонн, и С = 4 км/сек

15 - М0 (в тоннах) при М1 = 6 тонн, и С = 5 км/сек

 

Значение чисел, находящихся в столбцах 1 - 9, вполне понятно. Столбец 10 содержит обозначения µ1 и µ2, первое из них обозначает переход корабля вселенной с орбиты планеты отправления на кеплеровский эллипс; второе - переход корабля с этого последнего на орбиту планеты назначения. В столбцах 11 и 12 содержатся необходимые для этого отношения масс наполненной и пустой ракеты при скорости извержения газов С, равной в первом случае 4 км/сек, а во втором случае 5 км/сек. В столбце 13 указано направление полета: от Земли к Венере ([image: image59]) или, наоборот, от Венеры к Земле ([image: image60]) для значений масс приведенных в столбцах 14 и 15. В этих последних двух столбцах указано, сколько тонн должен весить корабль вселенной на старте для того, чтобы он мог совершить перелет по намеченному маршруту при ежесуточном расходе продуктов питания в 30 кг на трех пассажиров корабля при весе пустого корабля в момент его возвращения в G тонн. Числа, содержащиеся в столбце 14, вычислены для скорости извержения газов С = 4 км/сек, а числа, содержащиеся в столбце 15, для С=5 км/сек. (Определения этих понятий будут даны в главе о ракетах.) Кроме того Гоман выполнил все свои расчеты и для скоростей извержения газов С = 3 км/сек и С = 10 км/сек. Однако первое из этих чисел является чрезмерно низким, оно потребовало бы технически неосуществимого отношения масс ракеты в момент ее старта и пустой оболочки ракеты в момент ее возвращения. Последнее число недостижимо ни с одним известным в настоящее время видом горючего, и имеет лишь теоретическое значение. Числа же С = 4 км/сек и С = 5 км/сек являются теми скоростями извержения, которые в благоприятных условиях могут быть достигнуты уже в настоящее время.

Условия, необходимые для осуществления путешествий на Марс, разумеется, могут быть вычислены аналогичным способом, но мы не станем приводить здесь соответствующей таблицы, так как в тексте главы по этому поводу были приведены достаточно полные данные, вычисления же инженера Гомана относительно путешествий между Землей и Юпитером, результаты которого сгруппированы в таблице 6, представят интерес, так как в тексте о них сказано не было. При этом мы должны помнить, что диаметр орбиты Юпитера равен 775 млн. км, а скорость движения Юпитера по его орбите равна приблизительно 13 км/сек. Так как уже в начале вычислений обнаружилось, что маршруты С и D являются в данном случае невыгодными, полные вычисления были приведены инженером Гоманом только для маршрутов А, В и Е.

Таблица 6
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	3 
	4 
	
	6 
	7 
	8 
	9 
	10 
	11 
	12 
	
	14 
	15 

	A 
	 0° 
	38,5 
	8,8 
	0° 
	7,4 
	5,6 
	180° 
	997 
	µ1 
µ2 
	9,9 
4,5 
	6,4 
3,3 
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	565 
408 
	318 
216 

	B 
	 0° 
	40,0 
	10,3 
	53°75' 
	18,0 
	11,75 
	143°75' 
	521 
	µ1 
µ2 
	14 
21 
	8,6 
11,5 
	[image: image62]
	1960 
2080 
	670 
770 

	E 
	 0° 
	39,2 
	9,5 
	44° 
	10,5 
	9,2 
	154° 
	618 
	µ1 
µ2 
	11,7 
11,0 
	7,4 
7,0 
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	1020 
1010 
	448 
445 


1   - Маршрут

2   - Угол при пересечении земной орбиты

3   - Скорость корабля относительно Солнца (км/сек)

4   - Скорость корабля относительно Земли (км/сек)

5   - Угол при пересечении орбиты Юпитера

6   - Скорость корабля относительно Солнца (км/сек)

7   - Скорость корабля относительно Юпитера (км/сек)

8   - Центральный угол орбиты относительно Солнца

9   - Продолжительность полета (в днях)

10 - Изменение направления

11 - Соотношение масс при скорости извержения С = 4 км/сек

12 - Соотношение масс при скорости извержения С = 5 км/сек

13 - Направление полета

14 - М0 (в тоннах) при М1 = 6 тонн, и С = 4 км/сек

15 - М0 (в тоннах) при М1 = 6 тонн, и С = 5 км/сек

 

Наконец, здесь стоит привести еще и заключительную таблицу 7 вычислений ннженера Гомана. Она содержит продолжительности перелетов и начальные веса кораблей на старте всех маршрутов, интересующих нас сегодня, вопрос о технической осуществи мости которых может возникнуть в ближайшем будущем. Все расчеты с этом случае выполнены для трех пассажиров, для ежесуточного расхода продуктов питания в 30 кг и для конечного веса корабля вселенной в момент спуска в 6 тонн.

Таблица 7
	Тип маршрута
	Маршрут
	Про-дол-жит. пере-лета 
	С = 3 км/сек
	С = 4 км/сек
	С = 5 км/сек
	С = 10 км/сек

	
	
	дни
	Т
	Т
	Т
	Т

	На Луну и обратно
	Земля-Луна
	 4
	1 423
	360
	153
	31

	
	Луна-Земля
	3
	15
	12
	10
	8

	Прямые перелеты (с Луны)
	Луна-Меркурий
	105
	24 000
	3 270
	940
	90

	
	Луна-Венера
	146
	123
	68
	46,5
	24

	
	Луна-Марс
	258
	780
	278
	142
	44

	
	Луна-спутник Юпитера
	997
	12 900
	2 450
	910
	167

	Обратные перелеты (на Землю)
	Меркурий-Земля
	105
	9 900
	1 730
	600
	75

	
	Венера-Земля
	146
	2 510
	690
	276
	64

	
	Марс-Земля
	258
	382
	182
	110
	41

	
	Спутник Юпитера-Земля
	997
	5 720
	1 400
	342
	144

	Круговые перелеты
	Луна - орбита Марса - орбита Венеры - Земля
	547
	1 230
	416
	245
	80

	
	Луна - орбита Марса - орбита Венеры - орбита Меркурия - Земля
	547
	16 100
	2 740
	910
	136

	
	Луна - облет Венеры - Земля
	762
	1 060
	423
	244
	92

	
	Луна - облет Марса - Земля
	971
	1 720
	630
	352
	116

	
	Луна - облет Юпитера - Земля
	2 207
	456 000
	37 000
	8 720
	1 360


 

 

	8. Отлет и прилет по переходным эллипсам
	


	




Подъем корабля вселенной от границ атмосферы планеты отправления до такой высоты в пространстве, на которой сила притяжения этой планеты может быть полностью преодолена в желательный момент незначительным противодействием двигателей корабля, целесообразнее всего совершить по так называемому переходному эллипсу. Благодаря этому поле тяготения планеты внезапно как бы исчезнет, не будет влиять на дальнейший полет корабля вселенной и корабль сможет продолжать свой дальнейший путь в поле тяготения Солнца по нужному кеплеровскому эллипсу. Этот эффект освобождения от действия поля тяготения планеты достигается простым изменением скорости корабля вселенной.

Логически оборачивая ход этого процесса, мтя убедимся в том, что спуск на планету назначения прилетающего из межпланетного пространства корабля будет целесообразно произвести следующим образом. Прежде всего корабль путем противодействия своими двигателями полностью уравновешивает возмущающее действие планеты назначения, в результате чего поле тяготения этой планеты как бы исчезает вплоть до момента прилета корабля в предвычисленную вершину переходного эллипса. В этот момент корабль, прекращая противодействие своими двигателями, внезапно отдается действию притяжения планеты назначения и одновременно путем простого изменения скорости своего движения приобретает эллиптическую, относительно этой планеты, скорость, необходимую для направления на переходный эллипс. Назначение последнего в этом случае будет заключаться в том, чтобы обеспечить кораблю возможность, проходя нижнюю вершину этого эллипса, влететь в верхние слои атмосферы планеты назначения по карательной.

Мы называем собственно стартом те маневры, которые необходимо будет выполнить при отлете с твердой оболочки планеты отправления до границ ее атмосферы и до момента перехода корабля на переходный эллипс. Аналогично мы называем собственно спуском те маневры, которые необходимо будет выполнить при перелете на планету назначения с момента перехода корабля с кеплеровского эллипса на переходный и до благополучного спуска корабля пространства на твердую оболочку планеты назначения после пролета всей толщи ее атмосферы. Более подробно об условиях старта и спуска мы сможем поговорить лишь впоследствии, потому что для надлежащего понимания этих условий нам необходимо предварительно познакомиться со свойствами атмосферы и с конструктивными особенностями и возможностями корабля вселенной.

 

 

	9. Сводка результатов
	


	


Для тех читателей, которые сразу не сумели достаточно хорошо разобраться в подробных, но не совсем легких для понимания таблицах, содержащих результаты вычисления Гомана, пригодится нижеприведенная более просто изложенная сводка результатов. В ней не указаны соотношения масс и скорости извержения газов, а приведены только необходимые для космических перелетов идеальные импульсы.

 

 

	Идеальные импульсы

	Полет в мировое пространство до высоты примерно в 550 км 
	4 000 м/сек

	Преодоление оков земной тяжести по меньшей мере (по синергетической кривой Оберта)
	11 700 м/сек

	Полет к Луне с облетом вокруг нее, но без посадки на ее поверхность
	12 500 м/сек

	Полет к орбите Венеры по эллипсу с периодом обращения в 4 - 5 лет
	13 000 м/сек

	Полет к орбите Марса по эллипсу с периодом обращения в 3 года
	13 600 м/сек

	Преодоление силы притяжения Солнца, полет в мир неподвижных звезд
	18 000 м/сек

	Путешествие па Луну с посадкой на ее поверхность и с последующим возвращением на Землю
	18 000 м/сек

	Путешествие к Венере с временным превращением корабля в ее спутника и с последующим возвращением на Землю
	21 700 м/сек

	Путешествие к Венере с возвращением мимо Марса, но без посадки
	21 700 м/сек

	Путешествие к Марсу с посадкой на его поверхность с последующим подъемом с его поверхности и с возвращением на Землю
	29 000 м/сек

	Путешествие к Венере с посадкой на ее поверхность, с последующим подъемом с ее поверхности и возвращением на Землю
	33 000 м/сек


Глава III. Воздушная оболочка Земли
Раздел А. Воздух как препятствие
1. Зависимость сопротивления воздуха от формы корабля 

2. Зависимость сопротивления воздуха от скорости корабля 

3. Сопротивление воздуха на различных высотах на уровне моря 

4. Воздухоплавательные аппараты, движимые винтами, и ракетные корабли 

5. Зависимость наивыгоднейшей скорости от сопротивления воздуха 

6. Сопротивление воздуха и нагревание тел 

7. Сопротивление воздуха как средство торможения 

Всякий корабль вселенной, предназначенный для путешествий с пассажирами, должен быть сделан совершенно воздухонепроницаемым, чтобы создать для находящихся в нем пассажиров привычные условия дыхания, независимые от условий, господствующих вне корабля. Поэтому для наших последующих рассуждений химический состав земного воздуха и атмосфер других планет, на поверхность которых мы намереваемся совершить путешествие, не играет никакой роли. Равным образом и в отношении питания двигателей корабля вселенной, содержание кислорода воздуха даже в наиболее плотных слоях атмосферы оказывается недостаточным для покрытия огромной потребности кислорода при сгорании горючего, происходящем взрывами; тем меньше об этом может быть речи при полетах на больших высотах в разреженном воздухе. 

В соответствии с этим мы должны будем рассмотреть здесь воздушную оболочку Земли и других планет (могущих явиться целью наших путешествий), в первую очередь, как сопротивляющуюся среду, препятствующую движению корабля. И лишь после этого нам надо будет рассмотреть воздушную оболочку, как поддерживающую среду, поскольку некоторые конструкции кораблей вселенной могут быть подняты на воздушных шарах или дирижаблях в пределах наиболее плотных, нижних слоев атмосферы или же могут быть снабжены несущими поверхностями, подобно современным самолетам. Однако такого рода исследование в действительности совершенно необходимо, поскольку проблема технического конструирования всякого корабля, предназначенного для движения в воздухе, а следовательно, в том числе и корабля вселенной, которому при спуске и при подъеме придется пронизывать всю толщу газовой оболочки какой-нибудь планеты, - разрешима только в том случае, если предварительно будут выяснены законы, действию которых будет подвержен корабль и его двигатели. 

В обычной своей форме основное уравнение сопротивления воздуха пишется следующим образом: [image: image67.png]W=F.pm-.kp?



или [image: image68.png]



где F - площадь поперечного сечения, р - коэффициент формы, т - масса воздуха, G - вес воздуха, g - ускорение свободного падения, k - фактор, зависящий от самой скорости и v - мгновенная скорость движения. 

То, что сопротивление воздуха возрастает пропорционально увеличению площади движущегося в нем тела, вполне понятно, и то, что форма и строение поверхности этого тела играют при этом известную роль, очевидно само собой. Равным образом ясно, что сопротивление возрастает и пропорционально увеличению плотности подлежавшего вытеснению воздуха, а также и то, что оно должно в какой-либо степени возрастать вместе с увеличением скорости. То, что при этом играет главную роль именно квадрат скорости, объяснимо тем, что какая-либо сдвигаемая в стороны масса воздуха при увеличении скорости движения тела вдвое, воспринимает при этом движении четырехкратное количество энергии. Фактор же k входит в эту формулу потому, что вследствие внутреннего трения воздуха и других причин, лежащих в природе газовых струй, сопротивление возрастает не в точности пропорционально квадрату скорости. 

Мощность машины, предназначенной для движения с двойной скоростью в воздушной среде, оказывающей четырехкратное сопротивление, естественно возрастает даже в третьей степени, потому что ежесекундно четырехкратная сила на вдвое более длинном пути потребует в произведении восьмикратной мощности двигателя (выраженной в лошадиных силах) по сравнению с мощностью наших машин. 

При использовании же ракетных моторов в тех же условиях оказывается достаточным четырехкратное реактивное действие, так как мощность ракет независима от длины пути. 

1. Зависимость сопротивления воздуха от формы корабля 

При оценке этой зависимости мы будем исходить из установленного наблюдениями факта, что круглый, плоский, полированный диск площадью в 1 м2, поставленный перпендикулярно к потоку воздуха, движущемуся со скоростью в 50 м/сек при нормальном весе 1 м3 воздуха на уровне моря в 1,3 кг, испытывает давление в 200 кг *. Коэфициент формы такого диска мы будем считать равным единице. Тогда о сопротивлении воздуха, испытываемом телами другой формы и величины, мы сможем сказать следующее. 

* Автор вместо этого числа указывает большее, а именно 330 кг, соответствующее устаревшему коэфициенту, полученному Лилиенталем. (Прим. ред.) 

Сопротивление воздуха, оказываемое на тело, как известно, слагается из сопротивления трения и сопротивления формы тела. Первое при гладкой поверхности тела, как, например, в случае полированной поверхности стального снаряда, весьма невелико. Второе, в свою очередь, может быть разложено на лобовое сопротивление, производимое сжатием воздуха перед движущимся в нем телом, и на сосущее действие, т. е. на сопротивление, производимое образованием вихрей позади движущегося тела. При движении тел в воздухе со скоростями меньшими скорости звука, сосущее действие играет не меньшую роль, чем лобовое сопротивление. Поэтому необходимо придавать подходящую форму не только переднему их концу, но и заднему концу сообщать стройные очертания с тем, чтобы предотвратить образование вихрей. Существует форма, представляющая наименьшее сопротивление движению в воздухе, называемая обычно «удобообтекаемой» или просто «обтекаемой» формой. Тело такой формы испытывает при своем движении в воздухе сопротивление формы в 27 раз меньшее сопротивления, испытываемого круглым диском того же поперечного сечения. (Дирижаблям, построенным в Америке по типу германских цеппелинов, была придана именно такая форма.) Передний конец обтекаемого тела является довольно тупым, а задний его конец кончается постепенно сходящим на-нет острием. Совершенно иной является наиболее выгодная форма артиллерийских снарядов*, пронизывающих воздух со скоростями, превышающими скорость звука. При их полете воздух за ними не успевает двигаться, вследствие чего позади них просто образуется пустота. Поэтому совершенно безразлично, какая форма будет придана заднему концу снаряда; он может быть сделан как бы обрубленным, т.е. кончающимся плоской задней стенкой, перпендикулярной к продольной оси снаряда. Зато форма головной части снаряда весьма существенна для испытываемого им сопротивления воздуха. Было установлено, что в случае очень больших скоростей полетов, значительно превосходящих скорость звука, передний конец снаряда нельзя делать тупым, как у обтекаемого тела, но следует снабжать его тонким и узким острием. Легкое утончение цилиндрического тела снаряда к заднему его концу также оказалось выгодным особенно у снарядов дальнобойных орудий, обладающих пока наивысшими скоростями полета в 140 - 160 м/сек, достигнутыми современной техникой. Общее сопротивление движению, испытываемое таким снарядом при его полете, от 9 до 15 раз меньше сопротивления воздуха, испытываемого плоским диском поперечного сечения калибра орудия при движении с той же скоростью. В соответствии с этим коэфициент формы р наилучших дальнобойных гранат составляет от 1/9 до 1/15. 

* И ружейных пуль. (Прим. ред.)
[image: image69.png]



Рис.14 
Вверху наивыгоднейшая форма гранаты. Внизу наивыгоднейшая форма дирижабля. Нарисованные сбоку кружки изображают диски, испытывающие одинаковое с ними сопротивление воздуха. Стрелками показано направление движения.
Поскольку при движении кораблей вселенной извергаемые их двигателями газы должны заполнять пустое пространство позади них, можно надеяться, что коэфициент формы снарядообразных кораблей пространства также удастся снизить до 1/10 - 1/15. В последующих расчетах мы будем принимать среднее значение р = 1/12. 

У кораблей вселенной, по своей внешней форме значительно отличающихся от стройной формы гранат и благодаря наличию несущих поверхностей, приближающихся скорее к форме наших самолетов, лобовое сопротивление, по-видимому, будет больше. Его едва ли удастся снизить сильнее, чем до р = 1/6 по сравнению с сопротивлением, испытываемым плоским диском. 

Для них должно вводиться в расчет еще и так называемое сопротивление парения. В общем, как показал опыт, у самолетов; рассчитанных на движение в горизонтальном направлении со скоростью 144 км/час или 40 м/сек, тянущее усилие их моторов в зависимости от профиля крыльев и угла атаки должно составлять от 1/5 до 1/20 их веса.
2. Зависимость сопротивления воздуха от скорости корабля
Увеличение сопротивления воздуха при возрастании скорости движущегося тела подробно изучалось теоретиками воздухоплавания со времени его возникновения и артиллеристами в течение многих десятилетий. 

При этом первые могли выполнить свои измерения на моделях до скоростей порядка 80 м/сек, в свободном полете при побитии мировых рекордов до 130 м/сек, на насадках на концах пропеллеров до 320 м/сек и, наконец, при помещении испытуемых моделей в струю газов, извергаемых из бомб со сжатым газом, или в струю выхлопных газов мотора, даже до 650 м/сек. Артиллеристы уже давно научились работать со скоростями полета снарядов, доходивших до 700 м/сек, а в последнее время приобрели возможность расширить свои измерения до огромных скоростей дальнобойных гранат в 1 600 м/сек и выше. 

Поэтому мы вправе считать, что характер сопротивления воздуха при скоростях, которые могут встретиться во время полета кораблей вселенной сквозь воздушную оболочку Земли после их старта, к настоящему времени достаточно изучен так как при этом едва ли будет превзойдена скорость в 2 000 м/сек. Оценка же условий возвращения кораблей вселенной, которые будут влетать в верхние слои земной атмосферы со скоростями порядка 10000 м/сек, - требует экстраполяции формул, вызывающей неуверенность в правильности получаемых результатов. В качестве своего рода контроля при этом могут служить делаемые астрономами заключения относительно торможения метеоров, влетающих в земную атмосферу из мирового пространства с еще гораздо большими скоростями, порядка 40 000 - 80 000 м/сек. 

Было обнаружено, что при весьма незначительных скоростях, подобных скоростям движения маятника часов, сопротивление воздуха возрастает пропорционально первой степени скорости. При возрастании скорости движения сопротивление воздуха начинает увеличиваться пропорционально более высокой степени скорости и при скорости движения тела, равной 10 м/сек достигает в точности квадрата этой скорости. Это соотношение сопротивления воздуха и скорости движения с весьма большой точностью остается постоянным вплоть до скорости в 100 м/сек. Лишь после этого оно начинает расти заметно быстрее квадрата скорости, особенно при приближении к скорости звука, равной 333 м/сек. Несколько выше ее, а именно при 425 м/сек, отклонение увеличения сопротивления воздуха от точки квадрата скорости достигает наибольшего значения. 

При дальнейшем увеличении скорости это отклонение вновь уменьшается и при очень высоких скоростях стремится к предельному своему значению, до некоторой степени зависимому от формы движущегося тела. 

Рассматривая эти отклонения от точного квадрата скорости в качестве переменного коэфициента К, мы согласно вычислениям К.Кранца для случая полета пули германской военной винтовки (принимая вес 1 м2 воздуха равным 1,22 кг), приходим к числам, приведенным в нижеследующей таблице А, в которой:
буквами V обозначена скорость; К - коэфициент, на который должен быть умножен квадрат скорости, W - действительно измеренное сопротивление воздуха W/F, отнесенное к единице площади поперечного сечения, В - полное тормозящее действие, испытываемое снарядом; при этом В=W/М, т.е. сопротивление воздуха, отнесенное к единице площади поперечного сечения, равно частному от деления сопротивления воздуха на массу пули.

Таблица A 

	V
	250
	300
	350
	400
	425
	500
	750
	1 000
	10 000 м/сек

	W
	0,144
	0,22
	0,64
	0,92
	1,04
	1,36
	2,38
	3,48
	—

	K
	1,15
	1,27
	2,61
	2,89
	2,90
	2,74
	2,12
	1,74
	1,50

	W/F
	0,072
	0,11
	0,32
	0,46
	0,52
	0,68
	1,19
	1,74
	—

	W/M
	36,7
	56
	163
	234
	285
	346
	607
	886
	—


Таблица Б 

	H
в 
км
	R
в
км
	g
в 
м/сек2
	Атмосферное давление в мм
	Вес воздуха G 
в кг/м3
	Масса воздуха М
в кг+/м3

	0
	6371
	9,8100
	760,000
	1,30
	0,13252

	1
	6372
	9,8008
	675
	1,15
	0,11725

	2
	6373
	9,8042
	598
	1,00
	0,10438

	3
	6374
	9,8010
	528
	0,90
	0,09173

	4
	6375
	9,7978
	466
	0,80
	0,08164

	5
	6376
	9,7945
	410
	0,70
	0,07147

	6
	6377
	9,7915
	360
	0,62
	0,06332

	8
	6379
	9,7857
	277
	0,48
	0,04405

	10
	6381
	9,7794
	210
	0,375
	0,03836

	15
	6386
	9,7640
	89,66
	0,216
	0,02203

	20
	6391
	9,7498
	40,99
	0,105
	0,01077

	25
	6398
	9,7335
	 
	0,055
	0,005645

	30
	6401
	9,7182
	8,63
	0,0283
	0,002912

	35
	6406
	9,7030
	   
	0,01464
	0,001509

	40
	6411
	96880
	1,84
	0,00740
	0,0007638

	45
	6416
	9,6732
	 
	0,00376
	0,0003887

	50
	6421
	9,6680
	0,40
	0,00187
	0.0001936

	55
	Р426
	9,6430
	 
	0,000915
	0.00009489

	60
	6431
	9,6278
	0,0940
	0,000448
	0,00004653

	65
	6436
	9,6123
	  
	0,000217
	0,00002257

	70
	6441
	9,5982
	0,0274
	0.0001025
	0,00001008

	75
	6446
	9,5832
	     
	0,0300497
	0,000005222

	80
	6451
	95^82
	0,0123
	0,0000330
	0,000002404

	85
	6456
	9,5538
	 
	0,0000106
	0,000001110

	90
	6461
	9.5388
	0,0081
	0,0000049
	0,5137 х 10-6

	95
	6466
	9,5238
	  
	0,0000022
	0,2310 х 10-6

	100
	6171
	9,5094
	0,0067
	0,98 х10-6
	0,1031 х 10-6

	105
	6476
	9,4944
	 
	0,423 х 10-6
	0,04455 х 10-6

	110
	6481
	9,4800
	0,0059
	0,185 х 10-6
	0,01951 х 10-6

	150
	6521
	9,3642
	 
	0,00013 х 10-6
	0,0000139 х 10-6

	200
	6571
	9,2220
	0,0001
	0,00023 х 10-12
	0,0000248 х 10-12

	400
	6771
	8,6874
	0,0000
	0,00000
	0.00000000


Результаты произведенных измерений показывают, что при расчете условий взлета кораблей вселенной сквозь толщу земной атмосферы мы не можем принимать сопротивление воздуха в точности пропорциональным квадрату скорости, но должны вводить в вычисление и поправочный коэфициент К. Причина этого состоит в том, что корабли эти будут двигаться с критическими скоростями 300 - 450 м/сек, близкими к скорости звука, на сравнительно небольших высотах, где воздух обладает еще достаточной плотностью для того, чтобы отклонения от квадрата скорости играли существенную роль. Равным образом поправочный коэфициент К должен приниматься в расчет и при вычислениях относительно ракетных кораблей дальнего следования, предназначенных для сверхскоростных перелетов в пределах земной атмосферы. 

Далее, существенным является тот результат, что замедление полета В, претерпеваемое движущимся в воздухе телом, зависит от так называемой поперечной нагрузки. Из двух снарядов совершенно одинаковых размеров и формы, из которых один будет вдвое тяжелее, этот последний испытает совершенно такое же сопротивление воздуха, как и снаряд более легкий, но тормозящее действие па него окажется вдвое слабее. Поэтому мы говорим, что пробойная сила снаряда по отношению к некоторой силе сопротивления воздуха возрастает пропорционально поперечной нагрузке. Величина последней выражается в килограммах на квадратный сантиметр и вычисляется очень просто путем деления веса снаряда на длощадь его наибольшего поперечного сечения. 

Для крупных калибров (о которых нам придется говорить позднее при оценке возможности выстрела из пушки на Луну), согласно Кранцу, имеют место следующие значения сопротивления воздуха (в атмосферах): 

а) Калибр в 10 см, снаряд спереди и сзади обрублен перпендикулярно. 

б) Различные заостренные спереди снаряды с радиусом округления в 3 калибра.

	Скорость V в м/сек *
	400
	800
	1 200
	2 000
	4 000
	10 000

	W / F для снаряда
	1,58
	6,85
	15,64
	43,80
	175,6
	1 098

	W / F для круглого диска
	2
	8
	18
	50
	200
	1250


* До скорости в 1 200 м/сек - по данным опытов, для болыпих скоростей - согласно теоретическим вычислениям. 

Для сравнения и для получения представления о действительно встречающихся величинах приведем некоторые данные из области военной техники: поперечная нагрузка пули германской военной винтовки равна 20,4 г/см2, 7,7-сантиметровой гранаты 148 г/см2, поперечная нагрузка германских самолетов в направлении полета 100 - 200 г/см2, поперечная нагрузка нормальной 21-сантиметровой гранаты 236 г/см2, снаряда 30,5 сантиметровой мортиры 558 г/см2, гранаты 40,64-сантиметрового крупповского орудия береговой охраны 772 г /см2, и снаряда новейших американских 50,8-сантиметровых орудий, почти в точности 1 кг/см2. 

3. Сопротивление воздуха на различных высотах на уровне моря 

Сопротивление воздуха на различных высотах над земной поверхностью обусловливается быстро убывающей с высотою плотностью воздуха. Для его оценки нам поэтому необходимо знание степени убывания давления вместе с высотою. Но мы располагаем данными прямых измерений лишь до высоты в 25 км, в то время как для больших высот мы вынуждены прибегать к различного рода математическим экстраполяциям. Вследствие недостаточности наших знаний о температурах на этих высотах получаемые при этом результаты оказываются в большей или в меньшей степени ненадежными. Для наших целей будет во всяком случае достаточно привести табличные значения, содержащиеся в работе инженера Гомана, принимающего, что атмосферное давление на высоте 400 км над уровнем моря практически падает до нуля. 

В связи с этим будет полезно напомнить, что в вертикальном столбе воздуха, простирающемся от уровня моря до этой высоты, содержится такая же масса воздуха, как и в горизонтальном столбе воздуха того же поперечного сечения длиною в 7 800 м при нормальном атмосферном давлении, равном 760 мм ртутного столба. Поэтому число 7 800 м называют высотою однородной изотермической атмосферы; это понятие имеет значение при расчете горизонтального выстрела из пушки 

С помощью таблиц А и Б путем подстановки соответствующих значений в основное уравнение сопротивления воздуха, имеется возможность ответить на следующие три вопроса: 

1) Как велико будет сопротивление воздуха при данной скорости и высоте полета? 

2) На какой высоте при данной скорости имеет место определенное сопротивление воздуха? 

3) При какой скорости на данной высоте наблюдается определенное (например, наибольшее допустимое) сопротивление воздуха? 

Ответ на первый вопрос важен для правильного выбора мощности мотора. Ответ на второй вопрос нужен для установления высоты, ниже которой не должен осуществляться полет, чтобы не испытывать недопустимого сопротивления воздуха. Ответ на третий вопрос необходим для вычисления той скорости, которая при заданной высоте не должна быть превзойдена, имея в виду предельную прочность проектируемого корабля и его двигателей. 

4. Воздухоплавательные аппараты, движимые винтами и ракетные корабли 

Произведя эти расчеты для различных высот, сопротивлений и скоростей, мы приходим к выводу исключительно важному, как для проблемы полетов в мировом пространстве, так и для грядущего развития воздушных сообщений. 

При этом обнаруживается, что как наши современные самолеты, так и дирижабли как аппараты, движимые моторами с винтами, почти вплотную подошли к возможным границам достижимых на них высот и скоростей полета. Причина этого заключается в том, что на небольших высотах менее 6 км вместе с увеличением скорости сопротивление воздуха возрастает в столь огромной степени, что полезная грузоподъемность падает до нуля, потому что чудовищная потребная мощность моторов пожирает полностью всю достижимую грузоподъемность. На значительных же высотах свыше 18 км, где в силу незначительности сопротивления воздуха были бы достижимы уже весьма высокие скорости, их практически не удается осуществить при помощи моторов, движимых пропеллерами, потому что столь высоко поднять такие моторы невозможно: как подъемная сила дирижаблей, так и реальная мощность самолетных моторов сильно падает по мере уменьшения плотности окружающего воздуха. 

Следовательно, будущее сверхдальнего и сверхбыстрого воздушного транспорта* принадлежит типу двигателей, способ действия которых независим от окружающего их воздуха, благодаря чему именно на наибольших высотах они смогут развивать наивысшие скорости полета, а наиболее плотные слои атмосферы вблизи уровня моря смогут пролетать с умеренными скоростями. 

* Называемого также «суперавиацией».(Прим. ред.) 

Как это будет подробно показано в последующем изложении, удовлетворить это требование сможет только ракета. Поэтому задача конструктивного усовершенствования ракеты как мотора, пригодного для приведения в движение воздухоплавательных аппаратов, уже является неотложнейшей проблемой современной техники, даже и в том случае, если бы мы при этом и не могли иметь в виду возможности полетов в пустом мировом пространстве. 

То, что мощность, необходимая для достижения больших скоростей на небольших высотах, выходит далеко за пределы технически осуществимого с помощью моторов, движимых пропеллерами, легко усмотреть на диаграмме (рис. 15), построенной инженером Германом Борком для гигантского самолета Юнкерса типа 0-24. Этот самолет на уровне моря, обладая мощностью моторов в 400 л. с., способен развить скорость в 50 м/сек. Желая удвоить его скорость, нам пришлось бы увеличить мощность ого моторов в 8 раз, т. е. скорость в 100 м/сек была бы достижима лишь при мощности моторов в 3 200 л. с. Повторное удвоение скорости до 200 м/сек потребовало бы дальнейшего увеличения мощности моторов до 25 600 л. с. Принимая во внимание, что даже при полном отказе от полезной грузоподъемности общий вес их не должен превосходить 2 000 кг, мы убеждаемся в том, что мощность в 3 200 л. с. в настоящее время является практически предельной*, так как даже наиболее легкие самолетные моторы весят не менее 0,5 кг на 1 л.с. Следовательно, границы достижимых скоростей вблизи уровня моря для воздухоплавательных аппаратов этого типа лежат около 100 м/сек или 360 км/час**. На высоте же 18 км, где воздух ровно в 10 раз реже, теоретически была бы достаточна мощность уже в 2 560 л. с. для достижения скорости в 200 м/сек или 720 км/час. Однако какая польза нам в этом выигрыше скорости, если возрастающий почти до 2 кг на 1 л.с. необходимый вес высотного мотора о нагнетателем позволил бы поднять на эту высоту лишь мотор реальной мощностью в 1 000 л.с.? 

* Ко времени редактирования этой книги указываемый автором предел оказался превзойденным советскими конструкторами более чем вдвое. Сконструированный А. Н. Туполевым и построенный в 1934 г. Центральным ааро-гидродинамическим институтом (ЦАГИ) самолет-гигант «Максим Горький» (АНТ-20) обладал общей мощностью своих восьми моторов около 7 000 л. с. (Прим. ред.) 
** В 1934 г. в Италии на самолете была достигнута скорость, превышающая 700 км/час. (Прим. ред.) 

Секундный расход горючего современных моторов на каждые 100 л.с.=7500 кгм/сек составляет на круг 100 г смеси бензиновых паров с воздухом в секунду, независимо от того, слагается ли работа из действия силы в 100 кг на пути в 75 м или же из действия силы в 25 кг на пути 300 м. Иначе обстоит дело у ракетного мотора. У него дается произведение сил отдачи на время независимо от длины пути, проходимого в секунду, т е. у него полезная мощность, выраженная в лошадиных силах, возрастает пропорционально скорости. Если бы мы пожелали при скорости извержения ракетных газов С = 2 500 м/сек получить на протяжении одной секунды тянущее усилие в 100 кг, то при этом во всех случаях должно было бы быть израсходовано 400 г горючего. Если это будет происходить при скорости в 75 м/сек, то при этом мотор разовьет мощность лишь в 100 л.с. и, следовательно, по сравнению с обычным мотором внутреннего сгорания, потребует четырехкратного расхода горючего. Если же это произойдет при скорости движения моторов в 300 м/сек, тогда мощность его будет равна уже 400 л.с., и моторы обоих типов окажутся экономически одинаково выгодными. Для еще больших скоростей от 1500 до 3 000 м/сек ракетный мотор при одинаковой продолжительности его действия превзойдет мотор внутреннего сгорания по своей мощности даже в 5 - 10 раз. Кроме того единственно лишь ракетный мотор сможет поднять воздухоплавательный аппарат на столь большие высоты, на которых вследствие незначительных плотностей воздуха вообще смогут быть практически достигнуты столь высокие скорости.
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Рис.15 Диаграмма Борка

. 

Пользуясь диаграммой Борка (рис. 15), легко могут быть определены (для всякого летательного аппарата независимо от типа его мотора) для любой высоты наиболее выгодные скорости полета путем отсчета положения кривой, касательная к которой будет вертикальна. При этом мы видим, что кривые для больших скоростей поднимаются все более и более круто, благодаря чему вблизи значений соответствующих наиболее благоприятным скоростям, для которых необходимая мощность будет наименьшей, образуется все больший диапазон близких к ним скоростей, особенно в сторону их увеличения. Для высоты в 50 км наиболее выгодной оказывается скорость в 600 м/сек. На высоте в 65 км она увеличивается уже до 1 600 м/сек, для чего необходима мощность в 6 000 л. с. Дальнейшее увеличение мощности еще на 1 000 л. с. позволило бы довести скорость до 2 450 м/сек. А эта последняя скорость (как об этом будет речь впоследствии) является как раз той, которая достижима при извержении взрывных газов лучших сортов пороха и для которой работа ракетных двигателей становится экономически наиболее выгодной. В этом смысле общий вывод, который может быть сделан из рассмотрения диаграммы Борка, таков: 

Нижняя граница области, пригодной для применения ракетного полета в пределах земной атмосферы, лежит не на тех сравнительно незначительных высотах, на которых отказываются работать современные авиационные моторы, но лишь на высоте в 50 км над уровнем моря. Экономически выгодным ракетный полет становится лишь на высоте в 60 км, а полная мощность ракетных двигателей сможет быть использована в области от 65 до 100 км над земной поверхностью. 

5. Зависимость наивыгоднейшей скорости от сопротивления воздуха 

В соответствии со способом действия (который сможет быть объяснен лишь в последующем изложении) ракетного мотора, из формулы сопротивления воздуха и из уравнения падения атмосферного давления с высотою* может быть выведено понятие наивыгоднейшей скорости как в любой точке пути (диференциальной), так и на любом отрезке пути (интегральной). Согласно профессору Оберту наивыгоднейшей скоростью в точке S является такая скорость, при которой проникновение сквозь бесконечно тонкий слой воздуха при заданном ускорении может быть осуществлено с наименьшей затратой энергии, а вместе с тем и горючего. Соответствующие вычисления показывают, что наивыгоднейшая скорость в любой точке та, при которой сопротивление воздуха в вертикальном полете равно весу, а в наклонном полете - равно весу, помноженному на синус угла подъема. При этом наивыгоднейшая скорость зависит только от отношения поперечной нагрузки к плотности окружающего воздуха. 

* Называемой иначе барометрической формулой. (Прим. ред.) 

Так как практически невозможно направить полет таким образом, чтобы корабль в каждой точке своего пути двигался с наивыгоднейшей для него скоростью, то, имея в виду соблюдение других необходимых условий полета, при этом приходится итти на компромисс. В силу этого понятие о наивыгоднейшей скорости полета на протяжении определенного участка пути от А до В является совершенно иным по сравнению c вышеохарактеризованным. Эта скорость будет соответствовать такому способу полета, при котором, несмотря на достижение в конечной точке участка В одинаковой конечной скорости, исходя из одинаковой начальной скорости в начальной точке А, расход горючего будет минимальным. Вычисление (диференциальной) наивыгоднейшей скорости полета в определенной точке пути является делом довольно трудным, а вычисление (интегральной) наивыгоднейшей скорости полета на определенном отрезке пути является еще нерешенной проблемой вариационного исчисления. 

6. Сопротивление воздуха и нагревание тел 

Тот факт, что метеоры, несущиеся в мировом пространстве в виде холодных и несветящихся тел, попадая в земную атмосферу, почти мгновенно вспыхивают, зачастую достигая ослепительной яркости, и в течение немногих секунд превращаются в раскаленные пары, - непреложно свидетельствует о том, что быстро движущееся в воздухе тело нагревается. При этом, в конце концов, безразлично, играет ли в данном случае главную роль трение воздуха о поверхность тела или же сжатие воздуха перед лобовой частью тела. Второй причиной нагревания во всяком случае объясняется испытываемое в результате сопротивления воздуха замедление полета движущегося в нем тела. Энергия, освобождающаяся при этом торможении (в размере разности кинетических энергий в начале и в конце рассматриваемого отрезка пути) не исчезает, но расходуется на образование вихрей и на превращение в теплоту. Какая часть энергии будет израсходована на то и на другое, без специальных подсчетов сказать нельзя, потому что это в сильной степени будет зависеть от массы, размеров и формы тела. Но во всяком случае теоретически наиболее невыгодным будет случай превращения в теплоту всей энергии, освобождающейся при торможении. Поэтому мы и будем вести последующие расчеты именно для этого случая. 

Большинство метеоров загорается уже на высотах свыше 100 км и совершенно сгорает (превращается в пары), достигая высоты 80 км. Это обстоятельство первоначально может внушить нам серьезное опасение, поскольку мы пришли к мысли о выгодности совершать полеты о большими скоростями на еще меньших высотах порядка 50 - 70 км, где воздух гораздо плотнее, чем на высотах возгорания метеоров. Однако, даже при поверхностном рассмотрении этого вопроса мы не должны упускать из вида одного: метеоры, загорающиеся на столь больших высотах, не только обладают космическими скоростями порядка 50 000 - 80 000 м/сек, но и крайне незначительными массами; вследствие этого испытываемое ими в результате сопротивления воздуха замедление полета в силу неблагоприятного показателя их формы (р около 2/3) и незначительной их поперечной нагрузки, оказывается огромным. Это и играет решающую роль. Правильность такого взгляда доказывается тем, что крупные, массивные метеоры обычно возгораются на значительно меньших высотах между 60 и 70 км и в некоторых случаях долетают до высот в 20 км и даже в 15 км над земной поверхностью, где они и разлетаются на куски без того, чтобы испариться. Крупные осколки, упавшие на Землю, в большинстве случаев были находимы холодными внутри и оплавленными лишь на самой поверхности. При сравнении возможности нагревания корабля вселенной с явлением накаливания метеоров надежные результаты, разумеется, могут быть получены лишь путем соответствующих математических расчетов. 

Результаты таких вычислений, выполненные для 6 метеоров, 6 кораблей вселенной, 2 типов артиллерийских снарядов различных масс и 1 пули, движущихся с различными скоростями приведены для сравнения в нижеследующей таблице 8. Значения, относящиеся к метеорам и снарядам, наилучшим образом согласуются с фактически наблюдавшимися и измеренными замедлениями и явлениями возгорания. 

Таблица 8 

	Род тела
	Масса в кг.
	Высота в км.
	Скорость в м/сек
	Замедление в м/сек
	Работа торможения
	Нагревание в °С

	
	
	
	
	
	в кгм
	в б. кал
	

	Метеор
	0,0001
	100
	70 000
	124
	867
	2,031
	20 310

	- “ -
	0,10
	100
	70 000
	12,4
	86 792
	203,3
	2 033

	- “ -
	0,10
	65
	57 000
	1 800
	10 098 000
	23 650,0
	236 500

	- “ -
	100
	65
	57 000
	180
	1 024 360 000
	2 399 000,0
	23 990

	- “ -
	0,10
	50
	46 000
	10 050
	41 179 876
	96 440,0
	964 400

	- “ -
	100
	50
	46 000
	1 005
	4 572 498 750
	10 710 000,0
	107 100

	Корабль
	1 000
	50
	1 000
	0,28
	279 961
	655,6
	0,6556

	- “ -
	1 000
	65
	2 500
	0,18
	449 985
	1 053,8
	1,0538

	- “ -
	1 000
	100
	11 000
	0,016
	175 500
	411,0
	0,4110

	- “ -
	333
	50
	1 000
	0,84
	279 882
	655,5
	2,185

	- “ -
	333
	65
	2 500
	0,54
	449 951
	1 053,7
	3,512

	- “ -
	333
	100
	11 000
	0,048
	176 000
	412,2
	1,374

	30 см. граната
	42
	0
	850
	18
	635 796
	1 489,5
	35,5

	Дальнебойная 
граната
	13
	0
	1 500
	50
	1 917 500
	4 460,5
	345,4

	Пуля
	0,001
	0
	1 000
	886
	493,5
	1,1557
	1 155,7


По поводу чисел, стоящих в последнем столбце, нужно сказать следующее: вследствие того, что метеоры обладают неправильной формой, большая часть энергии, освобождающаяся при их торможении, будет расходоваться на образование вихрей и на нагревание увлекаемой ими при полете воздушной оболочки. Поэтому, чем больше и массивнее является метеор и чем выше должно было бы быть теоретическое увеличение температуры, тем меньше часть образующейся при торможении теплоты, которая придется на долю самого метеора. 

Это хорошо согласуется с тем фактом, что наблюдатели зачастую оценивают размеры ярких метеоров в 1/10 диска полной Луны, в силу чего, принимая во внимание расстояние от наблюдателя, метеоры эти должны были бы обладать диаметрами 60 - 200 м, тогда как размеры самого тела метеора составляют всего лишь несколько дециметров. Поэтому температуры свыше 20 000° едва ли наблюдаются в действительности. Как это может быть теоретически показано, избыток энергии при этом находит другой исход. При полете артиллерийских снарядов, вследствие благоприятного их показателя формы, значительно большая часть энергии, освобождающаяся при торможении, превращается в теплоту и лишь незначительная часть расходуется на образование вихрей, что в смысле черезмерного нагревания снарядов оказывается невыгодным. То же самое может быть сказано и о кораблях вселенной, но только в этом случае все получающиеся при расчетах величины оказываются гораздо меньше. 

Согласно письменному сообщению профессора Прандтля, опыты с ракетами как зажженными, так и не зажженными в аэродинамических трубах, насколько ему известно, еще нигде не производились. Опыты по измерению нагревания тела, помещенного в поток воздуха, движущегося с большой скоростью, производились путем измерения термоэлементами температуры воздуха, образующего этот поток. Они всегда оказывались равными температурам, которые должен был приобретать воздух, вырывающийся из камер, где он находился в сжатом состоянии, при своем адиабатическом * расширении до того состояния, в котором производился опыт. 

* Адиабатическим расширением массы воздуха называется такое, при котором не происходит ни поглощения ею теплоты извне, ни выделения ею теплоты во вне. Таким образом в процессе адиабатического расширения (или сжатия) масса воздуха сохраняет присущее ей перед этим количество теплоты. (Прим. ред.) 

Общий итог произведенных теоретических расчетов сводится к установлению огромного различия между условиями торможения маленьких метеоров и кораблей вселенной. Замедление полета метеоров составляет от 1 000 до 10 000 м/сек2, замедление полета кораблей - от 0,05 до 1,0 м/сек2. Мы видим, что первая из полученных цифр превосходит вторую в 10000 раз. 

При движении кораблей вселенной на любой высоте с наивыгоднейшей скоростью и даже в момент проникновения в верхние слои атмосферы корабля, возвращающегося из мирового пространства с параболической скоростью, не приходится опасаться недопустимого нагревания корпуса корабля **. Для этого необходимо позаботиться лишь о том, чтобы ежесекундно получаемая корпусом корабля теплота, развиваемая торможением вследствие сопротивления, воздуха, не превысила бы количества теплоты, отдаваемой им за это же время путем излучения (а также и теплопроводности). Это условие должно быть осуществлено путем соответствующего маневрирования при помощи рулевого управления корабля. Для этого спуск его не должен совершаться с чрезмерно большой скоростью, дабы не слишком рано или слишком круто проникнуть в более плотные слои атмосферы. 

** Этот вопрос был теоретически исследован Ю. В. Кондратюком. (Прим. ред.) 

7. Сопротивление воздуха как средство торможения 

Согласно вычислениям инженера Гомана, кинетическая энергия влетающего в пределы земной атмосферы со скоростью в 11 000 м/сек корабля вселенной весом в 2 000 кг, равна 12,3 млрд. кгм, что в пересчете на тепловую энергию соответствует 28,8 млн. б. кал. Торможение корабля посредством одного оказываемого на его корпус сопротивления воздуха при одновременном избежании опасной степени нагревания его стенок, по мнению инженера Гомана, возможно осуществить путем применения охлаждающих радиаторов с ежесекундной поглотительной способностью в 500 б. кал. При этом условии наибольшее допустимое замедление полета при V =10 000 м/сек составит 0,1 м/сек2, при V=5 000 м/сек уже 0,2 м/сек2, для V = 1 000 м/сек соответственно 1,0 м/сек2 и при V =100 м/сек даже 10,0 м/сек2. Все эти числа были получены в том несоответствующем действительности предположении, что вcя освобождающаяся при торможении энергия превращается в теплоту. Но даже и в том случае, если мы примем, что лишь 1/3 этой энергии придется на долю нагревания корабля, мы легко убедимся, что, избрав этот путь, не приходится думать об использовании выносимых пассажирами замедлений порядка 30 - 40 м/сек2. При желании укоротить длину части пути, на которой совершается торможение, для того чтобы использовать наибольшую выносимую пассажирами степень замедления, торможение корабля невозможно осуществлять при помощи его корпуса, так как иначе его стенки черезмерно нагрелись бы. В этом случае необходимо прибегнуть к специально тормозящим устройствам (тормозящим парашютам, тормозящим дискам и т. п.). Задача этих устройств, расположенных вне корпуса корабля и соединенных с ним металлическими канатами, заключалась бы как в осуществлении тормозящего действия, так и в поглощении развиваемой в процессе торможения теплоты. Этот эффект возможен потому, что выделение теплоты всегда происходит в том же именно месте, в котором осуществляется и тормозящее действие: например, при торможении железнодорожного поезда - лишь между колодками тормозов и ободьями колес, но не на стенках вагонов. 

Подобно тому как у всех наших земных экипажей обкладка или же самый материал тормозных колодок приносится в жертву, предоставляемый постепенному истиранию, так естественно и в случае торможения корабля вселенной в атмосфере какой-нибудь планеты должно быть пожертвовано тормозящее устройство; раскаляясь, оно должно было бы превратиться в пары, подобно метеору. Наилучшим материалом для такого рода тормозящих устройств явится не металл, подобный железу или даже свинцу, удельные теплоемкости которых низки (1/9 и 1/30 соответственно) и которые вследствие этого расплавились бы слишком быстро, но такое вещество, которое при достаточно высокой точке плавления обладало бы наибольшей удельной теплоемкостью; благодаря этому 1 кг этого вещества смог бы поглотить возможно большее количество больших калорий, прежде чем испариться. Расчеты показывают, что для этой цели наиболее благоприятными оказались бы бетон и шамот, обладающие удельными телоемкостями в 0,27 и 0,25 и точками плавления свыше 1 500 и 2 500° C, соответственно.
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Рис.16 Тормозящие диски, предотвращающие накаливание корпуса корабля путем производимых ими завихрений и сгорания их самих.

Разумеется, при этом следует пытаться придать тормозящим устройствам или телам наивыгоднейшую для этой цели форму. В данном случае это будет форма, при своем движении образующая наиболее мощные вихри с тем, чтобы возможно большая часть освобождающейся при торможении энергии шла бы именно на образование этих вихрей, а не на превращение в теплоту. В этом отношении благоприятными оказываются парашютообразные формы с вогнутой по отношению к направлению движения средней частью, круглые плоские или слегка конусообразные диски и т. п. Профиль этих тел должен быть рассчитан так, чтобы они сгорали, начиная с внешних их краев по направлению к удерживающему их канату, проходящему через их центральную ось, но не наоборот. В противном случае этот канат накалится и оборвется и тормозящее тело будет потеряно раньше, чем его теплоемкость сможет быть использована полностью.

Раздел Б. Воздух как несущая среда
1. Несущие плоскости 

2. Парашюты 

3. Аэростаты и дирижабли 

1.Несущие плоскости 

До сих пор мы рассматривали воздух в качестве вредной сопротивляющейся среды, тормозящей движение и поглощающей энергию в том случае, если скорость воздухоплавательного прибора должна быть сохранена постоянной. Теперь же нам предстоит рассмотреть воздух, как несущую, поддерживающую среду. 

В учебниках авиации обстоятельно доказывается существование тел определенной формы, которые при их движении в воздухе не только испытывают лобовое сопротивление при их поступательном движении, но развивают и силу, направленную вверх, называемую подъемной силой. Такие тела носят название несущих поверхностей. О том, как они рассчитываются и строятся, мы говорить не будем. Нас будут интересовать только описанные ниже свойства этих поверхностей, полученные путем практического их изучения. 

В качестве основы, необходимой для понимания последующего изложения, нужно твердо усвоить, что тело тяжелее воздуха может парить, т.е. держаться в воздухе, не поднимаясь и не опускаясь, в том случае, когда действующая на него подъемная сила становится равной его весу. 

Это наступает при определенной «скорости парения», при которой испытываемое лобовое сопротивление достигает определенной величины. Опыт показал, что отношение необходимого для парения сопротивления воздуха к подъемной силе W/А зависит главным образом от профиля крыльев и в меньшей степени - от контуров крыльев. При заданных профиле и контурах оно зависит, кроме того, еще и от так называемого «угла атаки», т.е. от наклона плоскости крыльев к направлению движения. 

При современных наилучших профилях крыльев и при наивыгоднейшем угле атаки отношение W/А достигает значений 1/20 - 1/30 т.е. для удержания такого крыла в состоянии парения необходимая тянущая сила Z может составлять всего лишь 1/20 - 1/30 его веса. 

В том случае, когда несущая поверхность составляет лишь часть воздухоплавательного аппарата, который должен поддерживаться в состоянии парения, ей, разумеется, приходится нести на себе тяжесть и остальных частей этого прибора, не являющихся несущими поверхностями. Тогда в той же мере, в которой возрастает общий вес крыла и поднимаемого им груза, разумеется, будет возрастать и испытываемое сопротивление, а вместе с тем и необходимая тянущая сила, в то время как отношение W/А остается прежним. В этом случае к «сопротивлению парения» прибавляется еще и «лобовое сопротивление» так называемой «вредной поверхности». Под вредной поверхностью мы понимаем общее лобовое сопротивление всех частей аппарата, не являющихся несущими (т.е. его корпуса или фюзеляжа, стоек и растяжек, шасси, колес или поплавков и т.п.), выраженное в форме сопротивления круглого диска соответствующего диаметра, который должен был бы увлекаться вперед со скоростью движения аппарата, будучи повернутым перпендикулярно к образующемуся воздушному потоку. 

Отношение тянущей силы к весу воздухоплавательного аппарата, который при полной нагрузке должен удерживаться в состоянии парения, по необходимости всегда будет менее выгодным такого же отношения для одного лишь несущего крыла. Поэтому прежде отношение Z/G обычно оставалось в пределах от 1/6 до 1/8. И лишь успехи, достигнутые в последние годы, обусловили возможность получения у планеров отношения Z/G = 1/20 при полной их нагрузке. Это дает основание надеяться, что усилия конструкторов по созданию самолетов типа летающего крыла (в котором размещаются и пассажиры, и моторы, и грузы) приведут к достижению все более и более благоприятных значений отношений Z/G, доходящих до 1/25 или даже до 1/30, по мере того как удастся сокращать «вредную поверхность» вспомогательных органов самолета. Мы остановились на этом потому, что и будущее ракетных самолетов, предназначенных для сверхдальних перелетов на больших высотах, будет целиком зависеть от достижения возможно более благоприятного отношения Z/G. Для сравнения существующих отношений Z/G у различных видов пароходов, экипажей и самолетов приводится соответствующая таблица 9.

Таблица 9
	Наименование *
	Вес G в тонн.
	Мощность двигателя 
в л.с.
	КПД
	Полезная мощность
	Отно-
шение веса к мощ-
ности
	Вес двигателя в кг. на л.с.
	Сопротивление от трения:
	Сила тяги Z в кг.
	Z / G

	
	
	
	
	
	
	
	в долях веса
	при скорости V
	
	

	
	
	
	
	
	
	
	
	км/час
	м/сек
	
	

	Грузовой пароход 
	20 000
	4 000
	0,50
	2 000
	5 000
	120
	1/2000
	22
	7.5
	20 000
	1/1000

	Пассажирский пароход 
	24 000
	40 000
	0,50
	20 000
	600
	60
	1/2000
	44
	14
	100 000
	1/24

	Электропоезд
	500
	2 500
	0,90
	2 250
	200
	50
	1/200
	72
	20
	8 467
	1/59

	Автомобиль 6-и местный
	1.50
	50
	0,80
	40
	30
	10
	1/40
	108
	30
	100
	1/15

	Велосипед с седоком
	0,10
	0,1
	1,00
	0,1
	1000
	700
	1/50
	36
	10
	0,75
	1/133

	Легкий самолет 
	0,40
	20
	0,70
	14
	20
	1,5
	1/20
	108
	30
	35
	1/12

	Нормальный самолет
	1,80
	200
	0,70
	140
	9
	1,0
	1/15
	141
	40
	262
	1/7

	Рекордный самолет
	1,35
	450
	0,76
	340
	3
	0,8
	1/20
	450
	125
	196
	1/7

	Самолет Рорбах Роланд
	6,00
	690
	0,76
	522
	8,6
	0,8
	1/20
	216
	60
	653
	1/9

	Самолет Юнкере
	6,00
	930
	0,76
	700
	6,5
	0,8
	1/20
	180
	50
	1 050
	1/7

	Самолет Дорнье Суперваль
	12,00
	1200
	0,76
	900
	10
	0,8
	1/20
	180
	50
	1 350
	1/9

	Самолет АНТ-20 («Максим Горький»)
	42 000
	7 000
	 
	 
	6,5
	0,8
	 
	 
	 
	 
	 


* Цифры приводимые в таблице, заимствованы из различных источников. Ввиду того, что относительно новейших конструкций точные данные ввиду их секретности бывает получить трудно, автор не принимает на себя ответственности за приводимые цифры. (Для сравнения приводим некоторые данные о советском самолете АНТ-20 Максим Горький. (Прим. Ред.) 

Если мощность моторов оказывается сильнее необходимой для парения с наименьшей скоростью, то самолет или ускоряет свой горизонтальный полет до наибольшей, достижимой им скорости, или же переходит в подъем. Крутизна этого подъема будет зависеть от избытка мощности моторов по сравнению с мощностью, необходимой для парения. Этот избыток мощности при подъеме будет расходоваться на преодоление составляющей силы тяжести, направленной вдоль полета. Вследствие того, что мощность современных авиационных моторов сильно падает но мере увеличения высоты над уровнем моря, первоначальный крутой подъем даже у хороших машин вскоре же сменяется более пологим и наконец на максимальной высоте, доступной для данного типа самолета, этот подъем переходит в горизонтальный полет. На этой максимальной высоте, носящей образное название потолка самолета, подъем прекращается, потому что никакого избытка мощности моторов уже не остается. Винт и крылья могут продолжать свое действие на высотах гораздо больших, чем мотор - последние до высот, на которых плотность воздуха приближается к нулю. В пустом пространстве, где воздуха совершенно нет, разумеется, не может быть и речи о полете с помощью винта и крыльев. 

В том случае, когда подъем должен быть совершен очень круто или даже почти отвесно (случай подъема ракетных самолетов и кораблей вселенной, снабженных вспомогательными несущими поверхностями), несущее действие крыльев, разумеется, сильно ослабевает, с тем чтобы при теоретически вертикальном старте исчезнуть совершенно. 

После остановки мотора во время полета несущие поверхности позволяют перейти в так называемый планирующий спуск, в то время как без них корпус самолета должен был бы упасть на Землю по баллистической кривой, подобно брошенному горизонтально камню или снаряду, выстреленному из орудия. Угол, под которым может быть совершен планирующий спуск, опять-таки определяется отношением Z/G. Самолет, у которого это отношение равно 1/8 сможет пролететь планирующим спуском в 8 раз большее расстояние, чем то, на котором он находился в момент начала спуска. Отсюда также очевидна важность благоприятного значения отношения Z/G, равного 1/20 и меньше, потому что тогда после достижения большой высоты возможно совершить весьма далекий планирующий спуск без всякой затраты горючего. В случае же планирующего спуска ракетного корабля, летящего на очень большой высоте (например 50 км) с весьма большой скоростью горизонтального движения (например 2 000 м/сек) необходимо принять во внимание то обстоятельство, что кинетическая энергия горизонтального движения может во много раз превосходить потенциал силы тяжести на этой высоте. В силу этого, в процессе планирующего спуска надо будет стремиться к постепенному сокращению горизонтальной скорости. В соответствии с этим наивыгоднейший угол спуска будет в данном случае при прочих равных условиях меньше соответствующего угла, выводимого по обычным формулам для самолетов, совершающих свои полеты в воздухе постоянной плотности с постоянными скоростями. 

В связи с последующим разбором вопроса о соотношении веса горючего к полному весу стартующей машины (или же к весу пустой машины в момент ее спуска), интересно сейчас отметить, что почти до самых последних лет для самолета считался практически неосуществимым подъем бензина в количестве, превышающем половину веса пустого самолета или трети полного веса в момент старта. Правда, в настоящее время перегруженные самолеты, совершающие океанские перелеты, в некоторых случаях задирают даже еще большее количество горючего, доходящее до двойного веса пустого самолета, или до 2/3 полного веса самолета в момент старта. 

В настоящее время для встречающихся при полетах самолетов скоростей порядка 30 - 120 м/сек наивыгоднейшие профили крыльев изучены уже достаточно хорошо. В то же время вопрос о наиболее выгодных формах крыльев при сверхзвуковых скоростях полета остается еще совершенно неясным. Однако именно последние скорости могут представить интерес в случае полетов ракетных кораблей. При этом возникает еще та большая трудность, что эти летательные аппараты, предназначенные для перелетов на больших высотах со скоростями, доходящими до 2 500 м/сек, должны будут производить посадку подобно нашим современным самолетам с незначительными скоростями (ни в коем случае не превосходящими 50 м/сек), с тем, чтобы они могли уцелеть при посадке. Таким образом, в то время как у современных самолетов практически достижимые скорости колеблются в пределах едва от 1 до 3, у ракетных кораблей диапазон этих колебаний должен совершаться в пределах от 1 до 50. В этом отношении большую ценность должны представить опыты в аэродинамических трубах, производимые при скоростях движения воздуха, близких к звуковым, и при сверхзвуковых скоростях. Согласно сообщению, сделанному на одной из технических конференций в 1928 г., подобные наблюдения уже начаты в Геттингене, где для их осуществления имеется аэродинамическая труба сечением 6 х 6 см. 

2.Парашюты 

Несущее действие воздуха, применительно к проблеме полетов в мировом пространстве должно быть нами рассмотрено еще в одном отношении. Используя его, мы можем при помощи парашютов удерживать в допустимых пределах скорость падения тяжелого тела.
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Рис. 17. Схема парашюта, могущего служить, по мнению профессора Оберта, воздушным якорем.
При этом необходимо различать парашют от ранее описанного воздушного якоря или тормозящего парашюта. Задачей парашюта является ограничение скорости падения тела, первоначально находившегося в состоянии покоя. Задача же воздушного якоря (рис. 17) состоит в постепенном торможении уже достигнутой большой скорости (как например в случае проникновения в пределы земной атмосферы корабля вселенной, возвращающегося из перелета в мировом пространстве). 

Конструирование парашютов в настоящее время является самостоятельной ветвью авиационной техники. Оно уже настолько развилось, что теперь технически осуществим надежный спуск грузов весом до 500 кг и даже хрупких товаров (как например бутылок с напитками и пищевыми припасами для снабжения высоко расположенных в горах хижин, экспедиций и т. д.). Задача сооружения парашютов таких размеров, которые могли бы ограничивать до нужных пределов скорость возвращающихся на Землю не снабженных несущими поверхностями кораблей вселенной, весящих 3 - 5 т, и израсходовавших свой запас горючего - в настоящее время не встречает принципиальных препятствий. Удерживающая сила парашюта при прочих равных условиях зависит только от плотности воздуха. Благодаря этому скорость падения тела, сброшенного с парашютом на высоте 100 км., первоначально в силу разреженности воздуха будет очень велика, но по мере приближения к земной поверхности постепенно будет уменьшаться; это обстоятельство для намеченной цели весьма благоприятно. 

3.Аэростаты и дирижабли 

Уже Герман Гансвиндт, первый пропагандист идеи осуществления ракетных кораблей в Германии 35 лет назад высказал мысль о том, что его корабль вселенной будет выгодно поднять на аэростатах до границы более плотных слоев земной атмосферы и лишь там привести в действие его двигатель. Профессор Оберт в первом издании своего труда «Ракета в межпланетное пространство» в несколько более осторожной форме изложил преимущество пуска его ракеты «модели В» не с поверхности моря, но с высоты в 5 500 м. До этой высоты, по мысли профессора Оберта, подъем этой ракеты следовало бы произвести с помощью двух дирижаблей, соединенных металлическим канатом, к которому и подвешивалась бы ракета. Проф. Оберт приходит к выводу, что при таком способе подъема регистрирующая ракета, способная достигнуть той же максимальной высоты, сможет быть в 8 раз легче, чем если бы ей предстояло совершить подъем с поверхности моря. Причина этого станет нам вполне понятна, если мы примем во внимание, что между земной поверхностью и высотой в 5 500 м содержится половина общей массы атмосферы. Разумеется, старт ракеты, произведенный с горы такой же высоты, представил бы те же преимущества. Но так как горы такой высоты далеко не везде находятся в нашем распоряжении, имело бы смысл испытать возможности подъема ракет с помощью аэростатов и дирижаблей, тем более что таким путем мыслимо поднять ракету перед ее стартом выше доступных нам наивысших горных вершин.* При этом, однако, мы не должны забывать того, что уже небольшие регистрирующие ракеты будут весить 150 - 200кг. Оберт для веса своей ракеты «модели В», включая вес так называемой вспомогательной ракеты, приводит число 544+220=764 кг. Вес же кораблей вселенной, способных поднять несколько человек до границ земной атмосферы, должен будет составить по меньшей мере от 5 до 10 т. 

* Существует проект подъема ракеты на стратостате. Можно ракету буксировать и на самолете аналогично тому, как в настоящее время буксируют планеры. (Прим. ред.) 

Полная подъемная сила наполненного газом аэростата или дирижабля равна разности веса вытесненного им воздуха и веса наполняющего его газа. Полезная же подъемная его сила равна полной подъемной силе за вычетом его мертвого веса, под каковым мы разумеем вес всех его твердых частей, как то: оболочки; сетки или такелажа, каркаса, корзин или гондол, моторов, пассажиров и полезного груза и т.п. Так как при температуре в 0°С на уровне моря 1 м3 воздуха весит 1 293 г, 1 м3 чистого гелия - 180 г, а 1 м3 чистого водорода всего лишь 90 г, то подъемная сила аэростата или дирижабля на каждый метр его объема при наполнении его чистым гелием составляет 1 113 г, а при наполнении чистым водородом 1 203 г. Практически же вследствие нечистоты применяемых газов при расчетах приходится принимать подъемную силу при наполнении гелием равной 1 000 г, а три наполнении водородом 1 100 г. Желая применить эти числа к вышеуказанным условиям опыта, необходимо иметь в виду, что подъемная сила меняется тотчас же при изменения одной или нескольких из 6 величин, играющих при этом роль. Этими величинами являются плотности давления и температуры как наполняющего газа, так и окружающего воздуха. Кроме того, разбирая вопрос о подъемной силе аэростатов, необходимо при этом делать различие между аэростатами с открытой оболочкой и аэростатами о оболочкой замкнутой. 

При подъеме наполненного аэростата с открытой оболочкой (такой именно конструкцией обладают обычные аэростаты с открытым аппендиксом) избыток расширяющегося газа свободно вытекает в окружающее пространство. Вследствие этого, начиная с самого момента старта, подъемная сила начинает уменьшаться пропорционально падению атмосферного давления; на высоте в 5 500 м она будет составлять лишь 1/2 первоначальной, на высоте 1 100 м всего лишь 1/4 ее. Эта зависимость имеет место лишь в теории. На практике же подъемная сила, разумеется, будет падать лишь до тех пор, пока она не сделается равной мертвому весу шара, потому что после достижения этого состояния не может сохраниться никакого избытка подъемной силы, в силу чего шар, достигнув максимальной высоты своего подъема, будет находиться в состоянии равновесия с окружающим его воздухом. В теории существуют три возможности продолжать после этого подъем, а именно: понижение внешней температуры воздуха, повышение температуры наполняющего шар газа и уменьшение мертвого веса шара. На практике используется только третья возможность путем сбрасывания балласта. Облегчая таким способом первоначальный мертвый вес шара наполовину, мы достигнем дальнейшего подъема шара вплоть до высоты, на которой давление внешнего воздуха упадет до половины давления воздуха на первоначально достигнутой максимальной высоте*. 

* Имея в виду такой способ увеличения высоты поднятия аэростата, говорят о первом, втором, третьем и т. д. потолке его. Как и для самолета потолком аэростата называется наибольшая возможная высота поднятия. По мере уменьшения мертвого веса аэростата потолок его повышается. (Прим. ред.) 

Если мы заставим аэростат с открытой оболочкой начать подъем с не вполне надутой оболочкой, то его подъемная сила будет оставаться неизменной до тех пор, пока расширяющийся газ не наполнит оболочку. Высота, на которой это произойдет, называется высотой наполнения шара*. Начиная с этого момента при дальнейшем своем подъеме такой шар будет вести себя уже как шар, старт которого произведен с наполненной оболочкой. Незначительное поднятие над уровнем равновесия, могущее произойти хотя бы по инерции, тотчас повлечет за собой постепенно ускоряющееся падение шара в том случае, если сбрасыванием следующей порции балласта мертвый вес шара не будет вновь облегчен. При этом при спуске не существует никакою нижнего уровня равновесия, потому что объем шара, а вместе с тем и его подъемная сила при спуске уменьшаются пропорционально возрастанию давления окружающего воздуха**. 

* Таким именно образом совершается подъем всех стратостатов, оболочка которых в момент подъема наполняется водородом лишь на 1/8 - 1/10 ее объема. (Прим. ред.) 
** Отсюда ясна огромная роль маневренного балласта при спуске аэростата и в особенности стратостата. Невозможность достаточно быстрого сбрасывания его при спуске стратостата «СОАХ-1» наряду с чрезмерной потерей газа, вызванной нагреванием оболочки на большой высоте, послужили главными причинами его гибели. (Прим. ред.) 

Для подъема надутого до-отказа шара с замкнутой оболочкой он должен обладать растяжимой оболочкой, для того чтобы не лопнуть тотчас же после начала подъема *. Если подъем его будет начат с замкнутой, но не раздутой до-отказа оболочкой, то это требование должно быть выполнено, разумеется, лишь по достижении высоты наполнения. Подъемная сила шара с замкнутой оболочкой теоретически остается на всех высотах одинаковой, но зато сам шар соответственно раздувается таким образом, что его объем увеличивается обратно пропорционально давлению окружающего воздуха. Вследствие этого при подъеме на высоту в 45 км объем шара должен будет увеличиться в 1 000 раз, а его диаметр в 10 раз. 

* Так именно поднимаются резиновые шары-пилоты. (Прим. ред.) 

Отсюда видно, что поднимать на аэростатах значительные грузы до больших высот очень трудно, потому что мертвый вес (приходящийся на единицу объема) свободного аэростата трудно снизить ниже определенного предела. Поднимать же тяжелые грузы до значительных высот на дирижаблях еще труднее. Резиновые шары без сетки удается изготовлять лишь небольших размеров, а кроме того и их растяжимость имеет предел, вследствие того, что даже наилучшая резина выдерживает лишь 20 - 25-кратное увеличение первоначальной своей поверхности при раздутии шара. Если же снабдить более крупные резиновые шары рассчитанной на их растяжение сеткой, то мертвый вес их опять-таки возрастает настолько, что максимальная, достижимая ими высота подъема очень сильно уменьшится. 

При совершении своего, стоившего ему жизни, рекордного подъема на высоту в 13 000 м Грей воспользовался наполненным водородом шаром объемом в 22 640 м3. Грей должен был сбросить весь имевшийся песочный балласт, весивший 2 132 кг, для того чтобы подняться на высоту в 12 200 м. После этого, сбросив вниз освободившееся из под кислорода для дыхания металлические бомбы, ему удалось достичь высоты в 13 000 м, на которой полезный груз, поднятый аэростатом, составлял едва лишь 250 кг; полезным грузом этим был сам Грей, его костюм и приборы. Дирижаблям же, подъемная сила которых на уровне моря составляет от 15 до 30 т, в силу их более массивной конструкции и большего мертвого веса, до сего времени вообще не удавалось подниматься на высоты свыше 7 500 м. Но даже и с помощью резиновых шаров-зондов редко удавалось поднимать небольшие грузы в виде регистрирующих аппаратов весом в 2 - 5 кг на высоты в 27 - 35 км, но не свыше 36 км. По этой причине едва ли приходится надеяться, что этим путем смогут быть достигнуты высоты большие 40 км. 

Отсюда ясно, что бессмысленно было бы надеяться поднимать ракетные корабли на аэростатах до границ земной атмосферы. Единственное, к чему мы можем разумным образом стремиться, это поднятие тяжелых грузов весом в 5 -10 т до высот в 5000 - 6000 м, как это и принимает Оберт, и более легких грузов весом в 0,5 - 1 т самое большее до высот в 10 000 - 12 000 м. Во всяком случае понадобится несколько аэростатов для того, чтобы подвешенный соответствующим образом между ними ракетный корабль имел возможность совершить старт в вертикальном направлении, не задев при этом ни одного из несущих его аэростатов. Одним единственным аэростатом удалось бы ограничиться лишь в случае осуществления предложения Гефта, согласно которому внутри самого аэростата может быть устроена шахта для подъема ракетного корабля. 

Представим себе, что ракета, подвешенная к двум дирижаблям, летящим сначала параллельно один другому, висит на 1 000 м ниже их подобно гигантскому маятнику. Вообразим далее, что после этого один из дирижаблей внезапно направит свой полет вправо, а другой влево. В таком случае соединяющий ракету с обоими дирижаблями канат натянется подобно тетиве лука и заставит ракетный корабль совершить скачок вверх. Произведя несложный расчет, исходя из возможной скорости полета дирижаблей, мы убедимся в том, что при этом могут быть получены ускорения порядка 30 - 40 м/сек2 и благодаря этому достигнута конечная скорость порядка 250 м/сек. Разумеется при этом какое-нибудь надежно действующее приспособление должно своевременно отцеплять канат (подобно тому как отцепляется резиновый шнур при запуске планера). Однако сейчас нельзя еще предрешить, сможет ли когда-нибудь оказаться практически полезным подобный старт ракет путем поднятия их на шарах или дирижаблях с последующими подбрасываниями внезапно натягиваемого каната.

Как уже было сказано в начале этой главы, давление внешнего воздуха и содержание в нем кислорода для пассажиров, находящихся в герметически замкнутом корабле, будут являться безразличными. Однако мыслимы случаи, в которых атмосферный кислород сможет быть в некоторой степени использован для питания моторов, а особенно у первых переходных типов от современных самолетов, движимых винтом, к позднейшим, чисто ракетным кораблям вселенной. При этом встанет вопрос о возможности использования ракет лишь для крутых подъемов, с тем чтобы после достижения наибольшей высоты (порядка 12 - 20 км над уровнем моря) осуществлять основную часть перелета в горизонтальном направлении с помощью тянущего винта специальной конструкции. Такой винт должен был бы обладать формой, углом встречи и числом оборотов не похожими на применяемые на обычных высотах. После совершения такого перелета в горизонтальном направлении мог бы производиться обычный планирующий спуск с последующей посадкой. В этом отношении представляет особый интерес положение, высказанное инженером Куммом из научно-исследовательского авиационного института на конференции 1927 г., состоявшейся в Висбадене. 

Согласно произведенным им вычислениям высотные моторы того времени с увеличенным объемом рабочей части цилиндров и с повышением степени сжатия горючей смеси оказались бы недостаточными для экономически выгодного их применения при использовании их для дальних и продолжительных перелетов на высотах свыше 10 км. Предварительное сжатие воздуха, питающего испаритель дополнительным дутьем, оказывается необходимым. С помощью осуществляющих эту работу нагнетателей мощность моторов, развиваемая вблизи земной поверхности, может быть сохранена почти неизменной вплоть до высоты в 10 км; на высоте в 20 км таким способом удалось бы сохранить 42% мощности, а на высоте в 30 км - 10% мощности, принимая мощность близ поверхности Земли за 100%. Это позволило бы вплоть до высот в 20 км удержать отношение общего веса моторной установки и развиваемой ею мощности в границах 2,5 кг/л.с., что, как известно, является основной предпосылкой технической осуществимости полетов машин тяжелее воздуха. В том случае, если нагнетатели приводились бы в действие не с помощью зубчатой передачи от коленчатого вала главного мотора, но с помощью турбин, работающих на выхлопных газах, - мощность моторов, развиваемую у земной поверхности, удалось бы сохранить почти неизменной вплоть до высоты в 13 км. Начиная же с этой высоты, при такой конструкции мощность моторов падала бы еще быстрее, чем при приведении нагнетателя в действие от коленчатого вала мотора. В силу этого наиболее выгодным представляется смешанный способ приведения в действие нагнетателей - до высоты в 13 км отходящими газами, а выше - от коленчатого вала. В таком случае до высоты в 13 км. удалось бы сохранить полную мощность моторов, на высоте в 20 км - 70% ее и на высоте в 30 км - 30% при соотношениях мощности мотора к его весу в 1 кг/л.с. на высоте в 13 км, в 1,7 кг/л.с. на высоте в 20 км. и в 2,8 кг/л.с. на высоте в 25 км над уровнем моря. Последняя высота при современном уровне конструирования нагнетателей в случае достижения наилучших коэфициентов полезного их действия является теоретически предельной для осуществления горизонтальных перелетов на самолетах, движимых винтами (при том условии, чтобы эти самолеты могли быть поднятыми на эту высоту какой-либо посторонней силой, что может быть осуществлено, например, с помощью ракет). 

На этом можно закончить часть книги, посвященную вопросу о том, в какой степени воздушная оболочка Земли является, с одной стороны, препятствием, а с другой стороны, подспорьем при осуществлении проблемы полета в мировом пространстве. Можно думать, что влияние атмосферы других планет оказалось бы сходным, причем наиболее существенную роль в этом отношении играли бы плотность и состав нижних, наиболее плотных слоев этих атмосфер. Это объясняется тем, что когда кораблю удастся подняться до высот, на которых атмосферное давление упадет ниже 50 мм ртутного столба, то для дальнейшего полета корабля химический состав окружающей атмосферы сделается совершенно безразличным вследствие того, что ее роль сведется лишь к сопротивлению движению. А когда атмосферное давление упадет ниже 5 мм ртутного столба, тогда полет в такой воздушной среде почти уже ни чем не будет отличаться от полета в совершенно пустом мировом пространстве.

Часть II. НАШИ СРЕДСТВА БОРЬБЫ.

Теперь главные препятствия, которые необходимо преодолеть, для того чтобы осуществить полет в мировое пространство, нам известны. Мы знаем также, что для того чтобы тело весом в 1 кг смогло пробить панцирь земного притяжения, необходимо произвести работу по меньшей мере в 6,37 млн. кгм. При этом еще не учтены потери, которые будут обусловлены сопротивлением воздуха и которые будут измеряться примерно величиною в 1,7 млн. кгм. Таким образом в итоге, для того чтобы совершенно вырвать массу в 1 кг из оков земного притяжения, необходимо произвести работу примерно в 8,1 млн. кгм. На первый взгляд это число кажется нам ужасающим. В действительности же работа, необходимая для поднятия 1 кг в мировое пространство, равна работе, необходимой для поднятия 8100 т на высоту 1 м над земной поверхностью. Таким образом это число не является столь страшным по своей абсолютной величине, но чрезвычайно трудно достижимым по тому способу, которым в данном случае должна быть произведена эта работа. В самом деле, работа в 8,1 млн. кгм. равна работе, производимой двигателем мощностью в 30 л.с. в течение 1 часа, для которой требуется лишь затрата в 8 кг бензина и в 120 кг всасываемого воздуха, необходимого для его горения. И все же это было бы осуществимо и являлось бы только вопросом стоимости, если бы мы в данном случае могли поднять этот груз, подвесив его на канате, подобно тому как мы это делаем обычно на Земле, когда нам бывает нужно поднимать значительные тяжести на небольшие высоты. Как известно, этот способ состоит в том, что к одному концу каната, перекинутому через неподвижный блок, мы подвешиваем поднимаемый груз, а к другому концу каната прилагаем тянущую силу. На таких подъемных машинах мы поднимаем уголь и руду из шахт и поднимаемся сами в высоких домах. Никому не придет в голову каким-либо другим способом выбрасывать уголь из шахт. Но зато во время постройки невысоких домов еще и сейчас можно видеть, как каменщики перебрасывают кирпичи из рук в руки с земли на верхние этажи. Такой способ поднятия кирпичей наводит нас на мысль о другой возможности преодолеть поле земного тяготения. 

В первом случае мы действуем, прилагая к поднимаемой тяжести силу несколько большую ее веса и направленную при этом вверх, т.е. в направлении противоположном тому, по которому груз оказывает давление на свою «подставку»; в данном случае, выражаясь языком техники, поднимаемый груз обладает точкой опоры на протяжении всего пути. Он является подвешенным и поэтому не может произвести ускорения свободного падения. Во втором случае мы действуем бросая тело вверх, т.е. сообщая ему движение в направлении противоположном ускорению свободного падения. 

С точки зрения теоретической механики оба эти способа являются равноценными. Это объясняется тем, что работа, необходимая для поднятия определенного груза на определенное число метров, не изменится от того, будем ли мы этот груз втягивать или взбрасывать на эту высоту. При нашей повседневной работе мы благодаря этому, вообще говоря (как мы это видели на примере с поднятием кирпичей на постройку), можем выбирать тот из двух основных способов подъема тяжестей, который для поставленной цеди будет более удобен. Совершенно иным образом обстоит дело в том случае, если мы захотим поднять груз в пустое мировое пространство. В этом случае нам негде укрепить блок, через который мы могли бы перекинуть канат. Однако в пустом мировом пространстве изменятся не только способ подъема канатной тягой, но и способ подъема тягой винтов, обычно применяемый в воздухоплавании. Это объясняется тем, что и винт может тянуть только в том случае, если он может при этом ввинчиваться в окружающую среду (воду или воздух) и благодаря этому до известной степени опираться на нее. Поэтому у нас выбора не остается. Для того чтобы при подъеме груза пробить двойной панцирь земного притяжения и сопротивления воздуха, мы должны сообщить ему каким-нибудь устройством необходимую для этого начальную или конечную скорость. 

Первой нашей задачей явится исследование теоретических возможностей сообщения телам больших скоростей по законам механики. А после этого надо будет произвести обзор технических возможностей действительного получения таких скоростей. С этой целью мы рассмотрим четыре способа сообщения телу скорости, а именно бросок, метание, выстрел и принцип отдачи (обратный толчок). 

Всегда лучше разобрать все имеющиеся возможности, не пренебрегая теми, которые на первый взгляд могут показаться неприложимыми в силу своей простоты.

Глава I. Рычажные и центробежные метательные машины. 

Под броском или метанием мы понимаем все способы метания, при которых используется принцип неравноплечего рычага. Это использование происходит таким образом, что в результате приложения значительной силы к короткому плечу рычага, грузу, прикрепленному к длинному плечу рычага, сообщается большая скорость. 

Это определение в полной мере подходит для случая метания камня рукой, когда мы совершаем вытянутой рукой широкий размах или даже полный круг, а затем в подходящий момент выпускаем камень. Здесь мышцы нашего плеча прилагают свою силу к короткому плечу рычага, в то время как груз (камень) зажат у нас в руке, т.е. находится на конце длинного плеча рычага. Уже воины древнего мира, невидимому, хорошо усвоили этот принцип метания, потому что они пытались увеличить дальность осуществимого рукой метания применением различных метательных приспособлений, искусственно удлинявших радиус размаха человеческой руки. Широкое применение этот способ метания получил в древнем мире и в средние века при постройке баллист (рис. 18). Эти метательные машины иногда строились огромных размеров и могли перебрасывать значительные массы довольно далеко; а для этого они должны были сообщать им большие начальные скорости. Вероятно в первые годы применения огнестрельного оружия разница в силах лучших метательных машин такого рода и первых плохих стрелявших порохом мортир была не так велика.
Рис. 18. Схема рычажной метательной машины 

Принцип баллисты сводится к действию неравноплечего рычага. К концу короткого плеча рычага подвешивался весьма тяжелый груз, а на конец длинного плеча клалась сравнительно легкая масса, которую нужно было метнуть. Отношение обеих этих масс и длин плеч, разумеется, было не таково, чтобы вся система устанавливалась почти в равновесии (что было бы достигнуто в том случае, если бы обе массы были обратно пропорциональны длине плеч), но таково, что тяжелый груз, подвешенный к короткому плечу, совершенно легко перевешивал гораздо более легкую метаемую массу. Если сначала отвести длинное плечо с положенным на него метаемым снарядом книзу, а затем сразу отпустить его, то длинное плечо быстро взвивается вверх, вследствие того что земное притяжение тянет тяжелый груз вниз. 

Рассуждая теоретически, не существует никакого затруднения для расчета такой метательной машины этого типа, которая сообщила бы снаряду начальную скорость в 12 000 м/сек. Но только длинное плечо рычага пришлось бы сделать для этого в несколько сот метров, а к короткому плечу привесить настолько огромную тяжесть, что технически это, разумеется, было бы совершенно невыполнимо. 

Однако уже при метании непосредственно рукой, используя лишь естественный рычаг, образуемый ее скелетом, мы можем производить как бы накапливание метательной силы или, правильнее говоря, кинетической энергии, заключающейся в движущейся массе нашей руки, и благодаря этому достигать больших конечных скоростей. Для этого нужно продлить размах, описав рукой несколько последовательных полных кругов, как это делается при метании диска с поворотом корпуса. Этот же принцип может быть технически лучше использован путем применения не рычага, как такового, как это дела ? 

Присоединяя к этому механизму зубчатую или червячную передачу, мы можем достичь того, что наружные размеры самого колеса-маховика будут оставаться сравнительно небольшими. 

Не представляет никаких теоретических затруднений произвести расчет числа оборотов колеса, необходимого для того, чтобы точка, лежащая на его окружности, приобрела скорость, например, в 12 000 м/сек. Так как длина окружности составляет приблизительно тройную длину диаметра (точнее говоря 3,14159), то для этого колесо диаметром в 4 м должно вращаться со скоростью в 1 000 об/мин, колесо диаметром в 40 м - со скоростью в 100 об/мин., а колесо размерами с гигантское «колесо смеха» в Венском городском парке, обладающее диаметром в 80 м, - со скоростью всего лишь в 50 об/мин. Несмотря на это, ие может быть и речи о практическом разрешении задачи этим способом, потому что ни один известный нам материал не оказался бы в состоянии выдержать огромной, развивающейся при таком вращении центробежной силы. Эта сила разорвала бы колесо еще до того, как линейная скорость точек, лежащих на его окружности, достигла бы 1/5 необходимой величины. Для большей ясности приведем несколько числовых примеров: линейная скорость вращения концов винта самолетов составляет от 210 до 350 м/сек; у электромоторов и паровых машин с большим количеством оборотов эта скорость может быть повышена до 400 - 600 м/сек. Достичь таким образом скоростей, больших 800 м/сек, по-видимому, никогда не удастся, даже применяя колеса, спицы и ободья, которые изготовлены из сплетенных стальных проволок (вместо стального литья или стальных поковок). Всякая попытка осуществить движение с параболической скоростью в 12 000 м/сек с помощью каких-либо коленчатых или центробежных метательных машин должна поэтому считаться практически невыполнимой и потому безнадежной.

Глава II. Метательные машины, действующие благодаря упругости
Метание тел иным образом может быть осуществлено различными способами, при которых метаемому телу сообщается ускорение действием сил упругости. Наиболее примитивные формы применения этого принципа также восходит к доисторическому прошлому. 

Когда этот сравнительно простой способ метания тяжестей, при котором искусственным образом увеличивался только размах человеческой руки, оказался недостаточным, люди напали на мысль использовать упругость некоторых тел в качестве накопителей, или аккумуляторов энергии. Так был изобретен лук, позволивший метать уже не бесформенные камешки, а копья уменьшенных размеров, т.е. стрелы (рис. 19). Когда стрелок натягивает лук, то он этим самым накапливает затрачиваемую на это силу мышц рук в форме упругого напряжения вещества лука (а не тетивы, как это думают некоторые). В «рогатке», которая в большом ходу у школьных ребят, происходит противоположное: там накопителем энергий является эластичная резинка, в то время, как деревянная вилка не играет в этом отношении никакой роли (рис. 20). 

Принцип действия катапульты тот же, что и у лука. Эта метательная машина представляет собой огромных размеров самострел, т.е. тот же лук, тетива которого натягивается полиспастом (т.е. комбинацией блоков) или натяжным винтом. Здесь также не существует препятствия для расчета лука таких размеров, чтобы упругость его позволила накопить во время его натягивания те миллиарды килограммометров работы, которые после спуска тетивы можно было бы сообщить имеющему форму мины кораблю вселенной, для того чтобы он мог улететь со скоростью в 12 000 м/сек. Таким же точно образом мы можем вообразить себе и летательные машины, действующие резиной и обладающие столь же огромной мощностью. Желая сконструировать такую машину, лучше всего было бы растяжимые резиновые стержни поместить внутрь сильной спиральной пружины и использовать принцип рычага, как у баллист. Неосуществимость здесь заключается опять-таки только в техническом выполнении, но не в самом принципе. 
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Рис. 19. Обыкновенный лук
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Рис. 20. «Рогатка»


К этим грузным и громоздким машинам, носящим на себе отпечаток средневековья, техническая выполнимость которых, в смысле сообщения им необходимой для нашей цели мощности весьма сомнительна, любопытным образом примыкает вполне современная идея двигателей совершенно иного рода, а именно электромагнитных орудий. Эти орудия представляют собой огромных размеров соленоиды, т.е. полые внутри катушки, на которые намотано много тысяч метров электрического провода (рис.21). Пустота внутри них и представляет своего рода дуло орудия. Поместив в него болванку из железа таким образом, чтобы она могла скользить в этом канале достаточно легко, по проводу соответственным образом внезапно пускается сильный электрический ток. Тогда снаряд с чрезвычайно большой скоростью выталкивается из соленоида и летит прочь подобно ядру, выстреленному из пушки.
Рис. 21. Разрез соленоида. 

Нам представляется неправильным рассматривать такого рода соленоиды вместе с артиллерийскими орудиями. В данном случае мы можем представлять себе, что вместо резиновых канатов здесь, так сказать напрягаются (натягиваются) силовые линии электромагнитного поля. До мировой войны неоднократно приходилось читать о таких электромагнитных орудиях, а военные ведомства различных государств, по-видимому, производили с ними опыты в широком масштабе. Начальные скорости, сообщаемые снарядам этими орудиями, как будто бы оказались не меньше, если даже не больше скоростей обычных снарядов, извергаемых лучшими артиллерийскими орудиями. И только в силу хлопотливости и трудности пользования этими орудиями - соленоидами, а также быть может из-за незначительной меткости их боя, эти машины не подверглись дальнейшим усовершенствованиям. Мы упомянули о них для полноты, потому что и здесь, как и раньше, вполне возможно теоретически рассчитать электромагнитное орудие такой мощности, чтобы оно при соответственном напряжении тока могло сообщить снаряду начальную скорость в 12000 м/сек (рис. 21). 

По мнению Франца Гефта, занимавшегося подобными расчетами электромагнитных пушек, они должны были бы обладать рядом преимуществ по сравнению с пороховыми пушками. Прежде всего в них совершенно отсутствует давление в канале ствола. Ствол такого орудия калибром в 60 см, мог бы составлять из 150 отдельных соленоидов длиною каждый в 2,4 м; общая длина всех этих соленоидов составила бы 360 м. Такой ствол нужно было бы установить вертикально в вертикальной шахте, высверленной в высокой горе, и перед выстрелом выкачать из него воздух (обоснование этого см. в описании пушки для выстрела на Луну). Крышка, закрывающая верхний конец этого ствола, должна была бы иметь форму пирамиды. Она должна была бы удерживаться на месте действием атмосферного давления, образуя воздухонепроницаемую заслонку. Граната для этой электромагнитной пушки должна была бы быть устроена таким образом, чтобы, долетая до середины каждого соленоида, она автоматически прерывала прохождение по нему тока. Это необходимо потому, что в противном случае, пролетев середину соленоида, она испытывала бы притяжение в обратном направлении. Необходимое напряжение тока Гефт оценивает в 200 000 вольт. Такое напряжение для современных инженеров-электриков уже не представляет трудностей. Однако наиболее существенными для поставленной цели преимуществами электромагнитной пушки явились бы возможность самостоятельного изготовления и транспортирования каждого отдельного соленоида наряду с возможностью неограниченного удлинения ствола, в котором должно происходить ускорение путем использования сколь угодно большого количества соленоидов. Необходимая скорость гранаты при вылете ее из канала ствола, равная 12 км/сек, исчезающе мала по сравнению со скоростью распространения электрических сил. Поэтому в данном случае не приходится опасаться того, что действующая сила не будет поспевать за полетом снаряда, чего при молекулярных скоростях газа отнюдь нельзя упускать из вида при расчете пороховых орудий. Наконец граната, вылетающая из электромагнитной пушки, построенной по проекту Гефта без обычного громоподобного выстрела, легко и плавно вылетела бы из пустого ствола с тем, чтобы с громким свистом унестись но направлению к зениту. И лишь после этого воздух, устремляющийся снаружи в канал ствола, откуда он был предварительно выкачан, произвел бы мощное сотрясение и грохот. 

Так как при прямом канале ствола электромагнитного орудия длина его едва ли сможет превысить 1000 м, то о выстреле пассажирского снаряда из такой пушки и думать не приходится. Это обусловливается тем, что при равноускоренном движении, начиная от состояния покоя в нижнем конце ствола и кончая скоростью в 12 000 м/сек при вылете из верхнего конца канала его, средняя скорость полета снаряда в стволе составила бы 6 000 м/сек, а продолжительность пролета ствола длиною в 1 000 м всего лишь 1/6 сек. В пересчете на целую секунду ускорение полета снаряда составит, следовательно, 12 000 х 6 = 72 000 м/сек, т.е. примерно в 1 000 раз больше, чем сможет выдержать человек без вреда для своего здоровья. 

Для того чтобы еще гораздо сильнее удлинить тот промежуток, на котором должно производиться ускорение, теоретически существует еще возможность сооружения кольцеобразного туннеля, состоящего целиком из соленоидов. В таком туннеле можно было бы заставить гранату обращаться до тех нор, пока она не приобрела бы необходимой конечной скорости с тем, чтобы при последнем обращении перестановкой «стрелки» направить ее в отросток туннеля, ведущий по касательной; этот отросток в данном случае играл бы роль верхнего конца смотанной в кольцо электромагнитной пушки. Разумеется, в этом случае из кольца соленоидов должен был бы быть выкачан воздух, а расположенный по касательной отросток ствола необходимо было бы закрыть воздухонепроницаемой крышкой. При достаточно большом радиусе кривизны имеется теоретическая возможность осуществить такой круговой полет гранаты. Практически же трудности заключаются, главным образом, в необходимости преодоления получающейся огромной центробежной силы и в неосуществимости «стрелочного перевода», вследствие чего и этот план, приписанный французским журналом* видным французским инженерам Масу и Друэ, приходится признать практически неосуществимым. На первый же взгляд он представляется чрезвычайно заманчивым, поскольку он обеспечивает теоретическую возможность использования столь незначительного ускорения полета снаряда в кольцевом туннеле соленоидов, которое человек во всяком случае смог бы выдержать. Однако при этом не надо забывать того, что торможение, которое пришлось бы испытать снаряду при вылете его из канала ствола вследствие огромного сопротивления воздуха, оказалось бы во много десятков раз больше того, что смог бы вынести человек без риска немедленной смерти. В силу этого не приходится и думать о возможности когда-либо осуществить взлет в мировое пространство пассажирского снаряда с помощью электромагнитной пушки. 

* «Je sais tout» («Я все знаю»), апрель 1927 г. 
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Рис. 22. Гигантское электромагнитное орудие размеров,
необходимых для того, чтобы выбросить снаряд за пределы
сферы земного притяжения
Кроме того и со стороны энергетической против возможности применения электромагнитных пушек профессор К. Кранц в его курсе баллистики выдвигает серьезные возражения. Кладя в основу своих расчетов кинетическую анергию гранаты при вылете ее из канала ствола в 12 772 тоннометров (морские орудия калибром в 40,6 см. развивают кинетическую энергию при вылете снаряда из канала ствола до 42 000 тоннометров), получаемую за счет энергии взрывчатых веществ у пороховой пушки в течение примерно 0,01 сек., он приходит к выводу, что для получения за этот же промежуток времени равной кинетической энергии с помощью электромагнитной пушки потребовалась бы сила тока в 12 500 000 ампер и напряжение его в 1 000 вольт, не принимая в расчет получающихся при этом потерь энергии. Вследствие этого, по мнению К. Кранца, подобного рода мощность может быть достигнута только на очень длинном промежутке или же посредством обращения, продолжающегося значительное время. 

Однако наиболее крупный и притом неустранимый недостаток всех метательных машин любой конструкции за исключением электромагнитных пушек состоит в том, что в них совершенно ненужным образом не только самому снаряду, но и крупным частям самих машин приходится сообщать желаемую большую скорость. Это требует огромнейших, по меньшей мере 100-кратных затрат энергии, которую к тому же после произведенного броска приходится превращать в другие виды энергии посредством соответствующих тормозящих устройств. Если этого не сделать, то метательная машина рискует быть разнесенной в куски в момент производимого ею броска.

Глава III. Пушки 

1. Пушечный выстрел 

2. Современные достижения артиллерии. Сверхдальнобойные оридия 

3. Проблема выстрела их пушки на Луну 

Под выстрелом мы понимаем выбрасывание снаряда из канала орудия давлением газов, находящихся за ним в совершенно замкнутом пространстве, образующихся при взрыве пороха или иного вещества. Те исключительные результаты, которые техника постройки артиллерийских орудий достигла в последние годы мировой войны, в памяти у всех еще достаточно свежи. С помощью современных дальнобойных артиллерийских орудий были достигнуты наибольшие скорости в 1 500 - 1 600 м/сек, когда-либо сообщенные телу по воле человека. Таким образом эти орудия названного типа явились наиболее мощными машинами из всех существующих. 

1. Пушечный выстрел 

Теоретически не представляет никакого затруднения рассчитать пушку, снаряд который смог бы долететь до Луны. По законам внутренней баллистики* при этом играют роль следующие величины: длина канала ствола как длина пути, на котором может быть произведено ускорение, среднее давление внутри канала как сила, с которой пороховые газы толкают снаряд вперед, поперечная нагрузка снаряда как масса, находящаяся над (или перед) каждым квадратным сантиметром поперечного сечения калибра и противостоящая действию ускорения присущей ей инерцией. Отсюда следует, что для достижения возможно более высокой скорости при вылете из канала ствола он должен быть взят возможно более длинным, среднее давление в нем наиболее высоким, а поперечная нагрузка наиболее малой (рис. 23). 

* Баллистика - наука, изучающая движение артиллерийских снарядов и пуль. Она разделяется на две отрасли: внутреннюю и внешнюю баллистику. Первая рассматривает явления, происходящие в канале ствола при выстреле, а вторая - явления, происходящие со снарядом или пулей после вылета их из канала ствола. (Прим. ред.) 

На практике же конструктору пушек во всех этих направлениях поставлены довольно тесные границы. 

Длина ствола уже потому не может быть сделана произвольно большой, что вследствие охлаждения пороховых газов в результате их расширения и соприкосновения с холодными стенками ствола вскоре наступает такое положение, при котором падающая сила давления пороховых газов целиком поглощается трением, испытываемым снарядом при прохождении последним канала ствола. 

Равным образом и среднее давление пороховых газов, являющееся вторым наиболее важным фактором, играющим роль при выстреле, заключено в довольно тесных пределах. 
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Рис. 23. Идеальная кривая давления пороховых газов, построенная в предположении, что весь заряд воспламеняется мгновенно,
а расширение газа происходит адиабатически. В действительности давление достигает наивысшего значения не в самом начале,
но лишь позднее и кроме того далеко не достигает теоретического значения.
Свойства взрывчатого вещества определяются в первую очередь его химическим составом, а во вторую очередь - способом его механической обработки. Порох одинакового химического состава может сгорать совершенно различным образом в зависимости от того, какая ему придана форма в процессе его обработки. Порох может изготовляться в форме пороховой муки, или, как ее иначе называют, мякоти, зерен, пластинок, кубиков, стержней или трубок. Теоретические свойства взрывчатого вещества определяются, главным образом, следующими понятиями: их теплотворной способностью; их удельным газовым объемом, их температурой взрыва, объемом пороховых газов, образующихся в процессе взрыва, и давлением этих газов. 

Удельным давлением взрыва мы, по Бертло, называем то идеальное давление, которое возникло бы в пространстве объема в 1 л. при взрыве в нем 1 кг. взрывчатого вещества. 

В этом случае плотность заряда, показывающая, сколько килограммов взрывчатого вещества может быть помещено в пространстве одного литра камеры взрывания, равна единице. Обыкновенно у артиллерийских орудий она достигает значений всего лишь в 0,4 - 0,7, а у ружей в 0,70 - 0,85. Во всяком случае плотность заряда никогда не может превосходить плотность или, иными словами, удельный вес самого взрывчатого вещества, потому что мы не можем набить камеру взрывания большим количеством пороха, чем в нее может войти в виде твердой монолитной массы. 

Ввиду важности некоторых встречающихся значений в том числе и для разбираемых ниже проблем ракеты мы приводим их сгруппированными в следующей таблице 10. 

Таблица 10
	Название взрывчатого вещества
	Черный порох 
	Пласти-
нчатый порох
	Пиро-
ксилин
	Нитро-
глицери-
новый порох
	Порох для дально-
бойных орудий
	Гремучая ртуть

	1. Теплотворная способность в кал./кг.
	685
	630
	1 100
	1 290
	~ 1 400
	410

	2. Удельный газовый объем в л.
	285
	920
	859
	840
	~ 999
	314

	3. Температура 
взрыва, °С
	2 770
	2 400
	2 710
	2 900
	~ 3 300
	3 530

	4. Объем взрывных газов в л.
	3 177
	9 008
	9 386
	9 763
	12 957
	4 374

	5. Удельный вес
	1,65
	1,56
	1,50
	1,64
	1,6
	4,4

	6. Давление газов в am., при плотности заряда 
	 
	 
	 
	 
	 
	 

	= 0,1
	336
	542
	1061
	1098
	983
	468

	= 0,2
	708
	1217
	2343
	2351
	2174
	966

	= 0,3
	1123
	2077
	3931
	3947
	3650
	1501

	= 0,4
	1587
	3211
	5912
	5640
	5523
	2072

	= 0,5
	2112
	4779
	5802
	7829
	7982
	2686

	= 0,6
	2708
	7082
	12000
	10560
	11350
	3347

	= 0,7
	3393
	10800
	17020
	14 080
	16240
	4 052

	= 0,8
	4201
	17 870
	21810
	21 520
	24030
	4952

	= 0,9
	5126
	86 250
	38 500
	25270
	38310
	5683

	= 1,0
	6236
	-
	-
	35 010
	-
	6603

	=1,6
	29 340
	-
	-
	-
	-
	14560

	= 2.4
	-
	-
	-
	-
	-
	43 970


  

Поперечная нагрузка, являющаяся третьим наиболее важным фактором, так же как и форма снаряда, не влияет на форму пути в безвоздушном пространстве. Здесь играет роль единственно лишь скорость при вылете из канала ствола. 

Форма пути снаряда, летящего в безвоздушном пространстве, является почти в точности параболической. Расчет путей артиллерийских снарядов в атмосфере принадлежит к числу наиболее сложных и трудных проблем внешней баллистики. Поэтому мы не можем входить здесь ни в какие подробности. В качестве интересного цифрового примера мы приводим в нижеследующей таблице 11 данные, вычисленные на основе точных формул, характеризующие полет снаряда сверхдальнобойного орудия, стреляющего на 126 км. 

Таблица 11 

	Сверхдальнобойное орудие
	Наклон полета к гори-
зонту в град.
	Дальность полета в км.
	Наибольшая высота в км.
	Скорость снаряда в м/сек.
	Продол-
жительность полета в сек

	Момент выстрела
	54
	0,00
	0,03
	1500
	0,0

	 
	53
	3,45
	4,67
	1300
	4,3

	 
	50
	10,83
	14,00
	1060
	14,3

	 
	45
	19,70
	23,72
	930
	27,3

	 
	40
	26,80
	30,33
	860
	38,2

	 
	25
	43,07
	41,04
	720
	62,1

	Момент пролета через высшую точку
	0
	63,84
	46,20
	650
	94,5

	 
	25
	83,55
	41,60
	714
	120,0

	 
	40
	99,06
	31,20
	840
	150,5

	 
	50
	115,99
	16,60
	950
	173,3

	 
	53
	122,00
	6,12
	945
	191,0

	 
	58
	126,00
	0,00
	860
	199,0


  

Подлинное величие этих цифр во всей его убедительности проявляется, правда, лишь тогда, когда мы достроим кривую полета этого снаряда и для сравнения нанесем в том же масштабе высочайшие горные вершины и достигнутые до сего времени рекорды высоты (рис. 24). На 46 200 м поднялся бы снаряд уже при выстреле на наиболее далекое расстояние и приблизительно на 70 000 м он смог бы подняться при вертикальном выстреле вверх! Чем по сравнению с этим является Эверест - одна из высочайших горных вершин высотою в 8 884 м! И лишь за 3 мин. 20 сек. этот снаряд пролетел бы свой путь длиною в 150 км.
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Рис. 24. Кривая полета снаряда сверхдальнобойного орудия.
Для оценки возможности производства горизонтального выстрела в мировое пространство прибавим, что согласно исследованиям иаиболее крупных баллистиков в данном случае является безразличным, как будет расположена масса воздуха вдоль пути снаряда. В силу этого при расчете общего замедления, претерпеваемого снарядом, выпущенным в мировое пространство, мы могли бы внести в наше вычисление вместо истинной так называемую однородную изометрическую атмосферу высотою в 7 800 м. Такая атмосфера снизу доверху обладала бы плотностью воздуха на уровне моря и столб ее высотою в 7 800 м содержал бы ту же массу воздуха, что и столб истинной атмосферы того же поперечного сечения. 

  

2. Современные достижения артиллерии. 
Сверхдальнобойные орудия 

Для сравнения с проблемой пушки, стреляющей на Луну, имеет смысл привести обзор современных достижений артиллерии в форме сводной таблицы 12. Кроме того в связи с этим будет не лишним сообщить некоторые сведения из истории развития дальнобойных пушек, могущих служить ближайшим прототипом пушки, способной послать снаряд на Луну, поскольку до сего времени достижения наивысших скоростей вылета из канала ствола осуществимы именно с их помощью. 

Разумеется, уже издавна все воюющие государства стремились строить возможно более дальнобойные пушки. Причина этого ясна: чем сильнее разрушительное действие гранат и чем больше дальность их попадания, тем в большей степени можно было считать военную мощь своей армии не уступающей или же превосходящей военную мощь противника. 

В печати существуют указания на то, что французское артиллерийское ведомство уже в 1895 г. производило опыты с 16,5-сантиметровой пушкой длиною в 100 калибров, причем была достигнута скорость вылета снаряда из канала ствола в 1 200 м/сек. В Германии первым толчком для практического развития дальнобойной артиллерии послужил опыт стрельбы, произведенный Круппом, во время которого граната 24-сантиметрового орудия против ожидания его конструктора пролетела 48 км вместо 32 км. Кроме того в Англии и в других странах в специальных журналах по артиллерии был описан ряд проектов сверхдальнобойных орудий, повидимому, так и оставшихся на бумаге. Гораздо большего внимания заслуживает тот факт, что французская артиллерия, начиная с 1924 г., располагает орудиями, стреляющими тяжелыми гранатами весом в 180 кг на расстоянии в 120 км, при весе заряда нитроглицеринового пороха всего лишь в 160 кг. Скорость вылета снаряда из канала ствола составляет при этом всего лишь 1 450 м/сек. Равным образом и длину ствола этой пушки, равную всего лишь 23,1 м при калибре ее в 21,1 см., следует признать весьма незначительной. 

Тем не менее результат, достигнутый германскими конструкторами сверхдальнобойных орудий профессором Раузенбергером и профессором Эберхартом во время мировой войны, повидимому, может считаться непревзойденным до настоящего времени. Как известно, предельная дальнобойность сконструированного ими орудия составляла 135 км. 

Для этого весивший 142 т ствол длиною в 36 м пришлось составить из трех кусков: из трубы диаметром в 38 см, из вставленного в нее нарезного ствола с диаметром калибра в 21 см и из ненарезной насадки. Для предотвращения нагибания этого составного ствола части его были подвешены к мостообразной форме. Несмотря на это, под действием невероятной силы взрыва заряда нитроглицеринового пороха весом в 180 - 300 кг, извергавшего из канала ствола снаряд весом около 100 кг со скоростью, доходившей до 1600 м/сек, ствол в продолжение двух минут после выстрела дрожал как тростинка, колеблемая ветром. 

Таблица 12 

	Данные
	Типы орудий

	
	винтовка
	полевое орудие
	морское орудие
	дально-
бойное орудие
	береговое орудие
	английское дально-
бойное орудие

	Калибр в см.
	0,79
	7,5
	21,0
	21,0
	40,64
	50,8

	Сечение калибра в см2
	0,49
	44,2
	340,4
	346,4
	1297,10
	2026,8

	Длина канала в калибрах
	101,50
	26,7
	50,0
	150.0
	50,00
	100,0

	Длина канала в м.
	0,80
	2,0
	10,5
	33,6
	20,30
	50,8

	Длина ствола в калибрах
	116,52
	28,7
	55,0
	171,0
	52,50
	105,0

	Длина ствола в м.
	0,90
	2,2
	11,0
	36,0
	21,40
	53,7

	Все ствола в кг.
	1,00
	310,0
	15450,0
	142000,0
	113100,00
	550000,0

	Вес снаряда в кг
	0,01
	6,5
	125,0
	100,0
	920,00
	2 000,0

	Скорость вылета в м/сек 
	900,00
	600,0
	940,0
	1600,0
	940,00
	1340,0

	Дальнобойность в км.
	4,00
	9,0
	26,0
	130,0
	40,0
	160,0

	Кинетическая энергия при вылете в тоннометрах
	0,413
	119,3
	5629,0
	15360,0
	41440,00
	183000,0

	То же в кгм 
	413
	383,9
	364,0
	108,0
	366,00
	333,0

	Средняя сила тяги в кг.
	516
	59700,0
	534 850,0
	457140.0
	2 039 400,00
	3 602 400,0

	Среднее давление в am.
	1053
	1350,0
	1544,0
	132,0
	1572,00
	1 777,0

	Среднее время пролета ствола в секундах
	1/563
	1/150
	1/46
	1/23
	1/23
	1/13

	Средняя мощность в л.с.
	3100
	238600,0
	3359500,0
	473200,0
	12780000,00
	32780 000,0

	Средняя мощность на вес ствола с л.с./кг.
	3100
	769,7
	217,4
	33,35
	115,63
	58,24


Однако является в высшей степени вероятным, что и это огромное достижение сверхдальнобойной артиллерии* еще не исчерпало возможностей германских конструкторов. Можно думать, что если бы мировая война продлилась еще год ими были бы достигнуты скорости вылета снарядов из орудия в 1 700 - 1 800 м/сек и вместе с этим и дальнобойность в 200—250 км. В пользу такого предположения говорят следующие соображения. Несколько более длинный ствол несомненно мог бы быть построен. Химия взрывчатых веществ, по мнению Штетбахера, имела возможность повысить теплотворную способность наиболее сильных в то время нитроглицериновых порохов (достигавшую 1 290 кал/кг при 40-процентном содержании нитроглирина) еще выше - почти до предельного значения для взрывчатого желатина (в 1 620 кал/кг при 92-процентном содержании нитроглицерина и 8-процентном содержании пироксилина). При этом существовала возможность путем смягчающего действия примеси гексанитроэтана и аналогичных ему химических веществ устранить опасное свойство пироксилина мгновенно взрываться и создать нужный для поставленной цели медленно горящий порох. 

* Называемой также «суперартиллерией». (Прим. ред.) 

  3. Проблема выстрела из пушки на Луну 

Лишь после сообщения приведенных сведений о пушках, возможно, наконец, перейти к обсуждению проблемы выстрела из пушки на Луну. При этом мы произведем критическую оценку того, в какой степени смелый проект, подробно описанный Жюлем Верном в его знаменитом романе «От Земли до Луны», соответствует современным воззрениям баллистики. Представляется несомненным, что Жюль Верн перед написанием этого романа воспользовался советами и указаниями наиболее крупных специалистов своего времени, а не занимался - как это часто предполагается - сообщением совершенно фантастических цифр подобно многим из числа своих последователей. 

  

а) Колумбиада «Пушечного клуба» 

В первой главе своего романа Жюль Верн представляет читателю «Пушечный клуб» как общество фанатических артиллеристов, члены которого «пользуются уважением прямо пропорциональным квадрату дальнобойности изобретенных ими пушек». Во второй главе описывается чрезвычайное общее собрание, на котором президент клуба Барбикэн, для того чтобы утешить членов в том, что на Земле уже отсутствует возможность войны, и чтобы разжечь их баллистическое самолюбие, делает им предложение осуществить перелет на Луну в пушечном ядре. Кульминационным моментом речи является ее конец, в котором Барбикен выражает уверенность в знании членами пушечного клуба того, что прочности пушек и силе пороха нет пределов, после чего оратор заканчивает свою речь такими словами: «Рассмотрев вопрос со всех сторон и тщательно проверив все свои выводы, я сделал строго научное заключение, что всякий снаряд, посланный на Луну с начальной скоростью в 12 000 ярдов в секунду, непременно должен, достичь этого светила. Вот почему, уважаемые коллеги, я и созвал вас на собрание - я предлагаю вам проделать этот небольшой опыт». 12 000 ярдов равняются приблизительно 11 200 м. Как мы видим, Барбикэн правильно уловил самую сущность дела. 

В главе III описывается, как сообщение Барбикэна подействовало на публику. В главе IV сообщается заключение Кэмбриджской обсерватории относительно астрономической части затеваемого предприятия. Мы приводим вкратце вопросы и ответы (с переводом всех величин в метрические меры. 

1. Возможно ли перебросить ядро с Земли на Луну? 

- Ответ: Да, если сообщить ему начальную скорость в 11 200 м/сек. 

2. Каково точное расстояние Луны от Земли? 

- Ответ: Оно колеблется из-за эксцентриситета лунной орбиты. Наименьшее из возможных расстояний между центрами этих двух светил равняется 357 000 км. Вычтя отсюда земной и лунный радиусы (6 378 км. и 1 735 км), мы получим наименьшее расстояние между ближайшими друг к другу точками поверхностей этих тел, равное 348 900 км 

3. Во сколько времени снаряд, посланный с достаточной начальной скоростью, пролетит это расстояние и, следовательно, в какой именно момент необходимо выпустить этот снаряд, с тем чтобы он упал на Луну к определенному сроку? 

- Ответ: Снаряд потратит на перелет 97 час. 13 мин. 20 сек. Именно на такой срок времени нужно будет выстрелить раньше того момента, в который снаряд должен упасть на Луну. 

4. Когда Луна находится в наиболее благоприятном для этого положении? 

- Ответ: Когда она находится в перигее (т.е. ближе всего к Земле) и в то же время в зените орудия 

5 В какую точку неба следует направить орудие? 

- Ответ: В зенит; в силу этого орудие следует установить в такой местности, в зените которой Луна вообще когда-либо может находиться, т.е. в местности между 28 северной и южной широты. 

6. В каком месте должна находиться Луна в то мгновение, когда будет произведен выстрел? 

- Ответ: На расстояния 64° от зенита, потому что именно на столько она успеет переместиться за эти 97 час. с лишним (здесь учтено также и то отклонение, которое получит ядро вследствие вращения Земли). 

Как видно, Жюль Верн стремится ваять наиболее простой случай, для того чтобы представить читателю все дело в возможно более понятной форме. Он хочет выстрелить в движущуюся по своей орбите Луну, взяв несколько вперед, как охотник стреляет в зайца из медленно движущейся повозки, когда ему приходится учитывать и скорость движения этой повозки. Снаряд должен лететь от Земли до Луны почти по прямой линии. В действительности же, как это может быть установлено путем построения параллелограммов скорости для всех точек пути, снаряд опишет кривую с одной точкой перегиба, похожую на латинскую букву S (рис. 25), это произойдет вследствие совместного действия на снаряд вращения Земли и толчка от выстрела. 
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Рис. 25. Путь снаряда, который Пушечный клуб собирался послать на Луну.
Z - направление, в котором был произведен выстрел в тот момент, когда Луна находилась в точке А. С - положение Луны, в котором ее настигнет снаряд. В - путь снаряда. S-S - граница сферы земного притяжения между Землей и Луной. (Чертеж выполнен схематично, без соблюдения масштаба).
  

В главе VII начинаются прения относительно ядра. Нельзя сказать, чтобы они велись особенно деловито. Чувство воодушевления играет в них решающую роль. Величина, т.е. наружный диаметр ядра (первоначально разговор идет только о круглом ядре, но не о продолговатом снаряде), определяется условием, в силу которого оно могло бы быть видимым вовремя своего движения, а также и в момент падения на Луну. Президент Пушечного клуба Барбикэн рассчитывает при помощи имеющего быть сооруженным и установленным на высочайшей горе Америки огромного зеркала достичь 48 000-кратного увеличения и благодаря этому разглядеть на поверхности Луны тело диаметром в 9 футов. Поэтому и диаметр ядра должен равняться 9 футам (108 американским дюймам по 25 мм = 2,70 м). Такое увеличение, разумеется, немыслимо, но это в данном случае не играет существенной роли. Достаточно наполнить ядро порохом, который разом вспыхнул бы при ударе снаряда о лунную поверхность. Это явилось бы столь же надежным доказательством попадания снаряда на Луну, и притом разглядеть такую вспышку гораздо легче, чем сам снаряд. Заметим, что американский профессор Годдард предполагает снабдить свои ракеты порохом для такой именно вспышки 

Заседание продолжается. 

Сначала предлагается отлить сплошное чугунное ядро. Но это пугает майора Эльфистона. Затем Барбикэн предлагает сделать ядро полым внутри, благодаря чему оно весило бы только 2,5 т. Наконец все приходит к общему решению построить пустотелое алюминиевое ядро весом 20 000 фунтов или в 10 т. Стенки этого ядра должны быть толщиною в 12 дюймов. В конце прений членов собрания приводит в смущение вопрос о стоимости «опыта», потому что алюминий расценивается Жюлем Верном по тогдашней цене в 9 долларов за фунт. В настоящее время килограмм этого металла стоит меньше полтинника, так что вопрос о цене его в данном случае не мог бы теперь играть сколько-нибудь существенной роли. 

В главе VIII описывается заседание комитета Пушечного клуба, обсуждающее вопрос о самой пушке. Поставленная задача ясна - необходимо ядру весом в 10 т сообщить при вылете скорость в 11 200 м/сек. Диаметр этого канала также известен, так как ядро должно иметь в поперечнике 270 см. Вопрос сводится к тому, какой длины необходимо построить орудие и какой толщины нужно сделать стенки для того, чтобы оно могло выдержать давление пороховых газов при выстреле. 
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Рис. 26 
Вертикальный разрез
колумбиады
Барбикэна.


Дж. Т. Мастон, неукротимый секретарь Пушечного клуба, с первых же слов требует, чтобы пушка была длиною не менее полумили (т.е. не менее 800 м, так как 1 миля = 1,61 км). Обвиненный в страсти к преувеличению, Мастон энергично стремится опровергнуть это. И действительно, он не так далек от истины. Если бы Барбикэн последовал его совету, то ядро несомненно полетело бы на Луну вернее. Председатель обращает внимание на то, что обычно пушки в 20 - 25 раз длиннее своего калибра, в ответ на что Мастон заявляет ему прямо в лицо, что с таким же успехом можно было стрелять в Луну из пистолета. Наконец все соглашаются на длине орудия, превышающей его калибр в 100 раз, т.е. равняющейся 900 футам или 270 м. Как мы увидим дальше, такая длина в действительности недостаточна. Стенки пушки предлагается сделать толщиною шесть футов, каковая величина и принимается без возражений. Пушка, занимающая вертикальное положение, должна быть отлита прямо в земле из чугуна. Дж. Т. Мастон высчитывает, что она будет весить 68 040 т. Здесь Барбикэн, очевидно, принимает, что земля, окружающая орудие, настолько сожмет его, что оно при выстреле не разорвется. Это довольно вероятно, если мы представим себе, что дуло орудия помещено в очень твердую и однородную каменную породу, как, например, в гранит, порфир и т.п. (рис. 26). Тогда отлитое из металла дуло будет, собственно говоря, являться только внутренней облицовкой настоящего каменного дула, прочность которого чрезвычайно велика и не может быть оценена нами сколько-нибудь точно. 

Глава IX посвящена вопросу о порохе. Жюль Верн заставляет здесь своих героев рассуждать следующим образом: 1 л пороха весит 900 г и при взрыве выделяет 4 000 л. газа. В обыкновенных пушках вес одного заряда пороха составляет 2/3 веса снаряда, у больших же орудий эта дробь уменьшается до 1/10. Здесь Мастон высказывает мысль, что если эта теория действительно верна, то при достаточных размерах орудия для стрельбы вообще не потребуется пороха. Но заседание вновь становится серьезным и после того, как было решено воспользоваться крупнозернистым родмановским порохом, приближается момент, когда необходимо будет определить количество пороха. Тут члены комитета, беспомощно переглянувшись и не будучи в состоянии произвести точного расчета, предлагают наудачу различные количества. Член комитета Морган предлагает взять 100 т пороха, Эльфистон советует взять 250 т, а пылкий секретарь требует 400 т. И на этот раз он не только не заслужил упрека в преувеличении со стороны председателя, но последний находит и эту цифру недостаточной и требует ее удвоения, вследствие чего отношение весов ядра и пороха становится равным 1:80. 

После этого членам комитета много забот доставляет огромный объем такого количества пороха. Оказывается что 800 т пороха заполнят дуло задуманного орудия наполовину, вследствие чего оно окажется слишком коротким. Наконец удается выйти из затруднения, решив воспользоваться вместо пороха пироксилином. Собрание клуба заканчивается, будучи уверено в том, что количество пироксилина, заполнившее дуло орудия на протяжении 54 м, произведет взрыв той же силы, что и 800 т пороха, первоначально предложенных Барбикэном. Таким образом и будет достигнута необходимая начальная скорость в 11 200 м/сек. 

Так как общая длина ствола орудия составляет 270 м, из которых однако 54 м приходится на долю заряда пироксилином, то ядро будет двигаться внутри него на протяжении 216 м. На этом протяжении ему должна быть сообщена вся кинетическая энергия в 64 млрд. кгм, которой он должен обладать в момент вылета из канала ствола. Это число получается, исходя из веса снаряда в 10 000 кг и необходимой скорости вылета его из канала ствола в 11 200 м/сек. А отсюда мы в свою очередь получаем, что среднее давление в канале ствола будет равняться 5 175 ат, продолжительность полета в стволе 1/26 сек., а работа, произведенная таким выстрелом, - 22,2 млрд. л.с. 

Относительно роли сопротивления воздуха мы у Жюля Верна находим в главе VIII только вскользь брошенное замечание, «что оно будет несущественно». Наш долг исследовать этот вопрос поточнее, потому что мы уже не раз имели случай убедиться в том, что расчеты увлекающихся членов Пушечного клуба несколько ненадежны. 

Мы будем различать два рода сопротивления воздуха, а именно сопротивление столба воздуха, находящегося в канале орудия, и сопротивление всей атмосферы, которую снаряду суждено пролететь по вылете из дула пушки. 

В момент выстрела над ядром Барбикэна в дуле орудия находится столб воздуха высотой в 216 м и диаметром в 2,70 м. Вся эта масса воздуха никуда в сторону уйти не может и будет подобно стальной пружине сжата снарядом, поднимающимся с огромной скоростью. Так как скорость полета снаряда в канале орудия значительно (в конце более чем в 30 раз) превышает скорость звука, то этот воздух не сможет даже уйти из отверстия дула вверх, потому что для этого не хватит времени. Короче говоря, тут дело будет обстоять так, как будто перед взлетающим ядром находится колпак или крышка этого сжатого воздуха, которая рассеется но сторонам только после вылета снаряда из дула орудия. Выражаясь языком техники, мы скажем, что снаряд должен сообщить всей массе этого воздушного столба до вылета из орудия свою собственную скорость и кроме того произвести еще работу сжатия этого же воздуха. 

Объем воздушного столба, находящегося в дуле, будет равен 1 237 м3 вес его из расчета по 1,2 кг на каждый кубический метр составит на-круг 1 500 кг, т. е. примерно 1/6 веса снаряда. Для того чтобы сообщить этой массе скорость в 11 200 м/сек, необходимо произвести добавочную работу, равную почти в точности 1/6 первоначально найденного количества в 63,78 млрд. кгм. Итак, следовательно, для преодоления сопротивления воздуха, находящегося в дуле орудия, и для сжатия этого воздуха необходимо будет затратить примерно на 14 млрд. кгм больше работы, чем это было вычислено до того, как было принято во внимание сопротивление воздуха *. Припомним, что среднее давление пороховых газов, находящихся за снарядом, получилось у нас равным немногим более 5 000 ат и что это число вначале несомненно будет значительно превышено, а позднее, по мере того как снаряд будет все сильнее приближаться к отверстию дула, наоборот, не будет даже достигнуто. Благодаря этому может случиться, что еще до вылета снаряда из дула орудия все возрастающее давление сжимаемого им воздуха превысит непрерывно убывающее давление пороховых газов, находящихся позади снаряда, вследствие чего снаряд, еще находясь в дуле, был бы заторможен. 

* Здесь автор несомненно преувеличивает величину сопротивления воздуха в дуле орудия, принимая, что все частицы воздуха находящиеся в дуле, приобретают полную скорость снаряда. На самом же деле такую скорость может приобрести не более половины заключающегося в дуле воздуха. (Прим. Ред.) 

  

K счастью, этого сопротивления (столба воздуха в дуле орудия), для преодоления которого нам потребуется целых 14 млрд. кгм, можно избегнуть, если мы догадаемся непосредственно перед выстрелом выкачать из пушки воздух. Но тогда, разумеется, мы должны снабдить отверстие дула крышкой легкой, но в то же время и достаточно прочной, для того чтобы внешнее давление атмосферы не продавило бы ее. Тогда ядро, с неуменьшенной скоростью вылетающее из отверстия дула, совершенно легко расшибло бы изнутри эту крышку, затратив на это лишь несколько десятков килограммометров. 

Хуже обстоит дело с сопротивлением воздуха, находящегося над пушкой. Правда, оно с момента вылета снаряда из дула будет быстро уменьшаться и уже к концу первой секунды составит всего лишь 1/5 своей начальной величины. Но все же при скорости вылета снаряда, равной 11 200 м/сек, и при коэфициенте его формы p=1/6 сопротивление воздуха составит около 230 ат. Вследствие этого барбикэновский полый алюминиевый снаряд уподобился бы мыльному пузырю, толкаемому бильярдным кием против бури. 

Вследствие незначительной прочности своих стенок снаряд этот еще в дуле орудия был бы раздавлен в лепешку огромным давлением напирающих на него сзади пороховых газов и мощным сопротивлением столба воздуха, находящегося в дуле перед ним. Вполне возможно даже, что он, вследствие этого просто не смог бы вылететь из дула. Об этой последней возможности приходится подумать потому, что Барбикэн ничего не упоминает о направляющих кольцах, которые в данном случае необходимы не столько из-за нарезов, сколько ввиду растяжимости алюминия. Такие кольца должны были бы сыграть роль поршневых колец наших автомобильных моторов. Барбикэн упустил из вида, что алюминий обладает коэфициентом расширения втрое большим, чем чугун. 

А кроме того такой снаряд ни в коем случае не смог бы пронизать всей толщи земной атмосферы, так как для этого его поперечная нагрузка в 10000 кг / 57 256 см2 = 175 г/см2 является совершенно недостаточной. Будучи выстрелен со скоростью в 11200 м/сек, этот снаряд, правда, приобрел бы силу в 6,4 млн. кг на 1 кг своего веса. Но в то же время на 1 см2 своего поперечного сечения он приобрел бы кинетическую энергию всего лишь в 1,12 млн. кгм, т.е. два 60% той кинетической энергии, которая должна была бы поглотиться одним только сопротивлением воздуха при условии сохранения параболической скорости. Отсюда ясно, что знаменитый снаряд Пушечного клуба в том случае, если бы он не кончил бесславно еще в дуле пушки, «застрял» бы в воздухе уже в течение первой секунды своего полета. Отнюдь не будучи в состоянии долететь до Луны, этот снаряд, даже если бы он и не расплавился, в действительности смог бы описать над Землей только смехотворно короткую дугу. Возражение подобного рода Жюль Верн приводит и в своем романе, но не развивает его дальше. По-видимому он хотел этим намекнуть достаточно сведущим своим читателям о том, что он знал, почему колумбиада Барбикэна в действительности неосуществима. 

  

б) Проблема выстрела на Луну с точки зрения современном баллистики 

О точки зрения современной баллистики прежде всего нужно рассчитать с учетом сопротивления воздуха необходимую скорость при вылете из канала ствола для заданного калибра при допустимой поперечной нагрузке и при определенной форме снаряда. При этом мы получаем два семейства расходящихся веером кривых. Часть кривых обоих этих семейств пересекается между собою, другая же часть не пересекается. Точки пересечения первой части дают нам решение поставленной проблемы при конечных скоростях вылета из канала ствола. Вторая же часть кривых свидетельствует о том, что для соответственных поперечной нагрузки и формы снаряда вообще не существует никакой сколь угодно большой скорости, при которой снаряд под действием сообщенного ему избытка (над напряжением поля земного тяготения) кинетической энергии мог бы преодолеть соответствующее сопротивление воздуха. Наивыгоднейшие решения сопоставлены в таблице 13. 

	Поперечная нагрузка
	2,0 кг/см2
	1,5 кг/см2
	1,0 кг/см2
	0,75 кг/см2
	0,5 кг/см2
	0,33 кг/см2

	Скорость при вылете V
	км/сек
	км/сек
	км/сек
	км/сек
	км/сек
	км/сек

	Для коэфициента формы р=1/2
	14,65
	16,80
	27,70
	-
	-
	-

	Для коэфициента формы р=1/3
	13,15
	13,95
	16,75
	21,90
	-
	-

	Для коэфициента формы р=1/6
	12,05
	12,40
	13,15
	14,10
	16,85
	27,50

	Для коэфициента формы р=1/12
	11,55
	11,57
	12,06
	12,55
	13,15
	14,65

	Для калибра 30 см скорость вылета
	-
	1 060,35
	706,90
	353,45
	-
	-

	Кинетическая энергия в момент
вылета для р=1/6 в тоннометрах на 1 см2
	-
	8 309 400
	6 230 700
	5 120 400
	 
	 


Отсюда мы видим, что, например, при технически вполне осуществимой поперечной нагрузке в 1 кг/см2, скорости при вылете из канала ствола в 13 150 м/сек (вместо 11 182 м/сек в безвоздушном пространстве) было бы достаточно для того, чтобы снаряд с коэфициентом формы р = 1/6 добросить до Луны. Достижение этой скорости зависит только от поперечной нагрузки и от коэфициента формы, но не от калибра. Весь вопрос сводится к тому, возможно ли сообщить снаряду эту скорость при вылете его из канала ствола. Ответ на этот вопрос может дать только расчет. 

Произвести теоретический расчет нужной для поставленной цели пушки, правда, очень легко. Исходя из величины кинетической энергии снаряда в момент вылета его из канала ствола, равной 8 646 500 кгм/см2, и принимая среднее давление пороховых газов в 6 000 ат, мы получаем необходимую длину ствола в 1 441 м. Желая ограничиться указанной Жюлем Верном в его романе длиной ствола в 216 м, мы должны были бы использовать давление пороховых газов ровно в 40 000 ат. Принимая в соответствии с опытом, полученным при постройке дальнобойных орудий, что наивысшие скорости вылета снаряда из канала ствола получаются при длине ствола в 150 калибров, мы приходим к выводу, что для пушки, способной послать снаряд на Луну, был бы достаточен калибр в 144 см. Если бы при особенно гладком стволе мы могли бы довести его длину до 208 калибров, то для поставленной цели был бы достаточен калибр ровно в 1 м. Однако на практике все эти расчеты остаются совершенно бесполезными, вследствие того, что столь высокое среднее давление не может быть ни достигнуто с помощью современных взрывчатых веществ, ни выдержано нашими лучшими сортами стали, пригодными для изготовления ствола. 

Таким образом мы видим, что результат получается отрицательный. Иными словами, с помощью наших современных технических средств возможность посылки снаряда из пушки на Луну совершенно исключена. Однако об этом и не приходится особенно жалеть, потому что, если это и было бы возможно, то в таком снаряде люди никогда не смогли бы предпринять путешествие к нашему спутнику, как это описывает Жюль Верн. Это объясняется тем, что ускорение в момент выстрела должно было бы превысить 300 000 м/сек2. Эта величина примерно в 1 000 раз превосходит то ускорение, которое в лучшем случае может вынести человек без риска быть им мгновенно раздавленным. А послать в мировое пространство с затратой нескольких миллионов рублей артиллерийский снаряд без пассажиров имело бы мало смысла. В самом деле, какая польза была бы в увеличении миллиардных чисел реющих в пространстве железоникелевых метеоров на один стальной снаряд? 
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Ракетой мы, вообще говоря, называем всякую машину, движущуюся силой обратного толчка выбрасываемых газов, которые выделяются при сжигании горючего вещества, несомого самой машиной. 

Теоретическое утверждение, что ракетоподобные машины могут двигаться и в безвоздушном пространстве силою, развиваемой ими на основе закона сохранения центра тяжести, было сделано еще Исааком Ньютоном в 1687 г. в его лекциях по небесной механике; несколько ниже этот закон будет нами выведен. Лабораторными опытами справедливость этого закона была бесспорно доказана профессором Р. Годдардом в 1917 г., как он об этом сообщает в своем труде «Метод достижения крайних высот», изданном в 1919 г. Смитсонианским институтом. Во время производимых им опытов этот исследователь сжигал снабженные точными измерительными приборами ракеты в камерах, из которых перед этим выкачивался воздух. При этом он установил, что в этих условиях ракета обладает такой же, а может быть даже несколько большей отдачей, чем при сжигании ее в свободной атмосфере. Тем самым излюбленное возражение, столь часто делаемое неспециалистами было окончательно ниспровергнуто. Оно основывается на ошибочном мнении о том, что ракеты при своем полете опираются о воздух, и поэтому оказались бы неспособными двигаться в безвоздушном пространстве.

1. Закон сохранения центра тяжести 

Для того чтобы хорошенько усвоить этот принцип отдачи или обратного толчка, мы предварительно разберем несколько несложных опытов. Вообразим два шара одинаковых размеров, между которыми зажата спиральная пружина. Если мы отпустим пружину, то она сообщит шарам толчок в двух взаимно противоположных направлениях и притом с одинаковой силой, так как совершенно очевидно, что давление, оказываемое обоими концами этой пружины, одинаково. Иными словами, оба шара получат одинаковый импульс, так как силы, на них действующие равны между собой. Если равны также а их массы, то ясно, что и полученные шарами ускорения, а вместе с тем и конечные скорости будут одними и теми же. В силу этого шары будут двигаться с равными скоростями в двух взаимно противоположных направлениях. Отсюда следует, что их общий центр тяжести* останется на прежнем месте. 

* Под центром тяжести тела, как известно, подразумевается центр его массы. У однородных тел правильной формы он совпадает с геометрическим центром или центром формы. Общий центр тяжести двух тел мы найдем, соединив центры тяжести их обоих прямой линией и отыскав на ней точку, в которой нужно было бы подпереть это воображаемое коромысло для того, чтобы вся система оказалась в равновесии. Оказывается, что произведение массы на длину плеча рычага, на котором она лежит, должно быть с обеих сторон равно. Так например, в десятичных весах плечи коромысла относятся, как 1:10, а взвешиваемая тяжесть к весу гири в силу этого, наоборот, как 10:1. Центр тяжести определяется там положением так называемого ножа весов. 

Теперь изменим наш пример. Возьмем на этот раз два неравновеликих шара, массы которых пусть относятся, как 3:1, и попрежнему зажмем между ними спиральную пружину. Что произойдет теперь, когда мы ее отпустим? 

Действующая сила, с обеих сторон одна и та же, но массы различны. Вследствие этого по закону: сила = массе х ускорение, и сообщенные шарам конечные скорости будут различны и притом обратно пропорциональны массам шаров. В три раза более легкий шар получит и втрое большую скорость. Рассматривая как и в первом случае расположение шаров относительно их первоначального общего центра тяжести, мы увидим, что этот последний остался на том же месте, потому что за любой промежуток времени меньший шар будет откатываться от первоначального общего центра тяжести втрое дальше шара большего. При этом безразлично, будет ли, как в нашем примере, расталкивающая обе массы сила действовать на них каким-либо образом извне (с помощью спиральной пружины и т. п.) или же изнутри этих масс, как, например, в случае вращающейся гранаты или разрывающейся шрапнели. Сколько бы при этом шрапнельных пуль или гранатных осколков не разбрасывалось во все стороны, это неизменно происходит таким образом, что общий их центр тяжести продолжает свое движение по прежней баллистической кривой, как если бы снаряд оставался не взорвавшимся. 
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Рис.27 Примеры с раскатывающимися по коромыслу шарами для объяснения закона сохранения центра тяжести (подробности см. в тексте)
У общеизвестных фейерверочных ракет, служащих для украшения наших ночных празднеств, роль спиральной пружины выполняет сгорающий порох, который, превращаясь в газ, извергает свои собственные молекулы из сопла ракеты. Поэтому мы с полным правом можем каждую такую молекулу уподоблять меньшему шару, взятому во втором примере, а массу всей остальной ракеты рассматривать в качестве большего шара, с тою лишь только разницей, что теперь соотношение масс будет уже не 1 к 3, но 1 к нескольким триллионам. 

Тот вывод, к которому можно прийти на основании произведенных опытов, называется «законом сохранения центра тяжести». Он действует во всяком поле тяготения как в воздушной среде, так и в безвоздушном пространстве, но полностью лишь в пространстве безвоздушном и неподверженном действию силы тяжести, потому что в иных условиях наблюдаются отклонения, обусловленные сопротивлением воздуха и силой тяжести. На этом простом законе основана вся ракетная техника.

2. Закон реактивной отдачи и его приложение 

Так как нас в данном случае гораздо меньше интересует то, что при разделении массы общий центр тяжести ее частей остается на прежнем месте, чем то, каким образом будут двигаться отделяющиеся массы, нам необходимо из закона сохранения центра тяжести вывести закон реактивной отдачи. Мы можем сформулировать его следующим образом: 

Когда два тела под действием силы, берущей начало в их системе, разделяются и начинают удаляться одно от другого, то произведение скорости на массу, удаляющуюся в одну сторону, неизменно остается равным произведению скорости на массу, удаляющуюся в другую сторону. Придавая этому закону одностороннюю формулировку, мы можем сказать следующее: Когда тело под действием силы, берущей начало в нем самом, извергает частицы своей собственной массы в некотором направлении, то оно тем самым сообщает само себе движение в противоположном направлении с силой, равной произведению массы извергаемых частиц на их скорость. 

Живые силы или, как теперь чаще говорят, кинетические энергии, уносимые частями разъединившегося тела в противоположные стороны, оказываются неравными и притом обратно пропорциональными отношению масс этих частей. Это значит, что если, например, граната в 1 000 раз легче пушечного ствола, то она под действием выстрела уносит тысячекратную кинетическую энергию по сравнению с испытывающим отдачу стволом орудия. 

На математическом языке это соотношение для случая разделения тела на две части выражается следующей формулой: 
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Эта последняя, в большинстве случаев упускаемая из вида или во всяком случае недооцениваемая закономерность, и обеспечивает нам возможность использования законов реактивного действия для достижения желаемого движения. 

Строго говоря, закон реактивной отдачи* приложим и для случая движения пешеходов, автомобиля, паровоза или экипажа любой иной конструкции, движущихся путем прямого или косвенного отталкивания от твердой земной поверхности под действием трения. И только вследствие того, что масса Земли бесконечно велика по сравнению с массой пешехода, мы не замечаем, как земной шар отталкивается нашими ногами. Аналогичным образом закон реактивной отдачи приложим и в случаях движения лодки под действием весел, винтового парохода или самолета, перемещающихся по поверхности жидкой среды или в пределах удобоподвижной газообразной среды, не связанной с твердой оболочкой Земли. Причина этого заключается в том, что и в этих случаях произведение ежесекундно отбрасываемой назад действием весел, винта или пропеллера массы воды или воздуха на скорость движения этой массы равно той силе, с которой машина толкает их вперед. Но в этих случаях установленная закономерность в силу целого ряда мешающих факторов не проявляется столь отчетливо, как, например, в случае выстрела из огнестрельного оружия. 

* Могущий рассматриваться как частный случай общеизвестного закона действия и противодействия. (Прим. ред.) 

Всякий, кто хоть раз выстрелил из револьвера или ружья, знает, что рука и плечо стреляющего при этом испытывают довольно чувствительный толчок со стороны оружия, оказывающийся тем сильнее, чем меньше отношение весов оружия и пули. У артиллерийских орудий, особенно крупнокалиберных, отдача приобретает огромную силу. Она может сорвать ствол орудия с места, погнуть лафет или раздробить массивную площадку, на которой установлено орудие. Для предотвращения такого рода вредных последствий отдачи сила ее умеряется путем сообщения стволу орудия возможности после выстрела откатываться или вообще каким-либо иным образом отодвигаться назад. 

Стрельба из современных тяжелых судовых или береговых орудий без глубоко продуманных и тщательнейшим образом выполненных тормозящих устройств для гашения отдачи была бы совершенно невозможной. 

Поясним это на небольшом числовом примере; пуля весом в Go = 10 г выстреливается из военной винтовки весом в G = 4 000 г при длине ствола в S = 0,8 м со скоростью при вылете из канала ствола в Vо = 900 м/сек. При этом винтовка в точном соответствии с ускорением, приобретенным пулей во время ее полета по каналу ствола, отбрасывается назад на (Go/G)S = 2 мм и при этом в момент вылета пули из канала ствола приобретает скорость в противоположном направлении в (Gо/G)Vо = 2,25 м/сек. 

Отдача получается, разумеется, и в электрической соленоидной пушке в соответствии с ускорением, получаемым при пролете каждой катушки совершенно так же, как и в пороховой пушке. Лишь давление в канале ствола в данном случае отсутствует. 

При выстреле из артиллерийского орудия отдача является крайне нежелательной, потому что кинетическая энергия, сообщаемая отбрасываемому назад стволу, уже не может быть использована для выбрасывания гранаты вперед. Поэтому скорость и силу отдачи пытаются умерять путем изготовления очень тяжелых пушечных стволов. Уже у легких полевых орудий вес ствола в 150 - 200 раз превышает вес снаряда; у крупнокалиберных орудий это соотношение увеличивается от 300:1 до 500:1. У сверхдальнобойных орудий вес ствола превосходит вес снаряда даже в 1 000 - 1 400 раз. Кроме того при этом применяется и еще целый ряд специальных приемов и устройств, для того чтобы уменьшить скорость отдачи еще на несколько метров в секунду с тем, чтобы в результате этого на столько же метров в секунду увеличить абсолютную скорость (т.е. скорость, исчисляемую относительно неподвижной земной поверхности) полета снаряда. Конечной целью при этом является превращение возможно большей части освобождающейся ири выстреле энергии в кинетическую энергию полета снаряда. 

Перед конструкторами же ракет с возможно более высоким коэфициентом полезного действия стоит задача как раз противоположного характера. В этом случае кинетическая энергия, сообщаемая гильзе ракеты (играющей роль ствола орудия) в форме ее идеальной конечной скорости, достигаемой после сжигания всего несомого ею запаса горючего, должна быть сделана возможно больше. Нам безразлично, как будут при этом себя вести извергаемые газы, образующиеся в процессе сжигания горючего (играющие роль гранаты). По этой причине гильзу или весь пустой ракетный двигатель стремятся сделать насколько возможно легче по сравнению с весом несомого ракетой запаса, горючего, с тем чтобы сделать возможно большим отношение масс ракеты, наполненной горючим, к весу пустой ее оболочки. 

Однако еще и в другом отношении ракета, до известной степени, является противоположностью пушки. 

При пушечном выстреле снаряд приобретает скорость за счет давления находящихся за ним пороховых газов, действующих до вылета снаряда из отверстия канала ствола. В этот момент снаряд обладает наибольшей скоростью, потому что уже в последующую секунду силы сопротивления воздуха и земного притяжения, действуя совместно, замедляют полет снаряда. Движение ракеты, наоборот, совершается в силу отдачи, происходящей при выбрасывании ракетой пороховых газов, и поэтому вся машина продолжает испытывать ускорение до тех нор, пока продолжается горение ракеты, т.е. иными словами - вплоть до израсходования взятых запасов горючего. Следовательно скорость движения ракеты, являющаяся вначале наименьшей, достигает наибольшего своего значения лишь в конце. Кроме того (по крайней мере теоретически) ускорение полета может быть выбрано любым и соответствующим регулированием может удерживаться в желаемых пределах. Все это делает ракету весьма пригодной для переноски людей.

3. Закон движения ракеты 

Даже без формул высшей математики, лишь надлежащим образам приложив закон сохранения центра тяжести, нетрудно убедиться в том, что ракетная машина при соответственной своей конструкции может сама по себе сообщить значительную конечную скорость. 

Для простоты мы будем представлять себе ракету в форме стержня, обладающего массой Мо. Центр тяжести ее So пусть находится в ее середине. Пусть затем эта масса внезапно разделится пополам, и обе ее половины пусть начнут удаляться друг от друга с определенной скоростью с совершенно так же, как это было в первом примере с шарами, между которыми была зажата пружина. В силу вышеизложенного ясно, что прежний центр тяжести Sо сохранит свое положение и что обе равные между собой половины массы будут удаляться от первоначального центра тяжести со скоростью каждая в 1/2С, потому что ведь скорость С была нами найдена тогда, когда мы рассматривали движение обеих масс - одна относительно другой. Для различия мы обозначим одно из двух направлений знаком + (движение вперед), а противоположное направление знаком — (движение назад), массу, движущуюся вперед, буквой M1, а массу, отталкиваемую назад, буквой М1'. Нижний индекс показывает, что первоначальная масса разделилась пополам один раз. 

Часть массы, отлетающую назад, мы более рассматривать не станем. 

Ясно, что массу, движущуюся вперед, мы можем рассматривать как целое и вновь разделить ее пополам. Центр тяжести этой массы М1 мы обозначим буквой S1. Он по отношению к первоначальному общему центру тяжести всей системы Sо будет двигаться вперед со скоростью b + 1/2с. Если мы теперь вновь разделим M1 пополам так, что обе части начнут удаляться друг от друга со скоростью C, то часть массы, движущаяся вперед, увеличит свою скорость на +1/2с по отношению к предшествующему движущемуся центру тяжести S1; часть же, получившая при этом толчок назад, замедлит свою скорость на 1/2с по отношению к тому же S1. Относительно же первоначального центра тяжести So летящая вперед четверть общей массы М2 приобретает скорость уже b + 1/2c + 1/2c = +1с, в то время как отброшенная назад четверть М2' получит скорость b + 1/2с — 1/2c =0. Продолжая действовать таким же образом, мы при каждом новом делении пополам будем увеличивать скорость доли массы, движущейся вперед, на +1/2c, а следовательно, каждыми двумя делениями - на полное +с. 
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Рис.28 Пример последовательного деления массы для уяснения закона реактивной отдачи у ракет (подробности см. в тексте).
Может показаться, что таким способом чрезвычайно легко сообщить летящему вперед куску весьма значительную конечную скорость, например, 100 с или даже 1 000 с. Ведь для этого надо произвести только 200 или же 2 000 делений! - Это кажется очень простым, но в действительности это вещь практически неосуществимая. Вдумайтесь-ка получше, что собственно значит произвести 100, 1 000 или, наконец, 2 000 делений. Какова будет после этого летящая вперед доля массы? После первого деления М составляет половину начальной массы Мo. После второго деления вперед движется М2, половина половины, т.е. четверть массы Mo; М3 будет являться уже только восьмушкой, M4 - одной шестнадцатой, M5 - одной тридцать второй..., М10 - одной тысяча двадцать четвертой. После n таких делений несущаяся вперед масса будет составлять только 2n-ю долю первоначальной массы Мo', иными словами, отношение масс Мо/Мn будет равно 2n. Если мы хотим достичь скорости V = 50, то для этого нужно произвести 100 делений и мы получим 2100, что равняется 1,27 квинтиллиона. Это значит, что если бы масса нашей ракетной машины первоначально равнялась массе всего земного шара, то только двухтысячная доля грамма такой массы могла бы достичь указанной конечной скорости. 

Однако такое положение вещей изменится к лучшему, если мы массу будем делить на неравные части. Выгода в данном случае будет тем больше, чем меньшую долю начальной массы будет составлять масса отбрасываемая. Выгоднее всего, когда отбрасываемые массы будут, так сказать, бесконечно малы, что, к счастью, почти в точности выполняется у ракет, из которых при горении выбрасывается поток отдельных газовых молекул. Но, к сожалению, даже и в этом случае, достигаемая выгода будет не настолько велика, как если бы С с самого начала было вдвое больше. В этом нетрудно убедиться путем рассмотрения нескольких числовых примеров. 

В первом примере путем двух последовательных делений пополам каждый раз терялось по 3/4 начальной массы, для того чтобы оставшейся четверти сообщить приращение скорости С. Если бы мы захотели (начав движение из положения покоя) получить конечную скорость V = 1C, то начальная масса должна была бы быть в четыре раза больше конечной; для достижения конечной скорости 2С первоначальная масса должна была бы превосходить конечную в 4 х 4 = 42 = 16 раз. Вообще говоря, увеличение скорости происходило бы по степеням числа 4. 

Если бы каждый раз отбрасывалась 1/3 исходной массы, то равенство V = 1С было бы достигнуто после трех последовательных делений такого рода при конечной массе 2/3 х 2/3 х 2/3 = 8/27 первоначальной массы; иными словами, первоначальная масса должна была бы составлять 27/5 конечной массы. Это уже составляет выигрыш по сравнению с делением пополам, потому что 27/8 = 3,375 меньше 28/7 = 4. как это было найдено выше. При таком способе деления массы, при котором каждый раз отбрасывается 1/3 ее, прирост скорости с идет по степеням 27/8 = 3,375. 

Если бы при делении каждый раз отбрасывалась 1/4 исходной массы, то скорость в 1С была бы достигнута после 4 делений такого рода при конечной массе, равной 81/256 первоначальной массы; иными словами, начальная масса должна была бы составлять 256/81 конечной массы, а приращение скорости с происходило бы по степеням числа 3,165. 

При отбрасывании 0,1 начальной массы скорость возрастает по степеням 2,868 

При отбрасывании 0,01 начальной массы скорость возрастает по степеням 2,729 

При отбрасывании 0,001 начальной массы скорость возрастает по степеням 2,723 

При отбрасывании 0,0001 начальной массы скорость возрастает по степеням 2,720 

При отбрасывании 1/n начальной массы скорость возрастает по степеням nn / (n-1). 

Мы видим, что степень при отбрасывании все меньших частей первоначальной массы стремится к некоторому, так называемому, предельному значению. Высшая математика дает нам точный ответ на вопрос о том, как обстоит дело при отбрасывании бесконечно малых молекул газа. Этот ответ и представляет собою следующую основную формулу ускорения всех ракетных двигателей: 
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* Это - основная теорема Циолковского, выведенная им в 1903 г. (Прим. ред.) 

Словами эта чрезвычайно важная формула может быть выражена так: конечная скорость, которую ракетный двигатель может сообщить сам себе путем выбрасывания газов со скоростью С, равна натуральному логарифму отношения начальной массы к конечной массе, помноженному на скорость извержения газов. И наоборот, при заданном V необходимое для достижения такой конечной скорости, или, как, ее иначе называют, идеального импульса, отношение масс Mо/M1 должно быть равно еVc. 

Следовательно, при извержении газов ракетами возрастание скорости V происходит по степеням числа е = 2,71828... (основание натуральных логарифмов). 

4. Сила тяги ракеты и способы ее увеличения 

Из закона движения ракеты следует, что ее идеальный импульс, т.е. теоретическая конечная скорость, достижимая в результате сжигания всего несомого ракетой запаса горючего в безвоздушном пространстве вне поля тяготения, зависит, во-первых, от скорости с извержения газов из сопла и, во-вторых, от отношения масс Mо/M1 полной и выгоревшей ракеты. Повышение полезного действия ракет возможно, следовательно, или путем увеличения скорости извержения газов с или путем увеличения соотношения масс Mо/M1 При этом, однако, увеличение C, вообще говоря, гораздо выгоднее увеличения отношения масс. К сожалению, существуют довольно тесные границы практической осуществимости обоих этих способов увеличения скорости ракеты (рис. 29 и 30). 
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Рис.29 Схема зависимости скорости полета ракеты от скорости извержения газов.
Повышение скорости извержения газов является в первую очередь вопросом состава горючего, почему мы сможем разобрать его подробнее только в соответствующем разделе, и лишь во вторую очередь зависят от формы сопла и прочности материалов стенок камеры сгорания. Если в первом направлении и можно кое-чего достигнуть, например, придав соплу наиболее подходящую форму и умело пользуясь подходящими примесями к горючему, то все же в силу закона о сохранении энергия горючего некоторая, выраженная в килограмм-калориях, граница не может быть превзойдена. 
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Рис.30 Схема, поясняющая
различные отношения Mо/M


Равным образом и увеличение отношения масс в сколько-нибудь значительных пределах при применении одиночных ракет представляет большие трудности. 

Следовательно, для того чтобы ракета сообщила себе скорость С, при которой из нее извергаются ее собственные газы, необходимо, чтобы начальная ее масса была в 2,72 раза больше конечной. Это значит, что наполненная горючим, готовая к отлету ракета должна весить в 2,72 раза больше пустой оболочки, оставшейся после сгорания всего горючего. Если мы хотим достичь двойной скорости извержения газов 2С, то отношение масс должно быть нами сделано равным 7,4:1; для 3С - соответственно 20,1:1, для 4С - уже 54,6:1, для 5С - 148,4:1 и, наконец, для 10С - 22024:1. 

Мы можем сказать и наоборот: ракетный корабль, который должен достичь конечной скорости V=С, должен будет взять с собой запас горючего в количестве 63,21% общего своего веса на старте. Для достижения конечной скорости V = 2C запас горючего должен составлять 86,46% начального веса корабля, а для достижения конечной скорости V=3С - 95,27% начального веса. 

Однако технически даже при использовании наилучшей конструкции едва ли является возможным построить одиночную ракету так, чтобы вместе с полным запасом горючего она весила в 10 раз больше пустой своей оболочки. Мы не должны забывать того, что стенки ракеты и части ее механизма должны обладать достаточной прочностью. Кроме того, ракета должна поднимать некоторый полезный груз, состоящий хотя бы из осветительного пороха, для подачи световых сигналов или же из самопишущих приборов, снабженных парашютом вместе с необходимыми вспомогательными устройствами. 

У пороховых ракет отношение масс Mо/M1, может быть повышено путем изменения способа их зарядки. Вместо того, чтобы весь заряд сплошь забивать в камеру сгорания ракеты, как это до сих пор обычно делается у обыкновенных пороховых ракет, заряд может быть подразделен на отдельные патроны, вводимые в камеру сгорания последовательно подобно патронам пулеметной ленты. При таком способе толстостенная камера сгорания может быть сделана сравнительно небольшой, благодаря чему ее вес по сравнению с весом взятого в легких патронах запаса горючего может быть сделан весьма малым. Ввиду того, что пустые гильзы явились бы для ракетного корабля бесполезным, трудно сбрасываемым баластом, было бы вполне целесообразно применить конструкцию, используемую в новейших швейцарских пулеметах. У них, вместо латунных, применяются целлулоидные патронные гильзы, целиком сгорающие во время работы пулемета вместе с лентой, изготовляемой из нитроцеллюлозы. У ракет с жидким горючим аналогичный выигрыш в весе достижим благодаря тому, что лишь сама камера сгорания должна быть рассчитана на высокое давление, но не камеры, содержащие весь запас составных частей горючего, которые могут быть взяты с собой в отдельных тонкостенных баках. 
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Рис.31
Схема
тройной
составной
ракеты.


Наконец существует еще одно средство для увеличения отношения масс Mо/M1 Оно состоит в применении комбинации нескольких ракет, из которых нижняя, отработав, отделяется и падает вниз, что и обусловливает весьма ценный выигрыш, заключающийся в увеличении конечной скорости (рис. 31). Это совершенно очевидно, потому что в этом случае свежей верхней ракете не приходится тащить с собой мертвого груза пустой оболочки нижней машины. Если бы мы тем не менее захотели воспользоваться одной ракетой, то употребление различных сортов горючего и последовательное сбрасывание опорожнившихся камер для горючего было бы все же целесообразно. 

Насколько выгодно использование такой комбинации двух ракет, легко можно показать на следующем примере. Вообразим себе сначала простую ракету, весящую 1000 кг с горючим и 100 кг без горючего, так что, следовательно, отношение Mо/M1 = 10. Тогда достижимая конечная скорость (при постоянном С) будет равна 2,3С. А теперь представим себе двойную ракету, общий вес которой, вместе с горючим, равен тоже 1 000 кг, а без горючего тоже 100 кг. Пусть при этом нижняя ракета весит 800 кг, будучи наполнена горючим, и 80 кг по его израсходовании, а верхняя соответственно 200 кг и 20 кг. Когда такая двойная ракета поднимется до израсходования горючего в нижней ракете, то в этот момент скорость ее будет равна 1,273С, потому что в данном случае Mо/M1 = 1 000 / 280. 

Если мы теперь не разъединим обеих ракет, то верхней ракете придется тащить на себе мертвый груз нижней ракеты, равный 80 кг, вследствие чего достижимая конечная скорость останется, как и прежде, равной 2,3 с. А если мы произведем это разъединение, то верхняя ракета явится свежей машиной, неизрасходовавшей еще своего запаса горючего, отношение масс которой в наполненном и опорожненном состоянии будет равно 10:1. Тогда она собственной двигательной силой еще раз сможет развить скорость в 2,302С. Складывая эту скорость с достигнутой прежде скоростью 1,273С, мы получим действительную общую достижимую конечную скорость в 3,575С. 

Теоретически соединением произвольно большого числа ракет, последовательно сбрасываемых по мере израсходования горючего, конечная скорость могла бы быть увеличена безгранично и при конечной и даже при сравнительно незначительной скорости извержения газов с. Но практически уже комбинация из 5 ракет была бы с трудом выполнима*. 

* Чрезвычайно остроумную схему составной ракеты предложил Ф.А.Цандер, о чем более подробно говорится в главе IV третьей части этой книги. (Прим. ред.) 

5. КПД ракеты и способы ее полета 

Если мы сейчас и не сможем еще говорить о термическом коэфициенте полезного действия * ракеты, так как его рассмотрение относится к числу вопросов, связанных с конструкцией камеры сгорания и сопла, то разобрать вопрос об энергетическом коэфициенте полезного действия ** возможно будет уже сейчас. Второй вопрос является чрезвычайно важным, потому что для осуществления полетов в мировом пространстве необходимо выбрать такой способ полета ракеты, при котором общее использование энергии, заключающейся в горючем, оказывается наивыгоднейшим. 

* Термическим коэфициентом полезного действия называется отношение кинетической энергии, содержащейся в скорости изверженных газов, к химической энергии, первоначально заключавшейся в горючем. 
** Энергетическим коэфициентом полезного действия называется отношение кинетической энергии, превращающейся в движение корабля, ко всему количеству кинетической энергии, освобождающейся в процессе извержения газов. 

Непосредственно после старта при еще незначительной скорости ракеты почти вся энергия извержения газов пойдет на сообщение этим газам попятного движения и только весьма незначительная ее доля вызовет поступательное движение ракеты. В самый момент отлета «механический коэфициент полезного действия» ракеты будет, так сказать, равен нулю. Поэтому оказывается весьма выгодным сообщать ракете еще до приведения ее в действие определенную, возможно большую начальную скорость с помощью какого-либо устройства для старта*. В этом случае по мере увеличения скорости полета мгновенный ** механический коэфициент полезного действия ракеты повышается очень быстро. В случае, когда ракета будет лететь вперед со скоростью V=C, вся энергия извергаемых газов будет сообщаться самой ракете, потому что газы эти, покидая сопло ракеты, будут оставаться в покое***. 

* По своей идее аналогичного резиновому шнуру, употребляемому для запуска планеров. (Прим. ред.) 
** Мгновенным механическим коэфициентом полезного действия ракеты называется механический коэфициент полезного действия ее, выведенный для каждого отдельного момента и определенной в этот момент скоростью ее полета. (Прим. ред.) 
*** То есть не будут двигаться ни вперед, ни назад относительно неподвижного наблюдателя. (Прим. ред.) 
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Рис.32 Три основных способа полета ракеты:
C > V; C = V; C < V
В этот момент механический коэфициент полезного действия оказывается в точности равным 100%. При дальнейшем возрастании скорости полета ракеты, оставшееся до этого времени в ней горючее будет отдавать даже более 100% энергии, сообщаемой ей обратным толчком извергаемых газов; это будет происходить за счет энергии извержения уже прежде израсходованной части горючего, превратившейся в кинетическую энергию содержимого ракеты. Тогда извергаемые газы не будут уже оставаться в покое относительно наблюдателя, находящегося на земной поверхности, а будут двигаться вперед с разностью скоростей полета ракеты и истечения газов. 

В противоположность до сих пор разбиравшемуся мгновенному механическому коэфициенту полезного действия, возрастающему тем больше, чем большим становится превышение V над С, интегральный (суммарный) энергетический коэфициент полезного действия ракетного корабля, начинающего свое движение при постоянном С из состояния покоя, изменяется иным образом. Этот последний возрастает лишь вплоть до V =1,593 С, достигая в этот момент значения 64,7%, а после при дальнейшем увеличении V начинает падать. В том случае, если мы располагаем несколькими сортами горючего с различными, но постоянными значениями С, то выгоднее всего будет сначала использовать горючее с наименьшим С вплоть до достижения V = 1,6 С, а затем перейти к использованию следующего сорта горючего с ближайшим, большим значением С. А в том случае, когда мы обладаем возможностью путем регулирования * изменять С желаемым образом в определенных пределах, следует стремиться возможно дольше лететь при C = V. Разумеется, стартовать при C = V невозможно, потому что при небольших V и при соответственно небольших С пришлось бы прибегнуть к выбрасыванию огромных масс**. 

* При использовании жидкого горючего эта возможность осуществляется путем постепенного изменения состава горючей смеси подобно тому, как это производится, например, в любом автомобильном моторе. (Прим. ред.) 
** Это утверждение автора, исходящее от Оберта, является неверным. Действительно, допустим, что мы за некоторый небольшой промежуток времени сожгли 0,1 массы ракеты M1, которую та имела в начале промежутка, обладая в этот момент скоростью v1.. По основной формуле найдем; 
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Совершенно ясно, что мы, затратив одно и то же количество горючего (в нашем примере 0,1 M1), приобретем тем большую скорость (v2 - v1, чем больше С, независимо от скорости v1 полета ракеты в данный момент. Таким образом применение более низкосортного горючего могло бы найти себе оправдание исключительно ради снижения денежных расходов на горючее, но за счет значительного увеличения веса и стоимости собственно ракеты. Но и это не имеет места, так как спирт вряд ли дешевле бензина. Другое дело, если бы снижать скорость с без дополнительного расхода запасов горючего, например, за счет ннжектирования атмосферного воздуха. Ясно также, что для достижения нужного реактивного эффекта выгоднее выбросить 0,5 кг газов со скоростью С1 = 4 000 м/сек, нежели 1 кг газов со скоростью С2 = 2 000 м/сек. (В.П.Ветчинкин) 

Для того чтобы лучше уяснить себе сказанное выше о возрастании механического коэфициента полезного действия извергаемых газов с увеличением скорости, вообразим себе скорострельную пушку, неподвижно установленную на железнодорожной платформе, стреляющую назад по ходу поезда с постоянной скоростью полета снарядов в 10 единиц в секунду, а также вообразим себе наблюдателя, стоящего около железнодорожной насыпи. Если пушка эта выстрелит в первый раз в то время, когда платформа еще стоит, то вся энергия выстрела пойдет на сообщение снаряду движения в обратном направлении, так как энергия, которую следует затратить, возрастает пропорционально квадрату скорости. Пушка в данном случае затратит 100 единиц работы. Благодаря произведенной выстрелом отдаче, платформа вместе с пушкой покатится по рельсам вперед. Пусть в момент достижения платформой скорости в 2 единицы из пушки будет выпущена вторая граната (рис. 33). В этом случае при выстреле опять будет произведено 100 единиц работы, но только 64 из них пойдут на сообщение гранате скорости относительно железнодорожной насыпи к 8 единиц в направлении, обратном движению поезда, т.е. назад. Следовательно теперь уже 100 - 64 = 36 единиц работы пойдут на ускорение движения платформы. Если же платформа будет двигаться с той же скоростью, с которой из пушки вылетают снаряды, то после выстрела в горизонтальном направлении снаряд, рассматриваемый с неподвижной железнодорожной насыпи, не приобретет относительно нее никакой скорости и просто упадет вертикально на землю. В этом случае вся энергия выстрела целиком используется для ускорения движения вагона. Если же платформа будет катиться еще быстрее, например, со скоростью 12 единиц, то мы будем иметь следующее положение вещей. Уже до выстрела, в качестве содержимого платформы граната, движущаяся вместе с нею, будет обладать кинетической энергией в 144 единицы. При выстреле вновь образуется 100 единиц, т.е. в итоге мы будем располагать уже 244 единицами кинетической энергии. Для того чтобы по отношению к наблюдателю, стоящему близ железнодорожной насыпи, затормозить движение снаряда с 12 до 2 единиц скорости, необходимо затратить энергию в 144 - 4 = 140 единиц. Вычитая это количество из 244 единиц, мы получим в остатке 104 единицы, которые будут сообщены платформе для дальнейшего ее разгона. Следовательно в этом случае в результате производства при выстреле 100 единиц работы платформе будет сообщено 104 единицы кинетической энергии. В соответствии в этим энергетический коэфициент полезного действия в этом случае составит уже 104%. При V = 4C он достигнет уже 1000%, при V = 6C - уже 2600%, а при V = 10C - даже 8200%. То, что несмотря на это общий коэфициент полезного действия всех выстрелов не может превысить 100%, нетрудно уяснить себе, рассмотрев вопрос о том, как в данном случае кинетическая энергия движения платформы будет относиться к сумме энергий, освобождающихся при этих выстрелах. В случае движения ракеты необходимо аналогичным образом рассмотреть отношение кинетической энергии движения ее к сумме кинетических энергий, освобождающихся при извержении из нее газов (здесь С положено равным единице). Так как последняя прямо пропорциональна расходу горючего, нам для этого нужно будет вычислить отношении M1V12 / (Mo - M1)C2, где буквами Мo и M1, как всегда, обозначены начальная масса на старте и конечная масса ракеты или ракетного корабля. Результаты такого рода вычислений приведены в таблице 14. 
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Рис.33 Пример выстрела из пушки с движущейся железнодорожной платформы (подробности см. в тексте).
Таблица 14 
Первая часть 

	V / C
	Начальная масса
M0/M1 = eV/C
	Конечная масса
M1/M0 = 1 /eV/C
	Двойная кинетическая энергия корабля
M1 х V
	Расход горючего
М0-М1

	0,1
	1,105
	0,905
	0,009
	0,095

	0,2
	1,221
	0.819
	0,032
	0,181

	0,3
	1,850
	0,741
	0,067
	0,259

	0,4
	1,492
	0,670
	0,107
	0,330

	0,5
	1,649
	0,607
	0,152
	0,393

	0,6
	1.822
	0,549
	0,198
	0,451

	0,7
	2,014
	0,497
	0.243
	0,503

	0,8
	2,226
	0,450
	0,288
	0,650

	0,9
	2,460
	0,407
	0,329
	0,593

	1,0
	2,718
	0,368
	0,368
	0,632

	1,1
	3,004
	0,333
	0,403
	0,667

	1.2
	3,320
	0,301
	0,434
	0,699

	1,3
	3,670
	0,273
	0,461
	0,727

	1,4
	4,055
	0,247
	0,481
	0,753

	1,5
	4,482
	0,223
	0,502
	0,777

	1,6
	4,953
	0,202
	0,517
	0,798

	1,7
	5,474
	0,183
	0,628
	0,817

	1,8
	6,050
	0,165
	0,536
	0,835

	1,9
	6,686
	0,150
	0,540
	0,850

	2,0
	7,389
	0,135
	0,541
	0,865

	2,2
	9,025
	0,111
	0,536
	0,889

	2,5
	12,184
	0,082
	0,513
	0,918

	3,0
	20,085
	0,050
	0,448
	0,950

	3,5
	33,115
	0,030
	0,370
	0,970

	4,0
	54,597
	0,018
	0,293
	0,982

	4,5
	90,013
	0,011
	0,225
	0,989

	5,0
	148,410
	0,007
	0,168
	0,993

	6,0
	403,400
	0,002
	0,089
	0,898

	8,0
	2 980,700
	0,00034
	0,0215
	0,99966

	10,0
	22024,000
	0,000045
	0,0046
	0,999955


Таблица 14 
Окончание

	V / C
	Полезное действие
(M1 х V12) /
(М0-М1) x C2
	Энергия взрыва, приходящаяся на долю корабля
1 - (V / C)2
	Кинетическая энергия, приобретенная горючим за счет энергии прежде затраченного горючего 
V2 /C2
	Механический коэфициент полезного действия энергии нового взрыва

	0,1
	0,09474
	0,19
	0,01
	0,19
	1

	0,2
	0,17630
	0,36
	0,04
	0,36
	

	0,3
	0,25883
	0,51
	0,09
	0,51
	

	0,4
	0,32424
	0,64
	0,16
	0,64
	

	0,5
	0,88677
	0.75
	0,25
	0,75
	

	0,6
	0,43903
	0,84
	0,33
	0,84
	

	0,7
	0,48310
	0,91
	0,49
	0,91
	

	0,8
	0,52364
	0,96
	0,61
	0,86
	

	0,9
	0,55482
	0,99
	0,81
	0,99
	

	1,0
	0,58229
	1,00
	1,00
	1,00
	2 

 

  

 

 

	1,1
	0,60420
	0,99
	1,21
	1,01
	

	1.2
	0,62089
	0,96
	1,44
	1,04
	

	1,3
	0,63412
	0,91
	1,69
	1,09
	

	1,4
	0,63880
	0,84
	1,96
	1,16
	

	1,5
	0,64608
	0,75
	2.25
	1,25
	

	1,6
	0.64788
	0,64
	2,56
	1,36
	

	1,7
	0,64627
	0,51
	2,89
	1,49
	

	1,8
	0,64190
	0,36
	3,24
	1,64
	

	1,9
	0,63529
	0,19
	3,69
	1,81
	

	2,0
	0,62543
	0,00
	4,00
	2,00
	

	2,2
	0,60292
	- 0,44
	4,84
	2,44
	

	2,5
	0,55883
	- 1,25
	6,25
	3,25
	

	3,0
	0,47158
	- 3,00
	9,00
	5,00
	

	3,5
	0,38145
	- 5,25
	12,25
	7,25
	

	4,0
	0,29838
	- 8,00
	16,00
	10,00
	

	4,5
	0,22750
	-11,25
	20,25
	13,25
	

	5,0
	0,16919
	-15,00
	2-),00
	17,00
	

	6,0
	0,08918
	- 24,00
	36,00
	26,00
	

	8,0
	0,02151
	- 48,00
	64,00
	50,00
	

	10,0
	0,00450
	- 80,00
	100,00
	82,00
	


1 - для механического КПД взрыва равного 1 - (V/C - 1)2.
      2 - для механического КПД взрыва равного (V/C +1)2+1 

Эти рассуждения о коэфициенте полезного действия ракет, базирующиеся, главным образом, на выводах Оберта, в основе которых лежит понятие энергии, были в последнее время оспорены Гефтом, утверждавшим, что способ действия реактивного мотора следует рассматривать не как эффект работы, но лишь как эффект механического противодействия. Это утверждение несомненно является правильным, но оно тем не менее ни в какой степени не обесценивает вышеприведенных рассуждений, а только дополняет их. Для того чтобы понять это, нужно прежде всего уяснить себе основное различие между обыкновенным мотором внутреннего сгорания и реактивным мотором. У первого произведение давления газов в цилиндре (выраженное в килограммах) на длину хода поршня (выраженную в метрах) даст нам работу, произведенную взрывом одной порции горючего (выраженную в килограммометрах). У реактивного же мотора произведение массы газов, извергаемых в 1 сек., на скорость их извержения С дает силу, выраженную в килограммах, независимо от длины проходимого за эту секунду пути. 

Следствием того обстоятельства, что у поршневого мотора секундное количество производимых им килограммометров или, иными словами, мощность мотора, выраженная в килограммометрах в секунду или в лошадиных силах, есть величина постоянная, является тот факт, что при применении этих моторов для приведения в действие каких-либо экипажей сила тяги убывает обратно пропорционально скорости движения. У ракетного же или реактивного мотора, наоборот, сила тяги является постоянной независимо от скорости движения. Вследствие этого вычисленная для определенной скорости (эквивалентная) мощность ракетного мотора, выраженная в лошадиных силах, возрастает пропорционально увеличению скорости движения. В этом смысле о какой-либо определенной, выраженной в лошадиных силах мощности ракетного мотора можно говорить именно только для некоторой определенной скорости движения. Вообще же говоря, работа ракеты не может быть выражена в килограммометрах, а мощность ее в лошадиных силах, в силу того, что оценка действия ракеты должна быть выражена в других технических единицах. 

В силу этого вначале при трогании с места экипажа, движимого мотором внутреннего сгорания, при еще незначительной скорости движения в результате большой силы тяги происходит быстрое ускорение движения; однако это ускорение быстро уменьшается и вскоре падает до нуля, потому что уже при сравнительно небольшой скорости движения общее сопротивление движению, возрастающее быстрее квадрата скорости, становится равным убывающей сила тяги. Следовательно, не говоря уже о плохом термическом коэфициенте полезного действия (который даже у лучших дизелей или двухцилиндровых моторов не превышает 40%), моторы внутреннего сгорания пригодны лишь для сообщения умеренных (в космическом смысле) и недолговременных ускорений, в результате которых достижимы сравнительно небольшие конечные скорости, могущие после этого сохраняться довольно долго. 

У ракетных же моторов, наоборот, сила тяги сохраняется до сколь угодно больших конечных скоростей, вплоть до израсходования запасов горючего; даже и в условиях земных путешествий, она уравновешивается действием сопротивлений движению лишь при значительно больших скоростях движения. Это происходит вследствие возрастания эквивалентной мощности вместе с увеличением V. Благодаря хорошему термическому коэфициенту полезного действия, достигающему в настоящее время уже 60% (а позднее, вероятно, могущему быть доведенным до 70 - 80%), ракетные моторы вполне пригодны и для сообщения очень больших (даже и в космическом смысле) и притом длительных ускорений, в результате которых могут быть достигнуты наивысшие конечные скорости, но зато они менее пригодны для длительного поддержания небольших скоростей. 

По предложению Гефта мы называем динамическим коэфициентом полезного действия реактивного мотора отношение фактической скорости извержения газов С к наивысшей достижимой из данного количества горючего скорости извержения Е, вычисление которой может быть про изведено по формуле Е =  0,5mv2. 

6. Необходимая сила реакции 

При ракетном полете в безвоздушном и лишенном тяжести пространстве, который был положен в основу всех наших предшествующих рассуждений о теории ракетного движения, достижимая конечная скорость зависит исключительно от скорости извержения газов С и от отношения массы ракеты на старте к массе пустой ее оболочки Mo / M1. При этом оставалось безразличным, в течение какого времени и каким способом произойдет израсходование запаса горючего. 

Иным образом обстоит дело в том случае, если ракете предстоит совершить подъем в поле тяготения какой-нибудь планеты и сквозь атмосферную ее оболочку. В этом случае уже для одного только преодоления поля тяготения вертикальное ускорение ракеты должно быть равно ее весу в любой момент полета. Если при этом подъем совершается все время при наивыгоднейшей скорости, то для преодоления сопротивления воздуха необходима дополнительная затрата энергии в том же размере, как и для преодоления поля тяготения. В случае, если фактическая скорость полета превысит наивыгоднейшую скорость, то сопротивление воздуха еще увеличится. Отсюда следует, что уже по одним этим причинам необходимая сила реакции * (иными словами, тяга ракеты) должна быть равна по меньшей мере двойному весу ракетного корабля. В случае, когда корабль кроме того должен ускорять свое собственное движение, для этого опять-таки необходимо дополнительное увеличение силы отдачи, которое должно во столько раз превосходить общий вес корабля в данный момент полета, во сколько раз желаемое ускорение должно быть больше ускорения силы тяжести на поверхности Земли. Собственное ускорение корабля должно при этом выбираться насколько возможно большим с таким расчетом, чтобы ракетному кораблю не приходилось излишне долго преодолевать притяжения Земли. С другой стороны, пока полет будет происходить в земной атмосфере, наивыгоднейшая скорость не должна быть слишком превосходима. По обеим этим причинам следует, что необходимая общая сила реакции, которая должна быть произведена ракетными машинами, уже у пассажирских ракетных кораблей должна в 3 - 5 раз превосходить общий вес такого корабля в любой момент полета, а у ракет без пассажиров может превосходить этот вес даже в 10 - 15 раз. Учитывая, что у самолетов даже в момент старта, когда тяга винта является наибольшей, она составляет едва половину веса самолета, а во время полета уменьшается еще наполовину, следует признать, что условия, соблюдение которых необходимо для осуществления ракетного полета, весьма трудны. 

* По немецкой терминологии «обратный толчок (Ruckstoss)» (Прим. ред). 

Значение начального ускорения легко уяснить себе, произведя несложный вспомогательный расчет. Для того чтобы пассажирская ракета при вертикальном подъеме могла пробить двойной панцирь земного тяготения и сопротивления воздуха, она должна в течение 332 сек. подниматься с вертикальным ускорением в 30 м/сек2 За это время она приобретает фактическую конечную скорость в 9 960 м/сек, достигнув при этом высоты в 1 653 км над земной поверхностью. На этой высоте параболическая скорость вследствие ослабления земной тяжести по закону Ньютона составит уже всего лишь 9 954 м/сек. Достижение еще большей скорости в действительности является уже излишним. Однако мы не должны думать, что при этом была достигнута какая-то экономия. Во время этого длившегося 332 сек. подъема вследствие противодействия земной тяжести ракета должна была в течение каждой секунды замедлять скорость своего движения на 8 м (вначале на 9,81 м, в конце на 6,17 м), т. е. в общем потерять 2 656 м/сек своей первоначальной скорости; сюда присоединяется еще и торможение, обусловленное сопротивлением воздуха, в размере 200 м/сек. Следовательно, «идеальный импульс» ракетной машины должен быть взят таким, чтобы она смогла развить теоретическую конечную скорость* в 9 960 + 2 656 + 200 =12 816 м/сек. 

* Если вести расчет без учета сопротивления воздуха и влияния земной тяжести. 

Не пассажирским ракетам можно будет сообщать еще гораздо большие ускорения, благодаря чему полет их будет осуществляться почти все время с теоретически «наивыгоднейшей» скоростью, о которой было говорено раньше, Профессор Оберт находит, например, что его модель ракеты в этом случае испытает тормозящее действие всего лишь в 800 м/сек. Правда, она разовьет полную скорость уже приблизительно на высоте в 280 км. Поэтому мы должны прибавить 800 м/сек к 10932 м/сек. Таким образом мы получаем необходимую конечную идеальную скорость в 11 732 м/сек, тогда как для пассажирской ракеты мы получаем 12816 м/сек. В данном случае нужно производить простое арифметическое сложение, а не сложение квадратов чисел с последующим извлечением корня из полученной суммы. 

Недавно профессор Оберт (в коллективном труде под общей редакцией Лея) указал на то, что при полете по так называемым «синергетическим кривым» при идеальном импульсе от 11700 до 12300 м/сек и пассажирские ракетные корабли смогут вырваться из оков земного притяжения. 

К. Кранц произвел расчет необходимых отношений начальных масс М0 к конечным масса M1, при которых, осуществив скорости извержения газов в 2 000 м/сек, возможно разбить оковы земной тяжести при вертикальном полете. Полученные им результаты еще яснее выявляют огромные преимущества больших ускорений. Согласно вычислениям Кранца при идеальных ускорениях *, приведенных в первой строке последующей таблички, должны быть взяты отношения масс, указанные во второй ее стороке. 

	b
	g/4
	g/2
	g
	2g
	5g
	∞

	М0 / M1
	66 800
	7 685
	1 839
	785
	431
	252


где g  - ускорение силы земной тяжести. 

* Вероятно автор хотел сказать: при избыточных против ускорения тяжести, т. 5/4g, 3/2g, g, 2g, 6g.  (Прим. ред.) 

Если скорость извержения в k раз больше 2 000 м/сек, то приведенные числа должны быть возведены в степень 1/к. Для идеального ускорения 5g = 50 м/сек2 и скорости истечения С = 4 000 м/сек мы получаем, следовательно, отношение масс М0 / M1 = 20,76, а для С = 5 000 м/сек соответственно М0 / M1 = 10,13; такие отношения масс благоприятны и технически вполне выполнимы. 

Следовательно, необходимая сила реакции, которая должна производиться ракетным кораблем для того, чтобы он мог следовать по намеченному пути, увеличивается по мере возрастания изменяющейся суммы ускорения земной тяжести плюс сопротивление воздуха плюс произведение мгновенной массы корабля на необходимое истинное ускорение в рассматриваемой точке пути корабля. Это последнее всегда будет отличаться от идеального ускорения (т. е. от того ускорения, которое было бы сообщено той же силой реакции кораблю в безвоздушном и лишонном тяжести пространстве на величину суммы сопротивления воздуха и земедления, обусловленного притяжением Земли. 

При начале полета необходимая сила реакции всегда бывает довольно велика. Это происходит не столько потому, что сила тяжести особенно велика, сколько из-за того, что сопротивление воздуха уже при незначительных скоростях движения в плотных слоях атмосферы вблизи уровня моря чрезвычайно велико, а также и потому, что начальный вес машины, снабженной полным запасом горючего, велик. Во время подъема необходимая сила реакции первоначально еще увеличивается, вплоть до достижения ею некоторого наибольшего своего значения, зависящего от произведенного выбора истинного вертикального ускорения. (При вертикальном подъеме с ускорением в 30 м/ceк2 наибольшее значение будет достигнуто на высоте 7 800 м над уровнем моря.) После этого необходимая сила реакции вновь быстро уменьшается. Происходит это не столько потому, что земная тяжесть ослабевает заметным образом, но скорее из-за того, что сопротивление воздуха вскоре почти совершенно исчезает, а главным образом потому, что масса корабля вследствие израсходования большей части взятого горючего уменьшится до незначительной доли первоначальной массы. 

Действие машин ракетного корабля должно определяться абсолютным значением необходимой силы реакции, которую они (машины) должны ему сообщить. В силу этого для каждого маршрута заранее должно точно предвычисляться наибольшее значение силы реакции, необходимой на определенной высоте, и именно для этого наибольшего значения и должно рассчитываться наивысшее действие двигателей корабля, но не для той силы реакции, которая необходима для старта с земной поверхности. Поэтому ракетные корабли вселенной никогда не смогут стартовать от уровня моря, используя полную силу своих двигателей, так как они всегда должны будут сохранить некоторый запас силы для того, чтобы развить полную силу на нужной, точно предвычисленной высоте. В действительности взлет придется производить при действии моторов лишь в 1/2 или в 2/3 их силы*. 

* Профессор Оберт уже в первом издании своего труда «Ракета в межпланетное пространство» ввел удобное в этом отношении выражение Р/Мо. Он назвал это выражение «ускорением, которое силой реакции, производимой двигателем корабля в какой-либо точке пути, было бы сообщено начальной массе корабля в безвоздушном и лишенном тяжести пространстве». Выражение Р/Мо зависит только от наивыгоднейшей скорости. Поэтому его значения могут быть сведены в одну общую таблицу, пригодную для всех непассажирских ракет. Пользуясь этой таблицей, можно вычислить необходимую величину силы реакции, умножая числовое выражение отношения Р/Мо на величину Мо рассчитываемой ракеты. Таким способом им было вычислено, что для рассчитанной им непассажирской ракеты наибольшая необходимая сила реакции составляет 4/3 силы реакции, необходимой на старте. Следовательно, эта модель должна была стартовать при действии моторов лишь в 3/4 их силы.
7. Необходимая секундная извергаемая масса 

Сила реакции Р, необходимая в любой момент полета для рассматриваемой модели корабля, непосредственно определяет необходимую секундную извергаемую массу ∆M в силу наличия основного уравнения Р =С х ∆M. Из закона сохранения центра тяжести и закона реактивного действия ракеты непосредственно следует, что масса, которая должна быть извергаема, относится к остаточной массе корабля, как необходимое ускорение к скорости извержения газов; на математическом языке это выражается следующим уравнением М x ∆V = С х ∆M. 

В случае, если например употребляется горючее, дающее скорость извержения С = 2 000 м/сек, и если при этом кораблю должно сообщаться постоянное идеальное (т.е. в безвоздушном и лишенном тяжести пространстве) ускорение в 20 м/ceк2, то ежесекундно должно быть извергаемо 20/2 000 = 1/100 = 1 % остаточной массы корабля. Так как масса корабля благодаря расходу горючего будет постоянно уменьшаться, то, разумеется, будет уменьшаться и секундная извергаемая масса; однако отношение ее к остаточной массе корабля в любой рассматриваемый момент полета будет оставаться постоянным. Это значит, что в момент, в который масса корабля составит всего лишь половину первоначальной его массы, для достижения постоянного ускорения в 20 м/сек2 будет достаточно всего лишь половинной секундной извергаемой массы. А если бы мы, наоборот, оставили постоянной секундную извергаемую массу, то ускорение корабля должно было бы возрастать пропорционально убыванию его массы. Более ясное представление об этом вопросе даст нам примерный расчет. 

Такой расчет, произведенный для типа корабля, у которого 80% его первоначального веса на старте приходится на долю горючего и который ежесекундно может извергать 1% его, показывает, что при втором способе полета продолжительность горения может составить всего лишь 80 сек., потому что по истечении этого времени весь запас горючего уже будет израсходован. В то же время корабль такого же типа при полете первым способом при сохранении постоянного ускорения будет обладать продолжительностью горения своих ракет в 161 сек. В тех же случаях, когда количество горючего составляло бы всего лишь 70 или даже целых 90% первоначального веса на старте, соответственным продолжительностям горения в 70 или в 90 сек. при втором способе полета отвечали бы продолжительности в 120 или в 230 сек. при постоянном ускорении. Мы видим, что разница продолжительностей горения при полетах первым и вторым способом увеличивается по мере увеличения процента первоначального веса, приходящегося на долю горючего. 

Мы видели, что отношение необходимой секундной извергаемой массы к необходимой силе реакции дается некоторым уравнением. Отсюда следует, что при умеренных или малых скоростях извержения и при необходимом для подъема в поле тяготения Земли и в пределах земной атмосферы минимальном идеальном ускорении порядка 30 - 50 м/cек2 необходимы исключительно большие секундные извергаемые массы. Вследствие этого встает серьезный вопрос о технической осуществимости такого подъема. Поэтому опасение! того, что пассажиры ракетных кораблей не смогут без риска для жизни выдержать ужасное ускорение во время старта этих кораблей, является на первых порах несомненно неуместным. В данном случае нас, наоборот, в гораздо большей степени должен заботить вопрос о том, сумеем ли мы вообще практически осуществить необходимые для взлета большие ускорения *. 

* В связи с этим особенно важно подчеркнуть плодотворность идеи Цандера о крылатых ракетах, применение которых позволяет снизить ускорение ракеты до 0,5 g дочти без повышеиия расхода горючего. (Прим. ред.) 

Обыкновенная фейерверочная ракета (калибром в 18 мл, при весах гильзы в 50 г, заряда в 90 г, стержня в 60 г и полезного груза в 70 г, т.е. при общем первоначальном весе в 270 г) при скорости извержения газа С =300 м/сек способна сообщить себе силу реакции, равную 10-кратному первоначальному ее весу; при этом весь ее заряд сгорает точно в продолжение одной секунды; иными словами, за этот срок сгорает 1/3 ее первоначальной массы. К сожалению, такое или хотя бы близкое отношение совершенно не выполнимо у сколько-нибудь крупных моделей ракет. Так, например, большая фотографическая ракета, обладающая первоначальным общим весом в 40 кг и весом заряда в 10 кг, при продолжительности горения в 2,5 сек. обладает секундной извергаемой массой всего лишь в 1/10 полного ее веса; если при этом С = 600 м/сек, то такая ракета может сообщить себе начальное ускорение равное 6-кратному ускорению силы тяжести. Ракетный корабль пространства, в момент старта обладающий общим весом порядка 3 - 5 т, едва ли сможет ежесекундно терять в форме газов, извергаемых его двигателями, более 2% своего веса. Для того чтобы ясно представить себе трудность технической осуществимости такой задачи, приведем следующее сравнение: самолет, обладающий общей мощностью своих моторов в 3 000 л. с., расходует ежесекундно всего лишь 200 г бензина плюс примерно 14-кратное количество воздуха; то и другое превращается в 3 кг горючей газовой смеси, выбрасываемой после взрыва. Для поставленной же нами задачи целых 60 - 100 кг горючего должно быть ежесекундно испаряемо, взрываемо в камере сжигания и извергаемо из сопел.

8. Проблема горючего ракеты 

В качестве горючего для ракет принципиально пригодно любое компактное твердое или жидкое горючее или взрывчатое вещество. Оно может быть взято как в форме готовой смеси, так и в виде отдельных составных частей. Однако практическая применимость того или иного вещества зависит от выполнения определенных условий. Различие между горючими и взрывчатыми веществами состоит, собственно говоря, лишь в том, что первые сгорают, соединяясь с кислородом окружающего воздуха, в то время как вторые или содержат необходимое количество кислорода в своем составе или же получают его подводимым извне в концентрированной форме. Поэтому, например, уголь является горючим веществом, когда мы его зажигаем на открытом воздухе; наряду с этим тот же самый уголь может явиться сильнейшим взрывчатым веществом, если его мелко размолоть, облить жидким кислородом и воспламенить. Равным образом бензин, подожженный на открытом воздухе, является безопасным горючим веществом, а будучи смешанным с воздухом и обращенным в пар, он превращается в сильное взрывчатое вещество. 

Горючее, используемое для питания ракетоподобных двигателей, должно в первую очередь обладать большим содержанием энергии или, иначе говоря, большой теплотворной способностью, потому что достижимая скорость извержения газов С зависит от числа калорий, получаемых при сжигании единицы массы этого горючего. При условии подходящей конструкции камеры сгорания и благоприятной формы сопла мы можем рассчитывать на превращение 2/3 освобождающейся химической энергии в кинетическую энергию извергаемых газов. Кроме того является желательной наиболее высокая газовая постоянная, ибо чем больше газовая постоянная, тем при меньшей температуре, а следовательно, и тем при меньшем давлении в камере сгорания достижима большая скорость извержения газов (см. таблицу 15). 

Давление и температура в камере сгорания потому не могут быть взяты слишком высокими, что в противоположность тяжелым пушечным стволам легкие гильзы ракет и стенки их камер сгорания мало пригодны для работы с высокими температурами и давлениями. Это объясняется тем, что они должны противостоять этим условиям в продолжение многих секунд, а иногда и нескольких минут, в то время как при выстреле продолжительность действия этих условий ограничивается всего лишь малой долей одной секунды. По этой причине на всякий случай необходимо охлаждение стенок камеры сгорания специальной рубашкой, наполненной охлаждающими веществами. Кроме того, при использовании определенных сортов горючего, собственная температура взрыва которого является весьма высокой, необходимо еще и вбрызгивание специального охлаждающего вещества в камеру взрывания. Так как вопросы, связанные с устройством камер сгорания и сопел, будут разобраны в следующем разделе, мы более подробно сейчас останавливаться на этом не будем. 

Смотря по роду применяемого горючего, различают пороховые ракеты и ракеты с жидким горючим*. (Ракет с газообразным горючим в силу значительной тяжести сосудов, которые при этом потребовались бы для сохранения такого горючего даже в сильно сжатом виде существовать не может.) А смотря по тому, происходит ли сгорание ракеты беспрерывно или же в форме отдельных взрывов, различают ракеты непрерывного действия и ракеты прерывного действия. Пороховые ракеты с обыкновенной набивкой являются непрерывно действующими, потому что горение их заряда после их воспламенения не может быть ни задержано, ни прервано. То же самое может быть сказано и о тех ракетах, у которых твердое горючее непрерывно вводится в камеру сгорания в форме стержня или полосы. Пороховые же ракеты, у которых заряд вводится в камеру сгорания в форме отдельных патронов, являются ракетами прерывного действия. Ракетами непрерывного действия являются и такие, у которых стержневой или полосовой порох вводится в камеру сгорания, будучи разделенным на отдельные порции специальным устройством. Обыкновенная ракета с жидким горючим будет гореть непрерывно. Однако посредством регулирования притока горючего или кислорода на ее горение в любой момент может быть оказано воздействие, аналогичное тому воздействию, которое производится на работу современного автомобильного мотора перестановкой рычага, регулирующего доступ газовой смеси в камеру сгорания. Устроив ракету с жидким горючим таким образом, чтобы у нее, как у современного мотора внутреннего сгорания, вбрызгивание горючего в камеру сгорания происходило не беспрерывно, мы получим ракету с жидким горючим прерывного действия. Такое устройство ракеты осуществимо с помощью применения автоматически открывающихся и закрывающихся клапанов. 

* В настоящее время различают еще н группу так называемых «холодных ракет», в которых используется энергия, выделяющаяся при испарении сжиженных газов, выбрасываемых после этого из сопла. Кроме того возможно изготовление ракет с твердым - металлическим - горючим, о чем более подробно говорится в разделе, посвященном проекту Ф.А.Цандера (Прим. ред.) 

Все эти четыре возможности уже на протяжении нескольких десятков лет использовались различными исследователями и конструкторами. Каждая из возможностей обладает своими достоинствами и недостатками, техническими преимуществами и конструктивными трудностями. 

В общем мы можем сказать, что изготовление пороховых ракет представляет гораздо меньше трудности, но что действие их гораздо слабее, вследствие того, что теплотворная способность твердого горючего не достигает теплотворной способности жидкого горючего. С другой же стороны проблема введения жидкого горючего в камеру сгорания представляет значительные конструктивные трудности. Это вызвано тем обстоятельством, что именно сорта жидкого горючего, обладающие наибольшей теплотворной способностью, к сожалению, представляют значительные трудности в смысле транспортирования и безопасного обращения с ними. 

Из числа различных видов твердого горючего в первую очередь заслуживает быть упомянутым издавна известный черный порох, потому что он как прежде, так и теперь употребляется для набивки всех пороховых ракет в мелко размолотом виде (в форме так называемой пороховой муки или мякоти). Обладая теплотворной способностью в 685 кал/кг, удельным объемом газов в 285 л и температурой сгорания в 2 000°, черный порох с точки зрения современной баллистики представляется нам несколько слабым. Однако при употреблении его для пиротехнических целей действие его приходится смягчать путем прибавления к нему порошка угля. Следующими по своей теплотворной способности, равной 900 - 1 000 кал/кг, своему удельному газовому объему в 800 - 850 л и по своей температуре взрыва в 2 400 - 2 500°, являются различные сорта бездымного пороха. В качестве горючего для ракет еще более пригодными могли бы оказаться нитроглицериновые пороха, которые при 40-процентном содержании нитроглицерина обладают теплотворной способностью в 1 290 кал/кг, удельным газовым объемом в 850 л и температурой взрыва в 2 900°. Еще сильнее гексанитроэтановые пороха. По Штетбахеру у них может быть достигнута и даже превзойдена теплотворная способность чистой нитроклетчатки в 1 620 кал/кг при удельном их газовом объеме в 710 - 750 л и при температурах взрыва от 3000 до 3 300°; при этом не утрачивается преимущество медленного горения. 

Разнообразного вида жидкие горючие различаются между собой прежде всего способом заимствования кислорода, необходимого для их сжигания. Он может входить в состав самого горючего, как, например, у нитроглицерина, или же может подводиться в форме чистого, жидкого кислорода, как это производиться при сжигании различных углеводородов в присутствии жидкого кислорода. Или же кислород может заимствоваться от какого-нибудь вещества, содержащего кислород, каковое вещество в момент взрыва приводится в соприкосновение с горючим, как это, например, имеет место у панкластита. Наконец существует еще возможность растворения твердого или жидкого вещества в каком-нибудь веществе, предотвращающем опасность преждевременного взрыва. При этом мы должны позаботиться о том, чтобы полученная смесь при вбрызгивании ее в камеру сгорания вновь приобретала горючесть. Это достижимо, например, путем испарения растворителя. Возникающие при этом пары извергаются вместе с газами, образующимися при взрыве, и одновременно играют роль охлаждающего вещества, понижающего температуру внутренних стенок у камеры сгорания. 

Чистый жидкий кислород в силу низкой температуры своего кипения в -183°С представляет в обращении с ним значительные трудности. Вследствие этого естественно возникает мысль о подыскании какого-нибудь вещества, содержащего кислород, которое при комнатной температуре обладало бы свойствами безопасной жидкости. К сожалению, известные нам различные вещества, богатые кислородом и легко его отдающие, представляют в этом отношении мало привлекательного. Перекись водорода в водном растворе неудобна, в чистом виде с трудом получаема и весьма нестойка. Двуокись азота весьма опасна. Хлорная кислота разъедает стенки камеры взрывания, причем не следует забывать еще и о том, что образующийся после отдачи кислорода хлористый водород дает мертвый вес в размере 36% веса горючего. Таким образом едва ли существует какое-либо вещество, которое содержало бы достаточный процент кислорода и одновременно было бы столь же безопасным, как чистый жидкий кислород. 

Среди различных видов жидкого горючего нитроглицерин с его теплотворной способностью в 1 580 кал/кг, удельным газовым объемом в 712 л и температурой взрыва в 3480°, является, собственно говоря, слабейшим. Различные углеводороды, начиная с чистого углерода и кончая чистым водородом, обладают теплотворными способностями от 2 200 до 3 780 кал/кг. (Следует отметать, что различные авторы дают не вполне одинаковые величины их теплотворной способности). Наиболее сильно действующей смесью, находящейся в настоящее время в нашем распоряжении, является по Штетбахеру смесь озона с водородом, обладающая теплотворной способностью в 4 500 кал/кг. Могущие представить для нас интерес величины сгруппированы в таблице 15. Приводимые в этой таблице числа убеждают нас в преимуществе углеводородов, теплотворная способность и скорость извержения которых возрастают по мере увеличения числа атомов в молекуле. Исключительно большое значение для ацетилена объясняется тем, что разрушающаяся при его сгорании молекула отдает большую часть теплоты в 2 000 кал/кг, затраченной на ее образование. 

По сравнению с теоретически вычисленными скоростями извержения, указанными в последнем столбце этой таблицы, произведенные до сего времени опыты дали следующие результаты. Согласно работам профессора Годдарда револьверный порох Дюпопа №3, обладающий теплотворной способностью в 972,5 кал/кг, дает скорость извержения газов в 2 290 м/сек (вместо 2 853 м,/сек), а при помощи сорта пороха под названием «Непогрешимый» пороховой К° «Геркулес», обладающего теплотворной способностью в 1 238,5 кал/кг, удалось достичь скорости извержения даже в 2 434 м/сек (вместо 3 220 м/сек). Наивысшая скорость извержения была достигнута путем сжигания водорода в кислороде. Она была осуществлена профессором Годдардом путем применения дутья гремучего газа и оказалась равной 3 900 м/сек. При имеющих здесь место высоких температурах такая скорость может быть повышена по меньшей мере до 4 500 м/сек и может быть доведена даже до 5 000 м/сек путем предотвращения вредно действующей диссоциации. 

Здесь диссоциация служит препятствием к полному сгоранию. То же самое происходит вследствие неправильного состава горючей смеси наших моторов внутреннего сгорания, когда она или слишком богата или слишком бедна кислородом. Неполное сгорание происходит в этих моторах при неправильном составе горючей смеси, тогда как диссоциация всего сильнее проявляется именно при теоретически правильном смешении кислорода с водородом, образующем так называемый гремучий газ (смесь 16 весовых частей кислорода с 2 весовыми частями водорода). Диссоциация зависит от давления и температуры: так, например, при давлении в 1 ат и при температуре в 2000° абс.* разлагается 0,59% всех образующихся при этом молекул водорода; при 2 500° это количество увеличивается до 3,98%, при 3000° даже до 12% и, наконец, при 3500° не менее, чем до 27%. Правда, путем увеличения давления газов степень диссоциации может быть значительно уменьшена: так, например, при давлении в 10 ат. и при температуре в 2 000° разрушается всего лишь 0,273% молекул, при 2500° абс.—только 1,98% молекул. Однако, используя этот способ, мы очень быстро достигаем предела технически осуществимой прочности стенок ракетного мотора. 

* Абсолютной температурой называется температура, отсчитываемая от так называемого абсолютного нуля, равного -273°С , в градусах, равновеликих градусам Цельсия. ( Прим. ред.) 

Поэтому гораздо выгоднее ослаблять диссоциацию путем прибавления специального «разбавляющего газа», который, не принимая участия в сжигании горючего, но нагреваясь вместе с ним, тем самым производит охлаждающее действие. Для этой цели мы могли бы воспользоваться, например, азотом; однако в силу небольшой своей газовой постоянной (R = 30,26) и незначительной своей удельной теплоемкости (с = 0,25) этот газ оказывается мало для этого подходящим, так как он производит недостаточное охлаждающее действие и замедляет скорость извержения газов. Это объясняется тем, что при равных температурах и равных давлениях эта скорость обратно пропорциональна корню из молекулярного веса газовой смеси. Отсюда следует, что наивыгоднейшим разбавляющим газом оказывается опять-таки водород, соединяющий преимущества наивысшей газовой постоянной (R = 420,6) с наивысшей удельной теплоемкостью (с = 3,41); в силу этого водород оказывает сильное охлаждающее действие и при прочих равных условиях значительно повышает скорость извержения газов. 

С этой целью профессор Оберт еще в 1923 г. предложил смесь, состоящую из 4 весовых частей водорода и 16 весовых частей кислорода, или, иными словами,100-процентный избыток водорода для получения наивысших скоростей извержения газов. В последнее время Гефт и инженер Г. Пиркэ, повидимому, согласились на том, что наилучший результат в этом отношении будет достигнут лишь при 200-процентном избытке водорода. Еще гораздо дальше намерен пойти И. Винклер, предполагающий увеличить избыток водорода до нескольких тысяч процентов, в результате чего сгорающая в кислороде часть водорода в действительности должна будет образовать пламя для нагревания остальной массы водорода. 

Таблица 15 
	Рабочая смесь
	Удельный вес
	Объем, необходимый для 1 кг
	Молекулярный вес
	Наивысшая абсолютная температура взрыва Т
	Скорость извержения в м/сек

	
	
	
	
	
	без сопла 
С'
	с соплом 
С

	Бензол 
	+ О2 
	1,060
	0,994
	318
	Без учета диссоциации, но с учетом количества теплоты, необходимого для подогревания избыточного водорода
(χ = const = 1,4)

	Бензин 
	+ О2 
	0,998
	1,003
	514
	

	Этиловый спирт
	+ О2 
	0,995
	1,005
	142
	

	Метан 
	+ О2 
	0,994
	1,006
	80
	

	0% избыток  
	Н2+ О2 
	0,423
	2,365
	18,00
	6650°
	2444
	4535

	60% - " -    
	3Н2+ О2 
	0,334
	2,995
	12,60
	4920°
	2535
	4718

	100% - " -   
	4Н2+ О2 
	0,281
	3,555
	10.00
	3930°
	2545
	4725

	150% - " -  
	5Н2+ О2 
	0,246
	4,065
	8,40
	3275°
	2535
	4718

	200% - " -   
	6Н2+ О2 
	0,221
	4,530
	7,33
	2820°
	2530
	4710

	300% - " -  
	8Н2+ О2 
	0,188
	5,320
	6,00
	2180°
	2450
	4560

	600% - " -   
	12Н2+ О2 
	0,151
	6,630
	4,67
	1510°
	2315
	4315

	1000% - " -   
	22Н2+ О2 
	0,116
	8,620
	3,45
	850°
	1990
	3700

	1500% - " -  
	32Н2+ О2 
	0,102
	8,810
	3,00
	588°
	1800
	3345

	3000% - " -   
	42Н2+ О2 
	0,095
	10,530
	2.76
	449°
	1645
	3060


Расчет показывает, однако, что и в этом направлении заходить слишком далеко нецелесообразно, потому что для подогревания избыточного водорода при этом будет расходоваться так много теплоты, что извергаемая газовая смесь в конце концов сделается слишком холодной; тогда несмотря на увеличение газовой постоянной смеси, получаемая при этом скорость извержения вновь начнет падать (см. помещенную выше таблицу). Действительно (по Оберту) для нагревания 1 кг водорода до высоких абсолютных температур необходимо 3,4 (Т + 12) кал, для нагревания 1 кг кислорода 0,218 (Т+ 144) кал, а для нагревания 1 кг азота, 0,244 (Т+ 121) кал. 

В полном согласии с приводимыми величинами находятся результаты, полученные инженером Г. Пиркэ (опубликованные в коллективном труде под общей редакцией Лея). Пиркэ принимает в расчет и непостоянство χ и доказывает, что скорость извержения газов С может быть сделана выше скорости движений атомов в пределах молекулы. 

Таблица 16 
	По Пиркэ: для 
	Темп. у отвер-стия сопла
	χ
	Скорость извержения С
	Для 
	χ
	Скорость извержения С

	100% избытка Н  молекулярного веса смеси=10 
	1500° 
	1,24 
	3 600 м/сек 
	2000° 
	1,26 
	3 800 м/сек 

	температуры в камере сгорания 3100° 
	1000° 
	1,25 
	4 100 м/сек 
	2600° 
	1,27 
	4 300 м/сек 


Здесь температуры у отверстий сопел взяты слишком высокими. Поэтому в соответствии с вышеприведенной таблицей автора мы можем допустить, что при 150 - 300-процентном избытке водорода уже при температурах камер сгорания, начиная от 3000° до 2000°, и при давлениях в этой камере лишь в 20 ат. могут быть получены скорости извержения газов = 4 000 - 4500 м/сек.

Поэтому может показаться, что уже при отношении масс наполненной и пустой ракеты М0/М1 = 20 : 1 с помощью одиночной ракеты, питаемой гремучим газом, легко достигнуть конечной скорости в 12 500 м/сек и покинуть Землю. К сожалению, в действительности это не так. Мы не должны забывать, что объем, необходимый для каждого килограмма горючей смеси, сильно возрастает вместе с увеличением избытка водорода (см. таблицу 15). При сохранении пропорции внешних форм корабля это влечет за собою и увеличение площади его поперечного сечения, а вместе с тем и испытываемого им сопротивления воздуха. Наконец мы должны учитывать, что взятие с собой сжиженных газов, ввиду необходимости для них специальных сосудов с двойными стенками, из пространства между которыми выкачан воздух (так называемых дьюаровских сосудов), представляет значительные трудности. При конструировании бензиновых ракет нетрудно достичь того, чтобы стенки баков для этого горючего одновременно служили бы частью наружных стенок корабля, частью же служили бы поперечными перегородками. Тем самым было бы совершенно избегнуто какое-либо увеличение веса ракеты, необходимое для взятая этих баков. При использовании же сосудов с двойными стенками этот способ облегчения ракеты, к сожалению, практически веосуществим. В силу этого в данном случае лишь с трудом удается достигнуть сколько-нибудь благоприятного отношения веса этих сосудов к их внутреннему объему. Особенно трудно для обладающего малым удельным весом жидкого водорода, 14 л которого весит всего 1 кг, снизить вес сосуда более чем до половины веса его содержимого. Для жидкого кислорода, может быть удастся достигнуть соотношения 1 : 32. При использовании рабочей смеси с 200-процентным избытком водорода сосуды, необходимые для 12 кг водорода, весили бы 6 кг, сосуды для 32 кг кислорода весили бы 1 кг, а общий вес сосудов, необходимых для 44 кг такой смеси, составлял бы, следовательно, 7 кг. Отсюда следует, что уже при учете веса и объема одних только этих сосудов отношение масс М0/М1 не может быть сделано более 44:7 или на крут 6,3:1, включая вес камеры сгорания вместе с разбрызгивателем, вес насосов, стенок корабля и полезного груза. Поэтому будет очень трудно в случае одиночной ракеты, питаемой гремучим газом, достигнуть отношения масс наполненной и пустой ракеты М0/М1 большего 2,7 : 1. Мы видим, таким образом, что преимущество значительной скорости извержения водорода печальным образом сводится на нет трудностями, связанными с его транспортировкой. Из основного уравнения ракетного движения следует, что при использовании вдвое меньшей скорости извержения С при условии соотношения масс, превосходящего выведенное выше в е* раз, достижим тот же идеальный импульс. Соотношение же начального веса наполненной ракеты на старте к весу пустой ракеты 7,4 : 1 = е2 : 1 у бензиново-кислородной ракеты несомненно достижимо труднее, чем вышеуказанное отношение е: 1 у ракеты, питаемой гремучим газом. 

* Число е= 2,71828..., называемое числом Непера, является основанием натуральных логарифмов. (Прим. ред.) 

9. Проблемы камеры сгорания и сопла ракеты 

Камерой сгорания ракеты называется пространство, в котором производится сжигание горючего, а соплом* присоединенная к отверстию камеры сгорания воронкообразная насадка, из раструба, которой вырываются наружу образующиеся при действии ракеты газы. 

* Как в переводной, так и в оригинальной литературе о ракетах на русском языке вместо слова «сопло» часто встречается слово «дюза», представляющее собой переписанное русскими буквами немецкое слово «Duse». Однако ввиду того, что слово «сопло» прочно вошло в техническую терминологию (в области техники турбин) и по смыслу в точности соответствует немецкому слову «Duse», редактору употребление термина «дюза» представляется излишним, как засоряющее русский язык. (Прим. ред.) 

Задачей камеры сгорания является восприятие высокого давления образующихся при взрыве горячих газов. Задачей сопла является постепенное понижение давления вырывающихся из камеры сгорания газов до давления окружающего воздуха с целью использования этого давления для движения ракетного корабля. 

Если бы камера сгорания представляла собой замкнутый со всех сторон котел, то исполняющие его газы производили бы во все стороны одинаковое давление на внутренние стенки этого котла. Но при этом не возникало бы никакой действующей наружу силы, так как давление на любую часть стенок при этом в точности уравновешивалось бы одинаковым давлением на противоположную часть стенок. 

Но благодаря тому, что камера сгорания с одной стороны снабжена отверстием, образующиеся газы могут из него извергаться наружу, причем возникает реактивное действие, производящее толчок в обратную сторону. Это имеет место потому, что давление действующее на внутренние стенки головки ракеты, противолежащие находящемуся на заднем его конце отверстию, уже более ничем не уравновешивается. 

	[image: image91.png]we

7-8°
0C




Рис.34
Схематический
продольный
разрез
ракеты. 
КС-камеры
сгорания, 
ШС-шейка
сопла, 
ОС-отверстие
сопла. 
Наиболее
выгоден
угол
раскрытия
сопла в 7 - 8°.


Сила полного давления, испытываемого одной лишь камерой сгорания без присоединенного к ней сопла, как это очевидно без дальнейших пояснений, равна произведению площади поперечного сечения отверстия камеры сгорания на господствующее и ней давление, выраженное в атмосферах. При этом давление газов, извергающихся из отверстия камеры сгорания, составляет примерно половину давления газов, находящихся внутри этой камеры. Способность газов, образующихся при горении, производить работу, которая освобождается при последующем разрежении этих газов до окружающего атмосферного давления, - в этом случае для ускорения движения ракеты теряется бесполезно. 

В том же случае, когда к камере сгорания присоединяется подходящей формы сопло, эта способность производить работу для указанной цели может быть использована. Это может быть произведено путем увеличения вдвое скорости извержения газов С по сравнению со скоростью истечения их из камеры сгорания. Тем самым и сила реакции может быть увеличена на круг вдвое по сравнению с указанной выше силой реакции, получаемой о помощью ракеты, которая состоит из одной только камеры сгорания без сопла. 

Конструкция сопла при этом должна быть выбрана такой, чтобы диаметр его шейки в точности совпадал с диаметром отверстия камеры сгорания. Диаметр нижнего выпускного отверстия сопла может быть теоретически рассчитал так, чтобы адиабатически расширяющиеся газы вырывались из него наружу под давлением, равным давлению окружающего воздуха. 

Вследствие того, что атмосферное давление известным образом убывает от уровня моря до границы пустого мирового пространства, форма сопла поднимающегося корабля вселенной должна была бы непрерывно изменяться в соответствии с величиной давления окружающего воздуха. Практически это, разумеется, неосуществимо. В силу этого здесь, как и в ряде других случаев, придется удовлетвориться соплом, рассчитанным для некоторого среднего давления. С этим тем легче помириться, что сила реакции и без того возрастает по мере убывания атмосферного давления, достигая в пустоте максимальной своей величины. Неоднократно предлагавшееся применение регулирующих штифтов, аналогичных применяемым в пельтоновских водяных турбинах, едва ли осуществимо вследствие значительных трудностей, сопряженных с необходимостью охлаждения этих штифтов. 

Для приблизительного расчета площади поперечного сечения сопла, необходимого для получения заданной силы реакции при некотором заданном предельном давлении внутри камеры сгорания, нужно просто необходимую общую силу тяги ракеты разделить на удвоенное давление внутри в камере сгорания; сила тяги при этом выражается в килограммах, давление в атмосферах, а площадь поперечного сечения в квадратных сантиметрах. А отсюда уже легко известным способом определить и диаметр шейки сопла путем деления на число π и извлечения квадратного корня *. Диаметр нижнего отверстия сопла для средних условий может быть при этом взят от 3 до 6 раз большим диаметра шейки сопла (чем большее давление будет использовано внутри камеры сгорания, тем разница этих двух диаметров может быть взята больше). Длина сопла при этом определяется условием, установленным профессором Годдаром путем его лабораторных опытов с ракетами. Он установил, что сопла с углом раскрытия в 7 - 8° обеспечивают наилучший коэфициент полезного действия ракеты. 

*По элементарной формуле площади круга. (Прим. ред.) 

Насколько важна форма сопла для превращения энергии горения в скорость извержения газов, было показано многочисленными опытами. Согласно измерениям профессора Годдарда термический коэфициент полезного действия обыкновенных фейерверочных ракет едва достигает 2%, т.е. иными словами, лишь 2% содержащейся в порохе химической энергии превращается в них в скорость извержения газов. Уже с помощью сопел с диаметром шейки в 0,5 см и с углом раскрытия в 8° Годдард сумел достичь термического коэфициента полезного действия в 30 - 50%, а при диаметрах шейки сопла в 1 см и таким же углом ее раскрытия - даже в 57 - 65%. Этот исключительный термический коэфициент полезного действия, значительно превосходящий коэфициент полезного действия лучших дизельных моторов (37%), обусловливается высокой температурой сгорания, незначительной потерей тепла путем теплопроводности, отсутствием трения и непосредственным характером превращения энергии, так как в данном случае для этого не приходится приводить в движение никаких поршней или других каких-либо частей механизма. 

Температура взрыва Т, независимая от условий, господствующих в камере сгорания и в сопле, зависит только от химического состава горючего (см. табл. 15); она одинакова как для ракет, так и для артиллерийских орудий. В противоположность этому, фактически образующееся в камере сгорания давление зависит от совершенно других условий, чем у орудия. В пушке оно определяется удельным давлением и плотностью заряда. В ракете первая из этих величин также играет роль, однако решающее значение имеет площадь горения заряда горючего, находящеюся в камере сгорания. Вследствие этого при одинаковой форме и величине камеры сгорания и одинаковом химическом составе и способе механической обработки горючего, в зависимости от того, в каком виде будет помещено это горючее в камеру сгорания, может быть получен совершенно различный ход давления газов, образующихся при сжигании этого горючего. У ракет с жидким горючим давление в камере сгорания зависит, разумеется, от ежесекундно вводимого в нее количества горючего. 

В том случае, когда нужно, чтобы давление в камере сгорания продолжительное время оставалось постоянным, это достижимо у пороховых ракет только путем сплошной набивки заряда в цилиндрическую гильзу. В этом случае горение происходит только с нижней пограничной кругообразной поверхности заряда, причем эта поверхность с постоянной скоростью перемещается вдоль продольной оси цилиндра по направлению вперед до тех пор, пока весь заряд не будет израсходован. У ракет с жидким горючим для этого необходимо лишь так установить регулирующее устройство, чтобы в камеру сгорания ежесекундно вбрызгивалось одно и то же количество горючего. 

Если же давление внутри камеры сгорания при начале действия ракеты должно быть наибольшим, а затем по мере сгорания ракеты должно постепенно падать, как это в большинстве случаев является желательным у обыкновенных фейерверочных ракет, то набивка ракеты должна спрессовываться коническим пестом. Иным способом этот же результат достижим путем первоначально сплошной набивки с последующим высверливанием в ней конического отверстия. Пиротехники называют это отверстие или вернее говоря, углубление пролетным пространством ракеты, в то время как остающаяся массивная часть заряда называется ими набивкой ракеты. 
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Рис.35 Три основных способа зарядки ракет.


Если же, наоборот, давление в камере сгорания вначале должно быть невелико и лишь впоследствии должно увеличиваться, то с успехом может быть применено ступенчато-цилиндрическое высверливание заряда ракеты, как это показано снизу на рис. 35; при этом пролетное пространство может доходить почти до головки ракеты. Этот случай будет иметь место тогда, когда вследствие возросшей скорости взлета ракеты последняя будет испытывать большее сопротивление воздуха; поэтому для преодоления данного сопротивления потребуется и большая сила реакции. При этом поверхность горения вначале оказывается равной поверхности цилиндрического пролетного пространства. По мере сгорания ракеты, происходящего радиально по направлению к стенкам гильзы, эта поверхность горения постепенно увеличивается, в конце концов достигая величины внутренней поверхности гильзы. Эти три основных способа расположения заряда в цилиндрической гильзе ракеты были известны пиротехникам еще в 1850 г. 

Ракетная гильза не должна быть обязательно цилиндрической. Ей может быть придана коническая, веретенообразная или еще какая-нибудь предварительно рассчитанная форма. В соединении о подходящей формой высверливаяия пролетного пространства это дает нам и в случай пороховых ракет возможность регулировать в широких пределах ход давления в камере сгорания, а вместе с тем и силу реакции. Разумеется, эго возможно только до зажигания ракеты, в то время как после ее зажигания возможность дальнейшего воздействия на ход ее горения совершенно исключена. У пороховых ракет прерывного действия давление газов в камере сгорания, а вместе с этим и получаемая сила реакции зависит, главным образом, от количества ежесекундно взрываемых патронов в том случае, если мы можем считать, что размеры и силы зарядов всех патронов являются одинаковыми. У ракет с жидким горючим мы, наоборот, путем регулирования доступа горючего имеем возможность в любой момент воздействовать на горение ракеты. У пороховых ракет непрерывного действия, питаемых горючим путем постепенного вдвигания в камеру сгорания стержневого пороха, этот же результат может быть достигнут посредством регулирования скорости этого вдвигания. 

Разумеется, пилот должен иметь возможность в любой момент полета отсчитать господствующие в камере сгорания давление и температуру по показаниям находящихся там термометра и манометра; эти показания передаются на стрелки приборов, помещенных перед ним на доске управления. Кроме того аналогичным способом он должен ежесекундно видеть и показания измерителя ускорения (акселератора), манометра, измеряющего лобовое сопротивление воздуха, и термометра, измеряющего температуру стенок корабля. Лишь вооруженный всеми этими приборами, в любой момент зная испытываемое сопротивление воздуха, нагревание наружных стенок корабля и реальное ускорение его движений, получаемое им при преодолении сопротивления воздуха и земного тяготения, - пилот сможет управлять ракетным мотором столь же надежно, как до сих пор осуществляется управление моторами, движущими воздухоплавательные аппараты с помощью винтов. 

Для того чтобы дать представление о давлениях в камере сгорания, о которых в данном случае может идти речь, укажем, что профессор Оберт принимает это давление в нижней, спиртовой ракете своей модели В  равным примерно 18 ат, а для спиртовых ракет пассажирских ракетных кораблей около 80 ат, причем он делает оговорку, что в настоящее время он считает практически осуществимыми лишь давления порядка 30 - 40 ат. По мнению Шершевского, трудность конструктивного выполнения камеры сгорания ракеты, рассчитанной на питание углеводородами, заключается в том, что минимальное давление при этом должно составлять 24 ат, тогда как при использовании водорода и кислорода давление может быть взято гораздо меньшим. Профессор Оберт также пришел к выводу, что для питаемой гремучим газом верхней ракеты его модели В будет достаточно давление лишь в 3 ат, а у пассажирских ракет, питаемых гремучим газом, в 4 - 10 ат. Винклер предложил получаемое в камере сгорания пламя использовать преимущественно для подогревания вводимого в нее водорода, применяемого в качестве охлаждающего вещества [водород связывает 3,4 х (Т1 + 12) кал/кг]. Осуществив это предложение, мы, по-видимому, получили бы возможность снизить необходимое давление в камере сгорания пассажирского ракетного корабля, питаемого углеводородами, до 15 - 20 ат (с 80 ат, необходимых по цитированному выше мнению профессора Оберта). Это не должно было бы сопровождаться заметным уменьшением скорости извержения газов. Именно эта гениальная идея Винклера переносит проблему конструирования больших ракетных кораблей, пригодных для заатмосферных перелетов с несколькими пассажирами, в область технически осуществимого уже в настоящее время вследствие того, что одновременно температура в камере сгорания снижается значительно ниже, чем до 2000°. Благодаря этому уже не приходится опасаться плавления стенок камеры сгорания, тогда как в иных случаях едва ли какое-либо из известных нам жароупорных веществ способно будет выдержать получающиеся температуры, превышающие 3 000°. 

У крупных ракетных кораблей вселенной наружное отверстие сопла - широкий конец ее раструба, выходящий в наружное пространство, - всегда будет выгодно делать равновеликим наибольшему поперечному сечению корабля. У ракетных кораблей снабженных несколькими камерами сгорания и соплами, целесообразнее всего будет их располагать вокруг продольной оси корабля по наибольшей поверхности его поперечного сечения. У ракетных же самолетов, напротив, площадь поперечного сечения отверстия сопел, разумеется, всегда должна быть гораздо меньше наибольшей площади поперечного сечения, измеренного перпендикулярно к направлению полета. 

Кроме того существует возможность питания от одной камеры сгорания нескольких сопел, располагаемых подобно пчелиным сотам на дне камеры сгорания. Преимущество такой конструкции состоит в укорочении общей длины камеры сгорания и сопел. Для того чтобы уяснить себе это, вспомним, что диаметр шейки сопла связан с наивыгоднейшим диаметром отверстия сопла одной из выведенных ранее формул. Отсюда следует, что при больших диаметрах шейки сопла и при среднем угле его раскрытия примерно в 7 - 8° была бы необходима очень большая длина сопла. Разлагая же площадь поперечного сечения шейки сопла на ряд небольших кругов и снабдив каждое из полученных таким образом небольших отверстий соответственными соплами, мы сможем при значительно меньшей длине сопел получить совершенно такое же общее реактивное действие. Правда, это очевидное преимущество до некоторой степени сводится на нет несколько большей поверхностью стенок сошел, обусловливающей больший вес всей конструкции, и затруднениями, связанными с искусственным охлаждением сотообразных сопел. 

10. Точка приложения сипы и центр тяжести корабля 

Пока полет будет происходить в слоях атмосферы достаточной плотности, управление кораблем легко сможет осуществляться с помощью небольших рулевых плоскостей, подобных рулям глубины и направления наших самолетов. Для сохранения же устойчивости ракетного корабля при полете его в сильно разреженном воздухе или в пустом пространстве исключительное значение приобретает положение точки приложения силы по отношению к центру тяжести корабля. 

Положение центра тяжести корабля определяется известным способом путем установления центров тяжести отдельных его частей и последующего геометрического сложения сил, действующих на эти точки. Положение же точки приложения силы в ракетных кораблях может быть установлено путем следующих рассуждений. 

Так как в камере сгорания все силы давления, действующие на противолежащие одна другой части поверхности стенок, взаимно уравновешиваются, мы можем принимать в расчет только поперечное сечение просвета отверстия камеры сгорания, т.е. поперечное сечение наиболее узкой части шейки сопла. Разложим мысленно эту поверхность на сколь угодно большое число небольших элементарных поверхностей и направим от каждой из них вперед стрелку, параллельную продольной оси корабля. Тогда мы найдем точки приложения сил от каждого такого элемента площади в тех местах, где эти стрелки впервые пересекут металлические части, прочно связанные с каркасом корабля. Производя геометрическое сложение сил, действующих на все эти точки, мы и получим общую точку приложения силы. Наконец, произведя таким же образом сложение силы, производимой одной только камерой сгорания и одними только соплами, мы получим окончательную точку приложения движущей корабль общей реактивной силы Р. Тем самым будет установлено положение этой точки относительно общего центра тяжести корабля 0. Положение последнего по мере расходования горючего может меняться. 

Относительно равновесия ракетных кораблей профессор Оберт образно пишет следующее: «Ракета не сидит на точке приложения реактивной силы, как всадник в седле. Так как толчок всегда может происходить лишь вдоль продольной оси корабля, то ракета относительно силы реакции всегда находится в безразличном равновесии». Исходя из этого, профессор Оберт приходит к заключению, что при полете в пустом пространстве точка приложения силы может быть расположена далеко позади центра тяжести корабля. При этом, по мнению профессора Оберта, не должно возникать опасности перевертывания ракеты задним концом вперед. Лишь для полета в пределах воздушной среды, сопротивление которой будет действовать под некоторым углом к направлению полета ракеты, он считает необходимым устройство рулевых плоскостей, напоминающих плавники рыб. При этом он полагает, что ракеты, питаемые гремучим газом, предназначенные для зажигания лишь в высоких, разреженных слоях атмосферы, после сбрасывания вниз выгоревших спиртовых ракет, должны быть снабжены сравнительно небольшими прямоугольными рулевыми плоскостями, замыкающими извергаемую струю газов как бы в трубу. Для усиления направляющего действия такого приспособления у нижней подталкивающей ракеты, действием которой должен осуществиться старт в наиболее плотных слоях атмосферы, профессор Оберт предусматривает устройство коробчатых рулевых плоскостей (см. рис. 56). 

С точкой зрения профессора Оберга по этому поводу не согласны другие конструкторы. Особенно Герман Гансвиндт, основоположник идеи полетов в мировом пространстве в Германии, считает, что ракета, у которой точка приложения силы находится за центром тяжести ее, будет находиться лишь в неустойчивом равновесии, вследствие чего она в любой момент легко может перевернуться задним концом вперед. И в отношении ракетных кораблей большой грузоподъемности, движимых ракетным двигателем с несколькими камерами сгорания с несколькими соплами, Гансвиндт, разумеется, практически прав. Это объясняется тем, что в этом случае мы уже не можем считать, как это теоретически предполагает профессор Оберт, что точка приложения общей реактивной силы всегда будет в точности располагаться на продольной оси корабля, так как необходимое для этого совершенно равномерное действие всех камер сгорания едва ли практически осуществимо. Однако и в случае ракеты с одной только камерой сгорания и с одним соплом, по опыту строителей ракет, приходится принимать в расчет колебание направления равнодействующей реактивной силы, происходящее вследствие неравномерного извержения газов. Поэтому для более надежного сохранения равновесия ракеты мы должны стремиться точку приложения силы поместить возможно дальше перед центром тяжести корабля *. Тем самым будет достигнуто устойчивое равновесие, и движущая реактивная сила будет тянуть, но не толкать корабль. 

* Это неверно, так как наличие поворотного ускорения, когда ракета имеет некоторую угловую скорость, будет частью уменьшать ее, если сопло расположено позади центра тяжести, и увеличивать, если сопло расположено впереди центра тяжести. Таким образом выгодно располагать сопло несколько позади центра тяжести, но не слишком далеко сзади, так как в последнем случае малейшее отклонение направления вылетающих газов и силы реакции от оси ракеты будет образовывать большое плечо и вызывать большой момент реактивной силы по отношению к центру тяжести. В.П.Ветчинкин. 

Эту же цель преследует у обыкновенных фейерверочных ракет длинный деревянный стержень, которым они снабжаются. Без него даже простые ракеты с одной камерой сгорания и одним соплом при полете легко опрокидывались бы вследствие того, что равнодействующая сил сопротивления воздуха располагалась бы под некоторым углом к равнодействующей реактивных сил*. При пуске непассажирских ракет применение стержня или направляющих плоскостей может быть заменено приведением ракеты в быстрое вращение вокруг продольной ее оси, подобно тому, как это производится с артиллерийскими снарядами, выпускаемыми из нарезных орудий. Вместо того чтобы выстреливать ракету из нарезного ствола с тем, чтобы уже при начале полета сообщить ей вращательное движение, аналогичный эффект может быть достигнут путем применения винтообразно изогнутых направляющих поверхностей или винтообразно изогнутых сопел. О сообщении быстрого вращения вокруг продольной оси пассажирским ракетным кораблям не может быть речи, потому что пассажиры не смогли бы вынести такого вращения и потеряли бы сознание. 

* И притом впереди центра тяжести. (Прим. ред.)
11. Управление ракетным кораблем в мировом пространстве 

До тех пор пока полет корабля вселенной будет происходить в пределах земной атмосферы, управление им, разумеется, сможет производиться так же, как и управление современными дирижаблями и самолетами, а именно с помощью поворачиваемых или изгибаемых с пилотского места рулей глубины и направления. В пустом же мировом пространстве управление сможет производиться лишь с помощью массивных волчков жироскопов. Этот способ управления основан на том законе, что в свободно движущемся корабле вселенной сумма всех моментов вращения относительно общего центра тяжести корабля всегда должна оставаться равной нулю. 

Если бы, например, пассажиры корабля начали ходить в одном и том же направлении вдоль стен их круглой кабины, то корабль постепенно начал бы вращаться в противоположном направлении вокруг продольной своей оси. При этом угловая скорость вращения корабля была бы обратно пропорциональна отношению момента вращения корабля к моменту вращения, порождаемому ходьбой пассажиров. Для того чтобы лучше уяснить себе это, представим себе человека, бегущего по большой круглой платформе, могущей вращаться вокруг вертикальной оси на шарикоподшипниках. Несмотря на все свои усилия, такой человек не смог бы сдвинуться с места*, потому что диск под действием толчков, сообщаемых ему ногами бегуна, поворачивался бы назад на совершенно такое же угловое расстояние, на которое тело бегуна стремилось бы оттолкнуться вперед. 

* В том случае, если бы платформа была невесомой. (Прим. ред.) 

На корабле вселенной на кардановом подвесе может быть установлен волчок таким образом, что его ось действием какой-либо гибкой зубчатой передачи, управляемой с пилотского места, может быть установлена в любом направлении относительно корабля. Приведя этот волчок во вращение действием какого-либо мотора, мы достигнем того, что корабль будет поворачиваться вокруг мысленно продолженной оси этого волчка в направлении противоположном вращению последнего. Тем самым мы приобретем возможность поворачивать корабль по желанию и в пустом пространстве, направляя его передний конец, а следовательно, и продольную ось в желаемом направлении в мировом пространстве. 

Так как волчок этот может быть приведен в очень быстрое вращение, он может быть невелик и легок по весу, так как совершенно достаточно, чтобы его момент вращения относился к моменту вращения корабля как 1:30 000 - 1:100 000. Если такой волчок будет вращаться со скоростью 100 об/сек, он будет в состоянии в течение 5 мин. повернуть весь корабль один раз на полные 360° в любом направлении, совпадающем с плоскостью волчка. Этот необходимый на всякий случай рулевой волчок не следует смешивать с ранее упоминавшимся совершенно необходимым стабилизирующим волчком, задача которого заключалась бы в предотвращении переворачивания корабля задним концом вперед. 

Однако действительное рулевое действие в смысле отклонения корабля от его прежнего пути, разумеется, сможет быть достигнуто лишь тогда, когда после поворота продольной его оси на нужный, заранее предвычисленный угол, будут пущены в ход ракеты, которые сообщат ему толчок в новом направлении. До тех пор, пока это не будет произведено, центр тяжести корабля, несмотря на произвольное положение его продольной оси, будет продолжать двигаться в пространстве по своему старому пути. 

Если же одновременно по воле пилота-звездоплавателя будут приведены в действие ракеты, то тем самым совершенно так же, как и у наших самолетов, будет создана возможность и при полете в пустом пространстве выделывать сложные кривые, мертвые петли и какие угодно другие фигуры высшего пилотажа. 
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Рис.36 Поворот корабля вселенной, осуществляемый с помощью рулевого волчка жироскопа.
При этом мы не должны упускать из виду того обстоятельства, что новое направление в пространстве продольной оси корабля не будет совпадать с направлением его полета в этот момент. В действительности новое движение, сообщаемое кораблю после поворота его оси толчком, производимым направляющим выстрелом, представит собою лишь одну слагающую. Эта слагающая, будучи сложенной с прежним движением центра тяжести корабля, даст новое движение в качестве равнодействующей вышеуказанных двух слагающих. 

Различные авторы указывают еще и другую возможность управления кораблем вселенной в пустом пространстве. Идея их заключается в снабжении корабля вселенной направленными вбок или могущими поворачиваться вспомогательными рулевыми соплами. Такие сопла действительно будут в состоянии сообщить кораблю момент вращения вокруг его центра тяжести. Однако мы не должны упускать из виду того обстоятельства, что при таком устройстве было бы очень трудно однажды произведенное вращательное движение совершенно точно затормозить последующим извержением массы в противоположную сторону. А в данном случае ведь как раз необходимо не только произвести поворот оси корабля в желаемом направлении с чрезвычайно большой точностью (до нескольких дуговых минут или даже их долей), но и остановить дальнейшее вращение корабля тотчас же по достижении им нужного положения. В пустом же мировом пространстве раз начавшееся вращательное движение будет продолжаться до бесконечности, если только оно не будет заторможено противодействующей силой, равновеликой силе, сообщившей это движение. 

Поэтому если мы вообще захотим управлять кораблем, используя вырывающиеся из сопла газы и не прибегая к центробежной силе, это было бы целесообразно осуществить посредством настоящих рулевых плоскостей, подобных рулям глубины и направления, помещаемым на хвосте обычного самолета. Эти рулевые плоскости следовало бы поместить или в самый огненный хвост ракеты или рядом с ним таким образом, чтобы явилась возможность путем отклонения газовой струи создать необходимый для поворота корабля момент вращения. 

12.Проблемы питания горючим и его испарения 

У непрерывно действующих пороховых ракет какое-либо специальное устройство для этой цели излишне, потому что весь запас горючего вещества находится у них с самого же начала в камере сгорания. У пороховых ракет прерывного действия введение горючего в камеру сгорания сможет быть осуществлено таким же образом, как и у пулеметов. 

Труднее будет обстоять это дело у ракет с жидким горючим, особенно в случае применения сортов горючего, температура кипения которых много ниже - 180°C. Трудность в данном случае будет обусловлена необходимостью подвергать проходимые им трубопроводы и насосы действию столь низких температур. 

Целью конструктора при этом должно являться создание такого устройства, чтобы горючее подавалось в камеру сгорания по трубопроводам, окружающим стенки этой камеры. Тем самым они выполняли бы роль охлаждающей рубашки для стенок камеры и одновременно обеспечивали бы необходимый предварительный подогрев горючего. В том случае, если бы для такой схемы удалось найти удачное конструктивное разрешение, - явилась бы возможность повысить общий коэфициент полезного действия ракетного мотора до 80, а может быть и до 90° химической энергии, содержащейся в горючем.

Часть III. ОТ ФЕЙЕРВЕРОЧНОЙ РАКЕТЫ К КОРАБЛЮ ВСЕЛЕННОЙ
Глава 1. История и техника ракеты 

1. Военные и спасательные ракеты 

2. Изготовление пороховых ракет 

3. Конструирование пороховых ракет большой силы 

4. Конструирование ракет с жидким горючим

1. Военные и спасательные ракеты 

Кто в действительности был первым изобретателем ракеты - неизвестно. Впервые для военных нужд ракеты, по-видимому, стали употребляться китайцами, применившими их для осады укреплений в 1232 г. В 1249 г. арабы пользовались зажигательными ракетами при защите Дамиетты. В 1405 г. Конрад Кейзер фон Эйхштадт подробно описал ракету со стержнем. 

Оригинальное описание всех мыслимых применений ракет в 1420 г. дал Фонтана. Он предложил применять ракеты для передвижения на колесах и для переноса по воде, под водой и по воздуху взрывчатых снарядов, придавая этим ракетам причудливые формы баранов, зайцев, лодок, рыб и голубей. 

В Индии князь Гандар-Али Мисорский в 1766 г. содержал корпус ракетных стрелков численностью в 1 200 человек. Его сын Типу-Сагиб в 1782 г. увеличил этот корпус до 5 000 человек. Их оружием являлись ракеты с железными гильзами весом от 3 до 6 кг, снабженные бамбуковыми палками длиной в 2,5 м. 

Они были в 1799 г. применены при осаде Серингапата, где с их действием познакомился английский полковник Конгрэв. 

Исход сражения под Серингапатом в 1799 г. послужил стимулом для введения военной ракеты в английскую армию по инициативе Конгрэва. Возвратившись из Индии в 1804 г., он предпринял ряд опытов с ракетами. Эти опыты вскоре же увенчались замечательными результатами, стоявшими вполне на уровне достижения артиллерии того времени. 

Уже при первых своих опытах Конгрэв достиг дальности полета ракеты в 1 400 м, а в 1805 г. - уже в 2 500 м. При позднейших своих опытах он меньше стремился к увеличению дальности полета, чем к увеличению веса самых ракет. При этом он руководствовался вполне понятными стратегическими соображениями о возможности метания по направлению к неприятельским укреплениям более тяжелых снарядов. Первый крупный военный успех был им достигнут в 1806 г. путем поджога Булони 200 ракетами, выпущенными с военных кораблей. В следующем году с помощью нескольких тысяч ракет весом в 5, 10, 15 и 20 Кг Конгрэв поджег город Копенгаген. Тем самым ему удалось завоевать доверие английского короля и военного командования и основать в 1809 г, крупную пиротехническую лабораторию в Вульвиче. Наконец 16 октября 1823 г. ему был выдан патент № 4853 на его изобретение. 

Находясь на вершине своей славы, он написал свой основной труд. В этой книге он подробно описал применения ракеты при всех видах военных действий на суше и на море, в сражениях на открытой местности и при осаде крепостей. Попутно он постарался выявить все преимущества ракет по сравнению с более дорогой и трудно перевозимой артиллерией. Конгрэв указывает, что фактически ему удалось изготовить ракеты весом до 12,3 кг, но что он считает технически выполнимым и изготовление ракет весом в 400 кг. Однако эти его указания относятся только к его лабораторным опытам, в то время как для военных нужд он, невидимому, не изготовлял ракет тяжелее 12,3 кг. Эти ракеты могли переносить снаряды весом в 3,3 кг на расстояние в 2 750 м, весом в 5 кг - на 2 300 м и весом в 15,6 кг - на 1 830 м. 

Достигнутые Конгрэвом успехи побудили все остальные воюющие государства Европы к подражанию. В 1819 г., после того как удалось выведать все секреты Конгрэва, в Германии вышла книга по этому вопросу, написанная генералом Бемом, а в 1829 г. появился и немецкий перевод оригинального труда Конгрэва. 

По примеру Конгрэва в 1812 г. в австрийской армии был организован специальный ракетный корпус под командованием Августина, успешно действовавший во время войны с Италией и Венгрией в 1848-1849 гг. Однако в 1866 г. он уже не мог более соперничать с возросшими к этому времени достижениями артиллерии и поэтому в следующем году был расформирован. Организованная в Пруссии, почти одновременно с австрийским ракетным корпусом, специальная военная часть была расформирована в 1872 г. В Англии ракета весом в 3,7 кг и дальностью полета в 1 100 м состояла на вооружении до 1885 г. преимущественно в колониях, где использование артиллерии было крайне затруднительно. Что касается способа набивки военных ракет, применявшихся в XIX в., то Конгрэв применял преимущественно ракеты с конической пустотой. 

В Австрии применялись ракеты со сплошной забивкой с выдавленным в ней после этого углублением. В более позднее время в Пруссии, а также в Австрии применялись ракеты также со сплошной набивкой, в которой затем с целью достижения больших начальных ускорений высверливалось простое или же ступенчатое цилиндрическое отверстие. 

Особый вид ракеты, так называемая бесстержневая вращающаяся ракета, был изобретен в 1846 г. американцем Вильямом Хэлом; впоследствии эта ракета была применена и в австрийской артиллерии. Устойчивость этой ракеты во время полета достигалась выпусканием газов из сопла, в котором были расположены винтообразные изогнутые крылышки, благодаря чему вся ракета во время полета приобретала быстрое вращение вокруг продольной оси. 

Калибр вышеупомянутых ракет обычно колебался от 5 до 8 см и только Конгрэв мог изготовлять 12-сантиметровые ракеты благодаря тому, что он, по-видимому, уже в то время располагал необходимыми для этого весьма мощными гидравлическими прессами. 

Мысль о возможности применения военных ракет Конгрэва для целей спасания людей с терпящих бедствие кораблей путем перебрасывания на этот корабль с берега троса впервые была высказана в 1807 г. капитаном Трейгрусом в Гельстоне. Однако вплоть до 1824 г. ему не удалось привлечь к своему предложению должного внимания, вероятно, потому, что он использовал для своих опытов обыкновенные сигнальные ракеты, которые для этой цели должны были оказаться слишком слабыми. И только Деннет из Ньюпорта на острове Белом достиг в этом отношении успеха, использовав в 1824 г. для переброски веревки более сильную ракету Конгрэва. 
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Рис.37 Продольный разрез
германской спасательной ракеты. 
Г-головка, С - стенка гильзы,
З - заряд, П - пролетное пространство,
В - вилка, Р - винтовая резьба для
навинчивания стержня.


В Германии 17 октября 1828 г. генерал Штилер предпринял первый опыт пуска спасательной ракеты на Мемельском взморье; она пролетела 400 шагов. В 1854 г. дальность полета обычной английской спасательной ракеты составляла уже 300 м, а германской даже 400 м. Дальнейшее увеличение дальности полета спасательных ракет уже тогда считалось возможным. Однако к достижению его на практике не было проявлено достаточных усилий. 

Английские спасательные ракеты подобно нашим маленьким фейерверочным ракетам снабжались необходимым для устойчивости полета стержнем, привязанным к гильзе сбоку. У германской же ракеты этот стержень привинчивался на продолжении продольной оси ракеты с помощью особой металлической вилки, состоявшей из трех ножек, прикреплявшихся к заднему открытому концу ракеты (рис. 37). Последняя конструкция несомненно представляет преимущество в виде большей устойчивости в полете, правда, ценой некоторой потери в силе. Начиная с 1860 г., такая конструкция стала применяться для всех ракет, для которых точность попадания была важнее дальности полета. 

Спасательная ракета того времени обладала калибром в 8 см. и длиною в 55 см. Длина прикреплявшегося к ней стержня составляла 1,77 м. Заряд - пороховой весом в 3 кг, а общий вес составлял 15,8 кг со стержнем и 12,7 кг без стержня. Гильза весила 1 кг, а одна только массивная головка ракеты 6,6 кг. 

Головка делалась настолько тяжелой для того, чтобы ракета во время полета не могла отклоняться ветром. Без троса такая ракета могла пролететь 900 м. С принятым же к ней тросом окружностью в 2,5 см, состоящим из 27 прядей длиною в 450 м и весом в 14,6 кг, такая ракета могла пролететь 370-400 м. 

Вскоре после 1900 г. ракета завоевала новую область применения. 

Под влиянием успехов, достигнутых градобойными пушками бургомистра Штигера, сумевшего защитить в 1895 г. целый район в Штейермарке, пиротехники пришли к мысли о возможности бороться с градом с помощью ракет. 
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Рис.38 Продольный разрез градорассеивающей ракеты. 
Г- головка; ВЗ-заряд для взрыва; ПЗ - подъемный заряд; П-пролетное пространство; 3 - запал; О - обручи, скрепляющие гильзу ракеты со стержнем С; ЦТ - положение центра тяжести.


Они перенесли сотрясающее градорассеивающее действие выстрела штитровской пушки с земной поверхности в середину градовой тучи. Благодаря этому была достигнута существенная экономия в расходах при одновременном увеличении градорассеивающего действия. 

Наилучшие результаты были достигнуты с помощью швейцарских градорассеивающих ракет пиротехника Мюллера ив Эмисхофена, высота поднятия которых, измеренная графом Цеппелином, достигала 800-1200 м. С помощью таких ракет в Швейцарии в настоящее время сельскохозяйственными общинами, союзами помещиков, владельцами виноградных садов и др. повсеместно ведется борьба с градобитиями. При опасности градобития пускаются такие ракеты, район действия которых составляет около 1 км2. 

Если ракета выпускается уже при выпадении первых градин, то, согласно сообщениям Карла Бирнера в Констанце, происходящее после детонации перемешивание воздушных масс обусловливает превращение града в снежные хлопья, которые после пуска второй и третьей ракеты тают и выпадают в виде дождя. 

После одновременного пуска нескольких ракет выпадает один только дождь. 

Было доказано, что в то время как в пределах распространения воздушных волн, возникающих при взрыве ракетной головки, не выпадает града, за пределами этой зоны град выпадает. 

Поэтому в некоторых районах Швейцарии при опасности градобития ракеты выпускаются на расстоянии километра одна от другой. 

Сам механизм воздействия градорассеивающих ракет остается непонятным и даже парадоксальным, так как запас энергии, освобождаемой при взрыве головки ракеты, в несколько тысяч раз меньше количества энергии, необходимого для превращения в воду градин, находящихся в радиусе действия ракеты. Следовательно, это воздействие не может быть непосредственным, но должно являться лишь причиной освобождения какой-то энергии, содержащейся в самой атмосфере. При том же градорассеивающая ракета отнюдь не принадлежит к числу наиболее крупных типов ракет. Обычно она обладает калибром в 3 - 4 см, длиною в 25 - 35 см и снабжается простой картонной гильзой. 

Кроме того, начиная с 1900 г., небольшие ракеты нередко применялись для установления связи через реки при отсутствии мостов, лодок и перевозов. Ракеты применялись также и для доставки сообщений и продуктов питания при сношениях с селениями, отрезанными от прочего мира наводнениями или стихийными бедствиями. Это осуществлялось путем подвешивания ракет на крючках в горизонтальном положении к натянутой проволоке, по которой они могли скользить подобно вагонеткам подвесной канатной дороги. Кроме того ракеты средних размеров часто употреблялись для облегчения нормального причаливания корабля к пристани. С помощью ракеты на него перебрасывался тонкий трос и тем самым устанавливалась первая связь с берегом. С помощью ракеты крупного калибра такой способ перебрасывания небольшого якоря облегчает причаливание лодки в полосе прибоя, а на войне служит для выдергивания неприятельских проволочных заграждений. 

Стимулом к дальнейшему усовершенствованию сильных ракет по сравнению с уровнем их развития, достигнутым в XIX в., послужили начатые в 1900 г. инженером Альфредом Маулем в Дрездене опыты по подъему с помощью ракет фотографических аппаратов для целей аэросъемки. Впрочем эта же мысль была за несколько лет высказана, но не могла быть осуществлена Ф.Денисом, о чем Маулю, повидимому, известно не было. 

Инженеру Маулю также не легко было добиться успеха. Его опыты, обошедшиеся примерно в 300 000 марок, потребовали 10 лет напряженной работы для достижения поставленной цели. 

Наиболее крупная модель фотографической ракеты инженера Мауля, сконструированная в 1912 г., поднимала фотоаппарат размером 20 х 25 см с фокусным расстоянием объектива в 28 см. Калибр этой ракеты составлял 52 см, длина стержня 6 м и вес не менее 42 кг. Эта фотографическая ракета могла подниматься на высоту свыше 800 м. Точность нацеливания фотографического аппарата этой ракеты составляла 0°25'. Для подъема всего устройства Мауль использовал две спасательных ракеты, прикрепленные к стержню по бокам. Калибр их был 8 см, длина около 55 см и вес порохового заряда - около 3,5 кг. Ракеты эти, изготовлявшиеся в технической лаборатории в Шпандау, обладали начальной подъемной силой в 80 кг и конечной подъемной силой около 150 кг при продолжительности горения в 2 - 2,5 сек. 

Поэтому не может существовать сомнений в том, что в случае, если бы эти опыты были продолжены при условии использования еще несколько большего калибра и 6 - 4 штук таких же 8-сантиметровых ракет, то удалось бы осуществить поднятие грузов весом в 80 - 100 кг на высоту в 800 - 1 000 м. 

Кроме того надежность раскрытия парашюта (на конструкцию для производства которого Мауль получил патент) была настолько велика, что вместо фотоаппарата на этой ракете безусловно можно было осуществить и подъем каких-нибудь живых существ. 

Инженер Мауль уже в первые годы своих опытов с помощью ракеты небольшою калибра вместо фотоаппарата поднимал в клетках мышей, морских свинок и других небольших зверьков, которые после спуска чувствовали себя вполне хорошо. Следовательно, для осуществления полета на ракете человека уже в 1912 г. осталось сделать лишь немного. 

К сожалению, благодаря прихоти судьбы изобретатель был лишен вполне заслуженного вознаграждения за понесенные им труды и жертвы. В течение тех недель, когда он вел переговоры с военным министерством о продаже своего изобретения для военных нужд, его фоторакеты сделались излишними в результате получения первых фотографий с самолетов. 

Одновременно с усовершенствованием инженером Маулем его фотографических ракет в 1906 - 1908 гг. шведский полковник Унге вел работу с ракетами на полигоне Круппа в Меппене в совершенно ином направлении. Его целью являлось изобретение воздушных торпед как нового рода военного оружия. При этом он надеялся сделать излишними тяжеловесные пушечные стволы и достичь еще большей дальнобойности по сравнению с существовавшей артиллерией. Унге действительно удалось изготовить модель своей воздушной торпеды, обладавшую общим весом в 50-60 кг, весом порохового заряда в 4-5 кг и калибром самой ракеты около 8 см, способную осуществить переброску «полезного» груза в виде гранаты весом в 30-40 кг на расстояние 5 000 - 8 000 м. Такие ракеты пускались с особого лафета и получали устойчивость в полете благодаря вращению около продольной оси, приобретаемому под действием специального пропеллера, который помещался в струе извергаемых газов. Благодаря такому устройству торпеда могла точнее следовать по намеченному пути. Идея такой конструкции была высказана Хэлом еще в 1846 г. После того как в 1909 г. после трехлетних опытов, обошедшихся в несколько десятков тысяч марок, Унге не смог добиться удовлетворительной меткости попадания, - эти опыты были прекращены. При этом не представила бы значительных трудностей постройка более тяжелых и более дальнобойных моделей. 

Морские министерства в годы, предшествовавшие мировой войне, также не оставались в бездействии и пытались приспособить ракету для нужд морской войны. При этом старались, соответственно изменив конструкцию большой сигнальной ракеты, приспособить ее для приведения в движение подводных торпед, так как ракеты хорошо горят и под водой. В этом случае вода образует своего рода канал вокруг вырывающихся из ракетной торпеды пороховых газов. Благодаря этому выведенные для работы в пустоте формулы ракетного движения здесь менее применимы, чем формулы давления газов, образующихся при выстреле. Изготовленные с этой целью в 1906 - 1914гг. ракетные торпеды (калибра в 8 см) оказались удовлетворительными и в том отношении, что они показали гораздо большую скорость движения под водой, чем обычные торпеды, приводимые в движение сжатым воздухом, вращающим гребной винт. Но меткость их попадания оказалась гораздо хуже. Это решило судьбу изобретения и дальнейшие опыты в этом направлении были прекращены. В то время управление торпедами по радио еще не было известно. 

Таким образом и получилось, что за время мировой войны нам ничего не привелось услышать о стратегических достижениях крупных ракет, в то время как артиллерия и остальные роды оружия совершили за годы войны огромную эволюцию. И лишь по окончании этой войны идея ракетного движения вновь воскресла благодаря тому, что постепенно начала укореняться мысль о практической осуществимости с помощью ракет полетов в пустом мировом пространстве. 

Первым, кто с этой целью предпринял усовершенствование пороховых ракет на научной основе, был американский профессор Клэркского колледжа в Ворчестере Р. Годдард. Он начал свои практические работы с 1917 г. и, получив крупную субсидию, продолжал их в более широком масштабе. 

Его главный конкурент в Европе профессор Оберт в Румынии при своих работах по конструированию ракет с жидким горючим должен был, к сожалению, ограничиться использованием оборудования физического кабинета средней школы *. 

* Более подробно о работах Годдарда и Оберта сообщается в четвертой главе этой же части книги. (Прим. ред.) 

В Германии дальнейшее развитие ракетной техники после мировой войны так же, как и авиационной техники, было сильно стеснено суровыми условиями Версальского мирного договора. Согласно условиям этого договора были уничтожены машины, служившие для изготовления 8-сантиметровых ракет как в пиротехнической лаборатории в Шпандау, так и на пороховом и пиротехническом заводе фирмы Эйсфельд и Зильберхюгте. Лишь гораздо позднее некоторые из наиболее суровых условий этого мирного договора были несколько смягчены. После этого фирме Кордес в Везермюнде, находившейся тогда во владении инженера Зандера, удалось вновь организовать производство 8-сантиметровых спасательных ракет для снабжения станций общества спасания на водах. Все же остальные германские пиротехнические фирмы должны были ограничиться производством ракет калибра 3,5-5 см. ручной набивки. 

Это и послужило причиной того, что автор в январе 1928 г. смог проступить к опытам, предпринятым в осуществление своего проекта ракетного движения, на средства фирмы Опель лишь в Везермюнде. В процессе этих опытов весною того же года был осуществлен старт первого ракетного автомобиля, а летом - первый полет ракетного самолета, как об этом будет более подробно рассказано в следующих главах.

2. Изготовление пороховых ракет 

Если заглянуть в любое руководство по пиротехнике и познакомиться со способом изготовления пороховых ракет, то легко может создаться впечатление, что изготовление безотказно работающих ракет любых размеров и любой силы тяги является делом очень простым. В действительности же дело обстоит совершенно иначе. Даже из рук опытных пиротехников - профессионалов всегда выходит некоторый процент негодных ракет, из которых одни не воспламеняются, а другие взрываются. При этом трудности при изготовлении ракет с картонными гильзами значительно возрастают по мере увеличения калибра. При использовании же металлических гильз к этим трудностям присоединяются еще и совершенно новые затруднения, влекущие за собой серьезную опасность взрыва при изготовлении таких ракет. Следует поэтому самым настойчивым образом предостеречь от попыток самодельного изготовления ракет, на что могли бы решиться наиболее увлекающиеся из числа юных читателей этой книги *. Первой человеческой жертвой ракетного движения в 1923 г. оказался не какой-либо исследователь ракет или работающий с ним спортсмен, но восьмилетний школьник, смертельно раненый при взрыве ракеты, изготовленной его товарищем. 

* Для того чтобы не увеличивать соблазн этой группы читателей, описание способа изготовления фейерверочных ракет в русском издании намеренно пропущено. (Прим. ред.) 

Для того чтобы понять, с какими трудностями связано изготовление безотказно действующих ракет большой силы тяги, мы прежде всего должны детально рассмотреть процесс сгорания пороха. 

Находящийся на открытом воздухе плотно спрессованный пороховой стержень, подожженный с одного конца, сгорает, как свечка, но только скорее, примерно со скоростью в 1 - 2 см/сек; для этого необходимо лишь, чтобы поверхность этого стержня была чем-нибудь изолирована, с тем, чтобы огонь, распространяясь вдоль по стержню, не мог преждевременно охватить ее всю. Пороховой шар, внесенный сразу в язык пламени, благодаря чему одновременно загорается вся его поверхность, сгорает радиально по направлению к его центру. Если радиус такого шара составляет 2 см, а скорость сгорания 2 см/сек, то в течение одной секунды он сгорит, т.е. превратится в газ без остатка. Если же мы вместо такого шара возьмем 8 шариков половинного диаметра, то общий их объем будет тем же самым, но общая их поверхность будет вдвое больше, благодаря чему они успеют сгореть вдвое быстрее. Это рассуждение может быть продолжено для случаев все более и более мелких пороховых зернышек и пылинок. Это убеждает нас в том, что она и та же масса пороха будет сгорать и превращаться при этом в газы тем быстрее, чем большая поверхность ее доступна для одновременного воспламенения. 
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Рис.39 Схематический продольный разрез фейерверочной ракеты.


Отсюда понятно, почему для зарядов крупных артиллерийских орудий, у которых продолжительность полета снаряда внутри канала ствола составляет 1/50 - 1/25 сек., применяется порох в форме шаров величиной с кулак или в форме стержней или трубок длиною с руку. Это позволяет замедлить продолжительность горения заряда до момента вылета снаряда из канала ствола. Для зарядов же охотничьих ружей и револьверов нарочно употребляется порох в форме более или менее мелких зернышек, пластинок или листочков для того, чтобы путем увеличения поверхности воспламенения достигнуть полного превращения заряда в газы за время чрезвычайно короткого - продолжающегося всего лишь 0,002 - 0,0005 сек. - прохождения пули или дроби через ствол. 

На первый взгляд может показаться парадоксальным, что на основании теоретических расчетов для набивки ракет, которые должны гореть в продолжении многих секунд, оказывается выгодным пользоваться пороховой мукой, обладающей наибольшей поверхностью, которая, будучи подожженной в свободно рассыпанном состоянии, сгорает с невероятной быстротой*. 

* Было бы не правильно в данном случае говорить о взрыве, так как относительно условий сгорания пороха были установлены следующие определения:
а) вспышкой мы называем тот случай, когда некоторое количество свободно насыпанного пороха быстро превращается в газы исключительно вследствие значительной общей площади его частиц; 
б) взрыв происходит, когда некоторое количество замкнутого со всех сторон пороха под действием повышения давления, происходящего после начала воспламенения, настолько повышает скорость своего сгорания, что остаток заряда превращается в газ практически моментально; 
в) детонация имеет место тогда, когда зажигание пороха происходит от удара, причем скорость сгорания оказывается равной скорости распространения в порохе волны удара. 

Наиболее правильное понимание процессов, происходящих при набивке ракет и при последующем их сгорании, мы получим, мысленно вооружившись микроскопом и лупой времени. 

При увеличении в 100 000 раз пороховые зернышки показались бы нам картофелинами, насыпанными в высокую цилиндрическую бочку. Между отдельными зернышками, разумеется, остается воздух в виде тонко разветвленной массы, все части которой связаны между собой. Эта структура больше всего напоминает резиновую губку, в которой вещество губки соответствует воздуху, а поры - крупинкам пороха. Если бы мы произвели зажигание сверху при таком состоянии пороха, то пламя имело бы возможность с самого же начала пробираться по воздушным каналам между зернышками до самого дна и произвести одновременное зажигание всего заряда. Легкое спрессовывание пороха, производимое давлением руки на сжимающий порох стержень или пест, плотно входящий в набиваемую гильзу подобно поршню, лишь слегка изменило бы эту картину. Совершенно иное положение создалось бы при утрамбовывании пороха ударами молотка или колотушки *. 

* Еще раз повторяем, что любознательные читатели под страхом серьезных увечий и даже смерти ни в коем случае не должны производить этих опытов сами. (Прим. ред.) 

С каждым ударом молотка по песту заряд будет все более и более уплотняться, причем отдельные зернышки пороха, будут постепенно спрессовываться в одно целое, а воздух, заключающийся в промежутках между ними, будет выгоняться наружу. В конце концов будет достигнуто состояние, при котором уже не будет существовать воздушных каналов, пронизывающих весь заряд, но будут сохраняться лишь мельчайшие, короткие, не связанные один с другим воздушные канальцы, средняя длина которых будет измеряться долями миллиметра. Если воспламенение производится при таком состоянии, то вспышки уже не получается, а происходит быстрое сгорание. В этом случае огонь будет проникать с поверхности пороха в короткие выходящие к ней воздушные канальцы и, выжигая радиально их стенки, превращать их в маленькие воронкообразные кратеры, нижняя часть которых будет пробуравливать массу пороха вплоть до встречи с новым воздушным канальцем, после чего этот процесс возобновится. Следовательно, фактическая поверхность горения будет во много раз превосходить поверхность совершенно гладкого порохового цилиндра равного объема. 

Вышеописанное состояние (соответствующее плотности или удельному весу пороховой набивки в 1,25-1,30) характерно для обыкновенных продажных ракет в картонной гильзе малых и средних калибров. До сих пор особых трудностей и опасностей при изготовлении ракет, разумеется, в надлежащей обстановке и при принятии всех мер предосторожностей, не встречается. Но подобного рода ракеты и не могут обладать сколько-нибудь значительной силой тяги. 

Стремясь к изготовлению более сильных ракет с более плотной пороховой набивкой (удельного веса 1,6-1,85) и притом большего калибра, и, работая вышеописанным способом, быстро пришли к такому положению, при котором каждая ракета во время уплотнения набивки ударами колотушки неминуемо взрывалась. Причина этого явления заключалась в том, что воздух, находящийся между крупинками пороха, не находя выхода, сжимался вместе с порохом. При этом он по закону адиабатического сжатия постепенно все более и более нагревался вплоть до достижения им температуры возгорания пороха. Поскольку пест при этом образовывал почти не пропускающий газа затвор, в результате получалась не вспышка, а самый настоящий взрыв. 

С тем чтобы помочь этой беде, пиротехники прежнего времени скорее чутьем, чем отчетливым пониманием, дошли до мысли о целесообразности использовать порох, смешанный из его составных частей в наиболее правильной пропорции. Кроме того они стали смачивать пороховую набивку спиртом. Работая этим «мокрым способом», Конгрэв уже 100 лет назад изготовлял свои большие военные ракеты с помощью мощных гидравлических прессов, так как сила человеческих рук оказалась недостаточной для того, чтобы уплотнять до нужной степени набивку ракет крупного калибра ударами колотушки. Изготовленные мокрым способом ракеты обладают зато тем крупным недостатком, что они требуют перед употреблением сушки продолжительностью в несколько недель. Поэтому находчивые пиротехники напали на мысль снабжать пест специальными отверстиями для отвода воздуха. Однако ясно, что этот выход представлял собою лишь полумеру. Достигнутые таким образом результаты были поэтому невелики. 

Единственное правильное средство для полноте преодолевания этого недостатка было найдено лишь недавно в процессе усовершенствования техники изготовления ракет. Для этого потребовались специальные машины и ряд технических приемов, сохраняемых в секрете. 

Работая этим новейшим способом, удается изготовлять ракеты вплоть до калибра в 30 см и до длины в 2 м. в любых металлических гильзах при том условии, если давление при прессовке пороха может быть доведено на площади калибра до 500 ат. При этом пороховая набивка приобретает консистенцию стекла (удельный вес 1,80-1,85). Правда, при этом возникают новые трудности при последующем высверливании пролетного пространства в порохе, первоначально прессуемом в форме массивного цилиндра. Однако в настоящее время эти трудности могут считаться технически преодоленными. 

Из вышеизложенного с полной очевидностью следует, что ни один неспециалист не может надеяться наладить самодельное изготовление крупнокалиберных пороховых ракет большой силы тяги, потому что уже для изготовления ракет калибра в 8 - 10 см необходим гидравлический пресс, могущий произвести давление в 40 - 50 т, стоимость которого вместе с насосами и вспомогательными устройствами весьма высока. 

В заключение этого раздела мы для полноты вкратце осветим вопрос о материале для изготовления ракетных гильз. 

Известная с незапамятных времен картонная гильза обладает не только преимуществами легкости и дешевизны. Кроме того она представляет значительные удобства благодаря податливости своих стенок, ввиду чего забиваемый в нее отдельными порциями порох плотно в ней удерживается. Мы можем считать, что перед набивкой картонной гильзы внутренняя ее поверхность является строго цилиндрической. После же окончания набивки эта поверхность приобретает волнистый характер, в результате того, что каждая порция пороха при ее спрессовывании выдавливает в картонной стенке гильзы бороздку, в которой плотно и защемляется. Преимущество малого веса картонных гильз велико лишь при небольших калибрах. При более крупных калибрах приходится делать стенки картонной гильзы такой толщины, что она оказывается тяжелее металлической трубки одинаковой с нею прочности. Начиная же с калибров в 40 - 50 мм картонные гильзы вообще более неприменимы. К этому можно было бы еще добавить, что уже начиная с калибра в 25 мм картонные гильзы для достижения равномерной прочности со всех сторон должны изготовляться на специальных машинах. Больших давлений они тем не менее не выдерживают. При переходе к изготовлению металлических гильз пиротехники прежнего времени сначала предпочли тот металл, который по своей податливости наиболее приближается к картонной гильзе, и именно медь. К сожалению, медь обладает весьма высоким удельным весом, в силу чего лишь с трудом удается изготовлять медные ракетные гильзы толще 1/2 - 3/4 - 1,0 мм. При этом не удается достигнуть прочности, заведомо достаточной для того, чтобы противостоять высокому внутреннему давлению пороховых газов. Кроме того при медленно сгорающей пороховой набивке значительное затруднение представляет хорошая теплопроводность меди, так как при скорости распространения жара вдоль по трубке, превосходящей скорости сгорания пороховой набивки, происходит воспламенение нижележащих ее слоев от раскалившейся гильзы, и ракета разлетается вдребезги. В этом случае податливость меди опять-таки приносит пользу, так как в лопающейся медной гильзе образуется продольная щель, но не получается осколков представляющих значительную опасность для окружающих*. Для того чтобы обеспечить более прочное застревание пороховой набивки в медной трубке, пиротехники прежнего времени снабжали внутреннюю их поверхность винтообразной нарезкой. 

* По этой же причине рассчитанные на многократное употребление гильзы для охотничьих ружей изготовляются из латуни, но не из железа, или стали. (Прим.ред.) 

С точки зрения возможности достижения наибольшей прочности при наименьшем весе, естественным является стремление изготовлять ракетные гильзы из цельнотянутых высокосортных стальных труб. И действительно, при их использовании, в силу допустимости высоких внутренних давлений, при том же способе зарядки достижимы наивысшие скорости извержения газов. Но зато стальные гильзы в случае взрыва представляют наибольшую опасность. Это объясняется тем, что при происходящем лишь при весьма высоком давлении разрыве их они разлетаются на большое расстояние градом острых осколков, похожих по своей форме на осколки гранат. 

Поэтому в последнее время почти отказались от применения стальных ракетных гильз и обратились к использованию для этой цели сплавов легких металлов, в основном состоящих из алюминия и магния. Прежде против использования этих сплавов существовало предубеждение, так как считалось, что они должны сгорать вместе с набивкой подобно термиту*. Позднейшие опыты показали, что эта опасность при использовании известных сплавов алюминия с тяжелыми металлами может быть значительно уменьшена. В случае быстро сгорающих ракет ею возможно пренебрегать, а при продолжительностях горения свыше 8 сек. (а равно при пользовании стальными или медными гильзами, которые в данном случае раскаляются докрасна и добела) ее удается предотвратить путем устройства соответствующей тепловой изоляции. 

* Смесь порошка алюминия и окиси железа, сгорающая с большой отдачей тепла, и поэтому в недавнее время (до усовершенствования техники электросварки) широко применявшаяся для сварки металлов. (Прим. ред.) 

Таким образом будущее в деле усовершенствования мощных пороховых ракет по-видимому принадлежит гильзам из сплавов легких металлов. Это объясняется тем, что с их помощью удается достигнуть столь благоприятного отношения M0/M1, являющегося решающим для величины идеального импульса, которого никогда не удавалось достигнуть при применении картонных, медных или стальных гильз. Можно думать, что идеальным в этом отношении легким металлом мог бы явиться сейчас еще, к сожалению, невероятно дорогой бериллий, соперничающий по своей легкости с алюминием, по своей прочности - со сталью и по своей тугоплавкости - с платиной. 

У пороховых ракет при соответствующем давлении в камере взрывания и при подходящей форме сопла могут быть достигнуты скорости извержения газов в 1 200 м/сек. Однако реальные возможности достижения при работе с ними благоприятных соотношений масс в настоящее время часто переоцениваются. В действительности же со стальными гильзами трудно добиться равенства весов заряда и пустой гильзы. По этой причине может представить интерес в выше приведенной таблице сводка наилучших результатов, полученных автором путем систематических опытов. 

	Материал 
гильзы
	Ракета без стержня
	Ракета со стержнем

	
	M0/ M1 = ех 
	Заряд
	Идеальный
импульс
	M0/ M1= ех 
	Заряд
	Идеальный
импульс

	Сталь
	1,94:1 = е2/3
	48%
	800 м/сек
	1,65:1= e 1/2
	39%
	600 м/сек

	Картон
	2,72:1 = е 
	63%
	1200 м/сек
	1,94:1 = e 2/3
	48%
	800 м/сек

	Алюминий
	5,64:1 = е3/2
	82%
	1800 м/сек
	2,72 :1 = е
	63%
	1 200 м/сек


  

Сравнительно высокий достижимый идеальный импульс, производящий столь заманчивое впечатление, мог бы обеспечить подъем таких ракет с поверхности лишенного атмосферы небесного тела (обладающего полем тяготения одинаковой силы с полем тяготения Земли) на весьма большие высоты. К сожалению, действием сопротивления воздуха этот импульс был бы вскоре сведен на нет, после того как ракета выгорела бы. Причина этого состоит в том, что баллистическая поперечная нагрузка пустой гильзы оказывается слишком малой для того, чтобы успешно бороться с сопротивлением воздуха.

3. Конструирование пороховых ракет большой силы 

При огромном прогрессе, достигнутом во всех отраслях техники за последние десятилетия, является прямо-таки непонятным, как могла проблема научной разработки теории ракеты остаться в таком пренебрежении, что даже сегодня работа сплошь и рядом ведется по совершенно устаревшим правилам. Ни в одном учебнике мы не найдем формулы, по которой может быть наперед рассчитана сила ракеты, подобно тому как может быть рассчитана конструкция моста или свода заданной прочности или конструкция мотора заданной мощности. 
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Рис. 40. Ракетный измерительный станок автора.
Поэтому автору пришлось попытаться самому установить законы, лежащие в основе действия ракет и определяющие их мощность. Это было произведено после начала его совместной работы с Опелем осенью 1927 г. путем постановки систематических опытов, начатых в январе 1928 г. у Зандера в Везермюнде. Хотя по соображениям секретности полученные при этом результаты не могут быть полностью опубликованы, основной ход исследования все же может быть охарактеризован в общих чертах. 

Прежде всего оказалось необходимым построить подходящей конструкции измерительный аппарат, для того чтобы получить кривую реактивного действия во времени. 

Для этой цели пришлось соорудить станок наподобие десятичных весов (рис. 40). На верхнем ребре коромысла этих весов могла в одном из гнезд устанавливаться в специальном держателе испытуемая ракета. В одно из других гнезд этого коромысла упиралась головка динамометра. При этом могла быть достигнута желаемая степень усиления или ослабления давления, производимого ракетой, путем подбора соответствующих длин плеч рычага. Динамометр, по своему устройству напоминавший обыкновенные пружинные весы. приводил в движение как обычную стрелку, вращавшуюся по круглому циферблату, так и перо, чертившее кривую давлений (в килограммах) на бумажной ленте, надетой на барабан, вращаемый часовым механизмом (рис. 41). Разумеется, этот измерительный прибор перед производством опытов калибрировался. 
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Рис. 41. Кривые давления (тяги) ракет, полученные на измерительном станке автора.
По полученной кривой давления непосредственно отсчитывалась продолжительность горения ракеты в секундах и величина давления (сила тяги), производимого его в любой момент; при этом наибольшая величина давления записывается в форме самого высокого зубца кривой. Площадь, ограниченная кривой (с учетом разности полного веса ракеты и веса пустой ее оболочки), являясь произведением величины давления (силы тяги), выраженного в килограммах, на продолжительность горения (в секундах), и служила мерой действия, производимого испытуемой ракетой*. 

* Подобно тому, как мы говорим о двигателе, что он при определенном запасе горючего производит работу в столько-то килограммометров, мы можем в данном случае сказать об определенной ракете, что она производит действие в столько-то килограммосекунд вплоть до израсходования ее заряда. 

Деля площадь вышеупомянутой кривой на продолжительность горения, мы получаем среднюю тягу ракеты R. Частное же от деления веса заряда на продолжительность горения дает секундное обращенное в газ количество пороха т (выраженное в килограммах веса, а при делении полученного частного на g=9,81 - в применяемых здесь килограммах массы). Подставляя две последние величины в основное уравнение реактивного действия (тяги ракеты) R/m = С, получаем скорость извержения пороховых газов. Эта последняя оказывается прямо пропорциональной динамическому коэфициенту полезного действия ракеты, потому что он в свою очередь равен действительно достигнутой скорости извержения газов, выраженной в процентах от теоретически наивысшей достижимой скорости их извержения. 

Систематические опыты по конструированию пороховых ракет большой силы были начаты с ракетами со сплошной набивкой, спрессованной под очень высоким давлением. Такой выбор был сделан потому, что только у ракет с такой набивкой площадь горения в точности равна известной нам площади поперечного сечения калибра, выраженной в квадратных сантиметрах и не изменяется вплоть до окончания горения ракеты. На верхний конец цилиндрических металлических гильз ракет надевались плоские металлические кольца-шайбы с высверленными в них отверстиями различных диаметров. Просвет этих отверстий был в точности известен, благодаря чему точно могло быть вычислено отношение площади горения к площади отверстия для выпуска газов. Для отдельных опытов одной и той же серии заряды, разумеется, брались по своему весу в точности одинаковыми. 

При калибре испытуемых ракет, например, в 50 мм применялись кольца с нижеуказанными диаметрами их отверстий, при которых получались следующие соотношения площади горения F к площади отверстия f:

	 o = мм
	50
	40
	30
	25
	20
	18
	16
	14
	13
	12
	11

	 F : f
	1,00
	1,56
	2,78
	4,00
	6,25
	7,72
	9,76
	12,76
	14,80
	17,38
	20,65

	 o = мм
	10
	9
	8,5
	8
	7,5
	7
	6,5
	6
	5,5
	5,25
	5,00

	 F : f
	25,00
	30,9
	34,6
	39,1
	44,5
	51,0
	59,3
	69,5
	82,7
	90,60
	100,0


Каждая серия опытов на измерительном ракетном станке, разумеется, начиналась с наиболее широким отверстием, равным полному калибру гильзы, и продолжалась с постепенно уменьшаемыми отверстиями вплоть до получения взрыва. Так как именно вблизи этой критической границы, легко могло сказываться влияние случайных причин, вслед за этим производились контрольные измерения с двумя или тремя диаметрами отверстий, наиболее близких к границе взрыва. 
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Рис. 42. Диаграмма работы ракеты
. 

Результаты подобного рода измерений оказались столь же своеобразными, сколь и поучительными: начиная от полного отверстия калибра вплоть до уменьшения его наполовину, продолжительность горения и обратно пропорциональное ей секундное обращающееся в газ количество пороха (расход горючего), изменяются мало, а тяга ракеты и скорость извержения газов остаются незначительными. По этой причине на рис. 42 эта часть кривой, как не представляющая интереса, не показана. При уменьшении же диаметра отверстия до 1/3 диаметра калибра, получается соотношение площадей 9:1. Начиная с этого момента при дальнейшем уменьшении диаметра отверстия, продолжительность горения сначала медленно, а затем все быстрее начинает уменьшаться, а обратно пропорциональное ей секундное обращенное в газ количество пороха начинает расти. Это продолжается вплоть до того, как диаметр отверстия не составит примерно 1/8 калибра; в этот момент при отношении площадей F : f = 64 : 1 происходит взрыв. Правда, при использовании сопел подходящей формы вместо сужающих калибр колец удается отодвинуть границу взрыва до диаметра шейки сопла в 1/9 - 1/10 калибра или до отношения площадей F : f = 81 : 1 или даже до 100 : 2. Однако, несмотря на это, в конце концов все же наступает положение, при котором неизбежно происходит взрыв при любой толщине стенок гильзы. На изображенной на рис. 42 диаграмме работы ракеты в этом месте кривая продолжительности горения падает до нуля, а кривая секундного обращенною в газ количества пороха уходит в бесконечность. 

Такой ход этих кривых является вполне понятным. Ход же кривых реактивной отдачи и скорости извержения, напротив, оказывается неожиданным. Правда, кривая отдачи поднимается по мере сужения отверстия вплоть до границы взрыва, но в конце этот подъем происходит медленно. Могущая показаться парадоксальной причина этого состоит в том, что скорость извержения пороховых газов, рассчитываемая вышеуказанным способом, начинает падать задолго до достижения давления, предшествующего взрыву. Максимум этой скорости неожиданным образом оказывается соответствующим примерно 1/6 калибра, или соотношению площадей порядка 36:1. Этот факт является для конструирования мощных пороховых ракет столь же важным, сколь и благоприятным. Отсюда следует, что излишне стремиться вести работу возможно ближе к точке взрыва с помощью более толстостенных гильз. Наоборот оказывается, что для каждого сорта пороха наивысшие скорости извержения газов, образующихся при его горении, достижимы уже при больших отверстиях, меньших давлениях, а следовательно, и при меньших весах гильз. Повторением этой первой серии опытов в наиболее благоприятной области с соплами подходящей формы было установлено, что при соответствующих диаметрах шейки сопла скорость извержения газов может быть удвоена. Эти же опыты показали, что таким способом прежняя граница взрыва может быть отодвинута благодаря тому, что в результате извержения газов, происходящего без образования вихрей, достижимы более благоприятные соотношения площадей. Вследствие этого в определенных условиях удается при увеличении секундной, обращенной в газ массы пороха, но уже при убывающей скорости извержения, получить несколько большую силу отдачи, являющуюся произведением этих двух величин. Тем самым было доказано, что у ракеты, как и у авиационного мотора, существует помимо наивысшего еще и наивыгоднейшее отношение, в данном случае отношение площади горения к площади поперечного сечения шейки сопла. 

При достаточно подходящей форме сопла и при применении черного пороха, мы можем вести расчеты на получение силы отдачи или тяги ракеты в 1/3 кг на каждый квадратный сантиметр площади горения. Несмотря на то, что это соотношение было выведено для ракет со сплошной набивкой, оно оказалось прекрасно приложимым и для всех ракет с коническо-цилиндрической, или ступенчато-цилиндрической пустотой, независимо от способов их изготовления. Во всех случаях в расчет должна приниматься лишь площадь горения в каждый момент действия ракеты. 

Последнее, правда, легче сказать, чем сделать, потому что сколько-нибудь точно может быть рассчитана лишь «начальная площадь горения», т. е. площадь или, вернее, поверхность пороховой набивки перед ее зажиганием; этот расчет производится по общеизвестным формулам путем сложения площадей дна отверстия и конических или цилиндрических стенок пустоты, или (как ее иначе называют) пролетного пространства. Но во время горения будет беспрестанно изменяться площадь горения благодаря тому, что огонь будет углубляться внутрь пороховой набивки в направлении, перпендикулярном ко всем ее поверхностям. Поэтому невозможно математическим путем прямо рассчитать площадь горения в любой желаемый момент и для решения этой задачи приходится выбрать обходный путь. Пользуясь вышеуказанной формулой (R=1/3 кг/см2), мы можем по кривой давления сделать заключение о том, как велика была мгновенная площадь горения. Наибольшая сила тяги ракеты, разумеется, будет соответствовать наибольшей мгновенной поверхности горения. Лишь для ракет с цилиндрической пустотой имеет смысл вычислять также и теоретическую «конечную площадь горения», равную в данном случае внутренней поверхности металлической гильзы, включая и площадь ее дна. У металлических гильз она не должна превышать 120 :1, так как из опыта известно, что действительно достижимая на практике площадь горения может составлять лишь 3/4 этого теоретического значения. 

Производя по установленным критериям оценку ракет в картонных гильзах, изготовленных по старым пиротехническим правилам, мы убедимся в том, что они в лучшем случае обладают соотношениями площадей порядка 30:1, доходящими до 40:1. Благодаря конической форме их пролетного пространства, это отношение остается почти неизменным в течение всей продолжительности горения ракеты. Старые же, 8-сантиметровые спасательные ракеты благодаря большому их калибру и цилиндрической форме их пролетного отверстия в начале горения, имели отношение площадей 9:1, в процессе горения повышавшееся до 49:1; тем самым работа их в существенной части протекала на наиболее благоприятном участке кривой, несмотря на тo, что употребление сопел в то время было еще неизвестно. 

После всего сказанного читатель легко поймет, почему пиротехники так опасаются даже тончайших трещинок в прессуемой массе порохового заряда, в большинстве случаев действительно влекущих за собою взрыв ракеты. Каждая такая трещинка неизбежно обусловливает непредусмотренное увеличение площади горения со всеми вытекающими отсюда последствиями: увеличением секундного обращенного в газ количества пороха, увеличением давления внутри ракеты и т. п. Если благодаря наличию таких трещинок, например у ракеты с картонной гильзой, отношение площадей 40:1 повышается до 50:1, то гильза лопается, так как она не рассчитана на давление, соответствующее отношению, заметно превосходящему 40:1. Все вышесказанное остается справедливым и для любой ракеты со сколь угодно толстостенной металлической гильзой. 

Становится также вполне понятным, почему пролетное пространство ракеты с несплошной забивкой калибра должно иметь или коническую или ступенчато-цилиндрическую форму для того, чтобы наличный объем гильзы мог быть использован наилучшим образом. Если бы мы попытались использовать в качестве пролетного пространства узкое цилиндрическое отверстие, то газы, образующиеся при сгорании его поверхности, закупорили бы выход газам, которые образовались бы от сгорания более глубоких слоев, что благодаря повышению давления обусловило бы взрыв ракеты. В этом случае лопается верхний конец гильзы. Разрыв же гильзы под соплом, на близком от него расстоянии, свидетельствует о том, что или отверстие было слишком узким или отношение площадей слишком большим. 

Пролетное пространство не должно доходить до самого дна ракеты, так как в противном случае огонь, распространившись по дну, или выкинет не сгоревший еще заряд из гильзы, или же приведет к взрыву. 

Различие действия ракет со сплошной забивкой калибра и ракет с конической или иной формы пустотой также становится вполне очевидным. Сила тяги первых значительно меньше (она не превосходит двойного веса заряженной ракеты), тогда как продолжительность их действия значительно дольше (до 40 сек.). Сила же тяги вторых гораздо значительнее (может превосходить начальный вес ракеты до 40 раз), тогда как продолжительность горения их сравнительно не велика (около 2 сек.). При одинаковых массах заряда и одинаковых скоростях извержения произведение силы тяги на продолжительность горения, т.е. иными словами, действие ракеты, выраженное в килограммосекундах, у ракет той и другой конструкции, разумеется, должно оставаться одинаковым. 

(Для С0=1 кг, С=1200 м/сек, М0/М1=3:1, действие L=80 кг/сек=40 сек. х 2 кг=40 кг х 2 сек.) 

Так как у ракет со сплошной забивкой калибра площадь горения равна площади поперечного сечения калибра, то тяга ракеты возрастает пропорционально квадрату калибра. Когда калибр составляет 10 см, а площадь его поперечного сечения 78,5 см, мы можем рассчитывать получить тягу в 26,2 кг, так как на 1 см2 возможно получить тягу в 1/3 кг. У ракет этой конструкции продолжительность горения равна этой длине, деленной па скорость горения. Продолжительность горения в данном случае возрастает пропорционально длине набивки. 

У ракет же с пролетным пространством дело обстоит как раз наоборот. У них тяга возрастает пропорционально поверхности пролетного пространства, увеличивающегося в свою очередь по мере удлинения ракеты, а продолжительность горения возрастает вместе с увеличением калибра, иными словами, вместе с утолщением стенок набивки. Это происходит потому, что набивка сгорает в направлении, перпендикулярном поверхности пролетного пространства. Попутно заметим, что у ракет с пролетным пространством начальную площадь горения вполне возможно сделать равной десятикратной площади поперечного сечения калибра, после чего по мере сгорания ракеты это отношение может быть увеличено еще втрое. Как уже было сказано выше, у ракеты с пролетным пространством заряд одной и той же массы может сгореть в 20 раз быстрее, чем заряд такой же массы у ракеты со сплошной набивкой и в результате этого может развить и двадцатикратную среднюю силу тяги. 

Из вышеизложенного ясно, что расчет ракет большой силы тяги является нелегким делом вследствие того, что допустимые отношения площадей, к сожалению, заключены в довольно тесных границах. Так, например, ракету обычных размеров нельзя улучшить тем, что мы ее просто сделаем подлиннее. Для того чтобы она не взорвалась, коническая или ступенчато-цилиндрическая пустота должна при этом все более и более расширяться вплоть до достижения ею внутренней поверхности гильзы, когда для пороховой набивки уже не остается места. Но еще до достижения такого положения выигрыш в силе тяги благодаря незначительному увеличению веса заряда будет поглощен увеличением веса удлиненной гильзы. 

При попытке же утолщения ракеты нормальных размеров с сохранением величины ее пролетного пространства, отношение начальной поверхности горения к возрастающему весу ракеты вскоре сделалось бы слишком малым, вследствие чего ракета стала бы подниматься все хуже и хуже и под конец совершенно не смогла бы подняться. 

Равным образом и увеличение калибра (что в широких пределах: доступно при современном развитии техники) не приносит достаточной пользы в желаемом направлении. Это объясняется тем, что при сохранении пропорций, оказавшихся наиболее выгодными при небольшом калибре, веса будут возрастать в кубе, а поверхности лишь в квадрате. Площадь горения по сравнению с весом, подлежащим поднятию, становится слишком малой. Для того чтобы увеличить ее до необходимых пределов, пустоту пришлось бы делать шире вплоть до того, пока и в этом случае не останется места для самого заряда между поверхностью пролетного пространства и внутренней поверхностью гильзы. 

Поспешим и в этом месте еще раз предостеречь неспециалистов от попыток самодельного изготовления ракет. Именно стремясь изготовить ракету наибольшей силы, мы неизбежно должны будем вести работу ближе к границе взрыва. Автору, работавшему совместно с инженером Зандером, удавалось выйти из этого затруднения лишь благодаря тому, что опыты производились на особом полигоне. 

Там имелась возможность следить за работой ракет через окошечки толстого сруба с помощью стереотруб, фото и киноаппаратов. На первых порах почти ежедневно происходившие сильные взрывы вдребезги разносили дорогие измерительные приборы, а разлетавшиеся острые осколки стальных гильз вонзались на несколько сантиметров в стены сруба. Случалось, что весившие несколько килограммов, добела раскаленные сопла улетали более чем на сто метров вверх или в сторону, а однажды выброшенная часть невыгоревшего заряда едва не послужила причиной лесного пожара, возникновение которого было предотвращено вызванной пожарной командой. 

Ввиду этих затруднений многие пиротехники уже давно пришли к выводу о том, что с помощью пороховых ракет никогда не удастся достигнуть высот подъема более 2.000 - 2 500 м. Конгрэв 80 лет назад из-за крупных успехов, достигнутых артиллерией, должен был отступить со своими ракетами, так как он не видел никакого исхода из того тупика, в который зашла ракетная техника. 

То, что исход из этого тупика в действительности существует, показали прежде всего успехи, достигнутые профессором Р. Годдардом в Америке. Этот исследователь, по-видимому, уже в 1917 - 1918 гг. произвел те же наблюдения, которые зимою 1928 г. были проделаны автором совместно с инженером Зандером, и при этом на основании получения аналогичных результатов вывел те же законы действия ракет. Дальнейшим подтверждением небезнадежности создавшегося положения явилось сконструирование за последние месяцы инженером Зандером (по идее автора после конца их совместной работы) усовершенствованных ракет, которые уже летом 1929 г. поднимались до стратосферы. О том, каким способом были достигнуты подобные результаты, по соображениям секретности естественно ничего рассказать нельзя. 

Зато имеется возможность сообщить о том, что путем увеличения калибра ракет удалось достичь весьма значительного действия, доходящего до 1 200 кг/сек, на единицу веса ракеты (для ракет со сплошной набивкой калибра - тяги в 24 кг в продолжение 50 сек., для ракет с пролетным пространством - тяги в 400 кг в продолжение 3 сек.). Такая сила тяги ракет вполне сравнима с силой тяги двигателей мощностью в несколько сот лошадиных сил. Тем самым была обеспечена возможность осуществления езды и полета человека с помощью ракет в наземных экипажах и на самолетах подходящей конструкции. На основании теоретических выводов реальность этой возможности утверждалась автором еще до этого в течение ряда лет. В следующих двух главах будут вкратце описаны достигнутые в этих направлениях результаты и на основе выработанной теории ракетного движения будут сделаны осторожные прогнозы дальнейших успехов, которые можно ожидать в ближайшие месяцы. 

Несмотря да все то, что произошло впоследствии и что в результате теоретических и персональных расхождений повлекло за собой прекращение совместной работы автора с Опелем н Зандером, следует все же подчеркнуть, что неоспоримой заслугой Фрица Опеля явилось принятие им проекта автора и существенная материальная поддержка при его осуществлении. Зандер со своей стороны вложил в совместную работу все свои силы и весь свой опыт знающего пиротехника. Лишь благодаря этому в течение 2 месяцев удалось осуществить то, что до этого не удавалось осуществить на протяжении 50 лет, а именно создать ракеты, доказавшие возможность ракетной езды по земной поверхности и ракетного полета человека. Будем надеяться на то, что вскоре удастся настолько улучшить полученные результаты, что будет дано фактическое доказательство и возможности полета в мировое пространство. 

В течение 1929 г. пороховая ракета в Германии усовершенствовалась главным образом инженером Зандером в Везермюнде. С помощью своих новых больших прессов он получил техническую возможность изготовления ракет калибром до 35 см и длиною до 2 м и использовал эту возможность. Однако, что важнее увеличения калибра, Зандер сумел добиться большей надежности ракет в смысле их безопасности, а также и увеличения их силы. В своих последних работах он отказался от применения черного пороха и перешел к использованию сортов пороха иного химического состава, отличающихся гораздо большим содержанием энергии. Этим способом ему удалось как повысить прежнюю скорость извержения газов, равную 1 000 м, до 1 800 м, так и увеличить имеющее решающее значение с точки зрения теории ракетного движения отношение масс полной и пустой ракеты до 8:1 для крупных калибров. Эти результаты частично были им достигнуты благодаря применению дорогих труб из легких металлов вместо прежних тяжелых стальных или медных гильз. Главную же роль при этом сыграла замена навинчивавшихся прежде снаружи чугунных или бронзовых сопел соплами, запрессовавшимися внутрь гильзы и состоявшими из легких тугоплавких сплавов редких элементов. Благодаря этому удалось поднять идеальный импульс лучших зандеровских ракет до 4 000 м/сек, что еще год назад считалось технически недостижимым. 

Среднюю силу тяги своих ракет калибром в 5 cм, 9 см и 15 см и длиною в 1,80 м с конической пустотой Зандер в настоящее время оценивает соответственно следующими цифрами: 180 кг, 300 кг и 1 680 кг. Однако наилучшие результаты были достигнуты им с ракетами калибром в 22 см, с помощью которых мог быть совершен подъем грузов весом 400 - 500 кг на высоту в 4 000 - 5 000 м, откуда, будучи отделенными от выгоревшей ракеты, они могли плавно спускаться на парашютах. Зандеру не представило бы большого труда осуществить подъем в стратосферу этих крупнокалиберных сверхмощных ракет, снабдив их самопишущими приборами. Однако обнаружилось, что метеорологические приборы обладают слишком большой инерцией для того, чтобы их показания могли достаточно быстро следовать за изменениями метеорологических элементов при подъеме или при спуске. Таким образом не несовершенство ракет, а лишь несовершенство самопишущих метеорологических приборов явилось причиной того, что до настоящего времени регистрирующая ракета еще не оправдала возлагавшихся на нее надежд в деле изучения стратосферы. Используя большую силу тяги своих крупнокалиберных ракет, Зандер несомненно смог бы заставить подняться лишенный плоскостей ракетный корабль с помощью агрегата таких ракет на высоту нескольких тысяч метров. С этой высоты пассажиры такого корабля смогли бы спуститься на парашютах в воздухонепроницаемой гондоле или в скафандрах. Однако представляется сомнительным, чтобы пассажиры такого корабля смогли бы выдержать ускорение, имеющее место при взлете этих ракет.

4. Конструирование ракет с жидким горючим 

В отношении изобретения и изготовления ракеты с жидким горючим XIX в. также не прошел даром. Уже в 1841 г. в Англии Чарльз Голяйтли получил патент на летательную машину, движимую реакцией извергаемого ею пара. Это изобретение в то время возбудило настолько большое внимание, что в печати того времени появилась карикатура на него (рис. 43). По всей вероятности изобретение Голяйтли было стимулировано успехом пороховых ракет Конгрэва и целью его явилось создание ракетного двигателя, могущего работать продолжительное время. 
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Рис.43 Карикатура на летательную машину Голяйтли.
Была ли когда-нибудь изготовлена модель этого изобретения, неизвестно. Голяйтли разделил участь многих изобретателей, опередивших уровень развития техники своего времени. Его патент даже не был напечатан и изобретатель умер в бедности и неизвестности. Неудивительно поэтому, что он не имел последователей вплоть до 1895 г., когда перуанцу Педро Полету удалось сконструировать весьма совершенную ракету с жидким горючим. Этот изобретатель в то время не добился никакого признания. 

Лишь в номере выходящей в Лиме (Перу) ежедневной газеты «Эль Комерцио» от 7 октября 1927 г. он сообщает реэультаты работы, произведенной им 32 года назад. 

Он пишет: «Мои решающие опыты были произведены при использовании новой еще тогда ванадистой стали и только что сделавшихся известными панкластигов*, составленных изобретателем мелинита Турпином. В верхнюю часть конической внутри ракеты высотою в 10 см с диаметром нижнего основания также в 10 см по двум трубкам, снабженным вентилями специальной конструкции, с одной стороны подводилась двуокись азота, используемая в качестве вещества, содержащего кислород, а с другой стороны - бензин. Нужная для производства взрыва горючего электрическая искра производилась свечой, как у современного автомобиля. Свеча помещалась на половине высоты ракеты. Для производства первоначального опыта ракета соединялась длинными гибкими трубками с сосудами, содержащими двуокись азота и бензин. Кроме того ракета была снабжена зажигательным устройством и могла совершать взлет между двумя вертикально натянутыми проволоками. Наверху между двумя этими проволоками помещался сильный пружинный динамометр, измерявший силу толчка, производимого на него ракетой при остановке. Результат этих опытов превзошел все ожидания. Одна единственная ракета весом в 2,5 кг, производившая около 300 взрывов в минуту, не только могла производить постоянное давление на динамометр силой в 90 кг, но кроме того дала еще доказательство возможности сконструирования ракеты с жидким горючим, способной работать в течение часа без заметной деформации. В этих условиях вполне оправданным явилось предположение о технической осуществимости подъема грузов весом в несколько тонн с помощью двух последовательно работающих батарей таких ракет по 1 000 штук в каждой. Невозможность продолжения опытов со столь опасным взрывчатым веществом, как двуокись азота, и ряд других помех персонального характера явились причиной прекращениях этих опытов в 1897 г.» 

* взрывчатые вещества. (Прим. Ред.) 

Для наших современных проектов постройки ракетного корабля результаты опытов перуанца Педро Полета чрезвычайно важны именно в том отношении, что он впервые доказал, что при применении жидкого горючего технически осуществимо сконструирсвание ракетного мотора, работающего в течение нескольких часов, тогда как пороховая ракета сгорает всего лишь в течение нескольких секунд.* 

В области конструирования ракет с жидким горючим с 1900 до 1918 г., собственно говоря, не было сделано таких достижений, которые превзошли бы результаты перуанца Полета. Однако в связи с этим следует упомянуть о некоторых опытах по созданию газовых реактивных турбин. Так, например, «Анонимное общество турбинных моторов» в Париже уже в 1905 г. построило бензиновую турбину, сопла которой за исключением некоторых несущественных подробностей вполне походили на сопла ракет с жидким горючим, рассчитанные профессором Обертом. Сопла эти работали превосходно, но сам двигатель не оправдал возложенных на него надежд по другим причинам: сконструирование подходящей формы рабочего колеса с лопатками оказалось практически неосуществимым. Ииженер Адольф Вейс 1 мая 1913 г. получил германский патент № 274988 на газовую турбину, отдельные части которой могут рассматриваться в качестве ракет прерывного действия, питаемых жидким горючим. То, чего Полет пытался достичь периодически закрывающимися вентилями, а именно разделения газовой смеси на небольшие порции и изоляции их от камеры сгорания, Вейс стремился осуществить с помощью снабженных отверстиями дисков, вращающихся в противоположных направлениях. 

В области усовершенствования ракет с жидким горючим в течение 1929 г. наибольших успехов достиг инженер Зандер. 10 апреля 1929 г. ему впервые удалось осуществить свободный полет такой ракеты. Согласно его сообщениям эта ракета обладала калибром в 21 см и длиною корпуса в 74 см. Вес заправленной горючим ракеты составлял 16 кг, а вес пустой ее оболочки 7 кг. Продолжительность горения этой ракеты равнялась 132 сек., а максимальная сила тяги 45 - 50 кг. Горючее, химический состав которого Зандер сохраняет в секрете, обладало теплотворной способностью в 2 380 кал/кг. Можно думать, что в качестве такового был использовав бензин в смеси с подходящими соединениями, содержащими кислород при особых условиях его сжигания. В качестве строительных материалов были применены сталь и легкие металлы. 

Эта первая ракета с жидким горючим взлетела настолько быстро, что не удалось ни проследить за ее полетом, ни найти ее после ее падения. Поэтому через два дня Зандер повторил свой опыт, привязав к ракете веревку длиною в 4 000 м и толщиною в 3 мм. Разумеется, при этом были приняты все меры предосторожности, хорошо ему известные по пуску спасательных ракет. Несмотря на этот тяжелый дополнительный груз, ракета вновь взвилась вверх подобно снаряду, подняв 2000 м веревки, после чего веревка внизу оборвалась, и эта вторая ракета, как и первая, навсегда исчезла вместе с куском веревки длиною в 2 000 м. 

После успехов, достигнутых им в 1929 г. в области конструирования пороховых ракет и ракет с жидким горючим, инженер Зандер с большим рвением обратился к конструированию ракетного мотора для пассажирских самолетов. Уже в мае 1929 г. ему удалось поддерживать силу тяги около 200 кг дольше четверти часа. В июле того же года, работая у Опеля в Рюссельсхейме, ои достиг поддержания силы тяги в 300 кг более чем в течение получаса. При этом Зандер главное свое внимание, наряду с достижением надежности действия ракетного мотора, обратил на дешевизну горючего. Путем использования одного из отходов химической промышленности в качестве вещества, содержащего кислород, ему удалось снизить цену килограмма горючей смеси до 20 пфеннигов. При таком положении вещей возможно в недалеком будущем ожидать осуществления экономически выгодного ракетного полета на расстояниях в несколько сот километров. Для этого необходимо лишь устранить некоторые недостатки зандеровского ракетного мотора. 

В конце 1929 г. профессор Оберт пытался осуществить первый старт своей ракеты, питаемой жидким горючим. Назначенный им на 6, но затем отложенный на 10, а потом на 19 октября старт его ракеты, в которой в качестве горючего предполагалось использовать угольные стержни и жидкий кислород, не был им осуществлен. Вследствие этого приходится признать, что за последнее время Оберт отстал от Зандера, так как то, что пытается сейчас осуществить Оберт, Зандер пытался осуществить уже давно, затем отбросил и наконец заменил лучшим способом. Неудачу пришлось пережить и американскому профессору Р. Годдарду при попытке произвести старт ракеты длиною в 7 м, обладавшей сигарообразной формой. Пуск этой ракеты был осуществлен 18 июля 1929 г. в Ворчестере (США) из специально выстроенной для этой цели стартовой башни. Ракета взорвалась, едва достигнув высоты в 300 м, с таким грохотом; что в окружающей местности на довольно большом протяжении возникшей воздушной волной были выдавлены все стекла в окнах. В области конструирования ракет с жидким горючим в настоящее время ведется интенсивная работа всюду, где вообще ведется работа по конструированию ракетных моторов, так как все борцы за осуществление этого проекта единодушно сходятся на том, что лишь ракете, питаемой жидким горючим, принадлежит будущее.

Глава 2. Ракетная езда 
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1. Ракетные автомобили и дрезины 

То, что еще недавно весь мир считал неосуществимой фантазией сумасбродных утопистов, а именно езда человека на экипаже, движимом по земной поверхности тягой ракет, за последние годы сделалось действительностью. 

К середине февраля 1928 г. производившиеся автором совместно с Зандером в Везермюнде систематические опыты по изготовлению мощных ракет калибром от 5 до 9 см. успешно продвинулись. Это дало основание сообщить Фрицу Опелю о наличии необходимых со стороны пиротехники предпосылок к организации первого в мире опыта поездки на ракетном автомобиле. Однако до осуществления этого опыта пришлось прождать три недели. По разным причинам приезд всех главных участников этого опыта в Рюссельсхейм на Майне на завод фирмы «Опель» мог состояться только 11 марта. 

Задуманной автором попытке провести лично первый в мире пробег на ракетном автомобиле еще до этого не суждено было осуществиться в силу того, что в то время автор не располагал собственным автомобилем. Убедить же Зандера предоставить для этой цели принадлежавший ему автомобиль «Опель» мощностью в 4 л.с. ему не удалось. 

12 марта после приезда в Рюссельсхейм выяснилось, что специальный автомобиль, предназначенный для этого дела, еще не был готов. Обыкновенных же автомобилей «Опель» мощностью в 4 л. с. имелось под руками, разумеется, достаточное количество. Поэтому один из них был снабжен простой деревянной насадкой, предназначенной для укрепления на ней ракет и выведен на автомобильное поле. К 3 час. дня диковинная машина была готова к старту. 

В последнюю минуту между участниками опыта возник спор по поводу того, кому ехать первому. В конце концов эта почетная задача была возложена на бывшего автомобильного гонщика Курта Фолькхарта. 

В качестве меры предосторожности для первой пробной поездки была использована только одна 50-миллиметровая ракета с конической пустотой силой тяги в 80 кг. и одна, рассчитанная на медленное горение 90-миллиметровая ракета со сплошной набивкой силой тяги в 18 кг. Так как никакого зажигательного приспособления еще не имелось, то зажигание ракет было произведено с помощью общеупотребительного в пиротехнике зажигательного шнура, после того как Курт Фолькхарт занял свое место у руля. 

С большим нетерпением были пережиты секунды горения зажигательного шнура. Фолькхарт сидел за рулем, нагнувшись над ним и готовясь быть как бы выстреленным из пушки; он намеревался применить все свое искусство опытного гонщика для обуздания автомобиля. Все остальные присутствующие воспользовались прикрытием на случай возможного взрыва ракет и взволнованно ждали предстоящих событий. Только Зандер и автор были поглощены совершенно иными заботами. Мы спрашивали себя, смогут ли вообще две используемые ракеты с общей силой тяги всего лишь в 100 кг. сдвинуть с места слишком тяжелый для них автомобиль, весящий вместе с седоком свыше 600 кг. Так как предварительных опытов троганья автомобиля с места произведено не было, инерция автомобиля и сопротивление его движению не поддавались даже приблизительной оценке. 

Наконец огонь добрался до ракет, откуда в тот же миг с громким шипением вырвались мощные клубы дыма, сквозь которые едва удавалось разглядеть оба языка пламени. Автомобиль, мягко тронувшись с места, действительно пришел в движение. Однако он едва успел развить скорость беглого шага (примерно 5—6 км/час), как ракета с конической пустотой догорела; продолжала шипеть одна только ракета со сплошной набивкой, дальнейшее горение которой оказалось достаточным только для того, чтобы еще в течение полуминуты толкать вперед автомобиль со скоростью парового катка. Весь пробег продлился всего около 35 сек., в течение которых автомобиль проехал примерно 150 м. Это была первая в мире поездка с помощью ракет. 

Фриц Опель, бывший от этого результата далеко не в восторге, должен был сдержаться, чтобы не рассмеяться. Зандеру и автору пришлось на первых порах терпеть его насмешки, так как он был искренне убежден в непригодности ракет. Поэтому мы решили пожертвовать 50-миллиметровой ракетой и пустить ее в воздух обычным способом. Когда она с быстротой, напоминающей скорость полета артиллерийского снаряда, в течение 2 сек. достигла высоты примерно в 400 м, несмотря на то, что она не была снабжена ни наконечником, ни правильно соразмеренным деревянным стержнем, - доверие присутствующих к ракете как двигателю вновь значительно возросло. Кроме того произведенный за это время автором подсчет показал, что и при первой попытке автомобильного старта ракеты выполнили свое назначение, если принять во внимание соотношение силы ракет и веса автомобиля. 

Примерно через час после первого старта автомобиль был готов ко второму опыту. На этот раз была использована одна 50-миллиметровая ракета с конической пустотой силой тяги в 80 кг и такой же конструкции 90-миллиметровая ракета силой тяги в 220 кг. Фолькхарт снова сел за руль и зажигательный шнур был подожжен. Но для того чтобы сберечь часть работы ракет, автомобиль предварительно был приведен в движение мотором со скоростью в 30 км/час. Через 18 сек. после зажигания шнура Фолькхарт выключил мотор и пустил автомобиль свободным ходом. И точно по расчету, спустя 20 секунд после зажигания шнура огонь добрался до ракет. На этот раз автомобиль сделал быстрый рывок вперед со значительным ускорением, подобно стреле, выпущенной из лука. В течение 1,5 сек. скорость его движения возросла с 30 до 75 км/час, так что ускорение достигло половинного размера ускорения силы тяжести. Затем большая ракета продолжала гореть еще в течение 1,5 сек., после чего Фолькхарт пустил автомобиль свободным ходом вплоть до его остановки. Уже во время этой пробной поездки он в весьма заметной степени ощутил прижатие, обусловливаемое ускорением, и нашел, что сила тяги ракетного автомобиля оказалась по меньшей мере равной силе тяги наиболее мощных гоночных машин. «Еще 10 сек. такого разгона - и я побил бы мировой рекорд скорости» - таково было его мнение, которое он высказал, слезая с автомобиля. Последующий расчет подтвердил правильность этого мнения. Этой знаменательной поездкой возможность ракетного движения экипажей с людьми была бесспорно доказана. 

11 апреля специальный автомобиль, законченный тем временем постройкой и впоследствии получивший название «Опель Рак 1» (рис. 44), был готов к старту. С виду еще очень похожий на гоночный автомобиль, он был снабжен насадкой, предназначенной для укрепления в ней 12 штук 90-миллиметровых ракет. На этот раз было устроено зажигательное приспособление с электрическими контактами на изолирующем диске; по ним скользила замыкающая стрелка, движимая часовым механизмом. Благодаря такому устройству ракеты могли зажигаться через равные промежутки времени в той последовательности. в которой они были соединены с контактами. А сам часовой механизм мог быть пущен в ход или остановлен седоком ножной педалью по его желанию. И снова перед самым стартом возникли серьезные несогласия по вопросу о праве на поездку, которое отстаивалось автором. Однако и на этот раз его переспорили и управление автомобилем было опять поручено Фолькхарту. 
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Рис.44 Схема ракетного автомобиля «Опель-Рак 1»
В этот день, как и в первый раз, опыты производились втайне на автомобильном поле фирмы «Опель» близ Рюссельсхейма, куда ни публика, ни представители прессы допущены не были. Кроме некоторых служащих фирмы «Опель» автором были приглашены только Отто Вилли Гейль* и инженер Гейнц Бек в качестве спортивных судей. 

* Автор переведенного на русский язык научно-фантастического романа «Лунный перелет», изд. «Красной газеты», М. 1930. (Прим. ред.) 

При новом опыте старта, произведенном в этот день, заряд состоял из 6 ракет калибром в 90 мм; из них 4 являлись ракетами с конической пустотой с силой тяги примерно в 220 кг и две - ракетами со сплошной набивкой с силой тяги в 18 кг каждая. Последовательность зажигания была предусмотрена следующая: сначала должны были одна за другой сгореть обе пары ракет с конической пустотой, а после них пара ракет со сплошной набивкой. Интервал между последовательными зажиганиями был установлен в 3 секунды. При производстве этого опыта автомобиль после сгорания двух первых пар ракет в течение 6 сек. приобрел скорость в 70 км/час, которую он и сохранил почти неизменной вплоть до конца горения ракет со сплошной набивкой калибра. Движимый ракетами автомобиль проделал путь длиною около 600 м. При этом впоследствии обнаружилось, что одна из первых четырех ракет не воспламенилась и осталась неиспользованной. 

При следующем старте был взят заряд из восьми ракет, зажигаемых аналогичным способом. Зажигаемые сначала две, а затем три ракеты с конической пустотой должны были сообщить автомобилю сильный разгон, а три ракеты со сплошной набивкой должны были поддержать достигнутую наивысшую скорость. Этот пробег также удался, и ракетный автомобиль достиг скорости по меньшей мере в 80 км/час. Однако непосредственно перед зажиганием третьей группы ракет произошел взрыв. При этом придуманное автором совместно с Зандером предохранительное устройство настолько удачно сослужило свою службу, что ни водителю Фолькхарту, ни самому автомобилю не было причинено ни малейшего вреда. Автомобиль, брошенный рывком вперед, непосредственно после этого продолжал равномерно двигаться под действием ракет со сплошной набивкой и проехал таким образом больше половины овального автомобильного поля. Одна из ракет с конической пустотой опять не зажглась. Длина пройденного автомобилем пути почти достигла 1 км. После достижения столь успешного результата было решено на следующий день предпринять третью серию опытов, пригласив на них представителей мировой прессы. 

Вследствие того, что использованный 11 и 12 апреля специальный автомобиль при весе около 600 кг (включая вес водителя и ракет) обладал вдвое лучшей обтекаемостью по сравнению с обычным автомобилем «Опель» мощностью в 4 л.с., достигнутые скорости очень хорошо соответствовали силе использованных ракет. Если при самой первой попытке 12 марта двигательная сила ракет составляла всего лишь 1/6 веса автомобиля, а при втором опыте 1/2, то 11 апреля были использованы двигательные силы, равные 2/3 веса автомобиля. Несмотря на это, водитель Фолькхарт отнюдь не нашел испытанное им в этот день ускорение неприятным. 

Уже с утра 12 апреля в Рюссельсхейме в тайной опытной лаборатории - мастерской и на автомобильном поле фирмы «Опель» закипела работа по подготовке первого официального старта первого в мире ракетного автомобиля. Но по общему счету всех уже произведенных опытов готовился уже пятый пробег, который должен был показать общественности, что проблема ракетного движения была в основном успешно разрешена автором в сотрудничестве с Зандером. 

На этот раз был использован полный заряд. 12 ракет - все с конической пустотой - должны были, будучи зажигаемы попарно, сообщить автомобилю скорость в 120 км/час и - таково по крайней мере было желание Фрица Опеля - заставить его описать полный круг по автомобильному полю; длина его окружности составляла около 1500 м. В действительности все произошло несколько иначе, потому что, как это было обнаружено впоследствии, некоторые зажигательные провода раньше времени расплавились, вследствие чего сгорело только 7 ракет, тогда как остальные 5 ракет не загорелись. Несмотря на это, старт произвел весьма внушительное впечатление. В ту же секунду, в которую был подан сигнал старта, автомобиль сорвался с места с дух захватывающим ускорением. Самое большее через 8 сек., после второго зажигания он пронесся мимо трибун со скоростью, превышавшей 100 км/час, направляясь к расположенной далее кривой. Здесь вырвавшиеся из автомобиля языки пламени исчезли и после этого появились вновь только тогда, когда впереди оказался второй прямой прогон автомобильного поля. В момент прохождения кривой Фолькхарт «выключил газ» (если только в данном случае можно так выразиться) и произвел зажигание только тогда, когда кривая уже осталась позади. Четвертое зажигание было произведено тогда, когда автомобиль проехал уже 3/4 круга автомобильного поля. Это зажигание оказалось слабым, вследствие того что загорелась только седьмая ракета, в то время как восьмая работать отказалась. После этого Фолькхарт пустил автомобиль свободным ходом и доехал до места старта. Таким образом, включая часть пути, проделанную автомобилем по инерции, удалось проехать полный круг. 

Охваченные изумлением зрители оставались на своих местах до тех пор, пока автор совместно с Зандером, идя навстречу выраженному многими пожеланию, не решили осуществить пуск в воздух одной из оставшихся 9-сантиметровых ракет. Так как это первоначально предусмотрено не было, то пришлось из имевшихся под руками обрезков брусьев сколотить 4-метровый брус поперечным сечением 6х6 см; к этому брусу ракета была прикреплена обручным железом. Шесть человек потребовалось для того, чтобы установить это чудовище почти вертикально в широкой водопроводной трубе. Кое-кто усомнился в том, чтобы сила ракеты оказалась достаточной для подъема тяжелого бруса. Но когда огонь по зажигательному шнуру добрался до канала ракеты и она, развив устрашающую силу, с огромным ускорением взвилась ввысь, превратившись вскоре для невооруженного глаза в тонкую черную черточку, - то и все сомневавшиеся почтительно склонились перед гигантской силой ракеты как двигателя. Лишь спустя довольно значительное время воющий звук дал знать о падении остатков ракеты, которое произошло в намеченном направлении. Но в оценке расстояния все мы обманулись. Дальность полета превысила 1 500 м, высота подъема по меньшей мере столько же, а может быть и свыше 2 000 м; скорость подъема превысила 100 км/час. На этом знаменательные события этого дня, которому впоследствии суждено будет приобрести историческое значение, и закончились. После этого Фриц Опель решил прекратить опыты с ракетными автомобилями на малопригодном для этой цели поле своей фирмы в Рюссельсхейме и произвести следующий старт ракетного автомобиля на большом автомобильном поле «Авус» в Берлине. Для этой цели должен был быть построен новый ракетный автомобиль с более низкой посадкой, рассчитанный на заряд из 24 ракет. Для этого, конечно, требовался достаточно продолжительный промежуток времени. 

Тем неожиданнее оказалось появившееся в начале второй половины мая сообщение о том, что 23 мая в 10 ч. утра Фриц Опель лично совершит пробег на ракетном автомобиле на автомобильном поле «Авус» в Берлине. За два дня до этого, 21 мая, он предпринял пробную поездку на новом автомобиле, получившем название «Опель Рак 2». Во время этой поездки имели место небольшой взрыв и дефекты в зажигании. 

Несмотря на это, Фриц Опель, не проявляя никаких признаков волнения, 23 мая занял место у руля ракетного автомобиля перед 2000 приглашенных зрителей, представителей печати, фотографов и кинооператоров, чтобы доказать миру, что пpoгpeсc ракетного движения никем не может быть задержан. Вид этого автомобиля сбоку и сзади схематически изображен на рис. 45. Автомобиль был снабжен агрегатом в 24 ракеты с конической пустотой калибром в 95 мм и силой тяги около 250 кг каждая. Общее количество содержавшегося в них пороха составляло 120 кг; этого количества было достаточно для того, чтобы взорвать трехэтажный дом. Вес автомобиля, включая и вес водителя и ракет, превышал 800 кг. О последовательности произведенного зажигания затруднительно сообщить точные данные. Как это видно на одном из сделанных моментальных снимков, Опель тронулся со старта, приведя в действие одну только ракету, после чего он почти сразу же зажег еще несколько ракет. В общем он в 8 - 10 приемов произвел зажигание всех ракет. Во всяком случае к концу поездки все 24 ракеты оказались сгоревшими, ни одна из них не взорвалась и ни разу не произошло заминки с зажиганием - истинное счастье, так как в противном случае среди зрителей, с непонятной беспечностью со всех сторон столпившихся вокруг поля, непременно оказались бы раненые. 
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Рис.45 Схема ракетного автомобиля «Опель-Рак 2»
То, что этот пробег удался, следует приписать как ловкости водителя, так и тому обстоятельству, что ему неслыханно повезло. Когда из ракет, зажженных несколькими сериями, в конце поездки вырвались языки пламени, автомобиль стало опаснейшим образом заносить и кроме того, вследствие неправильной установки боковых плоскостей - крыльев, передние колеса оторвались от земли. 

Фриц Опель так описывает сам свою поездку (в № 141 «Берлинской газеты» от 24 мая 1928 г.): 

«Я наступаю на педаль зажигания. Позади меня раздается вой и я испытываю бросок вперед. Я воспринимаю его с чувством облегчения. Я наступаю на педаль еще раз, еще раз и - как бы охваченный злобой - в четвертый раз. По сторонам все исчезает. Я вижу только широкую ленту дороги перед собой. Я быстро раз за разом наступаю на педаль еще 4 раза и еду уже на восьми ракетах сразу. Испытываемое ускорение опьяняет. Я больше не рассуждаю, действительность исчезает и я действую целиком подсознательно. Позади меня свирепствует неудержимая сила. 

Ворота автомобильного поля быстро приближаются, я пускаю автомобиль свободным ходом и круто сворачиваю на обратную прямую. Не желая слишком сильно ослаблять разгона, я, еще находясь на кривой, «даю газ» и, вновь увидав перед собой прямую ленту дороги, произвожу дальнейшие зажигания, наступая на педаль. Скорость должна быть очень большой. Я замечаю, что руль поднялся выше, чем следует. Я едва могу удерживать автомобиль. 

Передо мной дорога становится все уже и уже, я вижу судейский домик у финиша, справа у края стоят автомобили. Чувствую, что передняя часть моего автомобиля плывет по воздуху. Боковые плоскости крыльев повернуты неправильно и не обеспечивают достаточно сильного прижатия к земле, но я не могу отпустить руля хотя бы одной рукой. 

Меня сносит направо на один из стоящих автомобилей, я «рулю» в противоположную сторону, проскакиваю влево, но мой автомобиль ужасающим образом заносит. Суждено ли мне погибнуть? 

Мне удается вновь овладеть управлением автомобиля. Я спешу произвести новое зажигание. 

Я замыкаю контакты и хочу еще раз «дать газ», во никакого усиления рева ракет и никакого ускорения не происходит. Все 24 ракеты израсходованы. Меня это нисколько не радует». 

Во время этого пробега длина пути, проделанного с помощью ракет, составила добрых 2 км, наивысшая достигнутая скорость была равна от 210 до 230 км/час, а средняя скорость при движении по прямой оказалась равной 180 км/час. 

Прекращение совместной работы автора с Опелем и Зандером уже сделалось фактом, когда они, самостоятелъно продолжая осуществление проекта автора, объявили о предстоящем 23 июня 1928 г. первом пуске ракетной железнодорожной автомотриссы или автодрезины без пассажира на участке железнодорожного пути Ганновер-Целле близ Клейнбуртведеля. Схематически изображенная на рис. 46 эта дрезина получила название «Опель Рак 3». Первый опыт старта оказался удачным постольку, поскольку движимая 10 ракетами дрезина весом около 400 кг сдвинулась с места и развила наивысшую скорость в 281 км/час; при этом ракеты зажигались попарно, причем каждая пара сообщала дрезине толчок с силой 550 кг. По кривой пробега, определенной с помощью лебнеровских измерительных приборов, были вычислены нижеследующие скорости: 

	Расстояние от старта
	50
	150
	250
	500
	750
	1000
	1230
	м

	Скорость
	17,2
	40,0
	52,9
	71,0
	68,5
	53,7
	43,7
	м/сек.
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Рис.46 Схема ракетной дрезины «Опель-Рак 3»
Но вполне удавшейся эту поездку считать не приходится потому, что во время нее некоторые ракеты по дороге вывалились, а ракеты, предназначенные для торможения, зажглись в ненадлежащий момент и, вылетев, поднялись вверх. Несмотря на это, дрезина прокатилась по рельсам еще около 2 км. Весь путь, проделанный дрезиной, составил около 4 км. 

Вторая попытка старта оказалась совершенно неудачной. Едва дрезина пришла в движение, как она сошла с рельс и была разрушена, причем ракеты с огромной силой разлетелись в разные стороны и некоторые из них взорвались. На этот раз предполагалось, используя заряд в 80 ракет, побить мировой рекорд, достигнув скорости в 400 км/час, при этом должно было зажигаться одновременно по 8 ракет с общей силой тяги в 2 000 кг. Для торможения дрезина была снабжена автоматическим тормозом и агрегатом тормозящих ракет, которые предполагалось зажечь на расстоянии 3 000 м от старта. Обе эти опытные поездки были произведены в присутствии нескольких тысяч человек, расположившихся сверху на краю выемки железнодорожного пути. Однако ближе 1 000 м от места старта стоять не разрешалось. Благодаря принятию этой меры предосторожности во время второй неудачной поездки обошлось без раненых. Вторая дрезина, имевшаяся наготове и снабженная массивными резиновыми шинами, не была использована и дальнейших опытов в этот день произведено не было. 

Следующий опыт Опеля с ракетными дрезинами имел целью побитие мирового рекорда. Он был произведен 4 августа 1928 г. на прежнем участке железнодорожного пути с совершенно аналогичным устройством, но с вдвое более тяжелой дрезиной. И эта дрезина (получившая название «Опель Рак 4») взорвалась, едва придя в движение, и была совершенно исковеркана. Произошло это по совершенно другой причине, чем при неудачной поездке дрезины «Опелъ Рак 3», произведенной 23 июня. На этот раз в результате взрыва одной из первых двух зажженных ракет в зажигательном устройстве произошло короткое замыкание, воспламенившее сразу все остальные ракеты. 

После взрыва дрезины «Опель Рак 4» Фриц Опель сделал сообщение о том, что опыты с экипажами, движимыми пороховыми ракетами, продолжены не будут. Поэтому их можно считать законченными и сделать следующие выводы: 

Характерной особенностью всех пяти до сего времени построенных Опелем ракетных автомобилей и дрезин является помещение ракет в ящике, опирающемся на заднюю ось таким образом, что отверстия всех их приходились вровень с задним вертикальным обрезом автомобиля или дрезины. У дрезины «Опель Рак 3» тормозящие ракеты, напротив, были помещены над передней осью отверстиями вперед и слегка вверх. Другой характерной особенностью всех ракетных экипажей Опеля является снабжение их боковыми поверхностями - крыльями с отрицательным углом атаки, которые по мере возрастания скорости должны были все плотнее прижимать экипаж к земле. В основном же Фриц Опель неизменно придерживался того взгляда, что прижимание экипажа к земле должно достигаться благодаря его весу, в то время как аэродинамической форме экипажа он всегда приписывал лишь второстепенное значение; доказательством этого является удвоение веса «Рак 4» по сравнению с весом «Рак 3». 

Рассматривая относительное расположение точки приложения силы и центра тяжести, мы убеждаемся в том, что все ракетные автомобили и дрезины Опеля толкались, но не тянулись ракетами. «Рак 1» и «Рак 2» к тому же в точности обладали внешними очертаниями гоночных автомобилей с длинной передней частью, в данном случае заключавшей в себе лишь зажигательное приспособление. Подобно тому как 50 лет назад первые автомобили по своей форме представляли точную копию фаэтонов, из которых были выпряжены лошади и отнято дышло, ракетные автомобили Опеля представляли собой автомобили, из которых был вынут мотор, а сзади навинчен ящик с ракетами. Такой способ конструктивной разработки проблемы ракетной езды не соответствовал научным воззрениям автора. 

После окончания своей работы у фирмы Опель и заключения соглашения с фирмой Эйсфельд (пороховой и пиротехнический завод), автор 7 июля начал новую серию собственных систематических опытов по изготовлению ракет большой силы и по конструированию ракетной дрезины. В основу этих опытов им было положено стремление придать вновь создаваемому экипажу форму, соответствующую особенностям ракетного движения. В соответствии с этим автор, в противоположность Опелю, придерживался следующих принципов: 

1) ракетный экипаж должен уподобляться палке фейерверочной ракеты, которую ракета должна тянуть, но не толкать; 

2) масса экипажа должна быть минимальной как абсолютно, что важно для уменьшения его инерции, так и относительно массы заряда, что необходимо для того, чтобы отношение M0/M1 определяющее коэффициент полезного действия ракетного двигателя, было максимально; 

3) прижимание экипажа к земле должно достигаться не благодаря его весу, а в результате соответствующего расположения самих ракет и придания экипажу надлежащей аэродинамической формы; 

4) ракетный агрегат должен состоять из многих сравнительно небольших, но сильных ракет с тем, чтобы взрыв одной из них ни в коем случае не мог представить серьезный опасности. Агрегат должен быть расчленен на отдельные составляющие его единицы таким образом, чтобы возможность передачи взрыва соседним единицам была исключена. 

Для систематического проведения в жизнь этих принципов, после предварительного опробования намеченных для использования ракет калибра в 35 мм и длиной в 35 см, - 9 июля 1928 г. была начата постройка первой весьма простой опытной дрезины (рис. 47). Она состояла из продольной доски в 2 500 х 250 х 22 мм, к которой были привинчены на шарнирах поперечные доски, несущие оси. Эти последние, отстоявшие одна от другой на расстоянии 1 800 мм, были прикреплены к поперечным доскам с помощью скоб из обручного железа. Для получения пружинящего сочленения поперечные доски со своих свободных концов были по четыре раза обмотаны поперек слабо надутыми велосипедными камерами; это приспособление настолько блестяще оправдалось, что оно продолжало использоваться и в дальнейшем. Оси были изготовлены из тонких стальных трубок, в концы которых были вставлены массивные стержни, вокруг последних на простых подшипниках вращались колеса диаметром в 275 мм. На этой станине над передней осью была приделана надстройка из листового железа, в которую могло быть вставлено 8 ракет. Каждая из них вместе с гильзой и соплом весила 1 200 г, будучи начинена 400 г пороха и обладая силой тяги порядка 22 кг. 
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Рис.47 Схема опытной ракетной дрезины автора (№1)
11 июля эта первая опытная дрезина была готова к старту на единственно доступном на первых порах фабричном подъездном пути длиной всего лишь в 200 м, поднимавшемся с уклоном в 5°. Дрезина уже при первом опыте, движимая лишь двумя ракетами, достигла скорости в 45 км/час, а во второй раз с четырьмя ракетами - скорости в 80 км/час, это хорошо согласовалось с вычислениями, так как сила, равная в первом случае удвоенному весу дрезины, действовала в первом случае 1,5, во втором 3 сек. 

В последующие дни опыты продолжались, причем расположение ракет ежедневно изменялось. Продольная доска, начиная от первоначальной надстройки для ракет на остающуюся длину в 1 500 мм, была сужена до 200 мм и справа и слева снабжена железными кольцами для укрепления в них еще 12 ракет с наклоном отверстиями вверх на 1/6, как это показало на рис. 48. Толкающее усилие этих вновь установленных ракет передавалось на привинченные к продольной доске снизу поперечные перекладины. Первоначальная надстройка для 8 ракет была сохранена, но верхние 4 гнезда более не использовались. 
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Рис.48 Схема опытной ракетной дрезины автора (№2)
Так как фабричная подъездная ветка для новых опытов была уже недостаточной, то для опытов был избран участок железной дороги длиной около 500 м в 12 км от Зильберхютте. 

Уже 14 июля явилась возможность провести на этом участке первую серию опытов. Заряженная 6 ракетами, весившая 22 кг дрезина развила на метровой железнодорожной колее скорость около 100 км/час. До этого времени все опыты производились в строгой тайне. 

И наконец 17 июля был предпринят следующий пробег дрезины слегка измененной конструкции в присутствии немногочисленных гостей. Во время первой поездки с 4 ракетами естественно была достигнута лишь умеренная скорость. Но при второй поездке, во время которой сначала было зажжено 2, а затем 4 ракеты одновременно, ускорение после второго зажигания превысило вес дрезины вчетверо и рвануло ее вперед со скоростью, превышающей 100 км/час. Ракеты свое назначение выполнили, но небольшие деревянные колеса оказались несоответствующими возросшему числу оборотов. В результате поломки спиц одного из колес дрезина сорвалась с рельс и была разбита. 

Учтя результаты этих опытов, в течение 6 дней была построена совершенно новая дрезина следующих размеров: длина 3 м, расстояние между осями 2,4 м, диаметр колес 50 см. Передняя часть ее основной доски была скреплена болтами так же, как и передняя ось. Такая конструкция была применена для того, чтобы иметь возможность расположить параллельные осям желоба, предназначенные для упора наклоненных вниз ракет, возможно ближе к плоскости осей дрезины; эти желоба были выполнены в форме двойного U. Над передней осью была укреплена надстройка из листового железа с четверными обоймами, в которые вставлены ракеты под тем же углом к горизонтали, как и все остальные. В общем, могло быть использовано по-прежнему 16 ракет. Колеса были склеены из двойных сплошных фанерных дисков с закраиной. Оси были укреплены в простых бронзовых подшипниках. Рессорное приспособление, как и в прошлые разы, было сделано из велосипедных камер. Эта дрезина, построенная для метровой колеи железной дороги, весила без ракет 42 кг (рис. 49). Во время первой пробной поездки 23 июля с в ракетами, сжигаемыми попарно, эта дрезина дала вполне удовлетворительные результаты; сила тяги каждой из этих ракет составляла около 24 кг. 
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Рис.49 Схема опытной ракетной дрезины автора (№3)
Настало время перейти к опытам с более крупными ракетными зарядами. С этой целью для тех же колес и осей был изготовлен новый корпус дрезины из плоской 3-метровой доски шириною в 300 мм и толщиной в 25 мм. Над изогнутой в форме коленчатого вала передней осью была укреплена неоднократно упоминавшаяся надстройка для шести ракет. Остальные же ракеты, расположенные по четыре в ряд, упирались в U-образные желоба шириною в 6 см и глубиной в 12 см, усиленные поперечными перекладинами. Таким образом на расстояниях в 25 см один от другого было укреплено 20 ракет по четыре в ряд. Общий заряд ракет состоял таким образом из 26 ракет при весе пустой дрезины в 44 кг. Вес же самих ракет увеличенной мощности составлял около 1 кг каждая. 

Представители прессы и киносъемщики были приглашены на 26 июля, но еще накануне в качестве генеральной репетиции был осуществлен пробный пробег с 12 ракетами. Ракеты зажигались группами по четыре штуки с интервалами в 2 сек.; сила тяги каждой такой группы ракет составляла 120 кг. Успех этой поездки превзошел все ожидания. После третьего зажигания дрезина пронеслась по 100-метровому испытательному прогону в 2 сек., развив таким образом скорость в 180 км/час. 

На следующий день (26 июля) в 4 часа пополудни должен был быть произведен первый официальный пробег ракетной дрезины, получившей название «Эйсфельд-Валье-Рак 1» (рис. 50). В этот день условия погоды оказались значительно менее благоприятными, чем накануне, так как сильный и притом порывистый ветер дул перпендикулярно к направлению движения дрезины, как это отчетливо видно на блестяще удавшейся киносъемке, произведенной фирмой «Уфа». В общей сложности было осуществлено 3 поездки, из которых обе первых имели своей целью подготовить присутствующих гостей, фото- и кинооператоров к предстоящему третьему пробегу. Во время первой поездки было произведено только одно зажигание группы из 4 ракет, во время второй - 2 последовательных таких зажиганий. Во время третьего пробега сначала было произведено 3 зажигания по 4 ракеты, а затем четвертое зажигание 6 ракет одновременно, с промежутками в 2 сек. между последовательными зажиганиями. 
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Рис.50 Схема ракетной дрезины «Эйсфельд-Валье-Рак 1»
Во время этого пробега дрезина «Эйсфельд-Валье-Рак 1» между третьим и четвертым зажиганием, так же как и накануне, развила скорость в 180 км час, пронесясь третью сотню метров от старта всего лишь в 2 сек. А после происшедшего затем четвертого зажигания (6 ракет) зрителям, расположенным от местонахождения дрезины сбоку на расстоянии около 100 м, представилось, что последняя рывком еще раз удвоила скорость своего движения. Однако такого - признанного автором с самого же начала чрезмерным - увеличения мощности дрезина не выдержала и при скорости, дошедшей вероятно до 300 км, сошла с рельс в левую сторону и была разбита в щепки. 

После этого автором была построена новая дрезина целиком из легкого металла. Корпус ее был изготовлен из ультралюминия, а колеса с металлическими спицами и деревянным ободом снабжены шарикоподшипниками. Новая дрезина спереди была снабжена сиденьем для ее водителя, а сзади в семи U-образных желобах - десятью ракетными батареями, расположенными одна за другой. Гильзы их для увеличения жесткости всей системы были схвачены поперечными обоймами. Таким способом оказалось возможным при весе пустой дрезины в 80 кг и весе ракетного заряда в 80 кг взять полезной нагрузки тоже на 80 кг. Ширина корпуса этой построенной для нормальной (широкой) колеи дрезины составляла 45 см., а длина 5,5 м. 

15 сентября в 5 утра было произведено первое тайное ее испытание близ Бланкенбурга (Гарц). Вопреки конструктивным расчетам, согласно которым должны были быть использованы только 35-миллиметровые ракеты с картонными гильзами, фирмой Эйсфельд было поставлено требование о том, чтобы после сжигания двух пачек по 7 штук таких ракет была использована одна новая 50-миллиметровая ракета с медной гильзой, обладающая силой тяги в 120 кг. При испытании первые ракеты выгорели как следует, но большая ракета продавила свое гнездо, не рассчитанное на такую тягу, проскочила вперед, ударилась в спинку сиденья водителя и там взорвалась. К счастью вместо него на нем находилось 50 кг песочного балласта. После взрыва дрезина еще могла катиться по рельсам, но оказалась настолько сильно прогнутой, что осуществить намеченный пробег с водителем автор не решился. Вследствие этого было еще раз заряжено 4 х 7 ракет с картонными гильзами и осуществлен пробег без песочного балласта. Во время этого пробега, произведшего хорошее впечатление, дрезина приобрела скорость, на много превышавшую 100 км/час. 

Дальнейшие опыты были произведены по совместному заданию дирекции Хальберштадско-Бланкенбурской железной дороги и фирмы Эйсфельд со значительно более тяжелой дрезиной аналогичной конструкции. Несмотря на то, что новая дрезина и получила название «Эйсфельд-Валье-Рак 2», автор к проведению этих опытов уже не имел отношения. Предварительные и две первые публичные поездки, осуществленные со слабыми зарядами, не дали ничего нового. А во время поездки 3 октября, при которой был использовал полный заряд, состоящий из 36 штук 50-миллиметровых ракет с медными гильзами, после последнего зажигания все колеса отломились, так как спицы их не выдержали. После этого опыты были прекращены и автор расстался с фирмой Эйсфелъд. 

К этому времени инженер Курт Фолькхарт - водитель первых пяти поездок ракетных автомобилей фирмы Опель предпринял ряд самостоятельных опытов с целью создания гоночного ракетного автомобиля. Поместив по примеру автора сиденье водителя на переднем конце и сконструировав превосходную зажигательную машину, устранявшую возможность нежелательных зажиганий, он построил на гоночном шасси свой собственный гоночный автомобиль «Фолькхарт Рак 1» с 24 гнездами для ракет. Несмотря на то, что некоторые из осуществленных им публичных поездок с технической стороны можно было признать вполне удовлетворительными, требовательная публика была ими разочарована. 1 апреля 1929 г. им была осуществлена первая в мире поездка на ракетном автомобиле с пассажиром или, точнее говоря, с пассажиркой Вальденфельс. Затем им была предпринята поездка на ракетном велосипеде; движимый 6 ракетами Зандера велосипед прокатился только 300 м, что также разочаровало публику и прессу. Ожесточенный ироническими отзывами о своих опытах, Фолькхарт продолжил их за границей, осуществив с большим успехом 28 апреля поездку в Осло и 22 и 30 июня две позади в Копенгагене. 

Кроме Фолькхарта в 1929 г. никто не производил опытов с экипажами, движимыми пороховыми ракетами. В заключение скажем несколько слов об опытах с ракетными велосипедами, которые можно рассматривать как разновидность ракетных автомобилей. После успешных опытов движения четырехколесных экипажей помощью ракет возможность приведения в движение аналогичным способом двухколесных экипажей стала совершенно очевидной. Существенным однако является при этом тот факт, что у такого велосипеда никак не может быть достигнуто, хотя бы приблизительно, столь же выгодное отношение M0/M1, как у четырехколесного экипажа. 

По этой причине автор, у которого мысль о возможности постройки ракетного велосипеда явилась еще в январе 1928 г. после первоначального усовершенствования старой судовой спасательной ракеты Зандером, эту затею не осуществил. Опель с этим делом тоже не торопился. Поэтому пионерами в этой области явились, повидимому, те два латвийских студента, которые 14 августа 1928 г. осуществили на взморье близ Риги полукилометровый пробег на велосипеде, движимом 12 ракетами. Вторым «ракетным велосипедистом» явился отчаянно смелый американец Джордж Уайт, предпринявший свою поездку на ракетном велосипеде с боковой коляской на Нью-йоркском велодроме в октябре 1928 г. Эта коляска была заряжена 19 двухдюймовыми ракетами с картонными гильзами. Как легко было предусмотреть любому специалисту, весь заряд взорвался преждевременно и поранил несколько фоторепортеров, отважившихся на съемку старта на близком расстоянии. К сожалению, этот совершенно безрассудный опыт, выполненный без всякого научно-технического обоснования, отбил во всей Америке всякую охоту к изучению ракетного движения, подобно тому как в Европе аналогичное действие оказал взрыв ракетной дрезины «Опель Рак 3». 

По мнению автора, возможности конструирования автомобилей и дрезин, движимых пороховыми ракетами, далеко еще не были исчерпаны опытами, произведенными Опелем н Фолькхартом в 1928 и в 1929 гг. При условии применения новых почти абсолютно надежных в эксплуатации крупнокалиберных ракет Зандера несомненно могли бы быть достигнуты скорости мировых рекордов. Однако необходимо было показать, что и без применения пороха и взрывчатых веществ возможно создание вполне надежных в эксплуатации экипажей, движимых реактивными двигателями. 

Вследствие того, что конструирование ракет с жидким горючим к тому времени еще не дало успешных результатов, автор весной 1929 г. обратился поэтому к конструированию реактивной повозки, движимой струёй пара высокого давления. В такого рода повозках жидкость, превращаемая в пар, свободно вырывается наружу из сопла, в то время как продукты сгорания беспрерывно действующей топки покидают ее, не производя реактивного действия. 

Уже Ньютон усмотрел эту возможность. На схематическом чертеже, изготовленном в конце XVII в., авторство которого приписывается Ньютону, изображена повозка с установленным на ней шарообразным котлом, подогреваемым снизу открытым огнем на подобие костра; к верхней части этого котла присоединена труба для выхода пара, снабженная регулирующим краном, вследствие чего все сооружение приобретает сходство с огромной ретортой, помещенной на повозке без лошадей. Шарообразная форма, правда, оказывается наиболее выгодной в том отношении, что она дает возможность построить котел наименьшего веса (шар обладает наибольшим объемом из всех тел равновеликой ему поверхности). Но, к сожалению, конструкция топки, наоборот, требует максимальной площади нагрева, необходимой для возможно более быстрого притока тепла и интенсивного образования пара. По этой же причине современный паровоз невозможно использовать в качестве такого рода реактивной повозки, так как образуемое в нем ежесекундно количество пара, вес которого в лучшем случае составляет 2 кг при скорости истечения в 1 000 - 1 200 м/сек, произвело бы реактивное действие едва в 200—240 кг; такая сила оказалась бы недостаточной даже для того, чтобы сдвинуть с места гигант весом в 80 т. 

Более выгодным в данном отношении оказался бы так называемый бестопочный паровой котел со стенками такой толщины, чтобы он мог бы работать при начальном давлении, превышающем критическое давление воды. Питание такого котла водой необходимо было бы обеспечить из другого котла, предварительно разогретого неподвижной топкой до температуры, превышающей критическую температуру воды. Однако и здесь встречаются большие технические трудности. 

Проще оказывается использовать жидкость, точка кипения которой, критическая температура и критическое давление значительно ниже, чем у воды, а удельная теплоемкость, а следовательно, и температура, необходимая для ее испарения, также являются значительно меньшими, чем у воды. Газовая же постоянная ее должна быть возможно более высокой. Используя такую рабочую жидкость (которую правильнее было бы называть сжиженным газом, потому что она при комнатной температуре и при нормальном атмосферном давлении является газообразной), автор произвел свои первые опыты с реактивной повозкой, движимой паром высокого давления. 

Построенная согласно указаниям автора по чертежам Меллера опытная повозка длиною 5,5 м и шириною в 60 см была сконструирована в форме автомобиля с сидением водителя и органами управления, расположенными впереди. Но так как изготовление этой повозки, начиная с середины июля, непредвиденным образом затянулось почти на два месяца, автором был произведен ряд предварительных опытов. 

18 сентября такая повозка, состоявшая из котла высокого давления, простейшим образом укрепленного на 4 колесах, была испытана без пассажиров на шоссе, соединяющем Кеттвиг с Верденом. Она развила значительную скорость, но из-за отсутствия управления налетела на придорожное дерево. Для следующего опыта была использована новая импровизированная повозка, способная развить скорость, не превышающую 35 км/час. Длина ее составляла 2 м, ширина 80 см, диаметр колес - 18 см. Для того чтобы эта наибольшая допустимая скорость не могла быть превышена, повозка была стальным тросом связана с автомобилем. Во время опытов, произведенных 21 и 25 сентября на том же шоссе с 10 кг рабочей жидкости, место водителя занимала помощница автора Люция Кур, так как повозка не могла поднять водителя тяжелее 40 кг. 

Опыты удались. 

Наконец 28 сентября новая большая реактивная повозка была готова к старту. На ней было установлено 3 котла, наполненные каждый 20 кг рабочей жидкости и снабженные отдельными выпускными трубами и соплами. Три главных вентиля должны были быть одновременно отвинчены помощником. Пробный пробег этой повозки, произведенный в этот день втайне, оказался удачным. Повозка на бетонированной дороге развила скорость в 60 км/час и прокатилась около 1 200 м. Опыт этот на следующий день был с успехом повторен публично. Начальное давление в котлах не превышало 60 ат, хотя к этому времени в лабораторной обстановке было использовано давление до 120 ат. 

Следующий пробег этой повозки, получившей наименование «Валье Рак 4», состоялся 13 октября в Гельзенкирхене, причем на этот раз была использована мотоциклетная гоночная рама. Повозка была снабжена 4 котлами, специальными трубопроводами, соединенными с пятым общим котлом с соплом; общий выпускной вентиль управлялся водителем. Начальное давление при этом опыте было ниже, чем в прошлый раз, составляя около 50 ат, так как трубопроводы не могли быть предварительно надлежащим образом обжаты, но наибольшая скорость благодаря более выгодному соотношению веса рабочей жидкости к весу повозки оказалась выше, чем раньше, достигнув 70 км/час. Если эта скорость и может показаться на первый взгляд недостаточной, то математический расчет показывает, что она вполне соответствует использованному соотношению весов и давления. Дальнейшие математические расчеты доказали, что при использовании соответствующей конструкции могут быть построены реактивные повозки, движимые паром высокого давления, способные побить современный рекорд скорости движения наземных экипажей. 

Произведенные пока опыты с реактивными повозками во всяком случае способствовали рассеянию недоверия к реактивным двигателям и тем самым оказали моральную пользу. Остается надеяться, что в ближайшем будущем они разрешат и поставленную техническую задачу. Во всяком случае не следует забывать того, что эксплуатация реактивного действия струи пара высокого давления на единицу мощности оказывается примерно в 20 раз дешевле эксплуатации реактивного действия пороховых газов. 

2. Ракетные лодки 

Первый проект такого рода восходит к 1420 г.; автором его является Фонтана. Второй, более серьезно продуманный и практически осуществленный в 1886 г. проект принадлежит Бюиссону. Он попытался на реке Сене вблизи Парижа привести в движение лодку реактивным действием пороховых ракет. К сожалению, однако, изобретатель вместе с одним из своих друзей погиб 16 декабря во время первого же опыта с ракетной лодкой в результате взрыва. Остальные его друзья, устрашенные этой неудачей, не решились на дальнейшую разработку его проектов. 

Опыты пуска подводных ракет были произведены автором совместно с Зандером и Фрицем Опелем 10 апреля 1928 г. на Майне близ Рюссельсхейма. В то время имелось в виду снабдить легкую моторную лодку «Опель 3» ракетным двигателем, но впоследствии этот план был оставлен. 

С тех пор практические опыты по приведению в движение лодок ракетами, повидимому, были произведены одним лишь цюрихским студентом Отто Пробстом, удачно стартовавшим в конце марта 1909 г. на Цюрихском озере на модели сконструированной им «лодки-снаряда». Изобретатель полагает, что судно такой конструкции длиною в 400 м, снабженное 40 камерами для взрывчатого вещества емкостью каждая в 80 кг, будет способно пересечь Атлантический океан в 12 час. Размеры и конструкция органов управления должны быть для этого такими, чтобы они одновременно могли выполнить роль небольших несущих плоскостей, благодаря чему судно могло бы проноситься несколько метров над гребнями воли, не соприкасаясь беспрерывно с поверхностью воды*. 

* 23 июня 1935 г. в Измайловском парке культуры и отдыха им. Сталина в Москве было произведено первое в СССР публичное испытание модели ракетного глиссера, сконструированной реактивной группой комитета по изучению стратосферы Центрального совета Осоавиахима. Модель имела в длину 2,25 м и приводилась в движение 4 последовательно поджигавшимися ракетами, начиненными черным порохом; скорость модели достигала 40 - 50 км/час. (Прим. ред.) 

С точки зрения теории реактивного движения и ракетной техники можно усомниться в том, что реактивным лодкам предстоит большое будущее. Представляется невозможным сообщить ракетной лодке или глиссеру такую большую скорость, чтобы ракетный двигатель мог работать с достаточным коэфициентом полезного действия. 

3. Ракетные сани 

Из всех повозок, движущихся по земной поверхности, наибольшие перспективы в смысле достижения весьма больших скоростей путем использования реактивного действия открывают ракетные сани. Это объясняется тем, что при использовании ракетных саней отпадают трудности, обусловленные наличием у повозок всех остальных конструкций вращающихся частей, требующих рессорных устройств. Кроме того у ракетных саней вследствие простоты их конструкции достижимо наиболее благоприятное соотношение полного веса вместе с ракетами и веса без ракет. 

Эти соображения одновременно побудили осенью 1928 г. и автора и инженера Курта Фолькхарта выступить перед общественностью с проектами ракетных саней. 

По проекту Фолькхарта ракетные сани должны были состоять из сигарообразного корпуса, опирающегося на две неподвижных лыжи, выполненные в форме коньков, и на одну рулевую лыжу, установленную на заднем конце саней. На этом же конце должны были быть помещены три ряда по 10 больших 90-миллиметровых зандеровских ракет симметрично к продольной оси саней. Сидение водителя помещалось на передней половине саней. В конце декабря 1928 г. Фолькхарт объявил о предпринимаемом им пробном пробеге на одном из Мазурских озер, но в действительности эти сани никогда не были изготовлены. Фолькхарт обратил главное внимание на то, чтобы центр тяжести саней был расположен возможно ниже, но повидимому упустил из вида те опасности, с которыми сопряжено помещение на подобной повозке ракет на заднем ее конце. 

В противоположность этому автор в своем проекте ракетных саней основное внимание обратил на то, чтобы точку приложения силы расположить перед центром тяжести саней. В соответствии с этим на остове саней длиною в 6 м и шириною в 40 см сиденье водителя было устроено на переднем конце и сани были снабжены двумя лыжами длиною в 2,20 м. Передняя: часть саней опиралась на две неподвижных лыжи длиною в 2,20 м и шириною в 15 см, в то время как задний конец был снабжен небольшой рулевой лыжей, впоследствии замененной прочной шпорой. Ракетный агрегат состоял из четырех рядов 50-миллиметровых ракет по 12 и по 16 ракет в каждом, расположенных один над другим, причем ракеты, используемые при первом зажигании, находились в слегка наклонном положении. Все ракеты были укреплены непосредственно позади спинки сиденья водителя на весьма прочно сконструированной ступенчатой опоре. Ракеты вставлялись в отрезки металлических труб, удерживаемых на месте металлическими хомутами. 

Благодаря финансовой поддержке нескольких друзей, изготовление саней удалось закончить в срок, необходимый для того, чтобы продемонстрировать их публично на празднике зимнего спорта на Эйбзее. Зарядом служили те же самые эйсфельдовские ракеты с медными гильзами, которые до этого применялись при опытах с ракетными дрезинами; на протяжении 1,5 - 1,8 сек. они толкали сани с силою в 120 кг каждая. 

Опытные пробеги этих ракетных саней «Валье-Рак-Боб 1» дали следующие результаты. Во время первого опыта, произведенного 22 января на шлейсхеймском аэродроме близ Мюнхена, мог быть использован заряд всего лишь в 8 ракет, из которых сначала было сожжено 4, затем 3 и наконец 1 с полуторасекундными перерывами; зажигания производились бикфордовым шнуром. Несмотря на клейкий сырой снег сани легко сдвинулись с места, развили скорость, доходившую примерно до 110 км/час, и покрыли расстояние в 130 м. 

Первый публичный пробег ракетных саней был осуществлен 3 февраля 1929 г. на Эйбзее, причем водителем саней была жена автора. Был использован заряд из 6 ракет, зажигаемых попарно. Они безотказно сгорели с 2-секундными перерывами, сообщив саням скорость в 40 - 45 км/час; длина пробега составила немногим более 100 м. После этого стартовал автор с зарядом, состоявшим из 12 ракет, из которых сначала было зажжено дважды по 4, а затем дважды по 2 одновременно. Первые две батареи ракет выгорели безотказно и сообщили саням, как это показали последующие измерения, наибольшую скорость в 95 - 100 км/час по истечении 3 сек. от момента старта. К сожалению, при третьем зажигании одна из ракет взорвалась, следствием чего явился взрыв и обеих ракет четвертого зажигания. В результате сила тяги последних ракет не могла быть использована, из-за, чего, прокатившись еще 165 м, ракетные сани остановились. Ускорение, примерно в два раза превышавшее ускорение земной тяжести, воспринималось очень приятно и производило впечатление быстрого подъема на крутую гору. 

Третий опытный пробег был предпринят без пассажиров 9 февраля 1929 г. во время праздника зимнего спорта на Штарнбсргском озере. Аэродинамическая форма саней была улучшена путем снятия спинки сидения водителя. Кроме того в конструкцию саней был внесен ряд дальнейших улучшений, в связи с чем им было дано новое наименование «Валье-Рак-Боб 2». Этот пробег должен был показать, какую скорость смогут развить ракетные сани с полным зарядом без пассажира. 

На этот раз все батареи ракет выгорели безупречно благодаря тому, что для взаимной их тепловой изоляции между ними были вставлены пластины из асбестового картона. Промежутки между зажиганиями составляли по полторы секунды. Движение саней происходило таким образом, что между первым и вторым зажиганиями они проехали 20 м, между вторым и третьим - 50 м, между третьим и четвертым - 80 м и между четвертым и пятым - 90 м. 

Таким образом в последнем интервале уже была достигнута скорость в 215 км/час. А после пятого зажигания сани ровно в 2 секунды пролетели расстояние в 210 м, что соответствует средней скорости на этом участке пути в 105 м/сек, или 378 км/час. Но принимая во внимание, что на последнем участке длиною в 50 - 60 м (из этих 210 м) уже происходило замедление движения саней после израсходования всех ракет, мы вправе сделать заключение, что максимальная скорость движения ракетных саней фактически должна была быть не меньше 400 км/час. 

Вследствие того, что неуправляемые сани во время пробега стали уклоняться вправо и в конце концов со значительной скоростью врезались в берег, передняя часть их оказалась совершенно разрушенной. 

Из-за отсутствия денежных средств опыты, к сожалению, не могли быть продолжены, хотя автор был вполне убежден, что на ракетных санях сравнительно вполне легко повторить и даже побить современный мировой рекорд скорости движения по земной поверхности. Более того, результатами этих опытов автор был убежден в том, что на ракетных санях, соответственным образом сконструированных, возможно достигнуть скоростей порядка 600 - 1 000 км/час на гладкой снеговой поверхности. Такая скорость движения по земной поверхности едва ли сможет быть когда-либо достигнута на повозке какой-либо иной конструкции. 

Глава III. Ракетный полет 

1. Опыты с моделями ракетных самолетов 

2. Опыты полетов ракетных самолетов с пассажиром

Проект ракетного самолета существенно отличается от проекта бесплоскостного ракетного воздушного корабля прежде всего тем, что у него даже при сравнительно крутом подъеме необходимая сила реактивного толчка составляет лишь долю веса всего корабля; у последнего же эта сила должна в несколько раз превзойти этот вес. Благодаря этому значительно уменьшается трудность ежесекундного выбрасывания достаточной массы, вследствие чего проблема передвижения людей силою ракет сразу же переносится в область, вполне доступную при современном развитии техники. Кроме того отпадает необходимость взятия с собой парашютов и т. п. посадочных приспособлений, увеличивающих при подъеме мертвый вес, так как ракетный самолет, как и всякий другой, может совершить нормальный планирующий спуск. Уже начиная с 1924 г. автор в устной и письменной форме высказывал и защищал эти довода в пользу ракетного полета, возражая даже Оберту, не желавшему ничего слышать об этом обходном пути к сооружению ракетного корабля. Эти доводы в последние годы побудили ряд исследователей и фирм заняться практической разработкой данной проблемы.

1. Опыты с моделями ракетных самолетов 

Насколько известно автору, впервые опыты о моделями самолетов, движимых ракетами, были произведены совместно инженерами Беком и Таутенханом по инициативе автора. Опыты эти были начаты в декабре 1927 г. на северных склонах Саксонских рудных гор. Во время их использовались различные модели самолетов оригинальных конструкций Таутенхана. 

При этом употреблялись маленькие ракеты в картонных гильзах, изготовляемые фирмой «Эйсфельд», вес которых составлял едва 1/5 веса модели. Эти ракеты с конической пустотой легко могли поднимать их пятикратный собственный вес. Продолжительность горения этих ракет составляла всего лишь 2 - 3 сек., из которых только в течение 1 сек. ракета совершала полезную работу, тогда как в остальной промежуток времени происходило лишь догорание заряда ракеты. В результате первоначального сильного толчка, сообщаемого ракетой, модели каждый раз уже на протяжении первой секунды полета развивали скорость, значительно превосходящую 100 км/час и затем они после непродолжительного планирующего спуска снижались на землю на расстоянии в 200 м от места старта, в большинстве случаев в неповрежденном состоянии. Они снабжались лыжами или колесами и стартовали со слегка наклоненной вверх «дорожки», от которой они обычно отрывались уже после разбега длиною в несколько сантиметров. Наиболее пригодными оказались модели самолета типа «утки», но даже и с ними вследствие перемещения центра тяжести (из-за выгорания заряда ракеты) было нелегко достигнуть устойчивого полета. 

В глазах автора проблема ракетного полета приобрела актуальность в тот момент, когда 12 марта 1928 г. удался первый производившийся втайне пробег ракетной дрезины в Рюссельсхейме. Поэтому на следующий день после этого пробега он совместно с инженером Зандером направился к главным конструкторам и пилотам о-ва Рён-Росситтен Александру Липпишу и Фридриху Штамеру с тем, чтобы договориться с ними о постройке необходимых моделей самолетов, а впоследствии - таких самолетов, движимых ракетами, на которых могли бы совершить полеты люди. Эти переговоры непосредственно после состоявшихся в середине апреля пробегов ракетных дрезин были автором продолжены и оформлены в виде договора с фирмой «Опель» на первоочередное изготовление модели типа «аиста» с размахом крыльев в 4 м, так как согласно тогдашним воззрениям бесхвостые типы самолетов казались наиболее пригодными для первых опытов ракетного полета. В начале мая 1928 г. в результате новой договоренности фирмы «Опель» с заводом «Рааб Каценштейн» наступил новый поворот этого дела. Этот завод взялся переделать для опытов ракетного полета самолет типа «утки» в самолет типа «комара». Но в конце концов в начале июня, уже после прекращения совместной работы автора с фирмой «Опель» и «Зандер», опыты были практически осуществлены в Вассеркуппе, но не в Касселе. 

Ввиду особого значения произведенных опытов мы приводим здесь выдержку из составленного Липпишем технического отчета об этих опытах с моделями ракетных самолетов, произведенных с 9 по 11 июня 1928 г. (опубликовано в № 12 за 1928 г. специального технического журнала Z. F. М.). 

«Для исследования вопроса о влиянии действия ракет на лётные свойства был предпринят ряд опытов с моделями самолетов. Для этой цели корпус бесхвостой модели № 4 типа «аиста» был переделан таким образом, что под серединой крыльев было укреплено 2 ракеты, расположенных одна над другой. Предпринятые с этим устройством опыты со стартовой ракетой (силою тяги) в 75 кг показали, что, благодаря несовпадению точки приложения движущей силы ни с центром тяжести, ни с центром сопротивления воздуха, происходил крутой взлет модели. 

Второй опыт, произведенный с ракетой в 5 кг длительного действия, укрепленной на верхней стороне крыльев, также оказался неудачным вследствие эксцентрического действия ракетной тяги. Незначительная статическая устойчивость бесхвостых конструкций обусловливает необходимость возможно более центрального расположения ракет, в силу чего при конструировании самолета следует стремиться расположить центр сопротивления воздуха возможно ближе к направлению ракетной тяги. В соответствии с этим модель была так перестроена, что ракеты были укреплены между крыльями над самой средней их линией и притом параллельно этой последней. Для повышения статической устойчивости крылья в плане были расположены под большим углом к линии размаха и кроме того рулевые плоскости были приподняты. 

Модель с незажженной ракетой сначала была испытала во взлете при помощи резинового шнура, как обыкновенный планер, установленный для горизонтального полета. При первом старте с зажженной ракетой была использована ракета длительного действия с тягой в 5 кг. Модель при натянутом стартовом шнуре была так привязана веревками к разгонной тележке, что при воспламенении ракеты освобожденная от веревок модель выбрасывалась в воздух. После этого модель, движимая ракетой, совершила нормально пологий подъем и плавно спустилась вблизи старта. Скорость полета в этом случае также оказалась нормальной, так как имевшее место ускорение было лишь незначительно, и соответствующей силе тяги высоты подъема удалось достигнуть быстро. 

При втором опыте стартовый резиновый шнур применен не был и вместо ракеты длительного действля была использована стартовая ракета силой тяги в 175 кг. Полученные при этом ускорения при весе модели в 14 - 15 кг примерно в 12 раз превосходили ускорение земной тяжести. Немедленно после зажигания ракеты модель рванулась вперед, как снаряд, и круто поднялась на высоту в 80 - 100 м. На этой высоте после окончания горения ракеты модель перевернулась вверх ногами, а затем, скользнув на крыло, вновь приняла нормальное положение и, перейдя в планирование, плавно спустилась. 

Третий опыт с этой моделью был осуществлен также с помощью стартовой ракеты силой тяги в 175 кг. Для предотвращения крутого взлета, с одной стороны, и для достижения больших скоростей, с другой, модель была установлена на более крутое планирование. Модель взлетела, как и в прошлый раз, с весьма большой скоростью, но более полого. Во время полета эта скорость настолько увеличилась, что не рассчитанные на такую скорость крылья деформировались, и модель после окончания горения ракеты упала почти вертикально и сломалась. Во время этого опыта была достигнута скорость полета, доходившая примерно до 500 км/час. 

В итоге опыты показали применимость ракет как двигателя и тем самым возможность перехода к полетам больших моделей, намеченных научно-исследовательским институтом Рён-Росситтеновского о-ва. Было установлено, что даже и при больших ускорениях в случае правильного размещения ракет не наступает потери равновесия и что вновь выработанные конструкции пригодны для дальнейших опытов ракетных полетов». 

Независимо от этого автор совместно с А. Липпишем произвел 28 октября 1928 г. в Вассеркуппе опыты с такой же моделью типа «аиста», движимой эйсфельдовскими ракетами калибра 35 мм силой тяги в 22 кг; результаты этих опытов оказались аналогичными вышеописанным. Несмотря на это, автор счел правильным сделать из них вывод противоположного характера, а именно, что бесхвостые типы планеров вовсе уже не столь хорошо пригодны для движения посредством ракет и что, наоборот, для этой цели более подошли бы конструкции нормального типа, особенно с длинным корпусом. 

Так как ракетный мотор сможет быть полностью использован только при весьма больших скоростях, изучаемых в баллистике, вполне естественно взять в качестве прототипа конструкции будущего ракетного самолета обыкновенную фейерверочную ракету, снабдив ее для нужд маневрирования при спуске небольшими несущими плоскостями. 

В этом автор видит гораздо больше смысла, чем в том, чтобы использовать для этой цели современный самолет и пытаться навьючить на него возможно больше ракет или ракетный мотор. 

Поскольку для дальних перелетов невозможно будет обойтись неделимой машиной, было бы целесообразно использовать для этого принцип составной ракеты, составив длинный корпус самолета из ряда расположенных одна за другою камер для горючего, последовательно сбрасываемых по мере их опоражнивания, начиная от хвоста. 

После этого посадка совершалась бы лишь одной передней частью первоначального, самолета, от которого к этому времени оставался бы лишь снабженный крыльями передний сегмент, напоминающий по своему виду бесхвостный самолет типа «аиста». 

2. Опыты полетов ракетных самолетов с пассажиром 

После описанных в предыдущем разделе опытов с моделями ракетных самолетов Опель и Зандер сочли своевременным организовать первый полет ракетного самолета с пассажиром, продолжая тем самым начатые автором работы по освоению ракетного полета. Первый успешный полет на самолете, движимом ракетами, посчастливилось совершить шеф-пилоту и летчику-инструктору Рён-Росситтеновского общества Фридриху Штамеру в Вассеркуппе. 

Штамер так описывает этот опыт: 

«Первые опыты полетов самолетов, движимых ракетами, были произведены с опытным планером типа «утки», принадлежащим научно-исследовательскому институту Рён-Росситгеновского о-ва. Этот планер по своей конструкции показал себя вполне пригодным для такого рода опытов как со стороны удобства укрепления на нем ракет, так и по своим лётным качествам. Для первого опыта было взято 2 ракеты силой тяги в 12 и 15 кг, которые могли быть последовательно зажжены электрическим запальным приспособлением. Запуск производился при помощи резинового шнура, как запуск обычного планера. 

Первый старт оказался неудачным. Самолет не поднялся на воздух, и даже после того, как была зажжена ракета силой тяги в 12 кг, не оторвался от земли. После этого опыт был повторен с двумя ракетами силой тяги в 15 и в 20 кг. Самолет при помощи шнура при одновременном действии первой ракеты оторвался от земли, но не смог лететь горизонтально, вследствие чего, пролетев около 200 м, пришлось снизиться, не пустив в ход второй ракеты силой тяги в 20 кг. 

Третий опыт был произведен с двумя ракетами силой тяги в 20 кг. Самолет при помощи шнура при одновременном действии одной ракеты хорошо оторвался от земли. Пролетев прямо около 200 м при легком подъеме, я сделал поворот вправо на 45° и пролетел в этом направлении еще около 300 м. Затем я вновь сделал поворот вправо на 45°. Сейчас же после второго поворота первая ракета окончила работу и была зажжена вторая, благодаря чему явилась возможность продолжать полет. Я пролетел в том же направлении еще около 500 м, после чего сделал поворот вправо на 30° и, пролетев в этом новом направлении еще около 200 м, совершил плавную посадку в местности со слегка повышавшимся рельефом незадолго до окончания горения второй ракеты. Общая длина полета вместе с кривыми составила от 1 300 до 1 500 м, общая продолжительность его - от 60 до 80 сек. Переход тяги резинового шнура в ракетную тягу произошел почти совершенно незаметно. Тяга ракеты оставалась совершенно равномерной почти до окончания горения, после чего она уменьшилась. Горение ракеты было хорошо слышно благодаря испускаемому ею шипению. Мягкий, едва ощутимый толчок дал знать о начале работы второй ракеты. Эксцентричность тяги легко уравновешивалась рулем направлений. Полет с помощью ракет оказался исключительно приятным. Благодаря отсутствию вибраций и вращающего момента мотора создавалось впечатление полета на планере и только громкое шипение напоминало о ракетах. 

После этого опыта была предпринята попытка перелета через высокий склон с зарядом, состоявшим из двух ракет силой тяги в 20 кг каждая, причем эти ракеты, как и раньше, должны были быть последовательно зажжены электрическим запальным приспособлением. Взлет при помощи резинового шнура произошел хорошо, и при отрыве машины от земли я зажег первую ракету. Спустя 1 - 2 сек. после начала горения эта ракета с громким треском взорвалась. Из нее вырвалось 4 кг наполнявшего ее черного пороха и самолет моментально загорелся. Я медленно пошел на планирование, чтобы сбить пламя, что и удалось мне ценою потери около 20 м высоты. Совершив благополучный спуск на землю, я попытался окончательно потушить пожар. Благодаря тому, что изоляция электрических проводов сгорела, произошел контакт медных проводов, и вторая ракета зажглась и выгорела уже во время нахождения самолета на земле. По окончания ее горения пожар самолета был потушен». 

После этого спуска, произведенного Штамером на горящем самолете 11 июня 1928 г., опыты полетов ракетных самолетов в Вассеркуппе были прерваны. Об этом можно лишь сожалеть, потому что при целесообразном продолжении и осторожном, предусмотрительном научном руководстве этими опытами с помощью тогдашних зандеровских пороховых ракет, вероятно уже через несколько недель удалось бы осуществить полет ракетных самолетов со скоростями свыше 200 км/час дальностью от 15 до 20 км. Таким образом при достигнутом уровне развития ракетной техники перелет через Ламанш уже осенью 1928 г. фактически был осуществим для одного человека, подобно Фрицу Опелю располагавшему достаточными средствами для доведения начатых опытов до их успешного конца. 

Вместо этого Фриц Опель на первых порах отказался от продолжения этих опытов и после взрыва ракетной дрезины близ Ганновера объявил, что опыты полетов ракетных самолетов им будут возобновлены только после того, как будет сконструирован реактивный мотор, питаемый жидким горючим, над чем в то время работал Зандер. Тем более неожиданными явились сообщения о новых опытах, предпринятых Опелем в сентябре 1929 г. на франкфуртском аэродроме - с самолетами, движимыми пороховыми ракетами. 

Предназначенный для них самолет был построен Юлиусом Хетри частью из дерева и ткани, частью из легкого металла. По своей конструкции это был моноплан с высоко расположенной плоскостью крыльев размахом в 12 м. Находившиеся сзади органы управления были подняты настолько высоко, что вырывающиеся из ракет языки пламени не могли их задеть. Снабженное рулями глубины и направления сидение пилота помещалось в переднем слегка заостренном конце корпуса. Непосредственно к нему примыкал ракетный агрегат, состоявший из 16 90-миллиметровых зандеровских ракет со сплошной набивкой, сопла которых приходились примерно на уровне заднего края несущей плоскости. В незаряженном состоянии самолет весил 180 кг, заряд ракет весил 90 кг, и вес пилота предполагался в 80 кг; таким образом общий вес самолета в полете должен был составлять 350 кг. Пробные полеты, выполнявшиеся начиная с 10 сентября, показали, что самолет этот действительно может летать, но что планирует он плохо и что посадочная скорость его составляет не меньше 130 км/час, что не могло не вызвать некоторых опасений. 

Несмотря на это, конструктор Хетри решился произвести первый полет при помощи пороховых ракет лично. При этом произошел непредвиденный случай. Стартовая тележка, приведенная в движение тремя зандеровскими ракетами с конической пустотой, обладавшими общей силой тяги в 900 кг, преждевременно освободилась от самолета, оказавшего значительное сопротивление ускорению; предназначенные для ее торможения резиновые шнуры порвались, и в то время, как самолет тяжело поднялся на воздух, тележка сорвалась с места, как выстреленная из пушки, и, делая огромные скачки, понеслась перед самолетом, неуклюже опустившимся на землю и при этом сломавшимся. Лишь после того, каяк первоначально отсутствовавший на аэродроме инженер Зандер появился и принял на себя руководство ракетной частью, удалось справиться с этими трудностями. После этого Фриц Опель решил утром 30 сентября осуществить первый публичный полет ракетного самолета в присутствии представителей прессы и киносъемщиков. Дважды он садился на самолет для старта и дважды опыт оказывался неудачным. Тем большего одобрения заслуживает выдержка и смелость Фрица Опеля, когда он после такого действительно мало обещающего начала в третий раз занял место пилота и дал пристегнуть себя ремнями. 

Третий опыт удался. Как и следовало, тележка катапульты подбросила самолет на воздух, ракеты надлежащим образом зажглись, подняли самолет на высоту в 20 - 30 м, достигнув которой, самолет, извергая языки пламени, полетел со скоростью по меньшей мере в 150 км/час. К сожалению, недостаток места и налетевший шквал принудили Фрица Олеля к посадке после использования всего лишь 5 ракет. При этом не обошлось и без аварии: лыжа, на которую должна была совершаться посадка, вместе с дном корпуса оказалась совершенно срезанной, так что отважный пилот в буквальном смысле слова повис на одних ремнях. 

К этим опытам полетов на ракетных самолетах вплотную примыкает предпринятый тем же Фрицом Опелем опыт торможения при посадке нормального самолета ракетами, направленными соплами вперед. Согласно имеющимся сообщениям, этот опыт удался хорошо. Опытов же полетов ракетных самолетов Опель далее не продолжал, но объявил, что будущей весной им будут произведены опыты с реактивным двигателем, работающим на жидком горючем, и что он будет продолжать работу до тех пор, пока не перелетит Ламанша. 

К сожалению, в истекшем году автор не располагал денежными средствами для производства новых опытов полетов ракетных самолетов с пассажирами, после того как в Вассеркуппе в октябре были произведены вышеописанные опыты с моделями ракетных самолетов. И лишь в результате достигнутой 9 мая 1929 г. на авиационном празднике в Дуисбурге договоренности с летчиком Гоглибом Эспенлаубом наметились некоторые перспективы дальнейшей совместной работы автора и Эспенлауба. При этом автор в противоположность Эспенлаубу стоял на той точке зрения, что для использования мощного ракетного двигателя пригодным может оказаться только стрелоподобный самолет с длинным корпусом. К началу июня единство мнений по этому вопросу было достигнуто и было решено, что Эспенлауб специально для этой цели построит новый такой самолет. 

На первых порах автор произвел 9 июля на дюссельдорфском аэродроме перед эспенлаубовскими мастерскими три опыта сжигания 50-миллиметровых эйсфельдовских ракет с медной гильзой, во время которых самолет удерживался на земле в неподвижном состоянии. Целью этих опытов являлось испытание укрепления ракет на высокорасположенной несущей плоскости, выяснение опасности, представляемой извергаемым ракетой языком пламени для рулевых тяг на хвосте самолета, и выяснение вопроса о том, насколько хорошо крепления несущей плоскости способны воспринимать и переносить ракетную тягу. Во всех этих отношениях опыты оказались весьма успешными. 

После этого Эспенлауб сам, частично используя консультацию инженера Фолькхарта, продолжал опыты, проведя намеченное автором расположение ракет. 22 октября 1929 г. ему удалось совершить первый удачный полет на буксируемом самолете, движимом двумя зандеровскими ракетами калибром в 50 мм силою тяги в 200 кг каждая, с наваренными соплами из металлов редких земель. Во время этого опыта испытуемый прицепной самолет в течение 2,25 сек. был поднят на буксире другим моторным самолетом на высоту 20 м, после чего соединяющий их канат был отцеплен. Лишь после этого Эспенлауб зажег первую ракету. 

Под действием ракеты самолет совершил крутой взлет, а затем продолжал лететь в горизонтальном направлении около 300 м при одной горящей ракете. Второго зажигания не произошло. Поэтому пилот был вынужден пойти на посадку, которая после нормального планирующего спуска удалась хорошо. 

По сравнению с ракетным самолетом, построенным Хетри на средства Опеля, прицепной самолет Эспенлауба, приспособленный для ракетных полетов, обладал преимуществами меньшего веса и лучших летных качеств. Тем не менее автор не склонен рассматривать эти современные типы в качестве настоящих ракетных самолетов. Поэтому он устранился от участия в дальнейших опытах Эспенлауба и решил вновь заняться проблемой полета ракетного самолета лишь тогда, когда сможет быть построен специальный самолет по его собственным заданиям, как это и было договорено еще в мае 1929 т. с Эспенлаубом *. 

* В СССР полеты на ракетном планере были осуществлены инженером - летчиком С. П. Королевым. (Прим. ред.) 

Высказывавшаяся автором еще до этого мысль о том, что путем использования реактивного действия ракет может быть облегчен старт тяжело нагруженного самолета обычного типа, была практически осуществлена заводом Юнкерса в Дессау. Согласно имеющимся сообщениям, для опытов в этом направлении был использован самолет «Бремен тип Юнкерс W 33». Опыты производились на реке Эльбе вблизи Дессау. Употреблялись эйсфельдовские ракеты в медных гильзах, калибр которых в сообщениях не указывается. Равным образом сохраняются в секрете и более подробные сведения об использованном ракетном приспособлении. При первом опыте, состоявшемся 25 июля 1929 г., две ракеты взорвались. Лишь 8 августа старт удалось совершить известному летчику на больших высотах инженеру Шинцингеру с 6 ракетами, зажигаемыми попарно быстро одна пара вслед за другой. 

Опыт произвел настолько благоприятное впечатление, что в результате его явилось убеждение о возможности подъема с поверхности воды на воздух груза в 5 000 кг, чего другим путем нельзя осуществить. 

О тех пор завод Юнкерса постарался вести дальнейшие работы в этом направлении в еще большей тайне, благодаря чему о результатах их почти ничего неизвестно. Однако может считаться несомненным, что там ведется работа не только по усовершенствованию старта с помощью вспомогательных ракет, но и по конструированию больших ракетных самолетов для будущих сверхскорых и сверхдальних перелетов. Для поставленных целей, т.е. для осуществления полетов на высоте 12 000 - 15 000 м со скоростями в 300 - 600 км/час, непосредственное использование струи газов, извергаемой ракетой с большой скоростью, но обладающей небольшой массой, дало бы недостаточный коэфициент полезного действия. Поэтому, вероятно, не является ошибкой предположение о том, что на заводах Юнкерса ведется работа в направлении использования внешнего воздуха как носителя кислорода и преобразования извергаемой ракетой струи газов небольшой массы в струю воздуха большой массы, движущуюся со скоростью, близкой к скорости самолета. 

Все это в момент написания заключительных строк этой главы позволяет высказать надежду, что практическая разработка проблемы реактивного движения в приложении к полету вскоре приведет к результатам, которые отодвинут далеко в тень все результаты, достигнутые с современными самолетами. Если отдельным изобретателям и суждено будет порой испытывать неудачи и разочарования, то взятой в целом проблеме ракетного летания суждены одни только успехи. 

Осуществление великой мечты заатмосферных перелетов в наше время является лишь вопросом финансовых и организационных возможностей! 

Глава IV. Проекты ракетных кораблей для полетов в мировое пространство 

1. Проект воздухоплавательного прибора Н.И. Кибальчича (1881 г) 

2. Корабль вселенной Германа Гансвиндта (начиная с 1881 г) 

3. Проект космических ракет К.Э.Циолковского (начиная с 1895 г.) 

4. Проекты ракет Франца Гефта 

5. Проекты космических ракет Германа Оберта (начиная с 1897 г) 

6. Проект электронно-ракетного корабля Ф.А.Улинского (начиная с 1913 г) 

7. Исследования В.Гомана (начиная с 1914 г) 

8. Исследования ракет Г.Годдарда (начиная с 1917 г) 

9. Проекты и исследования Ф.А.Цандера (начиная с 1920 г) 

10. Остальные современные проекты ракетных кораблей 

В области техники трудно проводить хронологические границы последовательных стадий разработки какого-либо изобретения. Это объясняется тем, что мы никогда не можем знать наверное, не ожила ли старая, признанная непрактичной идея вновь в какой-нибудь другой области, приобрев актуальность в результате новых открытий. Тем не менее автор счел правильным начать главу о проектах ракетных кораблей с 1881 г. Причиной этого является тот факт, что человек, о котором нам в этой главе придется говорить прежде, чем о других*, еще жив и отнюдь не отказался от соревнования с другими исследователями в борьбе за осуществление этой идеи. 

* Автор подразумевает Г. Гансвиндта, которому в русском издании посвящен второй раздел этой главы. (Прим. ред.)

1. Проект воздухоплавательного прибора Н.И. Кибальчича (1881 г)* 

* Раздел составлен редактором.
Впервые идея устройства летательного аппарата, могущего подниматься вверх и совершать перелеты в желаемом направлении силою ракет, была высказана 23 марта 1881 г. в проекте родившегося в 1854 г. русского революционера, члена партии «Народной воли» Николая Ивановича Кибальчича. 

Проект этот был написан в тюрьме после того, как Кибальчич был приговорен к смертной казни за соучастие в покушении на императора Александра II, который 1 марта 1881 г. был убит бомбой, изготовленной для этой цели Кибальчичем. 

Ввиду исключительного интереса, который представляет этот первый проект ракетного корабля, оставшийся однако без всякого влияния на все последующие проекты подобного рода, приводим его ниже (в сокращенном виде) для того, чтобы дать ясное представление о приоритете Н.И.Кибальчича в отношении целого ряда идей об осуществлении ракетного полета. Сейчас же следует отметить трагический конец талантливого изобретателя и необычную, но характерную судьбу его проекта. 

Н.И.Кибальчич был казнен 3 апреля 1881 г., а его проект в течение нескольких десятилетий не получал никакого движения. Чиновники департамента полиции рассудили, что давать проект, как об этом просил его автор, «на рассмотрение ученых теперь едва ли будет своевременно и может вызвать только неуместные толки», и попросту решили «приобщить его к делу о 1 марта». Замечательный проект пролежал 36 лет никому неведомым в запечатанном конверте. Только в августе 1917 г., после свержения самодержавия он был найден в архиве департамента полиции и опубликован сначала в № 10 - 11 журнала «Былое» за 1918 г., а затем и в книгах Я.И.Перельмана, Н.А.Рынина и А.А.Родных.

Проект воздухоплавательного прибора бывшего студента Института инженеров путей сообщения Николая Ивановича Кибальчича, члена русской социально-революционной партии: 

«Находясь в заключении, за несколько дней до своей смерти, я пишу этот проект. Я верю в осуществимость моей идеи, и эта вера поддерживает меня в моем ужасном положении. 

Если же моя идея, после тщательною обсуждения учеными специалистами, будет признана исполнимой, то я буду счастлив тем, что окажу громадную услугу родине и человечеству. Я спокойно тогда встречу смерть, зная, что моя идея не погибнет вместе со мной, а будет существовать среди человечества, для которого я готов был пожертвовать своей жизнью. Поэтому я умоляю тех ученых, которые будут рассматривать мой проект, отнестись к нему как можно серьезнее и добросовестнее и дать мне на него ответ как можно скорее. 

Прежде всего я считаю нужным заметить, что, будучи на свободе, я не имел достаточно времени, чтобы разработать свой проект в подробностях и доказать его осуществление математическими вычислениями. В настоящее время я, конечно, не имею возможности достать нужные для этого материалы. Следовательно, эта задача - подкрепление моего проекта математическими формулами - должна быть сделана теми экспертами, в руки которых попадет мой проект. 

В своих мыслях о воздухоплавательной машине я прежде всего остановился на вопросе, какая сила должна быть употреблена, чтобы привести в движение такую машину... Можно сказать, что сила пара здесь непригодна... Паровая машина громоздка сама по себе и требует много угольного нагревания для приведения в действие. Поэтому я думаю, что какие бы приспособления ни были приделаны к паровой машине, - вроде крыльев, подъемных винтов и пр. - паровая машина не в состоянии поднять самое себя на воздух».

В последующем изложении вступительной части своего проекта Кибальчич отвергает применимость для целей воздухоплавания электродвигателей и мускульной силы человека *. 

* Интересно отметить, что Кибальчич в данном отношении недооценил возможности применения как паровой машины, так и мускульной силы, так как в настоящее время существуют и самолеты, движимые паровыми машинами, и летательные аппараты, движимые мускульной силой человека (орнитоптеры). О двигателях внутреннего сгорания Кибальчич говорить не мог, так как в то время они еще не были изобретены. (Прим. ред.) 

Затем он продолжает: 

«Какая же сила применима к воздухоплаванию? Такой силой, по моему мнению, являются медленно горящие взрывчатые вещества. 

В самом деле, при горении взрывчатых веществ образуется более или менее быстро большое количество газов, обладающих, в момент образования, громадной энергией. Я не помню в точности, какую работу, если выразить ее в килограммо-метрах, производит воспламенение 1 фунта пороха, но, если не ошибаюсь, 1 фунт пороху, будучи взорван в земле, может выбросить земляную глыбу, весящую 40 пудов. Словом, никакие другие вещества в природе не обладают способностью развивать в короткий промежуток времени столько энергии, как взрывчатые. 

Но каким образом можно применить энергию газов, образующихся при воспламенении взрывчатых веществ, к какой-либо продолжительной работе? Это возможно только под тем условием, если та громадная работа, которая образуется при горении взрывчатых веществ, будет образовываться не сразу, а в течение более или менее продолжительного промежутка времени. Если мы возьмем фунт зернистого пороха, вспыхивающего при зажигании мгновенно, спрессуем его под большим давлением в форму цилиндра и затем зажжем один конец этого цилиндра, то увидим, что горение не сразу охватит цилиндр, а будет распространяться довольно медленно от одного конца к другому и с определенной скоростью. Скорость распространения горения в прессованном порохе определена из многочисленных опытов и составляет 4 линии в секунду. 

На этом свойстве прессованного пороха основано устройство боевых ракет... В настоящее время изготовляются такие ракеты, которые могут поднять до пяти пудов разрывного снаряда... 

Правда, пример ракеты не совсем подходит сюда, так как ракеты отличаются такой громадной быстротой полета, которая немыслима для воздухоплавательного прибора, но эта быстрота происходит от того, что в ракете помещают значительные количества прессованного пороха и притом поверхность его велика. Если же требуется гораздо меньшая быстрота полета вверх, то и количество пороха, сгорающее в единицу времени, должно быть гораздо меньше... 
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Рис. 51. Набросок проекта ракетного корабля Н.И.Кибальчича (1881 г.)


Итак, вот схематическое описание моего прибора: «В цилиндре А, имеющем в нижнем дне отверстие С, устанавливается по оси, ближе к верхнему дну, пороховая свечка К (так буду я называть цилиндрики из прессованного пороха). Цилиндр А посредством стоек NN прикреплен к средней части платформы Р, на которой должен стоять воздухоплаватель. Для зажигания пороховой свечки, а также для устанавливания новой свечки на место сгоревшей (притом, конечно, не должно быть перерыва в горении) должны быть придуманы особые автоматические механизмы. Так, для установления пороховых свечей, по мере их сгорания, самым подходящим автоматическим приспособлением было бы приспособление, приводимое в движение часовым механизмом вследствие правильности сгорания пороховых свечей. Но я не коснусь здесь этих приспособлений, так как все это легко может быть разрешено современной техникой. 

Представим теперь, что свеча К зажжена. Через очень короткий промежуток времени цилиндр А наполняется горючими газами, часть которых давит на верхнее дно цилиндра, и если это давление превосходит вес цилиндра, платформы и воздухоплавателя, то прибор должен подняться вверх. Заметим, кстати, что в поднимании прибора вверх будет участвовать не одна только сила давления пороховых газов: горячие газы, наполняющие цилиндр А, имеют меньший удельный вес, чем вес вытесненного ими воздуха, поэтому, на основании аэростатического закона, прибор должен сделаться легче на разницу в весе воздуха, наполнявшего цилиндр А, и пороховых газов в нем. Следовательно, здесь встречается также и то выгодное обстоятельство, которое в аэростате составляет причину поднятия. Давлением газов прибор может подняться очень высоко, если величина давления газов на верхнее дно будет во все время поднятия превышать тяжесть прибора. Если же желают остановиться на известной высоте в неподвижном состоянии, то для этого нужно вставить менее толстые пороховые свечи так, чтобы давление образующихся газов как раз уравновешивало бы тяжесть прибора. 

Таким путем воздухоплавательный прибор может быть поставлен по отношению к воздушной среде - в таком же положении, как неподвижно стоящее судно - по отношению к воде. Каким же образом можно двинуть теперь наш аппарат в желаемом направлении? 

Для этого можно предложитъ два способа. 

Можно употребить второй, подобный же цилиндр, установленный только горизонтально и с обращенным не вниз, а в сторону отверстием в дне. Если в такой цилиндр вставить подобное же приспособление с пороховыми свечками и зажечь свечку, то газы, ударяясь в дно цилиндра, заставят лететь прибор по тому направлению, куда обращено дно. Для того же, чтобы горизонтальный цилиндр можно было установить в каком угодно направлении, он должен иметь движение в горизонтальной плоскости... 

Но мне кажется, что можно ограничиться и одним цилиндром, если установить его таким образом, чтобы он мог быть наклоняем в вертикальной плоскости, а теперь бы мог иметь конусообразное вращение. Наклонением цилиндра достигается вместе и поддержание аппарата в воздухе, и движение в горизонтальном направлении... 

Что же касается вообще до устойчивости, то, мне кажется, она будет достаточна, ввиду того что цилиндры расположены выше тяжелых частей аппарата и при том таким образом, что центр тяжести по крайней мере одного из них, напр., верхнего, находится на одной отвесной линии с центром тяжести аппарата. Впрочем, для устойчивости могут быть придуманы какие-нибудь регуляторы движения в виде крыльев и т. п. 

Для того чтобы аппарат мог спуститься на землю, нужно вставлять пороховые свечки постепенно все меньшего диаметра, и тогда аппарат также будет постепенно опускаться. 

В заключение замечу, что, по моему мнению, не один прессованный порох может служить для этой цели. Существует много медленно горящих взрывчатых веществ, в состав которых входит тоже селитра, сера и уголь, как и в порохе, но только в другой пропорции или с примесью еще других веществ. Может быть, какой-нибудь из этих составов окажется еще удобнее прессованного пороха. 

Верна или не верна моя идея - может решить окончательно лишь опыт. Из опыта же можно определить необходимые соотношения между размерами цилиндра, толщиной пороховых свечей и весом поднимаемого аппарата. Первоначальные опыты могут быть удобно произведены с небольшими цилиндриками даже в комнате. 

23 марта 1881 г.»

В заключение необходимо отметить замечательную особенность этого проекта. Когда Кибальчич писал его, то он думал лишь о возможности применения ракет для управляемых полетов в атмосфере. О большем, т.е. о полетах заатмосферных и тем более межпланетных, в ту пору, разумеется, не приходилось и мечтать, так как в то время еще не существовало ни самолетов, ни дирижаблей. Однако, как было показано впоследствии рядом исследователей, принцип ракетного полета, положенный Кибальчичем в основу своего проекта, вполне применим и для осуществления полета в мировое пространство. 

Лишь отдав себе в этом отчет, мы сможем в должной мере оценить творческую мощь самобытного ума Н.И.Кибальчича, за несколько дней перед казнью в тюремной одиночке сумевшего указать путь, пойдя которым крупнейшие специалисты нашего времени дерзают осуществить одну из величайших грез человечества - полет в мировое пространство. Убежденный революционер в политике, отдавший свою жизнь в борьбе с самодержавием, Н.И.Кибальчич оказался и крупнейшим революционером в науке и технике. 

2. Корабль вселенной Германа Гансвиндта (начиная с 1881 г) 

Уже в 1881 г. родившийся 12 июня 1856 г. Герман Гансвиндт в своем докладе, сделанном в Берлинской филармонии, развил план проектируемого им корабля вселенной, движимого силою ракет (рис. 52). Таким образом он, повидимому, является первым, высказавшим убеждение в технической осуществимости корабля вселенной и предложившим всесторонне продуманную конструкцию такого корабля. 
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Рис. 52. Проект космического корабля Германа Гансвиндта.
Двигатель такого корабля Гадовиндт представлял себе в форме толстостенного стального колокола, который одновременно должен был играть роль своего рода маховика для смягчения и устранения толчков, производимых отдельными взрывами. Двигательная сила должна была развиваться в результате выбрасывания из внутренней части этого колокола газов, образуемых при быстро следующих один за другим взрывах патронов. Патроны эти, состоящие из взрывчатого вещества, обладающего возможно большей теплотворной способностью, должны были последовательно вводиться в колокол. Вначале это взрывчатое вещество предполагалось твердым, но мыслимо было использование его и в жидкой форме. Химический состав этого взрывчатого вещества, которое должно было играть роль горючего, Гансвиндт объявил своим секретом. Другим его секретом являлось устройство, с помощью которого должна была автоматически осуществляться быстрая подача в колокол патронов из расположенных по бокам его больших барабанов, несущих каждый но несколько тысяч патронов, и безотказное последовательное зажигание этих патронов в колоколе. Дальнейший запас этих патронов Гансвиндт рассчитывал не помещать в закрытых камерах, так как стенки последних должны были явиться чрезмерно большим мертвым грузом, но подвешивать гроздьями на канатах. Из этого описания видно, что аппарат Гансвиндта относился к типу пороховых ракет прерывного действия. 

К этой двигательной системе должна была на пружинных подвесках прикрепляться возможно более тесная пассажирская кабина, выполненная в форме воздухонепроницаемого цилиндра и снабженная окнами и лазами. Подвески должны были еще более смягчать рывки неравномерно летящего вперед колокола. Пассажирская кабина предполагалась небольших размеров для избежания предвиденного Гановиндтом значительного превышения господствующего в ней внутреннего давления над внешним. Отопление пассажирской кабины должно было производиться образующимися при взрывах пороховыми газами, извергаемыми из трубы, проходящей через кабину. Гансвиндт отдавал себе отчет также и в том, что должны были быть приняты меры для поддержания в камере нормального давления воздуха и для восстановления израсходованного при дыхании кислорода. 

Равновесие всего корабля должно было являться устойчивым, так как точка приложения движущей его силы всегда расположена перед центром его тяжести, что Гансвиндт считал весьма существенным и характерным для своей конструкции. Равным образом он претендует на приоритет идеи способа устранения невесомости находящихся в корабле пассажиров и предметов в то время, когда взрывов в колоколе не производится. Он предполагал бороться с потерей тяжести центробежной силой, сообщая кораблю вращение вокруг его продольной оси. Благодаря этому вращению цилиндрические стенки кабины должны были играть роль пола, к которому под действием центробежной силы должны были прижиматься все пассажиры и предметы. Таким образом, если бы этих пассажиров имелось несколько, могло наступить такое положение, при котором они оказались бы повернутыми друг к другу и к предельной оси корабля головами. 

Толчок, необходимый для приведения корабля во вращение вокруг продольной его оси, по мысли Гансвиндта, должен был производиться несколькими направленными вбок взрывами. Таким же образом это вращение должно было и приостанавливаться, так как в противном случае корабль, однажды приведенный во вращение, продолжал бы его безостановочно. Кроме того Гансвиндт предусмотрел возможность осуществить искусственную тяжесть, обусловленную центробежной силой, путем связывания достаточно длинным канатом двух таких кораблей и последующего приведения всей системы во вращение вокруг общего ее центра тяжести. 

Старт своего корабля вселенной Гансвиндт мыслил произвести следующим образом. Прежде всего корабль должен быть поднят возможно выше вертолетами, или геликоптерами (воздухоплавательными аппаратами с вертикально действующими винтами). Гансвиндт считал это необходимым, так как его корабль вселенной вследствие его необтекаемой формы не был в состоянии с достаточной для него скоростью самостоятельно подниматься в пределах земной атмосферы. После этого должен был быть приведен в действие взрывной аппарат. Гансвиндт знал уже в 1881 г., что коэфициент полезного действия ракетного двигателя может быть благоприятным только при очень больших скоростях движения. Такие скорости, однако, могли достигаться лишь постепенно, принимая во внимание, что пассажиры не были бы в состоянии вынести чрезмерно сильное увеличение тяжести. Поэтому он предполагал пользоваться ускорением движения, не превосходящим двойного ускорения свободного падения под действием земной тяжести. 

Более далекое проникновение в мировое пространство Гансвиндт предлагал начать с помощью установки промежуточной станции для заправки горючим. Поверхность Луны он считал мало пригодной для устройств на ней такой станции, предпочитая устройство ее на маленьком искусственном спутнике Земли, сила притяжения на котором (см. стр. 53) должна была бы быть чрезвычайно малой. При условии организации такой промежуточной станции Гансвиндт считал достижимыми даже неподвижные звезды, как, например, альфу Центавра, для чего, однако, должно было использоваться в течение весьма продолжительного времени ускорение, в 10 раз превосходящее ускорение земной тяжести. Поэтому он сомневался, чтобы пассажиры могли выдержать такое путешествие. 

Благодаря разным неблагоприятным обстоятельствам Гансвиндт не смог изготовить даже модели проектируемого им корабля вселенной. Однако еще в 1927 г. он заявил, что не предполагает прибавить ничего существенного к своему первоначальному проекту, что первый опубликованный в 1881 г. его чертеж является лишь схематическим, но отнюдь не рабочим чертежом для изготовления такого корабля, и что он намеревается запатентовать ряд сконструированных им деталей. 

3. Проекты космических ракет К.Э.Циолковского (начиная с 1895 г.)* 

* Раздел составлен редактором. 

В отличие от ряда иностранных исследователей проблемы полетов в мировое пространство, относящих начало своих работ в этой области к началу XX в., но опубликовавших их лишь в 30-х годах, Константин Эдуардович Циолковский опубликовал первую свою работу по этому вопросу в 1903 г. Она называлась «Исследование мировых пространств реактивными приборами» и была напечатана в № 5 журнала «Научное обозрение» за 1903 г. В 1924 г. она была переиздана отдельной брошюрой под заглавием «Ракета в космическое пространство». В этой первой в мире строго научной работе он дал принципиальное решение вопроса, указав на ракету, как на единственное средство для полета в мировое пространство. Эта же работа содержит и полную математическую теорию для вычисления необходимого начального веса ракеты и ее скорости. 

Вполне понятно, что столь обстоятельное исследование в совершенно новой области могло быть написано лишь в результате длительных математических расчетов. К.Э.Циолковский в одной из своих последующих работ упоминает, что окончательные формулы, относящиеся к реактивному прибору, были им выведены уже 25 августа 1898 г. Мысль о принципиальной возможности полетов в мировое пространство впервые была высказана им в его книге «Грезы о земле и небе и эффекты земного тяготения», вышедшей в Москве в 1895 г.* 

* В 1933 г. эта книга К.Э.Циолковского была переиздана Госмашметиздатом ОНТИ под заглавием «Тяжесть исчезла». (Прим. ред.) 

В 1911 и 1912 гг. в журнале «Вестник воздухоплавания» была напечатана вторая часть его «Исследования мировых пространств реактивными приборами», в которой он дал общие формулы для вычисления начальной скорости и работы, необходимых для удаления с поверхности любой планеты, и требуемой продолжительности полета. В этом труде он доказал, что работа, необходимая для преодоления сопротивления воздуха, является незначительной по сравнению с огромной работой, необходимой для преодоления силы тяжести. 

В 1914 г. в Калуге на собственные средства (как и многие другие свои книги) К. Э. Циолковский издал брошюру под тем же названием, являющуюся дополнением к I и II частям того же труда. В ней он в популярной форме подводит итоги выполненным до этого времени своим работам в этой области, резюмируя их в форме следующих пяти теорем, доказанных им ранее. 

«Теорема 1. Пусть сила тяжести не уменьшается с удалением тела от планеты; пусть это тело поднялось на высоту, равную радиусу планеты, тогда оно совершит работу, равную той, которая необходима для полного одоления силы тяжести планеты». 

«Теорема 2. В среде без тяжести окончательная скорость «ракеты» при постоянном направлении взрывания не зависит от силы и порядка взрывания, а только от количества взрываемого материала (по отношению к массе «ракеты»), его качества и устройства взрывной (в подлиннике опечатка: «взрывчатой» Ред.) трубы». 

«Теорема 3. Если количество взрывчатого материала равно массе «ракеты», то почти половина работы взрывчатого вещества передается ракете». 

«Теорема 4. Когда масса ракеты плюс масса взрывчатых веществ, имеющихся при реактивном приборе, возрастает в геометрической прогрессии, то скорость «ракеты» увеличивается в прогрессии арифметической». 

«Теорема 5. В среде тяжести, например на Земле при вертикальном поднятии «ракеты», часть работы взрывчатых веществ пропадает - и тем большая часть, чем ближе давление вырывающихся газов на ракету к весу последней». 

В своих исследованиях К. Э. Циолковский не дает конструктивного проекта своего ракетного корабля для полетов в мировое пространство, считая это преждевременным. Однако схемы такого ракетного корабля в нескольких вариантах (с прямым и изогнутым соплом) неоднократно им публиковались. Мы ограничимся воспроизведением на рис. 53 наиболее подробного схематического наброска, выполненного К.Э.Циолковским в 1913 г. по просьбе Я.И.Перельмана, автора общедоступно написанной книги «Межпланетные путешествия», первое издание которой вышло в 1915 г. К.Э.Циолковский тогда же снабдил свой набросок следующим описанием*: 

*Цитируемое описание, соединенное в один абзац, и рис. 53 заимствованы из книги Я. И. Перельмана «Циолковский, его жизнь, изобретения и научные труды», ГТТИ, 1932. (Прим. ред.) 
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Рис. 53. Схематический набросок космической ракеты К.Э.Циолковского (1913 г.)
«Труба А и камера В из прочного и тугоплавкого металла покрыты внутри еще более тугоплавким материалом, например, вольфрамом или уплотненным углеродом. С и D - насосы, накачивающие жидкий кислород и углеводы в камеру (В) взрывания. Е - руль из двух взаимно пересекающихся плоскостей, как грубый способ управления ракетой. Взрывающиеся разреженные и охлажденные газы, благодаря этим рулям, изменяют направление своего движения и таким образом поворачивают ракету. Во время десятиминутного (или более кратковременного) взрывания люди будут находиться в таком состоянии, что на управление вручную надеяться невозможно. Необходим автоматический заранее испытанный прибор. Ракета еще имеет вторую наружную тугоплавкую оболочку. Между обеими тугоплавкими оболочками F, F, F есть промежуток, в который устремляется испаряющийся жидкий кислород в виде очень холодного газа. Он препятствует чрезмерному нагреванию обеих оболочек от трения при быстром движении ракеты (в земной) атмосфере. Жидкий кислород и такой же углевод разделены друг от друга непроницаемой (на чертеже не видной) оболочкой. J - труба, ведущая испаренный холодный кислород в промежуток между двумя оболочками. Он выбрасывается через отверстия К. После нескольких взрываний ракета приобретает какое-либо устойчивое состояние, например, она делается спутником Земли, как Луна. Тут начинается самое главное. Ракета свободна от тяготения (явление кажущееся, относительное), она окружена потоком света, но кругом ни молекулы газа. Открываются ставни, выдвигаются и слаживаются герметически закрытые оранжереи с очень разреженными газами и парами, с почвой и растениями. Эти растения и должны служить орудием питания и дыхания разумных существ в ракете». Некоторые иностранные авторы, реферировавшие работы К.Э.Циолковского в заграничных журналах, не всегда удачно пытались вносить в его схематический чертеж конструктивные улучшения и публиковали его под видом проекта «ракетного корабля Циолковского». На рис. 54 возпроизведена перепечатанная автором этой книги из немецкого журнала «Техническое обозрение» схема ракетного мотора, по Циолковскому. 
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Рис. 54. Схематический продольный разрез ракетного мотора по К.Э.Циолковскому. 
КС - камера сгорания, ШС - шейка сопла, С - сопло. Холодные составные части горючего накачиваются насосами и смешиваются у решетки Р,е, где они при пуске мотора воспламеняются накаливаемым электричеством стержнем или проволокой. После того как решетка накалится, зажигание продолжается автоматически. Охлаждение производится путем циркуляции горючего в рубашке мотора, осуществляемой с помощью трубопроводов Т и Т1.

В 1926 г. К.Э.Циолковский издал в Калуге книгу, названную им «Исследование мировых пространств реактивными приборами (переиздание работ 1903 и 1911 гг, с некоторыми изменениями и дополнениями)». Вопреки намерению автора дать в этой книге переиздание прежних своих работ на эту тему, ему в силу материальных условий пришлось ограничиться напечатанием почти одного только нового материала. В этой книге К.Э.Циолковский затрагивает ряд вопросов, разбиравшихся до 1926 г. Обертом, Гоманом, автором этой книги и др., высказывая при этом ряд новых оригинальных мыслей. Подводя итоги изложенному, К.Э.Циолковский предлагает следующий наиболее целесообразный, по его мнению, способ взлета ракеты: 

«Полет выгодно начать в горах, на возможно большей высоте. На горах должна быть выровнена дорога с наклоном не более 10 - 20°. На автомобиль ставится ракета, которая приобретает от него скорость от 40 до 100 м. Затем снаряд, восходящим путем, летит самостоятельно, развивая сзади давление взрыванием веществ. Наклон снаряда по мере увеличения его скорости уменьшается, и полет приближается к горизонтальному. По выходе же из атмосферы и некоторого удаления от всяких ее следов, полет становится параллельным земной поверхности, т.е. круговым. Ускорение должно иметь наименьшую величину, примерно от 1 до 10 м/сек. Расход на сопротивление воздуха окажется минимальным. Влияние тяжести так же почти уничтожается (в отношении потери энергии). Первая скорость приобретается автомобилем, аэропланом или каким угодно прибором: сухопутным, водным или воздушным. Полет не в очень разреженной атмосфере может происходить энергией топлива - сжигаемого кислородом из атмосферы. Это сэкономит запаса топлива в 9 раз (идеальное число, когда запасается один чистый водород). Если ракета в воздухе еще не приобрела космической скорости, освобождающей ее от тяготения Земли, то в очень разреженных воздушных слоях кислородом атмосферы пользоваться уже нельзя. Поэтому тут пускается в ход запасный жидкий кислород или непрочное (по возможности эндогенное*) его соединение с другими газами (например, с азотом). Тогда недополученная скорость доводится до космической». 

* Эндогенными называются соединения, образование которых происходит с поглощением теплоты. При разложении же их они выделяют ее обратно, благодаря чему энергия горения в камере сгорания ракеты может быть повышена. (Прим. ред.) 

В 1927 г. К.Э.Циолковский издал в Калуге брошюру «Космическая ракета. Опытная подготовка», в которой он излагает план лабораторных работ, которые должны предшествовать космическому полету. По его идее, эти работы должны быть осуществлены с помощью неподвижной лабораторной установки, схематический чертеж которой он дает. В связи с подробным описанием в предыдущих главах произведенных в Германии опытов ракетной езды и ракетного полета, приоритет идеи которых приписывает себе автор этой книги, имеет смысл привести соответствующую цитату из этой брошюры Циолковского: 

«После опытов на одном месте и достижения успеха можно снаряд поставить на четыре колеса и катиться реактивным действием на аэродроме. Сначала он может быть обыкновенных размеров, но, по мере увеличения скорости, размеры его должны возрастать. Возможно, что придется воспользоваться в тихую погоду озером и глиссером, сняв колеса. 

При 4-х колесах придется управлять одним отвесным рулем поворота, при двух колесах, вдоль -рулями поворота и боковой устойчивости, наконец, при одном колесе - всеми рулями. 

Затем с аэродрома или с озера можно начать взлеты, не выходя за пределы тропосферы. Для облегчения этого следует к аппарату приспособить аэропланные крылья, а рули увеличить настолько, чтобы они могли служить для планирования и при отсутствии взрывания». 

В 1929 г. коллектив секции научных работников Калуги издал брошюру К. Э. Циолковского «Космические ракетные поезда», в которой он рассматривает возможность полета в мировое пространство, осуществляемого посредством соединения нескольких одинаковых реактивных приборов. По его мысли, такой ракетный поезд должен двигаться сначала по дороге, потом в воздухе, потом в пустоте вне атмосферы и, наконец, где-нибудь между планетами или солнцами. Из состава ракетного поезда одна только задняя ракета предназначена к совершению далекого пути, тогда как остальные ракеты, отработав, должны будут последовательно возвращаться на земную поверхность. Зажигание ракет должно производиться начиная с передней ракеты, чтобы весь поезд подвергался растяжению, с которым легче бороться, а не сжатию. Длину каждой ракеты-вагона предлагаемого им ракетного поезда Циолковский полагает равной 30 м, и диаметр - 3 м. Далее в этой брошюре он производит расчеты необходимых масс горючего, скоростей разбега и взлета, времени работы двигателей и углов взлета. К.Э.Циолковский приходит к выводу, что даже при употреблении в качестве горючего нефти и при использовании половинной энергии ее горения достижимы космические скорости. Пятиракетный поезд был бы достаточен для удаления от Земли и даже от ее орбиты, а десятиракетный - для достижения астероидов. 

В последующие годы К. Э. Циолковским было издано в Калуге еще 4 брошюры, в которых он дает более подробное развитие некоторых своих предложений по осуществлению полетов в мировое пространство. Не будучи в состоянии за недостатком места остановиться на характеристике содержания этих брошюр, ограничимся перечислением их названий: «Цели звездоплавания» (1929), «Звездоплавателям» (1930), «Новый аэроплан. За атмосферой Земли. Реактивный двигатель» (1930), «Как увеличить энергию взрывных (тепловых) двигателей» (1931) и «Стратоплан полуреактивный» (1932). 

Не следует думать, что К.Э.Циолковский всю жизнь занимался разработкой одной только проблемы полетов в мировое пространство. Не меньше, если не больше, он поработал над составлением и разработкой проекта полужесткого цельнометаллического дирижабля оригинальной конструкции. Первый доклад о металлическом управляемом аэростате он сделал еще в 1887 г., а первая его научная работа на эту тему была написана в 1890 г. Одновременно им была изготовлена и бумажная модель этого дирижабля. Не будучи в состоянии остановиться на истории этого бесспорно замечательного изобретения, так как это выходит за рамки настоящей книги, укажем только, что в настоящее время проект цельностального дирижабля Циолковского осуществляется Дирижаблестроем. 

В царской России К.Э.Циолковский не мог добиться признания важности его научных работ и проектов и оставался на положении провинциального преподавателя средней школы. За границей же его работы были совершенно неизвестны. 

Признание и поддержку он получил только в наше время со стороны советской общественности и правительства. В 1930 г. Совнарком назначил ему персональную пенсию. Осоавиахим отпускает ему средства на производство опытов. 

За последние годы наступил решительный перелом в отношении к работам Циолковского и за границей. Наиболее ярким показателем этого могут служить письма профессора Г.Оберта К.Э.Циолковскому, написанные в 1929 г., (цитируются ниже в сокращенном виде), отрывки которых последний опубликовал в приложениях к своим книгам: 

«Надеюсь, что Вы дождетесь исполнения Ваших высоких целей... Вы зажгли свет и мы будем работать, пока величайшая мечта человечества, не осуществится ... Мою новую книгу... посылаю Вам и буду очень рад, если взамен получу Ваши последние труды ...» - «...Я жалею, что не раньше 1925 г. услышал о Вас. Тогда, зная Ваши превосходные работы (с 1903 г.), я наверно в моих теперешних успехах пошел бы гораздо дальше и обошелся бы без моих напрасных трудов». 

Осенью 1932 г. в Калуге и в Москве состоялось публичное чествование К.Э.Циолковского, приуроченное к 75-летнему его юбилею и к 40-летию его научной работы (он родился 5 сентября 1857 г.). ЦИК СССР наградил юбиляра орденом Трудового красного знамени, тем самым выдвинув его в передовую шеренгу героев социалистической стройки. К этому юбилею был приурочен выход двух книг, посвященных описанию его жизни и работ: Я.И.Перельмана «Циолковский, его жизнь, изобретения и научные труды» и Н.А.Рынина «Русский изобретатель и ученый Константин Эдуардович Циолковский, его биография, работы и ракеты» *. 

* Во время печатания этой книги Госмашметиздатом ОНТИ переизданы в двух книгах избранные труды К.Э.Циолковского. В книге II собраны важнейшие его труды по реактивному движению, за исключением второй части «Исследования мировых пространств реактивными приборами», печатавшейся в 1911 и 1912 гг. в журнале «Вестник воздухоплавания».(Прим. ред.) 

4. Проекты ракет Франца Гефта. 

Франц Гефт родился 5 апреля 1882 г. в Вене и с ранней юности занимался разработкой проектов дирижаблей и аппаратов для полетов в мировое пространство. Для приведения в движение последних он первоначально предполагал использовать энергию мирового эфира, но впоследствии отказался от этой своей идеи, как неосуществимой. После этого он обратился к конструктивной разработке регистрирующих ракет по идее профессора Оберта (см. соответствующий раздел), которые могли бы подниматься на высоту нескольких сот километров. 

На съезде естествоиспытателей в сентябре 1924 г. в Инсбруке Гефт изложил свою программу, в которой он выдвинул первоочередность конструирования ракет, могущих поднять полезный груз регистрирующих приборов весом в 500 - 800 кг на высоту 100 - 200 км. По мнению Гефта, этот практический результат имел бы чрезвычайно важное значение для науки. Следующим этапом работы, по его мысли, должно явиться создание регистрирующих ракет, которые могли бы, поднявшись до высоты в 1 000 км, в течение нескольких часов облететь Землю в качестве искусственного ее спутника, пролетая над обоими ее полюсами. При этом с помощью специально сконструированного аппарата можно было бы произвести аэросъемку, а на основе ее после этого построить карту масштабом 1 : 100 000. Ракета такого же устройства, но больших размеров, впоследствии могла бы быть использована и для фотографирования невидимой нами задней (постоянно обращенной от Земли) стороны Луны. Такая съемка возможна благодаря тому, что можно сконструировать автоматически управляемый ракетный корабль вселенной, который облетел бы без пассажиров вокруг Луны и возвратился на Землю. То же самое может быть сказано и о полетах вокруг Марса и Венеры и их фотографировании. 

Осенью 1926 г. Гефт организовал австрийское общество для изучения больших высот, поставившее себе целью практическое осуществление намеченной программы. Вскоре после этого он писал автору: «Я самостоятельно разработал конструкцию регистрирующей ракеты, предназначенной для подъема метеорографа весом в 1 кг на высоту в 100 км в течение 50 сек.». Однако вплоть до момента написания этих строк этот проект Гефту практически осуществить не удалось, как за недостатком необходимых средств, так и вследствие отсутствия необходимой поддержки со стороны государственных лабораторий. В марте 1928 г. Франц Гефт вошел в президиум Германского союза звездоплавания в Бреславле. 

Спроектированные Гефтом ракеты распадаются на следующие 4 главных типа: 

1) Регистрирующие ракеты, предназначенные для подъема на высоту в 30 - 100 км полезного груза в 1 кг. Необходимые качества: скорость - 1 200 м/сек на высоте 40 - 50 км. Конструкция-RH-I (что значит, ракета Гефта первого типа; см. помещенную ниже табличку). 

2) Ракеты дальнего следования, рассчитанные для подъема на высоту до 1 500 км. Эти ракеты должны совершать перелеты над земной поверхностью по эллиптическим путям на большие расстояния. Необходимые качества: скорость при вылете за пределы земной атмосферы порядка 6000 м/сек, скорость в наивысшей точке полета (примерно на высоте в 1 000 км над уровнем моря) 4 500 м/сек. Продолжительность перелета Вена - Нью-Йорк около 30 мин., из которых 5 мин. на подъем, 15 мин. на перелет и 10 мин. на спуск. Конструкция - RH-IV или RH-V (в первом случае для перевозки почты, во втором - для перевозки пассажиров). 

3) Лунные ракеты без пассажиров, рассчитанные для переброски на Луну 10 кг ярко светящегося пороха, вспышка которого при падении на лунную поверхность должна быть видима с Земли. Необходимые качества: скорость - 12 км/сек. Конструкция-RH-III и RH-II, т.е. составная двойная ракета. 

4) Пассажирские ракеты для межпланетных путешествий, предназначенные для полетов нескольких человек к Луне или к Марсу или к Венере и обратно. Необходимые качества: скорость 10 - 13 км/сек. Конструкция - RH-VI, гигантские двойные составные ракеты, вес которых равен весу трех тяжелых паровозов. 

	Тип ракеты
	I 
	II 
	III
	IV 
	V 
	VI 
	VII
	VIII

	 
	в килограммах
	в тоннах

	Начальный вес 
	30 
	100
	3000
	3000
	30
	300
	600
	1200

	Конечный вес
	6
	20
	350
	300
	3
	60
	120
	240

	Полезный груз
	1
	1
	100
	75
	0,5
	30
	60
	120


Все эти типы ракет были описаны Гефтом в различных его сочинениях следующим образом. 

Ракета RH-I представляет собою регистрирующую ракету весом в 30 кг и длиною в 1,2 м, приводимую в движение смесью спирта и жидкого кислорода. В ней горючая смесь, тщательно перемешанная форсунками, действующими по принципу турбин, вбрызгивается в камеру сгорания, в которой зажигание производится с помощью раскаленной проволочки. Образующийся при взрывах газ вырывается из сопел. Для сохранения нужного направления полета ракета снабжена жироскопом. Для уменьшения сопротивления воздуха, особенно сильного в нижних слоях атмосферы, эта модель перед началом действия ракеты должна быть поднята на высоту 10 км шарами-пилотами. На этой высоте происходит автоматическое зажигание и отделение ракеты. После того как в течение 72 сек. весь запас горючего будет израсходован и конечная скорость движения будет поглощена сопротивлением воздуха, головка ракеты уже ничем не будет прижиматься к ее корпусу. В этом положении она будет отделена от него нажимом пружины, после чего раскроется заключенный в ней парашют, на котором и будет осуществлен надежный спуск на поверхность Земли находящегося в ней метеорографа. 

Ракета RH-II подобна предыдущей, но с пороховым зарядом, вследствие чего при той же силе она будет обладать большим начальным весом. 

Ракета RH-III - составная, двойная, весом в 3 т. Перед пуском она поднимается до высоты в 6 км на воздушных шарах или с помощью вспомогательной толкающей ракеты. Верхняя ракета весом в 100 кг при использовании 2 700 кг гремучего газа, выбрасываемого нижней ракетой, может развить скорость в 9,2 км/сек. Произведенные расчеты показывают, что после этого сжигание гремучего газа верхней ракеты способно увеличить скорость движения еще на 6,4 км/сек, так что в результате возможно достижение скорости в 15,6 км/сек. Эта скорость будет более чем достаточной для того, чтобы донести до Луны 10 кг ярко светящегося пороха в качестве полезного груза. 

Ракета RH-IV подобна модели RH-III, но вместо верхней ракеты она несет мешок с почтой или пленочный фотоаппарат. Двигаясь по кеплеровскому эллипсу за пределами земной атмосферы, она может облететь вокруг Земли. 

Полезный груз сбрасывается на земную поверхность с применением парашюта. Существенным является, что старт ракеты RH-III и RH-IV осуществляется лишь на высоте 6 км. 

	[image: image112.png]



Рис. 55. Ракетный корабль RH-V по
проекту Франца Гефта.


Ракета RH-V представляет собою аппарат совершенно оригинальной конструкции, который является соединением артиллерийского снаряда и несущей поверхности самолета. Так как вес ее в незаряженном состоянии составляет около 8 000 кг, то она может поднять полезный груз в 600 кг, в том числе и нескольких пассажиров. Взлет этой ракеты должен осуществляться с поверхности моря. Двигаясь с ускорением в 30 м/сек2, она, в течение 200 сек. совершая разбег по водной поверхности длиною в 600 км, должна развить скорость в 6000 м/сек (при идеальном импульсе в 9 200 м/сек), после чего она будет в состоянии за 50 мин. перелететь на противоположную сторону земного шара (к антиподам). Приземление должно осуществляться без помощи каких-либо тормозящих парашютов, просто путем использования сопротивления воздуха, оказываемого движению корабля; последний летит вперед своим снабженным соплами задним концом, поперечное сечение которого равно 8 м2. Длина ракеты этого типа - 12 м, ширина - 2 м и высота 1,5 м . Ее возможно также использовать и в качестве верхней ступени составных ракет дальнейших типов. 

Модели ракет RH-VI, RH-VII и RH-VIII имеют в качестве верхней ракеты ракету RH-V. Общий начальный вес ракеты RH-VI составляет 300 т, ракеты RH-VII - 600 т и ракеты RH-VIII - 1 200 т. Идеальный импульс ракеты RH-VI составляет 15,6 км/сек, ракеты RH-VII - 18,4 км/сек и наконец ракеты RH-VIII, являющейся основой составных ракет - 27,6 км/сек. 

Как мы видим, при этом предполагается в полной мере использовать принцип составной многоступенчатой ракеты, причем во всех случаях ракета верхней ступени представляет собой полезный груз ракеты, расположенной под нею. Допуская, что удастся сконструировать ракеты, 80% начального веса которых будет приходиться на долю горючего Т, 10% - на долю стенок и аппаратуры H и 10% - на долю полезного груза N, мы получим значения, объединенные в следующей табличке, в которой отношение М0/М1 всюду взято равным 5; натуральный логарифм 5 равен 1,61. 

	Конечная скорость в км/сек 
	Для конечной скорости С в км/сек 
	Конечный
полезный 
груз в %

	
	1,0 
	1,5 
	2,0 
	2,5 
	3.0 
	3,5 
	4,0 
	4,5 
	

	V1  I ступени 
	1,61 
	2,42 
	3,22 
	4,03 
	4,83 
	5,64 
	6,44 
	7,25 
	10 

	V2  II ступени 
	8,22 
	4,83 
	6,44 
	8,05 
	9,66
	11,3
	12,8 
	14,5 
	1 

	V3  Ш ступени
	4,83 
	7,25 
	9,66 
	12,1 
	14,5 
	16,9 
	19,3 
	21,6 
	0,1 

	V4  IV ступени 
	6,44 
	9,66 
	12,8 
	16,1 
	19,3 
	22,5 
	25,8 
	29,0 
	0,01 

	V5  V ступени 
	8,05 
	12,08 
	16,1 
	20,1 
	24,2 
	28,2 
	32,2 
	36,3 
	0,001 


Более точный расчет, произведенный инженером Пиркэ, показал, что в действительности весьма важно полезный груз N брать не легче, а наоборот, тяжелее веса стенок ракеты Н. Наивыгоднейшее решение при расчете наивысшего достижимого идеального импульса иногда приходится вычислять по теории вероятностей. Это показано на следующих примерах, первый из которых заимствован из предыдущей таблицы, где имело место соотношение Т :Н :N=8:1:1 и Т: (Н+N) =5:1. 

Пример 

	I 
	II 
	III 

	Т : H 
	8:1 
	7:1 
	6:1 

	N : H 
	1:1 
	 2:1 
	2:1 

	Идеальная конечная скорость V
	  
	км/сек 
	 
	км/сек 
	 
	км/сек 

	Начальный вес в , 
	1000 
	- 
	1000 
	- 
	1000 
	- 

	Вес после I ступ. в кг. 
	100 
	6,4 
	200 
	4,8 
	186 
	5,1 

	Вес после II ступ. в кг. 
	10 
	12,8 
	40 
	9,6 
	{4,6 
	10,3 

	Вес после III ступ. в кг. 
	1 
	19,2 
	8 
	14,4 
	6,43 
	15,4 

	Вес после IV ступ. в кг. 
	- 
	- 
	1,6 
	19,2 
	1,3 
	20,6 

	lg М0/М1
	1,61 
	- 
	1,204 
	- 
	1,283 
	- 


Мы видим, что пример II выгоднее примера I, потому что при одинаковой скорости извержения газов С (которую мы во всех случаях полагаем равной 4 км/сек) при более высоком конечном весе, равном 1,6 кг против 1,0 кг, приобретается равная конечная скорость. Пример III в свою очередь оказывается выгоднее примеров II и I, так как здесь опять-таки больший конечный вес, чем в примере I, достигает более высокой конечной скорости, составляющей 20,5 км/сек против 19 км/сек. 

Вышеприведенные примеры расчета едва ли смогут получить практическое осуществление, так как положенные в их основу соотношения масс М0/М1 для ракеты, питаемой гремучим газом, является чрезмерно большим. В лучшем случае мы можем надеяться достигнуть с тройной ракетой того, что по данным вышеприведенной таблицы достижимо уже с помощью ракеты двойной. Однако, несмотря на это, проект Гефта представляет собою значительную ценность вследствие того, что он существенно отличается от целого ряда других своей научной обоснованностью. 

Гефт считает типы I - V спроектированных им ракет технически осуществимыми уже в настоящее время, разумеется, при наличии необходимых для этого денежных cредств. Типы VI - VIII он считает осуществимыми в более или менее отдаленном будущем. Кроме того ракеты этих последних типов должны стартовать не с земной поверхности, а с искусственного спутника Земли и служить для нужд межпланетных сообщений. 

Теоретической заслугой Гефта является точная формулировка не вполне ясных определений и воззрений, по поводу которых до этого взгляды расходились даже в узком кругу специалистов. В частности, им была доказана выгодность использования ракетного мотора на больших высотах. Приведенные им расчеты показали, что ракета на высоте в 15 км развивает тройную скорость, а на высоте в 50 км 31-кратную скорость, в то время как мотор обычной конструкции на тех же самых высотах может развить в первом случае двойную, а во втором 10-кратную скорость, так как скорость полета ракеты определяется уравнением A = v2 F (G/g), а скорость полета мотора уравнением R = v3 F (G / g) 

Наконец, Гефт произвел очень подробные исследования условий старта и приземления проектируемой им ракеты типа RH-V, показавшие хорошую пригодность ее для океанских и еще более дальних перелетов, совершаемых по близким к Земле кеплеровским эллипсам.

5. Проекты космических ракет Германа Оберта ( с 1897 г) 

Профессор Герман Оберт, родившийся 25 июня 1884 г. в Германсштадте, пишет в послесловии к вышедшему в 1923 г. первому изданию своего труда «Ракета в межпланетное пространство», что его первая работа в этой области восходит к 1897 г. Первое законченное предложение разработано им в 1909 г. Оно касается аппарата, способного поднять несколько человек. Двигатель этого аппарата должен был напоминать пулемет, а его горючим должен был являться увлажненный пироксилин. Газы должны были вырываться в сторону из верхней части аппарата. Форма сопел была еще довольно несовершенной. Они в точности напоминают форму сопла водяной турбины Пельтона с автоматически действующей иглой, регулирующей силу струи и препятствующей возникновению чрезмерного давления. Запас горючего должен был находиться в камерах с тонкими влажными стенками. Камеры эти по мере израсходования газа могли сбрасываться вниз. Несмотря на все несовершенства этого проекта, по мнению Оберта, такой аппарат был способен совершить подъем. 

Профессору Оберту уже в то время был известен физический эффект усиленной тяжести и основные формулы ракетного движения, а также соотношения между ними, полем земной тяжести и сопротивлением воздуха. В 1912г. Оберт составил первый эскизный проект ракеты с жидким горючим. В 1918 г. он произвел расчет маленькой модели составной ракеты, у которой образующийся газ должен был выбрасываться снизу, а нижняя ракета должна была являться спиртовой. Остальные формулы своего труда он вывел летом 1920 г. при попытке составления теории ракетного полета. Схематический проект модели В он рассчитал зимой 1921/22 г. при подготовке к печати рукописи первого издания вышеназванного труда для того, чтобы доказать практическую осуществимость своих теорий. При этом он остается верным основному своему убеждению в том, что ракета с жидким горючим в энергетическом отношении должна оказаться гораздо выгоднее пороховых ракет. Не останавливаясь по этой причине на расчетах паровых ракет, он в этой книге сразу же переходит к описанию устройства непрерывно действующих ракет с жидким горючим, несмотря на то, что устройство таких ракет сопряжено с большими конструктивными и техническими трудностями. В противоположность профессору Годдарду Оберт в своей книге приводит полное описание проектируемой им модели ракеты за исключением лишь некоторых деталей, о которых он умалчивает по вполне понятным причинам. Кроме того он дает еще и продольный разрез большого пассажирского ракетного корабля. 

«Моделью А» профессор Оберт называет небольшую машину, предназначенную для подъема в высшие слои земной атмосферы с целью постановки специальных исследований при помощи поднимаемых туда самопишущих приборов. Модель эта представляет собой простую ракету, движимую смесью метилового спирта с кислородом. При скорости извержения газа в 1800 м/сек ракета эта на высоте 7 000 м над уровнем моря через 18 сек. после старта способна развить скорость в 500 м/сек и после 3/4 мин. горения достичь наибольшей высоты подъема в 250 км. Камера сгорания может непосредственно примыкать к стенке оболочки в том случае, если последняя защищена обкладкой из смоченною асбеста. Сопло может быть сделано из какого-нибудь материала, способного в течение 3/4 мин. выдержать накаливание, производимое струёй извергаемых газов без какой-либо системы охлаждения. 
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Рис. 56. Наружный вид ракеты-толкача к ракете модели В по Оберту.


Действие этой ракеты может быть улучшено присоединением к ней вспомогательной толкающей ракеты, способной развить наибольшую скорость в течение 8 сек. Путем последовательного использования трех соединенных вместе простых ракет, из которых в нижней горючим служит спирт, в средней - сжиженный метан и в верхней - сжиженный водород, был бы получен тот же результат, что и при использовании вышеописанной конструкции; но в этом случае расход горючего был в 6 раз больше. Во всех трех только что описанных ракетах должен был бы иметься и необходимый для их горения кислород, а в нижних двух сверх того еще и вода в качестве охлаждающего вещества. 

«Модель В» профессора Оберта состоит из двойной ракеты, нижней - спиртовой и верхней - водородной, к которым снизу кроме того присоединяется и третья вспомогательная ракета (рис. 56). Верхняя пара ракет от острия до отверстия сопла обладает длиною в 5 м, толщиною в 55,6 см. Вес этой пары ракет равен 544 кг. Толщина вспомогательной ракеты составляет 1 м, высота - около 2 м и вес 220 кг (рис. 57). 

Весь аппарат рассчитан на то, чтобы начать подъем с высоты 5 500 м над уровнем моря. А если бы мы захотели начать подъем от самого уровня моря, то для достижения надлежащей нагрузки на 1 см (поперечного сечения нам пришлось бы сделать всю машину вдвое длиннее, а из-за этого и в 8 раз тяжелее. Подъем до высоты в 5 500 м предполагается осуществить путем подвешивания ракет на канатах к двум воздушным шарам или дирижаблям, в том случае, если для этого не сможет быть использована достаточно высокая гора. 
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Рис. 57. Схематический разрез двух главных ракет модели В по Оберту. 
Г - раскрывающаяся головка, П - парашют, Б - бак с разведенным водой спиртом, К - камера с кислородом, ВК - воздушный колпак, ДВ - двигатель, Р - распылитель, КС - камера сгорания, С - сопло, РЕ - рулевые крылышки нижней спиртовой ракеты.
Находящаяся внутри нее водородная ракета затушевана серым цветом. Буквы имеют тот же смысл; кроме того В - бак с жидким водородом, ПГ - расположенная ниже камера для полезного груза, т.е. для самопишущих приборов.


Вспомогательная ракета предназначается для того, чтобы сообщить верхней паре ракет начальную скорость в 500 м/сек. Это достигается за 8 сек. горения, первоначально при ускорении в 100 м/сек, затем при меньшем -на протяжении 2 200 м полета. 

После этого вспомогательная ракета отбрасывается вниз начавшей действовать спиртовой ракетой. Это происходит на высоте в 7 700 м над уровнем моря. На этой высоте сопротивление воздуха при наиболее благоприятной скорости в 500 м/сек составляет всего лишь 0,2 кг/см2. В качестве горючего для спиртовой ракеты используется 341,5 кг воды с примесью 45,8 кг спирта, 1,67 кг ректифицированного спирта и 98,8 кг жидкого кислорода или же соответственное количество содержащего азот жидкого воздуха. В последнем случае потребуется меньшее количество воды в качестве охлаждающего вещества. Температура сжигания в печи составляет 1700 - 1750°С. Сопло обладает шейкой диаметром в 12,35 см и отверстием - в 299 см, тогда как наибольший диаметр водородной ракеты составляет 55,6 см. Давление в печи должно равняться 16,5 - 20 ат, давление при выходе из сопла - 0,39 ат, близкое к атмосферному давлению на высоте в 7 700 м над уровнем моря. Скорость извержения газов теоретически должна равняться 1 800 м/сек. Общий вес наполненной двойной ракеты, исчисленный в 544 кг, даст нам при общем весе водородной ракеты и пустой оболочки спиртовой ракеты в 56,2 кг отношение Мo/М1 = 9,7. Профессор Оберт принимает его равным только 9, а кроме того для скорости извержения газов дает число в 1400 м/сек; эти величины, по его собственному мнению, несомненно являются преуменьшенными. Продолжительность горения составляет 36 - 40 сек., а начальное ускорение около 34 м/сек2. Во время первых 15 - 20 сек. горения может быть использована наивыгоднейшая скорость. А затем аппарат от нее несколько отстает вследствие того, что давление в камере сгорания не должно превышать 20 ат; это соответствует секундной извергаемой массе в 12,0 - 13,2 кг. На высоте 56 км над уровнем моря, где наивыгоднейшая скорость равняется 2 800 - 2 900 м/сек, выгоревшая спиртовая ракета сбрасывается вниз и зажигается водородная ракета. Обладая общим весом в 6,9 кг, она содержит 1,36 кг, жидкого водорода и 1,94 кг кислорода. Диаметр отверстия сопла, равный наибольшему диаметру ракеты, составляет 25 см, а диаметр шейки сопла - 7,55 см. Постоянное давление в печи равно 3 ат, а давление при выходе из сопла - 0,0196 ат. Начальное ускорение водородной ракеты, равное в момент ее пуска 200 м/сек2, возрастает обратно пропорционально уменьшению массы, так как секундная извергаемая масса, равная 0,406 кг, остается постоянной вплоть до полного израсходования горючего. 
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Рис. 58. Большая двойная ракета Оберта. ВР-водородная ракета, АР-спиртовая ракета. Б- баки с горючим, Дв - двигатель, PЕ - рулевые крылышки, П-парашют П1 - находящаяся под ним кабина наблюдателей.


Продолжительность горения в силу этого составляет 8,15 сек., во время которого конечной массе в 3,6 кг (из нее 1,5 кг приходится на долю полезного груза поднимаемых регистрирующих аппаратов) сообщается конечная скорость в 5 139 м/сек, эти числа имеют силу даже в том случае, если мы скорость извержения газов будем считать равной только 3 400 м/сек, что, по мнению профессора Оберта, несомненно является преуменьшением. Уже при этих скоростях извержения ракета «модели В» должна была подняться до высоты примерно в 2 000 км. Спуск на землю регистрирующих приборов, находящихся в головке водородных ракет, должен быть произведен с помощью парашюта, что в силу незначительности их веса не представляет затруднений. В «модели В» по техническим причинам водородная ракета полностью вложена внутрь верхней спиртовой ракеты таким образом, что для того, что бы вылететь из нее на свободу, она должна будет развернуть раскрывающуюся подобно бутону цветка головку заключающей ее спиртовой ракеты, состоящую из четырех частей. 
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Рис. 59. Обертовский корабль вселенной для двух человек. В головке парашют, а под ним яйцеобразная кабина наблюдателей; ниже баки с горючим, машинное отделение н сопла. Верхняя водородная ракета частью изображена в разрезе, нижняя же спиртовая нарисована сплошной. Вся машина должна обладать высотой 4-этажного дома.


Такое устройство у весьма больших ракет, предназначенных для совершения полетов в мировое пространство (рис. 58 в 59), уже не является необходимым. Не имея столь стройной формы, они ввиду значительной площади своего поперечного сечения обладают такой высотой, что необходимая нагрузка на единицу их поперечного сечения достигается без труда. Благодаря этому они могут начинать подъем непосредственно с поверхности моря. Будучи перед стартом снабжены запасом горючего, они смогут плавать в вертикальном положении подобно буям. У них сопла, расположенные сотообразно для достижения более компактной конструкции, занимают всю площадь наибольшего поперечного сечения ракетного корабля. Давление у отверстий сопел нижней спиртовой ракеты равно или несколько больше 1 ат. Давление в камере сгорания равно от 30 до 40 ат в зависимости от крепости использованных строительных материалов. Что же касается верхней водородной ракеты, то профессор Оберт для больших машин предполагает использовать давление в камере сгорания от 4 до 10 ат, в то время как давление у отверстий сопел (соответственно значительно меньшему атмосферному давлению на больших высотах, на которых начнет свое действие водородная ракета) должно составлять лишь малую дробь одной атмосферы. 

Профессор Оберт считает нормальным приземление уже отработавшей ракеты. Парашют предназначается не для того, чтобы задерживать падение пустой ракеты, но главным образом для того, чтобы повернуть ее головкой кверху, а соплом книзу. Наблюдатель, соединенный с машиной электрическими проводами, после этого вновь поджигает ракету для того, чтобы обратным толчком извергаемых газов затормозить стремительное падение ракеты, так же точно как он этим способом сумел вначале сообщить ракете ускорение вверх. Так как пустая оболочка при том же своем поперечном сечении будет сравнительно очень легка, то замедлить ее падение будет нетрудно*. 

* Но и в этом случае силой торможения ракеты в воздухе даже и без применения парашюта пассажиры ракеты будут раздавлены, если не пользоваться ракетным торможением до влета в атмосферу Земли. (Прим. ред.) 

В этих огромных ракетах, которые можно считать предшественницами еще несравненно более гигантских кораблей вселенной, обе составляющие их ракеты являются просто поставленными одна на другую. В верхней части головки ракеты находится парашют, а под ним, правда еще несколько тесная, «кабина» наблюдателей. В этой модели она обладает алюминиевыми стенками толщиною в 1,5 - 2,5 см с окнами, закрываемыми во время подъема алюминиевым же ставнями. По достижении желаемой высоты наблюдатель может раскрыть головку ракеты и в своей каюте вместе с парашютом, скрепленной с ракетой стальными канатами, оттолкнуться от последней и обозревать мировое пространство по всем направлениям. Так как во время полета ракеты все находящиеся на ней предметы утратят свой вес, то для всего этого не потребуется даже сколько-нибудь значительных усилий. Перед спуском наблюдателю пришлось бы вновь подтянуть свою каюту к ракете. 

В своей книжке Оберт подробно описал устройство наиболее существенных частей своих ракет с жидким горючим и сообщил подробные сведения о конструкции и составе материалов, предназначаемых им для постройки баков для горючего. Он дал подробное описание устройства оригинального насоса, который должен осуществлять подачу горючего из этих баков в камеры сгорания, а также устройства самого двигателя. Последний в существенных чертах состоит из разбрызгивателя (форсунки), образованного из снабженных отверстиями трубок диаметром в 3 - 5 см, изнутри которых поступает жидкий кислород, в то время как горючее поднимается к ним извне. Чтобы давление в камере сгорания сделать независимым от силы обратного тока извергаемых газов, предусмотрено устройство регулирующих штифтов, действующих наподобие регулирующих игольчатых клапанов в турбинах Пельтона. Охлаждение спиртовых ракет должно осуществляться водой, а охлаждение водородной ракеты - избытком жидкого водорода. Устройство наружного охлаждения оболочки камеры сгорания при этом не представляется необходимым. 

Кроме описания конструктивных деталей ракеты моделей А и В и гигантской ракеты, предназначенной для полетов в мировое пространство, труд Оберта содержит еще много такого, что он имеет право считать своим собственным изобретением. Правда, он указывает, что первым стимулом к созданию его проектов послужил роман Жюля Верна, посвященный путешествию на Луну. Он упоминает о том, что в школьном возрасте ему однажды довелось слышать о Гансвиндте. Несмотря на это, все последующие исследования Оберта были выполнены им вполне самостоятельно. К числу их принадлежат: 

1) вычисление силы, с которой пассажиры ракеты будут прижиматься к полу кабины; 

2) мысль о возможности испытать способность людей переносить усиленную тяжесть на гигантской карусели, работающей наподобие центрифуги; 

3) мысль о возможности связывания двух кораблей вселенной длинным канатом и приведения этой системы во вращение вокруг общего ее центра тяжести для того, чтобы искусственно создать ощущение тяжести; 

4) идея о возможности сооружения искусственного спутника для использования его в качестве промежуточной станции при межпланетных путешествиях, а также и для управления гигантскими зеркалами. Кроме того Оберт самостоятельно высказал мысль о возможности увеличения скорости извержения газов путем использования электрического тока, в который превращается энергия улавливаемых солнечных лучей. Разумеется, у него не отсутствует и идея специальных костюмов (скафандров), напоминающих водолазные, для осуществления полетов в межпланетном пространстве*. Совершенно своеобразно разработана у него мысль об отоплении корабля вселенной. Оберт полагает возможным во время полета раскрывать головку корабля и, освобождая таким образом пассажирскую кабину, связанную с кораблем канатами, подвергать ее нагреванию солнечными лучами. Для этого она или должна быть выкрашена в черный цвет или же солнечные лучи должны концентрироваться на ней специальными параболическими зеркалами. 

*Автор имеет в виду возможность во время полета вылезать из кабины корабля вселенной и витать в пространстве, оставаясь связанным с ним веревкой или проволокой. (Прим. ред.)
6. Проект электронно-ракетного корабля Ф.А.Улинского (начиная с 1913 г) 

Франц Улинский, по происхождению поляк, родившийся в 1890 г. в Блосдорфе (Моравия), уже до мировой войны, начиная с 1913 г., занялся разработкой идеи корабля, предназначенного для путешествий в мировое пространство. Эта идея его сложилась в законченный проект лишь во время мировой войны, когда Улинскнй благодаря его работе по конструированию газовых турбин был переведен в качестве офицера технических войск в австро-венгерский авиоотряд и был назначен руководителем моторного авиозавода в Фишаменде. 

Улинский пришел к убеждению, что все ракетные корабли, приводимые в движение извергаемыми из них газами, получаемыми при сжигании взрывчатых веществ, всегда будут обладать тем недостатком, что на долю запасов горючего будет приходиться очень большая доля общего их начального веса, в то время как на долю полезного груза будет приходиться лишь очень небольшая доля этого веса. Поэтому он попытался при конструировании всего корабля обойтись совершенно без горючего путем использования энергии солнечных лучей. Поводом к попытке разрешения поставленной проблемы таким способом послужило для него газетное сообщение об изобретении Эдисоном солнечного двигателя, превращающего с помощью термоэлементов энергию солнечных лучей в электрический ток. 

Общий ход мыслей у Улинского был таков. Расположенная вокруг корпуса корабля в виде отдельных сегментов система плоскостей, состоящих из термоэлементов, имеет целью улавливать солнечные лучи и превращать их в электрическую энергию по принципу эдисоновского двигателя. Полученная таким образом электроэнергия используется для приведения корабля в движение. Это осуществляется различными способами, смотря по тому, совершается ли полет в пустом мировом пространстве или же в атмосфере одной из планет. 

В первом случае форма двигателя в точности напоминает ракету, извергающую газы в пустое пространство. Разница заключается только в том, что производится не извержение газов, получаемых в результате какой-либо химической реакции, но выбрасывание электронов, совершающееся с огромной скоростью с катодов соответствующей формы под действием электрической энергии; скорость извержения этих электронов может составлять от 0,01 до 0,1 скорости света. 

Для того чтобы поддержать на весу такой электронный корабль весом в 3 000 кг в сравнительной близости к земной поверхности, но за пределами земной атмосферы, был бы необходим для выбрасывания секундный расход 5 г материи (в случае применения ртутных препаратов). Это количество будет убывать по мере удаления электронного корабля от Земли вследствие уменьшения силы притяжения к Земле. 

Так, например в случае, если такой корабль совершает подъем с идеальным, направленным вверх ускорением в 15 м/сек2, то уже спустя 1 800 сек. он приобретет параболическую скорость, необходимую для преодоления оков земного тяготения. Этот результат должен быть достигнут при затрате вещества, извергаемого в форме электронов, в количестве самое большее в 15 кг, в то время как для подъема ракетного корабля весом в 3 т необходимо произвести по меньшей мере 2 000-кратный расход горючего, т.е. 30 т. 

Отсюда вполне очевидно огромное теоретическое преимущество электронной ракеты по сравнению с взрывной ракетой. К сожалению, проект Улинского наряду с преимуществами обладает и весьма серьезными недостатками. Даже в том случае, если бы удалось построить корабль такой конструкции, представляется сомнительным, чтобы он мог с помощью нижеописанного электронно-ракетного двигателя совершить подъем в атмосфере какой-нибудь планеты. Это сомнительно потому, что электронная ракета сможет работать с высоким коэфициентом полезного действия лишь в пустом мировом пространстве, когда перед образующей ее катодной трубкой, открытой с одного конца, будет находиться пустота, тогда как в пределах атмосферы какой-нибудь планеты даже в высших ее слоях такое положение уже не будет иметь места. Кроме этого даже и в пустом пространстве мощность двигателей электронно-ракетных кораблей описанной конструкции будет убывать обратно пропорционально квадрату увеличения расстояния от Солнца. По этой причине они, вероятно, смогли бы применяться лишь в пределах солнечной системы, так как всю энергию их моторов они в конечном счете заимствуют целиком от солнечных лучей. 

Для того чтобы можно было начать подъем такого корабля в пределах атмосферы какой-нибудь планеты, а также для необходимого торможения при спуске, Улинский уже в своем первоначальном проекте 1915/16 г. предусмотрел особое устройство сопел. Принцип действия этого устройства может быть назван «ракетой со сжатием воздуха в круговом рабочем цикле». Это устройство состоит в основном из котла, в который вверху введен газопровод высокого давления, заканчивающийся соплом. Внизу же из котла отходит газопровод низкого давления, ведущий к турбокомпрессору, который вновь доводит давление вырывающихся из сопла разреженных газов до первоначального значения и после этого гонит газ по трубопроводу высокого давления к соплу, находящемуся вверху котла. Таким образом возникает круговой процесс, производящий реактивное действие благодаря истечению газов вз сопел, совершенно так же, как и в обычной ракете, извергающей газы в открытое пространство. Вся разница заключается в том, что в данном случае энергия, приводящая в действие турбокомпрессор, подводится извне, в то время как расхода рабочего вещества не происходит. Это достигается тем, что одна и та же масса газа мнократно совершает в двигателе один и тот же путь. 

Опыты, произведенные Улинским в январе 1928 г. в присутствии экспертов, показали, что подъемная сила такого рода ракетного двигателя, помещенного на чашке весов, оказалась равной реактивной силе, производимой свободным извержением газов, за вычетом коэфициента полезного действия описанного кругового процесса. Это произошло в полном согласии с высказанным им теоретическим предположением, согласно которому разность скоростей течения газов при входе в сопло и при выходе из него должна была производить реактивное действие на всю систему. На использование этого принципа Улинскому 19 января 1928 г. был выдан патент. 

Тем временем выяснилось, что изобретение Эдисоном солнечного двигателя оказалось просто газетной уткой. Тем не менее возможность непосредственного превращения солнечной энергии в электрический ток не исключена. 

По сообщениям Улинского, его идея реактивного двигателя уже в настоящее время является технически осуществимой и, вся задача сводится лишь к повышению коэфициента полезною действия до пределов, необходимых для того, чтобы машина такой конструкции могла парить и подниматься в пределах земной атмосферы и в поле земного тяготения. Для практического разрешения этой проблемы решающее значение будут иметь успехи в области усовершенствования обычных двигателей внутреннего сгорания в сторону уменьшения их веса на единицу мощности (лошадиную силу), так как в конечном счете преимущественно от этого будет зависеть вес двигателя (турбокомпрессора), необходимого для поддержания кругового процесса расширения и сжатия газов. Инженер Ф.Улинский в настоящее время продолжает разработку этой проблемы. Спроектированный им последний тип корабля вселенной весом всего лишь в 4 000 кг, по его мнению, сможет поднять 500 кг полезного груза *. 

* Автору известны возражения, сделанные по поводу проекта Улинского инженером Пиркэ. Однако здесь ни они, ни возражения, сделанные против других проектов, не излагаются, так как автор не ставил себе задачи критической оценки описываемых проектов.
7. Исследования В.Гомана (начиная с 1914 г) 

Инженер Вальтер Гоман родился 18 марта 1880 г. в Хардхейме близ Оденвальда. С 1914 г. он занялся разработкой проблем полета в мировое пространство, правда, не в качестве конструктора какого-либо определенного типа корабля вселенной, но в качестве теоретика ракетного полета. Результаты своих исследований он изложил главным образом в изданном в 1925 г. труде «Досягаемость небесных тел». После этого он занялся дальнейшей разработкой различных частей этой проблемы применительно к пуску регистрирующей ракеты и условиям полета ракетного самолета и наконец в качестве соавтора принял участие в составлении упомянутого уже коллективного труда на эту тему, вышедшего под редакцией Лея. Его вычисления были выполнены до такой степени исчерпывающим образом, что, начиная с момента выхода в свет вышеупомянутой его книги, мы можем сказать следующее: «План и маршрут для путешествия к небесным светилам мы уже имеем, и нам недостает лишь корабля для того, чтобы начать это путешествие на практике». 

	Bi в м/сек2
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	7,27 
	12,00 
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	Ve в м/сек
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	9150 
	9470 
	9680 
	10000 
	10200 
	10650 
	10890 

	Тs в сек 
	1192 
	762 
	565 
	448 
	319 
	248 
	117 
	57 

	S в км 
	4220 
	3130 
	2480 
	2110 
	1570 
	1260 
	620 
	300 

	М0/М1 для
	С=2 000 в м/сек
	7570 
	2010 
	1160 
	825 
	587 
	495 
	347 
	299 

	
	С=3 000 в м/сек 
	388 
	159 
	110 
	88 
	70 
	62 
	49 
	45 

	
	С=4000 в м/сек 
	87,3 
	44,8 
	34,1 
	28,7 
	24,2 
	22,2 
	18,7 
	17,2 

	
	С=5 000 в м/сек 
	35,7 
	20,9 
	16,7 
	14,6 
	12,8 
	11,9 
	10,4 
	9,8 


Результаты работы инженера Гомана в большинстве случаев могут быть сведены в форме цифровых таблиц. Так, например, что касается условий взлета корабля вселенной с Земли, то точное представление о них дает цифровая сводка. В ней Bi - идеальное ускорение, Вe - эффективное среднее ускорение, Vе - конечная скорость, равная на высоте S км над уровнем моря параболической скорости для этой же высоты, Тs - продолжительность старта, в течение которого должен быть пройден путь S. Дальнейшие расчеты были произведены для отношения масс М0/М1 для различных скоростей извержения газов С. 

С учетом сопротивления воздуха Гоман аналогичным способом приходит к следующим результатам: 

	Р, в м/сек2
	30,00 
	100,00 
	200,00 

	Тs, в сек 
	456 
	123 
	64 

	М0/М1 для: 
	 
	 
	 

	 С=2000 м/сек
	933 
	463 
	603 

	 С=2500 м/сек 
	235 
	138 
	166 

	 С=3000 м/сек 
	95 
	60 
	71 

	 С=4000 м/сек 
	30 
	22 
	25 

	 С=5000 м/сек 
	15 
	12 
	13 


В полном соответствии с выводами Оберта и Гефта Гоман доказал, что при подъеме ракетного корабля с ускорением Вi = 30 м/сек2 необходимая сила реакции на высоте примерно в 7 800 м над уровнем моря достигает максимального своего значения. 
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Рис. 60. Спуск ракеты по нескольким эллипсам торможения.


  

Для осуществления спуска на Землю инженер Гоман разработал два решения. Первое из них сводится к использованию нескольких эллипсов для постепенного торможения, причем наиболее близкая к Земле точка этих эллипсов располагается в верхних слоях земной атмосферы. Благодаря этому разгон ракетного корабля, первоначально влетевшего по касательной с параболической скоростью в пределы земной атмосферы, постепенно затормозится во время нескольких последовательных облетов вокруг Земли. 

Недостатком этого способа является малая длина участка пути, на котором осуществляется торможение, по сравнению с общей длиной пути, проходимого по этим эллипсам, что имеет своим следствием длительность такого торможения при пяти последовательных эллипсах торможения (рис. 60). 

Гоман указывает продолжительность торможения в 22,1 часа. После такого маневра начинается собственно приземление, осуществляемое над морем планирующим спуском. Этот спуск длиною в 75 км начинается по касательной со скоростью в 7,85 км/сек и проводится с помощью несущих поверхностей таким образом, чтобы предусмотреть возможность более плавной посадки на поверхности Земли или воды. Продолжительность такого приземления должна составлять 1,5 часа (рис. 61). 
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Рис. 61. Торможение ракеты при пролете ее сквозь верхние слои атмосферы.
Основой второго способа является столь сильное торможение первоначальной скорости полета корабля вселенной при его проникновении в земную атмосферу, что последующий вылет обратно в пространство по эллипсу торможения оказывается излишним. Расчеты показали, что при применении соответствующего высотного рулевого управления совместно с тормозящим устройством может быть произведено достаточно сильное торможение уже на участке длиной в 2 000 км, в результате чего весь этот маневр, включая приземление, может быть выполнен в течение 40 мин. Кроме того Гоман подробно исследовал проблему нагревания возвращающегося корабля вселенной вследствие сопротивления воздуха (явление аналогичное возгоранию метеоров). Равным образом им были тщательно рассчитаны пути (траектории) для свободных полетов в мировое пространство, как например для опытного полета до высоты в 800 000 км, включая облет вокруг Луны в течение 703 час. Попутно был рассчитан и необходимый наименьший вес корабля вселенной, предназначаемого для осуществления такого полета с двумя пассажирами. По мнению Оберта, управление (поворот) такого корабля при этом может быть осуществлено путем движения самих пассажиров внутри корабля. Для того чтобы повернуть нос корабля в желаемом направлении по закону равенства моментов вращения им нужно было бы лазать внутри пассажирской кабины в противоположном направлении подобно птице в клетке или белке в колесе. Результат этого был бы таким же, как и описанный выше результат действия жироскопа.

8. Исследования ракет Г.Годдарда (начиная с 1917 г) 

Первым признанным научным миром ученым, выступившим после мировой войны с произведшим сенсацию трудом на тему о проблеме лунной ракеты, явился профессор Клеркского колледжа в Ворчестере (США) Годдард. 

Он начал свои исследования около 1917 г. с практического изучения англо-американских судовых спасательных ракет и нашел, что заключающаяся в них энергия пороха используется лишь на 2,5-3%. Произведя серию расчетов, он пришел к выводу о том, что путем изменения конструкции сопел возможно достигнуть значительного повышения коэфициента полезного действия ракеты. Это и явилось первым этапом дальнейшей его работы, так как он убедился в том, что путем соответственного улучшения действия ракеты удлинение ее полета и увеличение высоты возможного подъема практически вполне достижимы. Произведенные Годдардом опыты уже спустя короткое время увенчались неожиданно большими успехами, в результате чего ему около 1918 г. удалось достигнуть скоростей извержения газов, доходящих до 2 400 м/сек, и коэфициентов полезного действия, доходящих до 65%. Эти успехи дали ему возможность получить субсидию в сумме 8000 долларов и возбудили столь большой интерес среди ученых, что ему для его работы охотно стали предоставлять крупные лаборатории различных научных институтов. Результат своих работ Годдард изложил в вышедшем в 1919 г. исследовании «Метод достижения крайних высот», напечатанном в трудах Смитсонианского института. 

В своей работе профессор Годдард не описывает какого-либо определенного аппарата. Он только предлагает помещать порох, разделенный на несколько отдельных зарядов, в камеру ракеты, как серию патронов в пулемет или в автоматический револьвер. Кроме того этот ученый, разумеется, предлагает и соединение нескольких ракет в одну. Однако продольный разрез этих машин все же остается чрезвычайно несложным. Каждая ракета состоит из оболочки из хромоникелевой стали, образующей одновременно и камеру сгорания и сопло ракеты, и из вращающейся головки, служащей своего рода волчком, предохраняющим ракету от перекидывания. Головка эта приводится в быстрое вращение сжиганием добавочных зарядов пороха в спирально извитых трубках, находящихся в самой головке ракеты. Верхняя, меньших размеров ракета обладает таким же устройством и несет в своей головке еще и самопишущие приборы. У модели меньших размеров порох помещается, как и у фейерверочных ракет, непосредственно в камере сгорания таким образом, что после сгорания нижнего заряда огонь через специальное запальное отверстие переходит в верхнюю ракету и зажигает заряд последней. Приземление самопишущих приборов совершается при помощи парашюта. 
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Рис. 62. Схематический продольный разрез двойной ракеты Годдарда.


Профессор Годдард вычислил, что при скорости извержения газов С = 2 135 м/сек уже 8,87 кг пороха на каждый килограмм конечного веса ракеты достаточно для достижения высоты в 380 км, а 11,33 кг пороха - для достижения высоты в 704 км. Для того чтобы вывести 1 кг из сферы земного притяжения, Годдард вычисляет расход горючего (пороха) в 602 кг. 

Годдард подумал и о применении жидких горючих, как об этом свидетельствует одно из примечаний его книги. Однако, быть может, благодаря трудности обращения с этим видом горючих материалов Годдард отступил от намерения воспользоваться ими, правда, ценою возможности посылки в мировое пространство пассажирской ракетной машины*. Для пороховых ракет Годдарда явилось бы уже весьма большим достижением, если бы они донесли до Луны незначительный заряд осветителъного пороха, вспышка которого удостоверила бы, что наш привет спутнику Земли был действительно передан ими по назначению. Согласно Годдарду, уже полкилограмма осветительного пороха было бы достаточно для того, чтобы вызвать на Луне вспышку продолжительностью в несколько секунд, которая могла бы быть видима в наши телескопы; вспышка 7 кг пороха была бы видима уже совершенно отчетливо. Правда, прилет ракеты на Луну нельзя было бы приурочить к полнолунию, но весь полет нужно было бы рассчитать так, чтобы ракета достигла Луны, когда она представляется нам узким серпиком и когда ночная ее сторона еще бывает слабо освещена пепельным светом. 

План посылки Годдардом ракеты на Луну, начиная с 1923 г. все более приковывал внимание общественности, чему не в малой степени содействовали газетные сообщения о получении этим ученым новой субсидии в 80 000 долларов. В 1924 г., в год великого противостояния Марса, объявлялось о пуске лунной ракеты в самом ближайшем будущем. По другим же источникам сообщалась о продолжительности постройки лунной ракеты в 3 года, в то время как предельность самого полета указывалась в 186 - 200 час. В 1925 г. по поводу проекта Годдарда воцарилось молчание. По отдельным продолжавшим еще доходить сообщениям можно было сделать заключение, что он оставил мысль о посылке ракеты на Луну с тем, чтобы - вероятно, по инициативе американского военного департамента - с еще большей энергией отдаться конструированию сверхдальнобойных ракетных снарядов, применимость которых в артиллерии не вызывает никаких сомнений. Совершенно очевидно, что для того чтобы быть в состоянии отправить снаряд на Луну, нужно сначала научиться попаданию по земной цели на расстоянии нескольких сотен, а затем и нескольких тысяч километров. Во всяком случае является несомненным фактом, что Годдард получил по меньшей мере шесть американских патентов, содержание которых является секретным, и что дальнейшие его работы были официально признаны совершенно секретными. Тем большую неожиданность вызвало полученное осенью 1927 г. сообщение о том, что профессор Годдард намеревается заняться конструированием ракетного самолета. Этому предшествовало опубликование в американской печати аналогичных планов автора этой книги. 

* Позднее Годдард сконструировал и ракету с жидким горючим. (Прим. ред.) 

Поскольку Годдард уже в 1919 г. уяснил себе военное значение ракеты, не придется удивляться, если США во время следующей войны выступят с новой конструкцией ракетного снаряда, дальность попадания которого по земным целям будет почти неограниченной. По полученным Р.Ладеманом сообщениям, уже одиночные пороховые реактивные снаряды конструкции Годдарда могли достигать высоты подъема в 100 км, и более, откуда следует, что дальность их полета должна бы составлять от 200 до 250 км. Значительно мешавшую прежде неточность попадания удалось настолько удачно устранить с помощью управления по радио, что снабженная несущими плоскостями ракетная граната не только может точно попадать в отдельные цели, находящиеся на земной поверхности, но даже оказывается в состоянии догнать маневрирующий в воздухе самолет, после чего заряд взрывается в результате детонации. 

  

9. Проекты и исследования Ф.А.Цандера (начиная с 1920 г)* 

* Раздел составлен редактором 

Родившийся 11 августа 1887 г. в Риге русский инженер-технолог Ф.А.Цандер первые свои расчеты, относящиеся к скорости истечения газов из сосуда, и вычисления работы, необходимой для преодоления притяжения Земли, произвел в 1908 г. С сентября 1917 г. он снова начал производить вычисления, относящиеся к перелетам на другие планеты. При этом Цандер исходил из расчетов полета сверхвысотного самолета, приводимого в движение двигателем с винтами. В том же 1917 г. он дополнил разрабатываемый им проект путем присоединения к сверхвысокому самолету ракеты для полетов на больших высотах. В 1919 г. он поступил на авиазавод №4 «Мотор» в Москве. 

В конце 1920 г. на московской губернской конференции изобретателей Ф.А.Цандер доложил свой проект двигателя для межпланетного корабля-самолета. После интенсивной работы по дальнейшей разработке Цандер в декабре 1923 г. выступил с докладом о своем проекте межпланетного корабля в теоретической секции Московского общества любителей астрономии. 

В июле 1924 г. в журнале «Техника и жизнь» была опубликована первая его статья «Перелеты на другие планеты», содержавшая краткое резюме произведенных им работ. 

В этой статье Цандер обосновывает преимущества применения крылатой ракеты оригинальной конструкции для полетов в высшие слои земной атмосферы, а также для спуска на планеты, обладающие атмосферами. Для полетов в низших слоях атмосферы он рекомендует пользоваться двигателем высокого давления, питаемым горючим и жидким кислородом. Взамен винтомоторной группы Цандер предусматривает применение на этих высотах особой ракеты, приспособленной к полетам в воздухе. Конструкция такой ракеты, по его идее, должна быть следующей. Через узкое горлышко раструба (сопла) под большим давлением поступают продукты горения, засасывающие в нее же наружный воздух. При смешении его с раскаленными газами получается меньшая скорость всего количества извергаемых газов и воздуха, но зато подверженная ускорению масса их, а вместе с ней и коэфициент полезного действия ракеты, увеличиваются. 

Наиболее замечательной идеей Цандера является впервые высказанное им в 1923 г. предложение постепенно втягивать части несущих поверхностей во время полета крылатой ракеты и, расплавляя их, использовать в качестве горючего. В подкрепление этого предложения Цандером в 1928-1929 гг. опытным путем была исследована возможность зажигания в воздухе сплавов, содержащих магний и алюминий. 

Возможность эта подтвердилась, чем ценность предложения Цандера об использовании твердого горючего была доказана. Следует еще добавить, что теплотворная способность металлических сплавов оказывается значительно выше теплотворной способности жидкого горючего, например бензина. 

Кроме того Цандер в упомянутой выше статье предлагал использовать для межпланетных путешествий легкие отражающие экраны-зеркала, а также кольца-соленоиды, по которым течет электрический ток, удерживающий вблизи плоскости кольца наэлектризованную железную пыль, выполняющую роль зеркала. 
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Рис. 63. Схема самолета со втягиваемыми частями, приводимого в движение двигателем и ракетой по проекту Ф. А. Цандера.
В 1932 г. вышла в свет книга Ф. А. Цандера «Проблема полета при помощи реактивных приборов», в которой он описал ряд схем реактивных двигателей, теория которых была им разработана. Возвращаясь к уже описанной им ранее схеме крылатой ракеты или, правильнее говоря, самолета, снабженного ракетой и двигателем (рис. 63), он отметил, что к концу полета от самолета может оставаться только корпус с маленькими постоянными крыльями (необходимыми для планирующего спуска) и рулями. По мнению изобретателя, этим путем достижимо отношение начальной и конечной массы корабля М0/М1 = 100 :1, что дает полную гарантию достижения межпланетных скоростей. 

Однако и такое отношение масс Цандер не считает пределом достижимого. С целью дальнейшего его повышения он предлагает остроумную схему центральной ракеты, окруженной множеством боковых ракет и предназначенных для помещения горючего и кислорода сосудов, нанизанных на ветвях спиралей. По мере отработки боковых ракет или опорожнения сосудов для горючего они вместо того, чтобы просто быть сброшенным вниз, втягиваются в центральную ракету, расплавляются и сжигаются в ней. Тем самым химическая энергия, содержащаяся в металле гильз этих ракет или стенок этих сосудов, используется для повышения ускорения полета центральной ракеты. Цандер допускает мысль, что при использовании такой схемы или ее вариантов достижимо отношение М0/М1 = 1 000 :1. Наряду с этим он указывает, что межпланетный перелет можно осуществить почти без применения жидкого горючего, благодаря чему конструкция ракетного корабля может быть сделана прочной. 

В этой же книге Ф.А.Цандер рассматривает и ряд других проблем, как, например, топлива для реактивных двигателей, создания реактивных двигателей, в которых имеет место круговой рабочий цикл (т.е. производится обратное сжатие продуктов сжигания горючего), подъема ракетного самолета, наивыгоднейших путей ракет, вылетающих за пределы земной атмосферы, и т. п. 

Упомянутая книга далеко не исчерпывает всех теоретических исследований, проделанных ее автором. Незадолго до своей смерти, последовавшей в 1933 г., Ф.А.Цандер говорил редактору этой книги, что им готовится к печати второй выпуск его труда. Огромное значение исследований Ф.А.Цандера, открывающих в области разработки проблем полета в мировой пространство новую эпоху, становится совершенно очевидным, если мы припомним все то, что было сказано выше о решающем значении отношения начальной и конечной массы ракетного корабля.

10. Остальные современные проекты ракетных кораблей 

Из числа остальных проектов, сделавшихся известными автору ко времени написания этой книги, в первую очередь должен быть назван проект известного французского авиационного промышленника Роберта Эсно-Пельтри. Уже в 1905 г. он был одним из первых, применивших законы аэродинамики для покорения воздушной стихии, и в 1906 г. он сконструировал моторный самолет-моноплан. Эсно-Пельтри утверждает, что уже в 1907 г. ему впервые пришла в голову мысль о реактивном двигателе. Свой план в этом направлении он опубликовал лишь в 1912 г. и изложил в своем сообщении Академии наук в Петербурге. Однако его приоритет оспаривается как Рене Лорэном, предложившим еще в 1911 г. в журнале «Аэрофил» цельнометаллический самолет с ракетным мотором, так и Андрэ Бингом, который 10 июня 1911 г. получил бельгийский патент № 236377 на ракетный аппарат для достижения крайних высот. Бинг изложил свои идеи еще за несколько лет до 1910 г. в научной переписке с Эдуардом Беленом. Уже тогда он собирался с помощью реактивного двигателя доставить живые существа (животных и людей) на планеты и обратно. 

Равным образом уже в февральском номере за 1911 г. русского техническою журнала «Воздушный путь» инженер А. Горохов опубликовал работу «Механический полет будущего», в которой он предлагает построить цельнометаллический реактивный аппарат для полета в атмосфере. Веретенообразный корпус этого аппарата должен был быть изготовлен из листовой стали и снабжен небольшими крыльями оригинальной формы. Камеры сгорания Горохов в своем проекте поместил в носовой части корпуса. Продукты сгорания нефти, используемой в качестве горючего, должны были извергаться из сопел, направленных несколько в стороны. Пассажирскую кабину предполагалось поместить в сквозной ферме внутри корпуса с тем, чтобы иметь возможность смягчить пружинящими гидравлическими устройствами эффект усиленной тяжести, производимый ускорением. По мнению А. Горохова, скорость полета такого аппарата должна была составить от 350 до 690 км/час. 

В последние годы французское астрономическое общество учредило специальные жюри во главе с генералом Ферье для ежегодного присуждения международной премии за разработку проблемы перелетов в мировое пространство*, учрежденной на средства, пожертвованные для этой цели Р. Эсно-Пельтри и Андрэ Хиршем. 

* В 1929 г. эта премия была присуждена профессору Г. Оберту за его книгу «Пути к звездоплаванию», являющуюся третьим переработанным изданием вышедшей в 1925 г. его книги «Ракета в межпланетное пространство». (Прим. ред.) 

Из числа других исследователей в этой области следует назвать работающих во Франции Саржента и Меллота, в Швейцарии инженера А. Дитли-Арау и в Америке профессор Роберта Кондита (Огайо). В Германии 7 июля 1927 г. в Бреславле был организован Союз звездоплавания. Задачей этого союза является включение в состав своего президиума возможно большего количества активно работающих исследователей, в то время как рядовым членом этого союза может стать всякий, интересующийся проблемой полетов в мировое пространство. 

Из числа исследователей ракет, ведущих практическую работу, заслуживает упоминания еще и И. Винклер, председатель германского Союза звездоплавания в Бреславле. Им были проделаны исследования газовой постоянной продуктов извержения и способов повышения таковой, переноса тепла в ракете и проблем распыления и сжигания горючего. 

В Австрии в 1928/29 г. Франц Гефт и инженер Гвидо Пиркэ также опубликовали ряд весьма важных работ, в которых они наряду с другими дали обстоятельную критику ранее опубликованных проектов полетов в мировое пространство. 

Что касается остальных известных автору работ в области осуществления ракетного движения, то заслуживают упоминания следующие. Работающий в Берлине Р. Ладеман сумел весьма заинтересовать американское морское ведомство сконструированной им ракетной торпедой. Русский ученый А.Б.Шершевский в 1929 г. работал в Берлине совместно с Обертом *. 

* Позднее А. В. Шершевский переехал в СССР. (Прим. ред.) 

После революции в Советской России число исследователей, разрабатывающих проблему ракетного движения все более и более возрастало, что, повидимому, сопровождалось и ростом правительственных ассигнований на это дело. Советские исследователи ракеты, работающие в Москве и Ленинграде, повидимому, обратились к разработке нефтяного ракетного мотора и к осуществлению идеи ракетной турбины. Некоторые из них, как например профессор Рынин, высказываются за возможность осуществления так называемого бесконечного полета без горючего. Идея эта состоит в следующем. Отыскивается такой слой земной атмосферы, в котором содержание кислорода в воздухе уже настолько уменьшилось, а содержание водорода настолько возросло, что, собственно говоря, имеется налицо сильно разреженный гремучий газ. Для осуществления бесконечного питания мотора горючей смесью на этой высоте достаточно всасывать и уплотнять этот гремучий газ нагнетателями. Эта идея бесспорно является гениальной, однако у нас недостает данных для того, чтобы судить о том, существует ли действительно в атмосфере такой слой, в котором предполагаемые условия таковы, что они допускают техническое их использование. Упомянем здесь еще фамилию Перельмана, повидимому являющегося в СССР наиболее известным автором книг, посвященных вопросам межпланетных путешествий*. В 1927 г. в Москве состоялась «Первая мировая выставка межпланетных аппаратов и механизмов», на которой наряду с другими были выставлены и экспонаты автора этой книги. 

* Повидимому, автору осталась неизвестной изданная в 1920 г. в Новосибирске книга Юр. Кондратюка «Завоевание межпланетных пространств». Редактировавший ее профессор В.П.Ветчинкин в своем предисловии к ней называет ее несомненно наиболее полным исследованием по межпланетным путешествиям из всех писавшихся в русской и иностранной литературе (к моменту написания предисловия) и настольным справочником для всех, занимающихся вопросами ракетного полета. История этой книги такова, что о ней необходимо сказать несколько слов. Автором ее является талантливый рабочий-самоучка, впоследствии выдвинувшийся из машинистов в механики. Он не получил не только высшего, но даже и законченного среднего образования. Свою работу в основных ее частях он закончил еще в 1916 г., ничего не зная о работах в этой области К.Э.Циолковского. Это не помешало ему разработать проблему динамики взлета ракеты с наибольшей полнотой сравнительно со всеми другими авторами. В своей книге он подобно Ф.А.Цандеру, но самостоятельно выдвигает предложение об использовании в дополнение к газообразным твердых горючих (лития, бора, алюминия, магния, кремния), и впервые выводит формулу, учитывающую влияние веса баков для горючего и кислорода на общий вес ракеты. Опять-таки независимо от Ф.А.Цандера и раньше К.Э.Циолковского он выдвинул предложение снабжать ракету крыльями и летать на ней в воздухе, как на самолете. Некоторые авторы, кроме того, приписывают Ю.В.Кондратюку приоритет идеи использования горения различных веществ в озоне, а не в кислороде. В действительности же это утверждение ошибочно, ибо приоритет этой идеи бесспорно принадлежит К.Э.Циолковскому, совершенно ясно высказавшему ее на стр.12 изданной им в 1914 г. брошюры «Исследование мировых пространств реактивными приборами (дополнение к I и II части труда того же названия)».(Прим.ред.) 
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Рис. 64. Ракетный самолет по идее автора.
Большую роль в смысле стимулирования научной разработки идеи космических перелетов, невидимому, сыграла работа известного своими исследованиями по физике Солнца шведского астронома Биркеланда. После ознакомления о одной из ранних работ К.Э.Циолковского он исследовал реактивное действие в безвоздушном пространстве. 

В заключение упомянем о том, что целый ряд последователей стремится использовать принцип реактивного действия для приведения в движение как экипажей, движущихся по земной поверхности, так и самолетов со сравнительно незначительными скоростями полета, порядка нескольких сот километров в час. Это использование мыслится ими следующими двумя способами. Или выпуск образующихся в процессе горения газов осуществляется по окружности достаточно быстро вращающегося колеса турбины. Или с помощью сопел-инжекторов осуществляется частичное увлечение газовой струёй окружающей среды, в результате чего первоначальная извергаемая с большой скоростью струя газа незначительной массы превращается в струю большой массы, движущуюся с незначительной скоростью. Немало патентов на изобретения в этой области было выдано лицам до этого времени совершенно неизвестным среди исследователей ракетного движения, вследствие чего заявки этих последних зачастую отклонялись экспертизой. В последнее время круг лиц, занимающихся разработкой проблемы ракетного движения, все более расширяется. Это во всяком случае имеет то преимущество, что разработка всей этой проблемы, взятая в целом, уже не сможет быть заторможена и что неуспех отдельного исследователя уже не сможет оказать столь отрицательного действия, как в 1928 г., когда совместно работавшие автор, Опель и Зандер являлись единственной группой лиц, ведшей в Германии широко поставленные практические опыты осуществления ракетного движения. 

Таким образом проблема полета в мировое пространство в настоящее время в научном отношении приобрела мировое значение, и речь идет не о том, удастся ли вообще когда-нибудь сконструировать ракетный корабль вселенной, а лишь о том, кому это удастся сделать первому. 

Часть IV. ГРЯДУЩИЙ ПОЛЕТ В МИРОВОЕ ПРОСТРАНСТВО
И ДОСТИЖЕНИЕ НЕБЕСНЫХ СВЕТИЛ 
Глава I. Первые шаги звездоплавания
1. Опытная подготовка
2. Посылка не пассажирской ракеты на Луну
3. Жизнь на корабле вселенной
4. Первые полеты пассажирских ракетных кораблей

1. Опытная подготовка 

Принимая в качестве необходимой предпосылки, что технические трудности преодолимы и что путем предварительных опытов мы сумеем технически вполне овладеть ракетным мотором*, Годдард и Оберт предполагают, что полет в мировое пространство сможет осуществиться примерно следующим образом. 

*Обстоятельный план таких работ намечен в брошюре К.Э.Циолковского «Космическая ракета. Опытная подготовка» (1927), содержание которой вкратце охарактеризовано в разделе III. (Прим. ред.) 

Прежде всего будут изготовлены небольшие модели ракет, которые заставят подниматься с несколькими самопишущими приборами. Целью таких «разведочных полетов» будет являться исследование химического состава воздуха на значительных высотах путем взятия оттуда проб воздуха, а равным образом и изучение отклонений полета ракеты в высших слоях атмосферы от пути, предначертанного ей вычислениями. При этом, начав с незначительных высот поднятия, постепенно будут увеличивать конечные скорости полета ракеты, пока этим путем не будут достигнуты высоты, начиная от 2 000 и кончая 10 000 км. 

Нельзя закрывать глаза на то, что подобного рода опыты были бы уже настолько ценны сами по себе, что их вполне стоило бы производить независимо от факта, что они являлись бы необходимой подготовкой к полету в мировое пространство. Они позволили бы нам достоверно узнать многое из того, что мы сейчас можем только предполагать относительно границ земной атмосферы и относительно химического состава и температуры воздуха на значительных высотах. 

После того как нижние 10 000 км над земной поверхностью были бы таким образом исследованы, можно было бы пускать более прочные двойные ракеты все выше и выше до тех пор, пока одна из таких машин не улетела бы от Земли безвозвратно. Эти ракеты, разумеется, пришлось бы снабдить самодействующими приспособлениями, дающими время от времени яркие вспышки, для того чтобы мы с Земли могли следить за полетом такой ракеты. Это нам позволило бы математическим путем сделать чрезвычайно важные выводы о некоторых особенностях мирового пространства. 

2. Посылка не пассажирской ракеты на Луну 

После того как удастся посылать ракеты за пределы сферы земного притяжения и соответственным образом изучить их полет, можно было бы попытаться попасть в Луну. 

При этом падение ракеты на Луну должно было бы уже описанным способом сопровождаться вспышкой бенгальского огня; это и послужило бы нам доказательством удачи. 
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Рис.65 Пуск космической ракеты по идее автора.
Нечто чудесное будет твориться в те ночи! Астрономы, глядя в мощные телескопы, будут следить за последними отблесками уносящейся по своей орбите ракеты, пока, наконец, на диске Луны не блеснет вспышка, возвещающая победу человеческого разума и человеческой техники над бездной пустого пространства. 

Когда такого рода обстрел Луны сделается настолько обычным делом, что промах станет уже возбуждать смех соперников, будет произведена попытка послать вокруг Луны большую ракету, но все же без людей и притом так, чтобы она вновь вернулась на Землю. Понятно, в нее поместят самодействующие фотографические или, быть может, даже кинематографические аппараты, для того чтобы зафиксировать на пленке этот облет вокруг Луны. Разумеется, эту машину надо будет послать с таким расчетом, чтобы она облетела Луну во время новолуния, пролетая над обращенной от нас стороной Луны, в это время ярко освещенной солнечными лучами. Ни один из снятых в настоящее время в мире фильмов не обладал бы такой научной ценностью, как эта полоска фотографической пленки, на которой мы сразу же увидали бы то чего невозможно было увидеть на протяжении ряда тысячелетий. 

В то время как эти опыты производились бы шаг за шагом, само собой разумеется, не были бы забыты и опыты с большими пассажирскими ракетами. Понятно, их сперва строили бы для достижения небольших высот и незначительных конечных скоростей, чтобы люди могли постепенно привыкнуть к наблюдающимся в это время явлениям и к испытываемым при этом ощущениям. Можно было бы также предварительно определять на специальных центрифугах или соответственным образом устроенных каруселях способность будущих путешественников по мировому пространству переносить большие ускорения, а также, быть может, путем соответственной тренировки, значительно увеличить эту способность. Математический расчет показывает нам, как высоко мы могли бы подняться на ракетных кораблях с ускорением вверх в 30 см/сек2, при различных конечных скоростях полета этих машин (см. нижеприводимую табличку). 

	Конечная
скорость км/сек
	Высота
поднятия
в км
	Конечная
скорость
км/сек
	Высота
поднятия
в км

	1
	68
	7
	6140

	2
	277
	8
	11950

	3
	640
	9
	29530

	4
	1310
	9,5
	68400

	5
	1970
	10
	~ 

	6
	8820
	 
	 


3. Жизнь на корабле вселенной 

Правда, такого рода путешествия отнюдь еще не были бы удобны или физически приятны для отважных пионеров мирового пространства, их предпринявших. 
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Рис.66 В момент отлета. Продольный разрез головки корабля вселенной и кабины наблюдателей. Над кабиной находится парашют, а под ней баки о горючим. Из-за большого ускорения путешественники лежат в гамаках.
Даже в гигантских ракетах, описанных в книге профессора Оберта, каюта для наблюдателей еще очень тесна (рис. 66). Удивительное должно быть ощущение, впервые освободившись от собственного веса, витать в этом тесном помещении подобно бестелесному духу! Не бесцельно поэтому профессор Оберт помещает на всех стенках, а также на полу кабины кожаные петли (похожие на те, которые мы видим в трамваях). Пользуясь ими, путешественники смогут притягиваться в нужные им положения. Понятия «верх» и «низ» потеряют всякое значение. 

Еда и питье в таких условиях также представят немалые затруднения. Жюль Верн, заставляя пассажиров своего пушечного ядра осушить бутылку вина в невесомой точке, допускает при этом ошибку. Уже начиная с того момента, когда прекратится ускорение ракеты и она начнет свое свободное падение, подобно камню, сначала еще вверх, а затем, по достижении наивысшей точки, вниз, вино уже не будет больше вытекать из бутылки и наполнять стаканов. Даже если мы откупоренную бутылку повернем вверх дном, то из нее не вытечет ни капли. Если же мы встряхнем ее, то по инерции, которая будет действовать в этих условиях, все содержимое бутылки разом вылетит из горлышка и к удивлению путешественников соберется в жидкий шар, который будет свободно плавать по воздуху до тех пор, пока, ударившись о какую-нибудь из стенок кабины, он не разобьется на множество шариков поменьше, которые, продолжая этот своеобразный процесс дробления, в конце концов наполнят все пространство своего рода туманом, состоящим из мельчайших капелек. Не останется ничего другого, как прибегнуть для питья к помощи соски *. 

*Более вероятно, что вода, прикоснувшись к стенке, прилипнет и растечется по ней, если стенки кабины смогут смачиваться. (Прим. ред.) 

Согласно профессору Оберту, наблюдатели, одевшись в особые водолазные костюмы, смогут из своей кабины вылезать через двойную дверку в свободное мировое пространство, оставаясь связанными с ракетой канатом. Весь вопрос в данном отношении заключается только в том, представит ли такой костюм достаточную защиту от холода. Обыкновенный водолазный костюм будет для этого во всяком случае недостаточным, если в мировом пространстве действительно холоднее - 250° С, как это сейчас общепризнано. Быть может, для этой цели удастся изобрести особый костюм, устроенный подобно нашим термосам, который почти полностью предохранял бы одевшего его от излучения теплоты во внешнее пространство; для этого, например, мог бы пригодиться обыкновенный водолазный костюм с зеркальной наружной поверхностью. Кроме того каюту можно было бы с одной стороны выкрасить в черный цвет, а с другой в белый и поворачивать черную сторону к Солнцу, и даже, если бы это потребовалось, снабдить ее вогнутыми параболическими зеркалами, чтобы собирать падающие на нее солнечные лучи на находящегося в ней наблюдателя.
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Рис.67 По дороге на Луну наблюдатели в водолазных костюмах витают в мировом пространстве, связанные с ракетой канатами. Специальные костюмы защищают их от холода мирового пространства. По мнению професора Оберта, они будут в состоянии производить весьма ценные наблюдения.
Наиболее опасной частью таких пробных полетов пассажирских ракет во всяком случае будет являться посадка. Однако и она тоже будет осуществима. Вполне понятно, что без целого ряда подготовительных опытов подъемов пассажирских ракет совершено не будет. И наконец, разве любой из пионеров воздухоплавания вначале столь ненадежных летательных машин не ставил на карту своей жизни? Если мы не рискнем жизнью, то мы не явимся победителями жизни - так говорит немецкая пословица. 

4. Первые полеты пассажирских ракетных кораблей 

Когда опыты в обоих указанных направлениях (ракеты без людей, попадающие в Луну с одной стороны, и пассажирские ракеты, поднимающиеся на многие тысячи километров и благополучно спускающиеся, с другой) продвинутся уже достаточно далеко, тогда настанет день, когда на Луну взовьется первый огромный пассажирский ракетный корабль пространства. 

Правда, сначала будет предпринят только облет вокруг Луны. Дело в том, что совершенно не одно и то же - приблизившись к Луне на 50 км от ее поверхности, облететь ее в качестве «луны Луны» с тем, чтобы затем вновь вернуться на Землю, или же высадиться на Луне*. Так как Луна не может обладать заметной воздушной оболочкой, то не приходится рассчитывать на тормозящее действие парашюта; поэтому вся сила падения полностью должна быть уничтожена обратным толчком извергаемых ракетой газов, что обусловливает необходимость безукорненно хорошей управляемости ракеты и большого запаса горючего. 

*Полет на высоте в 50 км над поверхностью Луны оказался бы чрезвычайно опасным, так как при скорости в 2 км/сек было бы весьма трудно исправлять ничтожные ошибки управления и траектории ракетного корабля. В силу этого полет над лунной поверхностью на высоте меньшей 500 км, вряд ли был бы практически осуществим. (Прим. ред.) 

Если в первый раз путешественники и не рискнут произвести высадки, то она этим несомненно будет только отсрочена, потому что, если удастся приблизиться к Луне на несколько десятков километров, то позднейшие отважные путешественники уже наверное не захотят пропустить случая спуститься на самую поверхность Луны. Этим самым будет совершен первый большой шаг к покорению мироздания. Надо сказать, что не обязательно наша Луна явится ближайшей целью путешественников по мировому пространству. 

Путешествие на Марс и высадка на нем или на одном из его маленьких спутников в некоторых отношениях выполнимы легче, нежели высадка на поверхность спутника нашей Земли. 

Достижение Луны ракетами без людей должно совершиться сравнительно скоро, а путешествия на нее в пассажирской ракете также можно ожидать не слишком через большой промежуток времени. 

Когда дело дойдет до этого, то человечество сможет поставить себе еще более трудные цели. Каковы они будут и как скоро удастся достигнуть и их - это будет зависеть главным образом от того, сможем ли мы на поверхности Луны найти или изготовить вещества, пригодные для кораблей вселенной в качестве горючего. 

Возможную картину дальнейшего развития проблемы путешествий по мировому пространству после того, как человек впервые ступит на лунную поверхность, мы попытаемся нарисовать в следующей, последней главе этой книги. 

Глава II. Достижение небесных светил
1. Межпланетные путешествия
2. Устройство на Луне пересадочной станции
3. Создание искусственного спутника Земли
4. К звездам

1. Межпланетные путешествия 

Непосредственно с Земли едва ли когда-нибудь станет возможным на ракетных кораблях описанного устройства достигнуть ближайших планет, не говоря уже о более удаленных телах солнечной системы. Под словом «достигнуть» мы подразумеваем высадку на поверхность какой-нибудь планеты и вслед за этим возвращение на Землю. Просто долететь с Земли до какой-нибудь планеты и, не производя высадки, возвратиться обратно, рассчитывать еще возможно. Все это становится совершенно ясным, если произвести расчет необходимых для этого количеств энергии. 

Для этого нам придется не только принимать во внимание взаимоотношение полей тяготения и относительные положения Земли и Луны, но и самую Землю рассматривать уже как планету, движущуюся по своей орбите вокруг Солнца. Наше родное светило совершает этот свой путь со скоростью приблизительно в 29 км/сек по отношению к Солнцу, рассматриваемому в качестве неподвижной точки. Этой скорости соответствует и современная форма земной орбиты. Если бы мы могли всю Землю целиком затормозить так, чтобы она потеряла часть этой скорости в 29 км/сек, то она немедленно отклонилась бы от теперешнего своего пути и начала бы падать по направлению к Солнцу по вытянутому эллипсу. Как близко бы тогда перигелий, т.е. ближайшая к Солнцу точка земной орбиты, расположился к этому пламенному дневному светилу, это всецело зависело бы от того, насколько мы замедлили бы движение Земли по ее орбите. Если бы мы затормозили его до нуля, то Земля просто-напросто упала бы прямо на Солнце. То же самое, что мы только что говорили о нашем родном светиле в целом, справедливо и для всякой его части или же вообще для всякого тела, движущегося по его орбите с тою же, как и оно, скоростью. Поднимающийся с Земли корабль вселенной до выхода его из сферы притяжения будет двигаться по земной орбите со скоростью в 29 км/сек, в том случае, когда его скорость относительно Земли будет в точности равна нулю. Если он поднялся в направлении, противоположном движению Земли относительно Солнца, то, глядя на него с достаточно большого расстояния, мы увидали бы, что он стал двигаться позади земного шара подобно крошечному челноку, плывущему вслед за большим пароходом. Если теперь ракетный корабль ускорит свой полет на несколько километров в секунду в направлении, противоположном движению вокруг Солнца, то он относительно него окажется заторможенным и начнет описывать такую орбиту, которая приведет его ближе к Солнцу. Соответственным образом подобрав силу торможения, таким способом возможно перигелий эллиптического пути ракеты подвести к орбите Венеры или даже приблизить к орбите Меркурия. Выбрав кроме того подходящий момент для отлета, можно будет устроить даже так, чтобы ракета достигла перигелия как раз в тот момент, когда интересующая нас планета будет проходить через ту же самую точку пространства. 

Таким образом, даже без высадки оказалось бы возможным произвести чрезвычайно важные исследования устройства поверхностей этих двух ближайших к Солнцу планет. Можно было бы даже совершенно спокойно дать Венере или Меркурию «захватить» ракету, сделав ее своим спутником, и в таком положении облететь эти светила несколько раз на расстоянии в 1/2 или в 1/4 млн км от их поверхностей. После этого в подходящий момент можно было бы опять от них оторваться и по подобному же эллипсу возвратиться обратно на Землю. Для этого, правда, пришлось бы затратить некоторое добавочное количество энергии, большее, чем нужно для простого пролета через перигелий мимо светила без облета вокруг него, но во всяком случае гораздо меньшее, чем понадобилось бы для посадки на это светило. 

Для того чтобы, улетев с Земли, попасть в более удаленные от Солнца области планетной системы, т.е. чтобы приблизиться, например, к Марсу или к Юпитеру, необходимо скорость поднявшегося с Земли корабля вселенной увеличить в направлении движения Земли вокруг Солнца, для того чтобы сделать скорость движения корабля относительно последнего большей нежели 29 км/сек. В этом случае ракета должна двигаться по эллипсу, перигелий которого лежит на земной орбите, а афелий вблизи той планеты, которой мы желаем достигнуть. Необходимое при этом количество энергии для достижения одной из верхних планет сверх того, которое нужно для преодоления поля земного притяжения при подъеме с Земли, будет лежать между 6 378 000 кгм на килограмм (необходимым для преодоления поля земного притяжения) и 13 600 000 кгм на килограмм. Кроме достижения параболической скорости в 11 182 м/сек относительно Земли, преодоления сопротивления воздуха и восполнения потери скорости под действием земного притяжения на 2 800 м/сек, в этом случае будет еще необходимо повысить скорость относительно Солнца с 29 км/сек до 42 км/сек. Короче говоря, ракетный корабль, который мог бы достигнуть свободным полетом пределов солнечной системы, должен был бы быть в состоянии удалиться с Земли с конечной скоростью в 19,1 км/сек*. Принимая скорость извержения газов равной 4 000 м/сек, мы получим отсюда для нагруженной горючим водородной ракеты и пустой ее оболочки отношение масс 43,2 : 1, в то время как для достижения пределов сферы земного притяжения будет достаточно отношение 12,1:1. Мы видим, что для верхней ракеты потребуется уже в 3,57 раза больше горючего, вследствие чего при том же количестве полезного груза и нижняя спиртовая ракета-толкач должна быть сделана соответственно большей массы. Отсюда следует, что для того, чтобы такого рода ракетами поднять до Юпитера небольшую каюту с одним единственным наблюдателем, снабженным необходимейшими припасами (вес которых, из-за длительности такого рода путешествия по солнечной системе, будет немалым), потребуется аппарат, который перед отправкой с земной поверхности по величине и массе был бы равновелик океанскому пароходу. Так как горючее также не дешево, то такое путешествие обошлось бы во много миллионов рублей. 

*Так как скорость в 4 км/сек достигается при помощи спиртовой ракеты, то на долю водородной ракеты приходится увеличение скорости на 15,1 км/сек. (Прим. ред.) 
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Рис.68 Силовая установка на Луне. Под открытым небом люди должны передвигаться в водолазных костюмах. Дом наполнен воздухом того же состава и той же плотности, как и у нас на Земле. Обращают на себя внимание резкие тени и черное небо.


О посадке на другое небесное тело не пришлось бы тогда и думать. Для того чтобы совершить, например, посадку на Юпитер и затем опять улететь с этого великана солнечного мира, ракета должна была бы сообщить самой себе скорость, превосходящую скорость извержения газов в 43 раза, что дает нам отношение масс наполненной горючим и пустой ракеты, равное 4,7 триллионов к 1. Единственно лишь наш небесный сосед Марс представляет в этом отношении выгодное исключение. Для путешествия на него без высадки в оба конца будет достаточна затрата в 1,5 раза большего количества горючего, чем для полета на Луну и обратно. Если бы мы не решились спуститься на поверхность Марса, то мы все же могли бы пристать к одному из его крошечных спутников - Фобосу или Деймосу, и вместе с ним несколько десятков раз облететь вокруг этой загадочной планеты. Отделиться от любого из этих спутников из-за незначительного напряжения силы тяжести на их поверхностях нетрудно, а улететь с Марса, с высоты Деймоса, в силу незначительного напряжения поля тяготения этой планеты, также было бы возможно без чрезмерной затраты энергии. Правда, если бы мы пожелали с Деймоса или Фобоса спуститься на поверхность Марса, то нам после этого пришлось бы при возвращении подниматься с нее, что произвести было бы достаточно трудно, хотя и не чрезмерно, из-за незначительности массы нашего небесного соседа. 

Путешествие на Венеру само по себе потребовало бы лишь немного большей затраты энергии, чем полет на Марс, но, к сожалению, Венера не обладает небольшим спутником, к которому мы могли бы удобно пристать. Поэтому спуск на поверхность этой планеты и обратный подъем с нее потребует почти такой же затраты энергии, как и спуск на земной шар, или подъем с него.

2. Устройство на Луне пересадочной станции 

Если бы мы были принуждены совершать путешествия на ракетных кораблях, вылетая непременно с поверхности Земли, и не имели бы никакой возможности пополнять наши запасы горючего в пути, то мы не могли бы надеяться на то, чтобы перелеты на планеты нашей солнечной системы совершались с той безопасностью и с теми удобствами, какие для этого безусловно необходимы. К счастью дело обстоит не так. Ведь существует же Луна! Она может и должна послужить нам трамплином в мироздание, если только нам удастся установить на ее поверхности силовые установки, которые, используя энергию солнечных лучей, вырабатывали бы горючее для наших гигантских кораблей вселенной. Тогда этим огромным машинам вообще не нужно было бы опускаться на Землю. Вместо этого они приставали бы к искусственной луне, которая была бы сооружена вблизи лишенной тяжести точки между Землей и Луной и служила бы пересадочной станцией межпланетных путешествий. На эту межпланетную станцию с Луны в грузовых ракетах доставлялось бы горючее, а с Земли в особых небольших подъемных ракатех поднимались бы путешественники и продукты питания. Все это грузилось бы там на огромнейшие корабли вселенной «дальнего следования», после чего и начиналось бы само путешествие. В таком случае эти огромные ракетные корабли могли бы уменьшить конечную свою скорость на 12 км/сек, которые иначе потребовались бы им для подъема с земной поверхности. Кроме того они могли бы обладать совершенно иной технической конструкцией вследствие того, что, двигаясь всегда только в пустом пространстве, им никогда не приходилось бы преодолевать сопротивления воздуха. Такой корабль был бы в состоянии сообщить себе конечную скорость в 20 - 25 км/сек, чего совершенно достаточно для каких угодно путешествий в пределах солнечной системы без посадок на планеты. Для последней цели большой корабль пространства должен был бы высылать небольшие лодки, если бы только и вблизи других планет не удалось установить межпланетных станций, подобных находящейся между Землей и Луной. 

Как, по нашему мнению, могло бы этим путем практически осуществиться покорение солнечного мира, мы вкратце попытаемся описать в нижеследующих строках. 

Люди, прилетевшие на Луну в первой пассажирской ракете, прежде всего должны были бы попытаться где-нибудь отыскать на ней лед. (Существование на Луне льда в настоящее время допускается некоторыми исследователями.) А лед ведь является не чем иным, как замерзшей водой, т.е. соединением водорода с кислородом. Если удастся найти лед, то оба пионера, высадившиеся на лунную поверхность, тотчас же просигнализируют об этом вспышками на Землю, после чего оттуда поднимется вторая ракета с одним только пилотом (для того, чтобы можно было захватить с собой возможно больше полезного груза). До прибытия ее первые два человека на Луне выгрузят все содержимое своей ракеты и отыщут вблизи льда место, подходящее для того, чтобы на нем обосноваться. Разумеется, все работы из-за недостатка воздуха придется производить в водолазных костюмах. День прилета на Луну будет выбран так, чтобы в той местности в это время как раз восходило Солнце. Так как день на Луне продолжается 14 земных суток, то светлого времени будет достаточно для того, чтобы успеть кое-что сделать*. Пока еще тесная каюта ракеты должна служить жилым помещением, но в это время уже возникает небольшая силовая установка, энергией солнечных лучей превращающая лед в воду и затем разлагающая ее электрическим током; таким образом из воды будут получаться жидкие кислород и водород. За это время на Луну прибудет вторая ракета. Она привезет с собой необходимые части для того, чтобы построить на Луне небольшой домик, стены которого, разумеется, должны быть воздухонепроницаемыми; для входа и выхода будут служить двойные двери. Затем внутри этого дома будет составлен воздух такой же, как и у нас на Земле, так что в нем «лунные жители» смогут снимать с себя водолазные костюмы и двигаться по-земному. Если одной вспомогательной ракеты с материалами окажется мало, то придется послать их несколько. Ввиду огромной затраты энергии, необходимой для доставки на Луну каждого килограмма груза, лунная колония должна будет позаботиться о том, чтобы в ближайшее же время сделаться независимой от Земли по крайней мере в отношении потребления воздуха. Вскоре после этого силовая установка должна быть настолько расширена, чтобы использованной до захода Солнца энергии хватило для производства необходимого количества кислорода для дома и для наполнения водолазных костюмов. Кроме того за счет этой же энергии должно быть нагрето значительное количество воды для отопления дома в течение всей лунной ночи. Весь этот дом должен быть построен по принципу наших термосов, для того чтобы потеря тепла путем лучеиспускания была возможно меньшей. Сверх того солнечный двигатель должен вырабатывать также жидкие водород и кислород как горючее для возвращения ракеты на Землю. 

* Автор упускает из вида трудности, вызываемые чрезвычайно сильным нагреванием (до 150° С) лунной поверхности солнечными лучами, не ослабленными атмосферой. (Прим. ред.) 

Когда дело продвинется настолько далеко, все люди за исключением двух вернутся с пустыми ракетами на Землю, откуда последние, наполненные новым грузом, полетят опять на Луну, потом опять обратно и т. д., вплоть до тех пор, пока на Луну не будет перенесено все необходимое для создания на ней постоянной станции и для расширения силовой установки. С течением времени по частям туда же будет доставлена оболочка большого межпланетного корабля вселенной, который вслед за этим будет собран в безвоздушном пространстве и снабжен горючим, добытым на Луне. В этом корабле, находящемся в весьма благоприятных технических условиях, уже можно будет решиться пуститься в путешествие на Марс, произвести посадку на одном из его спутников, пробыв на нем несколько недель, подробно изучить поверхность Марса, а главным образом исследовать, насколько спутники этой планеты пригодны для создания такой же станции, как и на Луне. В соответствии с результатами, добытыми этим первым исследовательским путешествием, некоторое время спустя после этого отлетит второй корабль пространства, с тем чтобы соорудить на Фобосе или Деймосе станции для использования солнечной энергии по образцу лунной. При этом инженерами будет учтен опыт работы лунной станции. В это же время исследовательский корабль пространства сможет произвести намеченные выше полеты на Венеру и на Меркурий, без высадки на поверхность этих планет.

3. Создание искусственного спутника Земли 

Однако и на Луне и на Земле не останутся в бездействии, потому что идеальные условия для межпланетных сообщений к этому времени далеко еще не будут достигнуты. Станция на Луне вполне целесообразна и даже совершенно необходима, однако слишком много энергии должно быть затрачено для того, чтобы каждого человека, предпринимающего путешествие по мировому пространству, сначала опускать от границы земного притяжения на Луну и снова поднимать его с Луны до этой границы. Главная работа инженеров межпланетного летания должна быть направлена к тому, чтобы создать искусственную луну вблизи лишенной тяжести точки между Землей и Луной и притом несколько ближе к Земле, чем к Луне. В этом отношении в высшей степени замечательно, что и гениальный писатель Курд Лассвиц в своем романе «На двух планетах» заставляет марсиан, попадающих на Землю, пользоваться такой межпланетной станцией, представляющей собой кольцо огромных размеров, свободно висящее в пространстве над северным полюсом Земли на высоте б 378 км. 

В этом романе корабли вселенной марсиан движутся посредством репульсивных выстрелов, т.е. по принципу реактивного действия ракеты. 

Действительно, такая пересадочная станция в высшей степени важна в целях экономии энергии. 

Несомненно, будет стоить больших усилий постепенно, кусок за куском поднять составные части такой искусственной вращающейся вокруг Земли луны, по своим размерам равной самым большим нашим океанским пароходам. Однако, коль скоро оказалось возможным достигнуть Луны, будет осуществимо и создание искусственной луны. На ней, разумеется, придется также установить постоянную службу. На эту пересадочную станцию грузовые ракеты будут доставлять с Луны горючее, а подъемные ракеты - пассажиров и продукты питания с Земли и к ней же будут приставать большие корабли вселенной для дальних полетов по солнечной системе. Как уже было упомянуто, эту искусственную луну будет выгодно поместить вблизи лишенной тяжести точки между Землей и Луной, но не в самой этой точке, потому что в таком случае орбита созданного человеческими руками искусственного спутника Земли оказалась бы слишком неустойчивой; каждый раз, как только он оказывался бы между Землей и Луной, приходилось бы опасаться, что он окажется совершенно выброшенным из своей орбиты. Искусственную луну было бы целесообразно заставить вращаться вокруг Земли на расстоянии от 50 000 до 100 000 км от центра последней. Время обращения этого нового небесного светила определилось бы тогда по законам Кеплера. Однако мыслимо также соорудить искусственную луну на таком расстоянии от Земли, чтобы период ее обращения в точности равнялся времени вращения последней около ее оси. В последнем случае искусственная луна должна была бы двигаться в плоскости экватора Земли на расстоянии в 6,04 земных радиусов над уровнем моря. Как на искусственной, так и на естественной Луне, само собой разумеется, были бы сооружены большие астрономические обсерватории. При отсутствии столь сильно мешающего на Земле воздуха, здесь с помощью мощных телескопов и соответственных вспомогательных приборов было бы возможно производить изумительнейшие наблюдения. Одна единственная такая обсерватория была бы для науки ценнее всех земных обсерваторий взятых вместе. Предсказание погоды также удалось бы поставить на совершенно новое, так сказать, космическое основание.

4. К звездам 

Если нам удастся достигнуть Луны, то явится лишь вопросом господствующих на ее поверхности условий, сможем ли мы обосноваться на ней на долгое время и сумеем ли мы соорудить там силовую установку. Судя по тому, что мы в настоящее время знаем о Луне, можно надеяться, что это окажется осуществимым. Если это будет так, то мы получим в наши руки ключ к достижению всех тел нашей солнечной системы. Воспользовавшись искусственной луной в качестве пересадочной станции межпланетных сообщений, или даже и без нее, вылетая с земной Луны, мы во всяком случае сможем на больших кораблях вселенной, питаемых горючим, вырабатываемым силовыми установками на Луне, развить космические скорости, достаточные для достижения всех ближайших тел солнечной системы, вплоть до Юпитера, а может быть и вплоть до Сатурна. На небольших планетах, как например на Меркурии, Венере и Марсе, можно будет произвести посадки, и только великанов мира - планет Юпитера и Сатурна - кораблям вселенной еще придется опасаться. Но разве не будет замечательным делом приблизиться к окруженной кольцами удивительной планете Сатурну насколько близко, чтобы войти в круг его спутников? Разве не чудесно будет летать по мировому пространству наперегонки с хвостатой кометой? Бесспорно, да! 

Совершенно достаточной наградой послужило бы это за все наши труды - так говорим теперь мы, пока мы все еще сидим на земном шаре, как приклеенные, и даже не можем выбраться за пределы его воздушной оболочки. Мало, слишком еще мало! - воскликнут те, которые уже побывают на границах солнечной системы. Выше захотят они подняться, к самому Млечному Пути. Чем покажутся 4,5 млрд. км расстояния до Нептуна, а также космические скорости в 20, 50 или даже 100 км/сек, с которыми будут совершаться эти перелеты? - Скоростью улитки, которой могли удовлетворяться только жалкие сыны XX века. Постареешь и поседеешь, пока возвратишься из таких путешествий! 

Если электроны в катодных трубках достигают скоростей в 1 000, в 2 000 км/сек и даже еще больших, то почему мы, люди, не сможем путешествовать с такими же скоростями? Да, в самом деле, мы когда-нибудь помчимся со скоростью крылатого вестника звездной вселенной, со скоростью света, пролетающего по 300 000 км в секунду! Через 1,5 секунды мы уже перелетели бы мимо Луны, 8,5 минут потребовал бы перелет до Солнца, и через 5 часов 45 минут после вылета с Земли мы распрощались бы с солнечной системой, пересекая орбиту Плутона.* 

* Для того чтобы достигнуть скорости света, пользуясь доступным для человека ускорением в 30 м/сек2, необходим промежуток времени в 126 суток и путь в 1 500 000 000 000 км, т.е. в миллион раз больший, чем расстояние от Земли до Солнца. При таком равноускоренном полете с Земли мы достигли бы Луны через 1 ч. 24 м., Солнца через 28 час. и Нептуна через 6 суток. (Прим. ред.) 

Нам такой полет мысли кажется чересчур дерзновенным. Но так же точно и людям истекшего XIX в. столь же дерзновенной должна была казаться мысль о достижении Луны, в то время как мы теперь считаем технически осуществимым то, о чем Жюль Верн намеренно писал, как о фантазии. Здесь вполне уместно отметить, что уже профессор Оберт предусматривает в будущем возможность соответствующими электрическими воздействиями повысить скорость извержения газов до 1 000 км/сек и больше. Для этого он предполагает снабдить ракетный корабль огромными параболическими зеркалами, которые, улавливая солнечные лучи, превращали бы их в необходимую для этого электрическую энергию. Мысль об использовании для межпланетных перелетов явлений, наблюдающихся в катодных трубках наших лабораторий, годами взвешивалась профессором Обертом. В своей книге он не развил этих предположений более подробно только потому, что не желал прибегать к помощи средств, применимость которых в настоящее время еще остается под сомнением. Оберт хотел лишь показать, что достижение Луны и ближайших планет может быть осуществлено и с помощью простых ракет с жидким горючим. 
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Рис.69 Картина будущего. Большой ракетный корабль пространства, отправляющийся в путешествие по солнечной системе, на фоне лунного ландшафта.
Поэтому мы не должны отбрасывать мысли, что люди в далеком будущем смогут двигаться со скоростью света. А если это когда-нибудь осуществится, то они будут проноситься по вселенной с быстротой того лучистого гонца, который до настоящего времени один приносил нам вести с миров и тел, плавающих в глубинах вселенной. Чего достигли бы тогда люди? Смогли ли бы они тогда считать себя властителями всей вселенной? 

Едва ли, потому что уже сейчас нам известно то немногое, что должно обуздать наши надежды. Даже свет употребляет 4,3 года для того, чтобы донестись к Земле от ближайшей звезды, и 10 - 50 лет для того, чтобы пробежать путь между нашим Солнцем и другими его ближайшими соседями в звездном мире, составляющими вместе с ними тот остров во вселенной, в пределах которого мы находимся. Лишь немного десятков звезд расположены от солнечной системы так близко. Все же другие удалены несравненно более значительно, так что свет должен тратить сотни и даже тысячи лет для того, чтобы пробежать отделяющее их от нас расстояние. Поэтому к чему послужило бы перемещение по мирозданию со скоростью света? Беспредельная пустыня окружала бы путешественников месяцы, годы, десятилетия. Не только понятия «верх» и «низ», но и самое понятие времени потеряло бы смысл. И даже сомнительно, смогли ли бы вообще путешественники тогда увидеть звезды. 

Быстро приближаясь к какому-нибудь источнику звука, мы слышим звук повышающимся по своему тону, а удаляясь, мы слышим тон понижающимся. То же самое происходит и со светом. Когда мы движемся навстречу его источнику, то световые волны как бы укорачиваются и свет меняет свой цвет на более «высокий», соответствующий более короткой длине волны. Уже для скоростей снарядов морских орудий это укорочение достигает заметной величины. Как же будет обстоять дело тогда, когда скорость движения будет постепенно приближаться к скорости самого света? Тогда укорочение волн света звезд, по направлению к которым мы будем лететь, будет бесконечно большим, тогда как волны света звезд, от которых мы удаляемся, окажутся бесконечно растянутыми. Иными словами, мы вообще не сможет видеть этих небесных светил. Если мы отправимся с Земли с возрастающейся скоростью, то Земля постепенно покраснеет и исчезнет; планеты тоже покраснеют и погаснут и само наше Солнце также засветится багряным светом прежде чем померкнуть, а перед нами звезды по мере возрастания скорости нашего корабля будут постепенно становиться голубыми, потом синими, пока наконец свет их не превратится в фиолетовый и внезапно не исчезнет совершенно. Наш глаз уже более не будет в состоянии воспринимать его, точно так же, как наше ухо не слышит уже более свиста, когда тон его становится чрезмерно высоким. Мчась полным ходом со скоростью света, мы в раскинувшемся перед нами полушарии неба уже не увидим никаких звезд, и позади нас также будет зиять ужасная, совершенно пустынная бездна. Лишь по кольцу вокруг направления нашего движения звезды еще оставались бы видимыми (если бы только и здесь при столь огромных скоростях известные нам законы природы сохранили свою силу). Эти звезды загорались бы лишь на мгновение, вспыхивая синим цветом с тем, чтобы почти сейчас же погаснуть, приняв темнокрасный оттенок. Напрасно неслись бы мы таким образом по пространству: неизменно мы видели бы мировые тела, вспыхивающие в неизмеримых далях искорками звезд в плоскости, перпендикулярной к направлению нашего полета. Но никогда мы не смогли бы узреть тела близкие, стоящие у нас на пути, даже и тогда, если бы ужасающему столкновению с ними суждено было превратить нас в биллионы отдельных атомов.
