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изложения со временных вз глядо в на возможность использо вания 
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среды и взаимодейст вию летательных аппарато в с внешними элек 
трическими и магнитными полями. Впер вые собраны и системати
зиро ваны обширные данные об энергетических 11 массо вых ресурсах 
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на из вестных физических я влениях и процессах и потому дост упен 
широкому кругу лиц с обычной вузо вской подгото вкой . 

Книга полезна инженерам, аспиран там и студентам, интере 
сую щимся перспекти вами возду шного и космического транспорта. 

Книга содержит 47 таблиц, 184 рисунка , библиография 645 на-
з ваний . · 
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ПРЕДИСЛОВИЕ 

Памяти 
Бориса Сергеевича Стечкина 

посвящается 

Предлагаемая книга знакомит читателя с возможными направле
ниями развития космических тяговых систем. Основное внимание 
уделено принцилам использования внешних , т . е .  не запасаемых 
на борту летательного аппарата , массово-энергетических ресур
сов , что , как можно надеяться , со временем позволит создать 
принципиально новые схемы тяговых систем , обладающих значи
тельно лучшими энергетическими характеристиками , нежели суще
ствующие в настоящее время. При этом , естественно , не делается 
попытки умалить роль баллистических ракет и вообще систем , 
использующих бортовые ресурсы, например летательных аппара
тов с жидкостными ракетными двигателями (ЖРД) , ракетными 
двигателями твердого топлива (РДТТ) ,  перспектину использова
ния ядерных реакторов и т .  д. Однако описанию такого рода 
устройств в книге отводится меньшее место , поскольку имеется 
большое количество литературных источников ,  подробно освещаю
щих принципы работы , конструкцию и характеристики этих 
систем. 

Материал книги разделен на четыре самостоятельные главы , 
которым предшествует введение,  содержащее несколько разде
лов.  

Опыт нашей работы свидетельствует о том , что еще далеко 
не все специалисты � области космических тяговых систем объек
тивно относятся к излагаемым проблемам. Кое-кто думает , что 
предлагается нечто новое ,  еще не известное технике , другие 
считают ,  что , наоборот,  все известно , когда-то предлагалось ,  
но не прошло проверку временем и поэтому не заслуживает вни
мания . Мы сочли необходимым начать введение специальным раз
делом <<Краткий исторический обзор>> .  

Оказалось также желательным еще р а з  остановиться на основ
ном принциле движения летательных аппаратов. Знакомство с мно
гочисленными заявками на изо�ретения в области перспектинных 
тяговых систем , использующих новые виды энергии и электро
магнитные взаимодействия , показывает , что еще не иссяк интерес 
к устройствам типа <<Вечного двигателю> и особенно к аппаратам , 
позволяющим <<nоднимать себя за волосы>> .  

Во введении обсуждаются также принцилы преодоления инер
ции и гравитации . В этом разделе даны некоторые соотношения , 
позволяющие оценить энергию вывода искусственного спутника ,  

3 



энергию выхода из поля притяжения планеты и т .  п. Собствен
но говоря , преодоление инерции и гравитации - основная задача 
тяговых систем , поэтому знать энергетические потребности для 
решения хотя бы некоторых задач очень важно . 

Требования к энергетике тяговых систем обсуждаются и в сле
дующем разделе введения.  Рассматривается особый вид полета 
неподвижное <шарение>> летательного аппарата в заданной точке 
пространства .  На этом примере ,  имеющем, кстати сказать ,  боль
шое Прикладное значение в технике,  сравнивается энергетическая 
эффективность различных способов создания тяговых усилий. 
Наглядно демонстрируются преимущества тяговых систем , исполь
зующих внешние массово-энергетические ресурсы. 

По-видимому , большинство читателей эти предварительные 
разделы введения могут опустить и начать ознакомление с книгой 
с последнего раздела <<Особенности тяговых систем космических 
летательных аппаратоВ>> , где дается определение и обобщенная 
схема космической тяговой системы. 

Основное содержание книги представляет собой последова
тельное описание физических проблем совершенствования косми
ческих тяговых систем. Мы старалисЪ сделать это в пределах 
весьма сжатого объема , поэтому местами изложение носит кон
спективный характер , что в какой-то мере восполняется многочис
ленными ссылками на оригинальную литературу .  Обширная 
библиография к каждой главе , большое количество справочного 
материала ,  а также многочисленные расчетные зависимости позво
ляют,  на наш взгляд , проводить самостоятельные исследования 
по выбору и расчету тяговой эффективности и других параметров 
тяговых систем , использующих внешние ресурсы, применительно 
к выбранной конкретной задаче полета . В этом мы видим основ
ное назначение книги.  

Что касается примеров , расчетных оценок и описаний некото
рых перспектинных проектов ,  то они имеют иллюстративное зна
чение ,  ни в коем случае не являясь рекомендациями для проек
тантов и конструкторов .  

Первая глава книги посвящена краткому изложению суще
ствующих и перспектинных способов аккумулирования э:нергии 
и массы на борту летательного аппарата:. Основное внимание 
обращено на возможно полное описание всех известных и пер
спективных типов аккумуляторов , начиная от механических 
и кончая аккумуляторами антивещества , с обязательным указа
нием их основной характеристики - энергии , запасаемой или при
ходящейся на один килограмм массы рабочего элемента или же 
аккумулятора в целом . 

Вторая глава знакомит читателя с разнообразными внешними 
ресурсами. :Как и первая , она носит справочный характер , 
но не дублирует многочисленные геофизические и другие спра
вочники , появившиеся в результате интенсивных работ по иссле
дованию космического пространства .  Большое внимание здесь 



уделено расчетам (для которых порой явно не хватало точности 
или даже необходимого количества экспериментальных данных) 
удельной массовой или удельной объемной энергии внешних 
ресурсов.  Оказалось ,  что эта энергия в ряде случаев с о и а м е
р и м а с удельной массовой энергией бортовых аккумуляторов.  
Третья глава ,  имеющая , как уже говорилось , иллюстративный 
ха рактер , посвящается очень актуальному вопросу - описанию 
некоторых возможных схем использования внешних ресурсов .  
Большое значение уже сейчас могут , например , иметь исследо
вания по использованию земной атмосферы. Интересна проблема 
создания межпланетной тяговой системы, работающей на водороде 
космического пространства по принципу прямоточного двигателя 
и имеющей бесконечно большую удельную тягу,  рассчитанную 
по расходу бортовой массы. Этот же водород после практического 
освоения термоядерных реакций сможет стать основным источни
ком необходимой для движения энергии . Мы сочли также обяза
тельным ознакомить читателя и с более гипотетическими идеями ,  
касающимися использования антивещества и гравитационных 
полей .  При этом еще в процессе работы над книгой,  когда нам 
приходилось знакомить с ее содержанием соответствующих спе
циалистов , мы поняли , что рискуем оказаться в изоляции . Дело 
в том , что кое-кто из наших рецензентов хорошо отзывалисЪ 
о «попятных>> по их словам идеях и недоумевали по поводу , напри
мер возможных методов использования антивещества , которое еще 
не получено искусственно и о существовании которого в космиче
ском пространстве пока тоже почти ничего не известно . После же 
прочтения раздела ,  в котором обсуждаются гипотезы о гравита
ционном взаимодействии , эти люди окончательно убеждались , что 
авторы просто-напросто недостаточно серьезны. 

Другая категория критиков придерживалась противополож
ного мнения . Они обвиняли нас в чрезмерном увлечении <<давно 
известными истинами».  По их словам , например , об использовании 
земной атмосферы даже и писать не следует , так как тут все 
ясно , все проблемы решены, а задержка с технической реализа
цией объясняется исключительно консерватизмом проектных орга
низаций и их руководителей. Вот описание идей по использова
нию антиматерии , электромагнитных и гравитационных полей 
должно занимать больше места , так как здесь еще ничего не ясно 
и <<самые фантастические>> идеи могут дать положительный 
результат! 

Мы с этими ортодоксальными мнениями не согласны, однако 
находимся в затруднении при выборе необходимого компромиссно
го решения . Поэтому мы готовы с благодарностью принять любую 
Бритику в наш адрес ,  которая будет , по-видимому , оправдана 
хотя бы тем , что предлагаемая на суд читателя книга является 
первой попыткой обобщения и отбора материалов по затрагивае
мой теме, в силу чего она может оказаться не лишенной самых 
различных упущений с нашей стороны. 
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В последней , четвертой главе предпринимается попытка 
выбрать аппарат и наметить пути обобщенного анализа эффектив
ности космических тяговых систем наиболее общей схемы , для чего 
мы привлекаеы основные идеи неравновесной термодинамики 
и теории потенциал ов .  Дальнейшая разработка этого метода пока
жет , вероятно , его слабые и ,  как мы надеемся ,  сильные стороны. 

Приложенил содержат список встречающихся в тексте физи
ческих постоянных , а также примеры практического решения 
ряда затронутых в книге вопросов экспериментальными и теорети
ческими методами. 

При изложении материала была в основном использована 
Международная система единиц , а немногочисленные исключения 
специально оговариваются .  

Книга предназначена главным образом для инженерно-техни
ческих работников - специалистов в области двигателей лета
тельных аппаратов , но может оказаться полезной и для специали
стов смежных отраслей техники , а также для студентов и аспирап
тов авиационных и физико-технических вузов .  

Н заключение считаем своим долгом выразить благодарность 
д-ру техн .  наук , профессору М.  К . Тихонравову ,  д-ру физ.-матем .  
наук ,  профессору В . Я . Пупко ,  д-ру физ . -матем . наук А. И. Моро
зову и многим другим ведущим специалистам , внимательно про
смотревшим рукопись книги и сделавшим ценные замечания ,  ис
пользованные при окончательной подготовке рукописи к изданию .  

Авторы 



ОБОЗНАЧЕНИЯ 

А - векто рны й потенциал магнитного поля ; · 
А - активность радиоактивного распада ; ато мн ый вес ; посто янн ая 

Рича рдсона ; 
As- квазикоо рдината ; 

а. - об ъемны й коэффициент теплово го расши рения ; угол атаки ; 
коэффициент избытка воздуха ; степень диссоциации ; коэффиц и 
ент теплопе редачи ; отношение об ъемно й плотности свободны х 
элект ронов в металле к об ъемной плотности возбужденны х 
элект ронов ; доля атомов плазмы, ус иливающих свет в интервал е 
в ремени -r; обобщенны й вектор состоян ия ; угол пово рота ; 

а - уско рение ; параметр элементарной ячейки ; ско рость звука ; 
коэффициент температу роп роводности ; 

б - эксерг ия ; 
В - векто р магнитной индукции ; 
В - магнитная индукция ; коэффиц иент эффективности прямоточно 

го конту ра ;  магнитный за ряд ; 
Ь- ширина ; 
� - угол ск ручивания п ружины ; коэффициент увел ичения расхода 

в результате подвода го рючего ;  угол ме жду векто рам и магнитно й 
индукци и двух взаимодействующих магнитов ; 

�ij - коэффициенты потенц иалов ; 
С - эле кт рическая емкость ; светово й потенциал ;  относительна я 

об ъемная ил и молекуля рная концентрация ; 
с - ско рость света ; теплоемкость ; экспе риментальные константы ; 

ско рость распрост ранен ия эле ктромагнитного взаимодейств ия ; 
Сх - аэродинамический коэффиц иент сопротивлен ия ; 
С у - аэ род инамический коэффициент под ъемной силы ; 
у - постоянная тяготения ; удельный вес ; экспе риментальные кон 

станты ; 
D - векто р элект ростатическо й  и ндукции ; 
d- расстояние между пластинами конденсато ра ;  расстояние меж

ду витками в катушке ; диамет р; 
� - толщина ; толщина слоя ; коэффициент затухания ; 
Е - эне ргия ; модуль уп ругости первого рода ; нап ряженность эле к 

трического поля ; освещенность ; 
е - удельная эне ргия ; степень черноты излучающе й пове рхност и 

Е - векто р напряженности электростатического поля ; 
е - диэлект рическая п роницаемость ; газодинамическая функция ; 

степень расши рения сопла ; отношение выделенн ой эне рг ии 
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к энергетическому эквиваленту массы покоя, оставшейся после 
реакции ; угловое ускорение ; степень черноты ;  

F - сила ; обоб щенная сила ; термодинамическая функция - свобод 
ная энергия ; термодинамический потенциал ;  

Ф - потенциал ; обоб щенный термодинамический потенциал ; 
f - коэффициент трения ; удельная свободная энергия ;  
; - коэффициент гидравлического сопротивления ; 
g - ускорение силы тяжести ; 
G - весовой секундный расход ; вес ; коэффициент направленности 

действия антенны ; . геометрический фактор соленоида ; 
коэффициент идеального усиления антенны дальней зоны ; 

Н - высота , п.м; напряженность магнитного поля ; функция Гамиль
тона ; 

Н и - теплотворная способность топлива ; 
h- фактор обхо да ;  постоянная Планка ; высота , .м; равновесна я 

высота при электростатичесной левитации ; 
Н - вектор напряженности магнит ного поля ; 
ТJ - коэффициент полезного действия ; коэффициент полноты ; коэф

фициент потерь холода в теплообменнике ; коэффициент динами 
чесной вязкости ; коэффициент вторичной электронной эмиссии ; 

8 - вероятностная фуннция ; харантеристичес ная температура тела ; 
I - момент инерции сечения пружины ; момент инерции тела отно

сительно оси вра щения ; термодинамическая функция - энтал ь
пия ; потон частиц ; элек трический ток ; поток ; 

J - вектор намагничивания ; 
i - об щий ток катушки ; удельная энтальпия ; поверхностная плот

ность тона ;  
i, j, k - единичные орты ; 

G- фиктивный аэродинамический потенциал ;  
j - удельный об ъемно -массовый поток ; об ъемная плотность то ка ; 

к - коэффицие нт эффективности ; коэффициент упругости ; 
k - постоянная Больцмана ; показатель адиаба ты ;  
К- аэродинамическое качество ;  газо .и;инамический коэффициент дви

гателя ; количество движения ; константа равновесия ре акции ; 
kv - квантовый выход поверхности ; 
L -длина ; индуктивность ;  работа ; механическая работа ; полезная 

внешняя работа ; обоб щенная работа ; функция Лагранжа ; 
обобщенная матрица проводимости (обоб щенные кинетические 
коэффициенты) ; 

l - расстояние ; 
L0 - теоретически необ ходимое количество воздуха ; 
Л.0 - глубина проникновения магнитного поля в сверхпроводник ; 
Л.- постоянная рад иоактивного распада ; длина свободного пробега 

приведе иная скорость газа ; длина волны электромагнитного 
излучения ; коэффи циент теплопроводности ; часть об ъема соле 
ноида , занята я проводником ; 

М - вектор магнитного момента ; 
М- масса ; число Маха ; момент ; магнитный момент ; 



Ма - функция Масюкова ; 
l\1 - секундный расход массы ; доля расхода массы ; 
11 - отношение конечной массы ракеты к начальной массе ; молеку 

лярная масса вещества ; магнитная про юща емость ;  химически й. 
потенциал ; интегрирующий множите ль ;  коэффициент вязкости . 
(1]/g); 

т - масса элементарных частиц ; магнитная масса (количество магне
тизма постоянного магнита ); удельная влажность ; 

N- мощность ; число атомов ; число степеней свободы ; 
N А - число Авогадро ;  

n - число поворотов барабана пружи ны ;  число витков катушки ; 
число Лошмидта ; весовой коэффициент эжекции ; число атомов ; 
число атомов в молекуле ; стехиометрические коэффициенты ; 
число грамм-молекул и ли молекул ; 

'V - отношение скорости полета к скорости истечения р еактивной 
струи ; частота колебаний ; коэффициент кинематической вязкости ; 
nроизведение стехиометрического коэффициента и молекулярной 
массы ; характеристическая частота среды ; 

'Vo - красная граница фотоэффекта при комнатной температуре ; 
� - подвижность ; концентрация ; 

Р - сила тяги ири расходовании бортовой массы ; плотность потока 
излучаемой мощности ; 

:rt - квазикоордината ; 
р - давление ; компон енты импульса ; коэффициенты пот енциала ;  

Pr- число П рандтля ; 
Р - вектор nоляризации ; 

Pn (cos �) - полином Лежандра ; 
П - сте пень повышения давления в эжекторе ;  т ензор вязких напряже

ний ; 
Q - электрический заряд макроскоnическ ого тела ; теплота ; об ъемны й 

расход ; квазисила ; 
q - электрический заряд элементарной частицы ; скоростной напор ; 

г воды удельная влажность, плотность те ш1ового потока ; 
кг возд. 

коэффициенты емкости ; коэффициенты индукции ; термодинами 
ческий обобщенный заряд ; обобщенная термодинамическая коо р
дината ; компоненты радиус-вектора ; 

R - обобщенная сила тяги ; сила тяги ; радиус ; матрица сопротивления ; 
диссипативная функция ; газовая nостоянная ; активное сопро
тивление ; расстояни е; 

Re - число Рейнольдса ; 
r- скрытая теплота парообразования ; коэффициент отраж ени я 

электромагнитного излучения 
притягивающими центрами ; 
(атома или молекулы) ; 

от паруса ; расстояние межд у 
радиус элементарной частиц ы 

р - у дельное сопротивление ; сред няя плотность переносимой массы ; 
радиус наименьший ; ·nлотн ость ; nлот несть зарядов ; 

R - радиус-вектор ; 
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S - энтропия ; площадь : 
s - удельная энтропия ; 
а - напряжение ; кинетическое сечение частиц ; сечение взаимодей _ 

с твия элементарных частиц ; коэффициент поверхностного натя 
жения ; проводимость ; коэффициент восстановления полного 
давления ; коэффициент сопротивления камеры сгорания ; посто 
янная Стефана - Больцмана ; источник энтропии ; 

t- время текущее ; т емпература , 0С ;  
't - интервал времени ; относительный подогрев ; время циркуляци и  

(полного обхода) частиц ; т - температура , 0К ;  
U - термодинамическая функция - внутренняя энергия ; 
и - удельная внутренняя энергия ; удельная масса элемента термо -

динамической системы ; 
v - вектор скорости ; 
v - скорость процесса , скорость движения ; 
V- об ъем ; 
ы - телесный угол ; угловая скорость вращения ; круговая частота ; 

W- элементарная работа ; 
!р - потенциал ; скалярный электростатический потенциал ; разност ь 

потенциалов ; угол , соответствующий точке приложе ви л  скру
чивающей силы ;  угол поворота ; удель ный изобарный потенциал ; 
географическая широта ; магнитная широта ; эффективная работа 
выхода электронов ; угол наклона скачка уплотнения к вектору 
скорости аппарата ; коэффициент расхода ; коэффициент полнот ы; 

х - коэффициент всесторон него сжатия ; об ъемна я магнитная воспри
имчивость ; 

Х - термодинамическая движущая сила ; обобщенная вели чина 
напряженности ; аэродинамическая сила соп ротивления ; 

х - перемещение ; деформация (абсолютное удлинение) тела ; обоб 
щенная величина индукции ; 

х, у, z- декартовы координаты ; 
У - аэродинамический «под ъемный» заряд ; сила инерции ; 
Z- термодинамический изобарно -изотерм вый потенциал ; суммарна я 

об ъемная энергия атмосферы ; 
Zex - эксергетический изобарно-изотерм вый потенциал ; 

Zн. - высота однород ной атмосферы . 



:ПОДСТРОЧНЫЕ ИНДЕКСЫ 

1 - за скачком уплотнения ; 
а - истечение ; расход ; потери с и стекаю щей стр уе й; на сре зе 
сопла ; 
а - антенны ; активации нейтронами ; архимедова ; аэродинам ическая ; 

.анн - аннигиляция ; 
а: - а-частицы ; 
б - бортовая ; 
Ь - предел на растяжение ; 
в - волновое ; на вращательну ю степень свободы ; виток внутренни й; 

подаваемая на винт ; воздушный винт ; виртуальная для высот 
О -;- Н км; наиболее вероятная ; 

воз - возгонка ; 
вр - вращение ; 

возд - воздух ; сжатый воздух ; 
верт - вертикальная ; 

с - конденсатор ; критическое у сверхпроводников ; падаю щее излуче
ние ; источник электромагнитного излучения ; 

г - геометрическая ; горючее ; горло диффузора ; гидравли ческое ; гра
витационная ; газов ; 

гор - горизонтальная ; 
д - диффузор ; диэлектрик ; двигатель ; дипольный ; донное ; 

Д - Дебая ; дебаевский ; 
дис - диссоциация ; 
доп - дополнительный ; 

е - электрон ; электронный газ ; среднекинетическая ; средневероятно 
стная (максвелловская) электронов ; выход электронов (высота 
потенциального барьера) ; предел упругости ; 

ж - жидкость ; жидкая фаза ; 
g - гравитационный ; 

Н - на высоте , км; поступление ;  использование внешних rесу рсов ; 
на входе в ди ффузор ; внешн яя среда ; 

ij- строчки и столбцы матриц ; 
и - изотоп ; инерция ; 
i - ион ; ионный газ ; пор яд ко вый н омер ; гранич ный уровень Ферми ; 

JICП - испарение ; 
з - Земли ; заводки пружины ; зонда ; 

Б.;:J;- количество движения относительно оси вра щения ; 
i(p- в критическом се чени и сопла ; 
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к - коне чный ; за камерой сгорания ; кулоновская ;  элемент (система)� 
имею щий номер к ;  кинетическая ; катушки ; рекомбинация кислород а 
и азота ; 

л .а - лета тельного аппарата ; 
л- Луна ; левитация ; лоренцевская ; 
11 - молекулярная ; 

т - массовая ; массы ; максимальный ; 
м - магнитное поле ; магнитн ый заряд ; ма териал катушки ; магнитная � 

мидельная ; модели ; 
мех - механи ческий ; 
н .п .  - нагретая поверхность ; 

v - монохромати ческое ; 
нер - неравновесная ; 

н - начальный ; полет ; набегаю щий поток ; наружный ; натуры ; нор 
мальная ; 

о - об щий ; об щее лобовое ; полный ; относительный ; вакуум ; н улевое 
гравитационное поле ; допустимый при температуре ,  близк ой к аб 
солютному нулю ; на уровне моря ; внутренний пружины ; эффек 
тивная косми ческого пространства ; покоя ; отражения ; обкладо к 
конденсатора ; в центре пятна ; 

п - потенциальная ; передающая ; переданная ; Планка ; полетный ; 
притягиваю щего тела ; полезный ; поверхностная ; насы щенны х 
па ров твердого вещества ; на поверхности аппарата ; подготовк а 
плазмы к импульсу излуч ения ; поляризация ; 

пл - плавления ; п ланеты ; видимости планеты ; 
р - при постоянном давлении ; плазменное ; 

пр - пружина ; пробойная ; при пробое ; приемника излучения ; прово 
димость ; 

пос - мягкая посадка ; 
прод - продольная ; 

попер - поперечная ; 
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п. г - полезного груза ; 
q- тепла ; тепловой ; выделение тепла ; теплообменник ; заряженны е 

частицы и те ла ;  электрический заряд ;  
р - расталкивание ; химическая реакция ; растяжение ; рекомбинация ; 

ротор ; радиальная ; реальное ; равновесный ; 
с - сближаю щая ; поверхностный заряд ; соленоид ; сопло ; столкновение ; 

ме жду двумя соударениями ; поверхность Солнца ; видимост ь 
Солнца ; падаю щее излучение ; спуск п ружины ; стенки ; сверхпро
водимость ; сме щение ; 

с .и  - силы инерции ; 
ер - сре днеквадратичная ; 
сг - сгорание ; продукты сгорания ; 
сп - спутник ; 
� - суммарная ; 
S - энтропия ; 

с .п - солне чный па рус ; 
t - тер мическ ий; 



т - тангенциал ьная ; тангенциальная ки нетическая ; топливо ; термо 
эмиссия ; полное торможение ; тепловой; 

rp - трение ; трение витков пружины ; тракт ; 
у - ускоритель ; усиливаю щая среда ; упругость пру жины ; управляю

щий ;  универсальная ; удельный ; удельный массовы й; 
ф - фотоэмиссия ; учитываю щая пустоты ме жду витками катушки ; 

фазовый переход ; фотоны ; фотонный двигатель ; 
х - холловская ; 
ц - за цикл ; центробежная ; 
ч - частицы ; 
v - об ъемная ; при постоянном об ъеме ; об ъемный заряд ; 

э - электростатическая ;  энергия ; энергетически й; автоэлектронная 
эмиссия ; электрический заряд ; по отношению к энергии ; эффек 
тивная ; эжектор ; 

я - ядро ; ядро отдачи . 



ВВЕДЕНИЕ 

Захватывающая история развития летательных аппаратов , нема

лый вклад в которую внесли многие русские ученые , ознаменова

лась в последние годы продолжительными полетами сначала совет

ских , а затем и американских космонавтов на кораблях-спутниках 

«Востою> ,  <<Восход>> ,  «Союз>> (СССР) и <<МеркуриЙ>> ,  <<Джеминай», 

<<Аполлою> (США) .  Эти полеты положили начало всестороннему 

исследованию и освоению космоса .  
IUирокое изучение и использование космического простран

ства встречают значительные трудности , заключающиеся в основ

ном в больших затратах для выполнения той или иной задачи . 

Для снижения затрат,  а также для создания более надежных 

схем летательных аппаратов большое (если не главное) значение 

приобретают работы по исследованию новых, более эффективных 

и более экономичных способов создания тяги для космических 

систем . 
В настоящее время в космических тяговых системах исполь

зуются в основном жидкостные ракетные двигатели и ракетные 

двигатели на твердом топливе. Применеине этих двигателей свя-

зано с необходимостью запасать большие количества реактивной 

массы на борту летательного аппарата . Например, американская 

ракета <<Атлас>> ,  имеющая стартовый вес около 100 Т, спроекти

рована таким образом , что 93 % веса приходится на топливо .  

Желание получить наибольшее соотношение масс !-" (отношение 

массы топлива на борту ракеты перед стартом к ее массе после 

окончания работы двигателей} , лимитирующее,  согласно формуле 

R . Э . Циолковского * ,  конечную скорость полета ракеты 

Vи =Valn (1+�-t}, 

заставило американских инженеров настолько снизить вес кон

струкции <<Атласа>>, что перевозить ее в горизонтальном положе

нии можно только тогда , когда в баках поддерживалось избыточ

ное давление .  Эта ракета , как , впрочем, и другие баллистические 

ракеты, может иметь очень узкий диапазон траекторий, нести 

только вполне определенные полезные грузы , но в то же время 

ее дорогостоящая тяговая система (баки , двигатели , агрегаты, 

обеспечивающие их функционирование , и т. д . )  рассчитана лишь 

на один запуск . Все эти ограничения связаны именно с необходи-

* Велич ина f1 называется числом Циолковского. 



мостью запасать на борту ракеты большое количество реактив
ной массы. 

Уменьшить этот запас можно , только увеличив скорость исте
чения продуктов сгорания Va· А это , в свою очередь , вынуж дает 
искать методы применепил в тяговых системах новых видов э нер
гии . Существуют поэтому проекты двигателей ,  использую щих 
ядерную , солнечную и другие виды энергии . Особое предпочтение 
следует отдать , с нашей точки зрения , проектам двига телей 
и тяговых систем , использующих внешнюю среду (атмо сферу 
планет , межзвездный газ , внешние магнитные поля и т .  д . ) , посколь
ку эти двигатели будут , очевидно ,  лишены основного упомянутого 
выше недостатка .  Отдельные проекты предусматривают различную 
комбинацию двигателей,  использующих бортовые ресурсы , с дви
гателями , использующими ресурсы внешние .  Большое количество 
таких проектов и отсутствие необходимых критериев для оценки 
их эффективности создают трудности в выборе наилучшей тяговой 
системы , тем более что в ряде случаев ее вообще нельзя рассмат
ривать изолировано от выполняемой программы полета . 

Некоторые принципы работы таких систем , например принци
пы работы воздушно-реактивных двигателей,  широко применяются 
в авиации , но вопрос установки этих систем на первые ступени 
космических ракет-носителей остается открытым. Другие системы , 
такие ,  как аппараты , взаимодействующие с внешними электри
ческим и магнитным полями , являются проблемными во многих 
отношениях . Системы типа фотонного двигателя рассматриваются 
скорее в силу их необходимости и привлекательности как сред
ства получения околосветовых скоростей полета , чем в силу 
имеющихся возможностей их реализаци:ц. 

Поскольку в настоящее время космос изучен недостаточно 
и маловероятно , что использование внешней массы и энергии 
будет настолько эффективным , что не потребует векоторого запаса 
массы (и тем более энергии) на борту летательного аппарата , 
большое внимание должно уделяться и комбинированным тяговым 
системам , т. е .  системам , использующим наряду с внутренними 
бортовыми еще и внешние ресурсы. 

Решение проблемы использования внешней массы, а затем 
и энергии позволит со временем почти полностью снять ограни
чение на продолжительность активного полета аппарата , устра
нить необходимость иметь одноразовые носители,  неограниченно 
увеличит их тяговую и экономическую эффективность , маневрен
ность , повысит надежность . 

Краткий исторический обзор. В современной технической 
и даже учебной литературе не совсем правильно , на наш взгляд , 
оценивается роль жидкостного ракетного двигателя как един
ственного средства создания тяги для космических летательных 
аппаратов .  Более того , иногда этот неверный вывод приписывают 
основоположнику науки о ракетопланании R . Э . Циолковскому 
([1], стр . 47) . Всем известно , что именно Циолковский , который 
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первый в мире предложил схему ЖР Д ,  первый заметил и его 
недостатки ( [2 ] , стр . 27) . 

R .  Э . Циолковский знал , что любой тепловой двигатель рассеи
вает в окружающее пространство значительно больше энергии * , 
чем ее затрачивается на совершение полезной работы. Это обстоя
тельство отражается на характеристиках летательных аппаратов 
и особенно ракет, где превращается в проблему запаса топлива . 
Именно запас топлива лимитирует в настоящее время полезную 
нагрузку и дальность полета ракеты или , вообще говоря , любого 
летательного аппарата , использующего для своего движения 
реакцию истечения запасенной на борту массы. 

Все это заставило великого русского ученого прийти к выводу 
о необходимости применепил обратимых , т. е. идущих без изме
нения или с уменьшением энтропии , процессов [3 ] . 

Идея состоит в использовании внешних ресурсов . В атмосфере ,  
например , рассеяно большое количество тепловой энергии. Можно 
попытаться полезно ее использовать , причем даже тогда , считает 
R . Э . Циолковский , когда температура окружающей среды ниже 
температуры летательного аппарата . Но это противоречило бы 
второму началу термодинамики , так как означало бы уменьшение 
энтропии . Циолковский считал , что такое препятствие преодоли
мо ,  так как закон возрастания энтропии не является абсолютным 
законом природы, таким, например , как закон сохранения энер
гии (первое начало термодинамики) . Он понимал , что разрешение 
этой проблемы - дело далекого будущего ,  и поэтому обращал 
внимание на использование внешних ресурсов с помощью обычных 
процессов , почти не сопровождающихся увеличением энтропии . 
:Как известно ,  такие процессы - процессы силового взаимодей
ствия тел за  счет связанных с ними материальных полей ( [ 3 ] , 
стр . 67) - электрических , магнитных и гравитационных . 
R . Э . Циолковский полагал , что гравитационная энергия наибо
лее важна для космических полетов [4] .  

Но если Циолковский только поставил задачу использования 
энергии гравитации , рассеянной тепловой энергии и сил взаимо
действия вещества и электромагнитного поля , то его продолжа
тели - энтузиасты ракетных полетов - думают уже над более 
конкретным воплощением этой идеи . В частности , та.nантливый 
ученик R . Э . Циолковского советский инженер Ф. А .  Цандер , 
работы которого явились важным вкладом в отечественную ракет
ную технику , занимался вопросами электростатической защиты 
корабля от метеоритов ,  использованием внешних ресурсов и осо
бенно атмосфер планет и новыми способами создания тяги [ 5 ] . 

Обширный и ценный материал , полученный в результате совре
менных космических экспериментов ,  позволяет считать техниче-

* Следует учитывать также и рассеяние энергии , заключенно й в инерт
но й массе реа ктивно й ст руп 11 вычисляемо й по формуле Е = mc2, где т 
пнертная масса, а с - скорость света . 
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ские гипотезы Ф. А.  Цандера правильными и принципиально 
осуществимыми. 

Одностороннее рассмотрение космических тяговых систем , ире
увеличение роли ЖРД может явиться тормозом для развития 
работ по изысканию новых способов создания тяги. Цандер же 
наряду со многими конкретными работами в области создания 
ЖРД большое внимание уделял перспектинным исследованиям. 
Это очень важно , так как до сих пор не все понимают необходи
мость широкого развития перспектинных работ, которые , по сло
вам Циолковского ,  кое-кто понимает как <<отвлеченную игру 

. праздных умов>> ( [ 6 ] , стр . 37) .  
Что же касается принципов создания тяговых усилий при 

взаимодействии электрических и магнитных полей , то в 30-е годы 
уже существовали необходимые научные (физические) исследова
ния по этому вопросу. Особенно интенсивно изучались законы 
взаимодействия заряженных тел конечных размеров , а примени
тельно к потребностям техники - вопросы создания левитирую
щих летательных аппаратов , т. е. аппаратов , способных неогра
ниченно долго висеть в гравитационном поле Земли в результате 
отталкивания от искусственного внешнего поля * .  Привлекатель
ность этого явления состоит в том , что такой аппарат, в отличие , 
скажем , от аппаратов на воздушной подушке ,  может практически 
не расходовать запасенной на борту массы. Однако в то время 
еще не были известны малогабаритные , но достаточно мощные 
источники электроэнергии , поэтому такой способ противодействия 
гравитации считался малоперспективным ( [ 7 ] , стр . 763) . 

Следует отметить , что идеи использования ядерной энергии 
уже тогда стали овладевать умами многих передовых физиков,  
и нет ничего удивительного в том , что некоторые инженеры, 
намечая проекты летательных аппаратов будущего , надеялись 
именно на появление этих новых источников энергии. 

Большое внимание,  по-видимому, уделялось подобным рабо
там и в Германии . В 1945 г. часть немецких специалистов по ракет
ной технике продолжала эти исследования в США. До 1 952 г .  
в зарубежных журналах (особенно американских) появлялись 
статьи некоторых из них , касающиеся вопроса использования 
для движения летательных аппаратов энергии различных полей. 
Так ,  журнал американского ракетного общества в Детройте 
<<Rocketscience>> иногда публиковал в качестве предисловий к стать
ям подобного рода замечания редакции об их авторах.  Из этих 
замечаний можно было понять,  что в Германии существовала 
особая группа перспектинных исследований , которая занималась 
вопросами использования энергии полей и которая почти целиком 
оказалась после второй мировой войны в США [8, 9] . Об исследо-

* Напомним, что термином «левитация» пользовался еще И. Ньютон для 
характеристики комет ных хвостов , якобы не подверженных гравитации. Сле
дуя Ньютону, мы специально выделяем это замечательное состояние равнове с ия, тем более , что оно имеет большое практическое значение . 
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ваниях подобного же рода во Франции писал журнал «Aviation 
Magazine>> [ 10 ] . Отмечалось ,  что французский ученый Паже этими 
вопросами занимается начиная с 30-х годов .  

В настоящее время результаты работ по использованию энер
гии полей в тяговых системах летательных аппаратов почти 
не публикуются . Однако о них кратко сообщается в многочислен
ных популярных статьях , ссылки на которые будут встречаться 
и в этой книге .  

Основной принцип движения летательных аппаратов. Основ
ной принцип любого движения, а не только движения летатель
ных аппаратов , - принцип сохранения количества движения , сле
дующий из третьего закона Ньютона.  Согласно этому принципу 
замкнутая , не подверженная действию внешних сил механическая 
система не может изменить своего количества движения и направ
ления движения в пространстве .  Когда говорят о разных принци
пах создания тяги , то подразумевают при этом только различие 
замкнутых механических систем и способов взаимодействия между 
их элементами. Любое неинерционное движение является движе
нием реактивным. Это означает, что всегда можно выделить такую 
систему , количество движения которой остается неизменным. 
Наиболее ярко этот принцип проявляется при движении ракеты, 
которая до начала работы двигателей (речь идет об их включении 
в космическом пространстве с пренебрежимо малым или ско�шен
сированным другими силами гравитационным полем) сама может 
считаться замкнутой системой. Во время же работы двигателей 
такой системой будет ракета вместе с истекающими из нее про
дуктами сгорания. Если речь идет о полете ракеты вблизи Земли , 
то в рассматриваемую замкнутую систему должна входить и Зем
ля , так как она связана с ракетой гравитационной силой. Потери 
тяги на преодоление гравитации обусловлены тем , что ракете 
приходится «тащиты> за собой Землю , связанную с ней невиди
мыми нитями гравитационного притяжения . 

Движение летательных аппаратов , взаимодействующих с внеш
ними электрическим и магнитным полями , не является чем-то 
новым с точки зрения основного принципа движения, однако 
замкнутую систему здесь определить значительно труднее. Если , 
например , будет создан корабль , взаимодействующий с галакти
ческим магнитным полем , то такой системой следует считать 
в общем случае всю нашу Галактику. Однако даже при взаимо
действии сколь угодно тяжелого , в нашем понимании , корабля 
с магнитным или электростатическим полем Земли или другой 
планеты всегда можно исследовать его движение в координатах, 
связанных с ее центром тяжести , так как последний практически 
не меняет своего положения. Создается впечатление,  что такая 
электромагнитная или электростатическая тяговая система обла
дает бесконечно большой экономичностью , потому что работает 
<<без отброса массы». На самом же деле отбрасываемой массой 
в данном случае является сама Земля. 
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Rогда речь идет о <<солнечном парусе>> , в качестве замкнутой 
системы можно рассматривать корабль и только тот поток квантов 
электромагнитного излучения , который с ним взаимодействует. 

Правильное определение замкнутой системы позволяет выбрать 
более удобную координатную систему , в которой рассматривается 
движение аппарата , но для практических анализов самой тяговой 
системы (с конструктивной и энергетической точек зрения) это 
делать не обязательно .  

С внешними массами летательный аппарат может взаимодей
ствовать в результате упругих и неупругих механических столкно
вений (например , торможение и подъемная аэродинамическая сила 
в атмосфере) , термодинамически (забор , нагрев и разгон атмосфер
ного воздуха в воздушно-реактивных двигателях) , электро- и маг
питодинамически (забор воздуха ,  его ионизация и разгон с по
мощью электродинамических усилий) ,  а также за счет гравита
ционного притяжения. 

Следует отметить , что взаимодействие летательного аппарата 
с такими крупными объектами , как наша Галактика ,  может иметь 
только условный смысл - главным образом из-за того , что нельзя 
точно назвать массы - носители галактического гравитационно
го , электромагнитного ,  а возможно , и какого-либо другого ,  пока 
еще неизвестного материального поля. Ниже приведены оценки 
внешних масс (кг), с которыми в общем случае может взаимодей
ствовать летательный аппарат будущего. 

Н аблюдае мая часть Вс еленвой . • 
Мле чный Путь (наша Галакти на) 
Большое Ма гелланово Облако 
Малое Ма гелланово Обла но 
Солнце . . . . . . . . .  . 
Планеты сол нечной системы 
Земля . . . .  . 
Луна . . . . . . . . . .  . 
Астероид ы . . . . . . .  . 
Метеорн ые тела . . . . . . . . . 
Космичес ная IIЫЛЬ (ми нрометеориты) 
Моле нулярн ые и атомные частиц ы . 
Эле нтрон ы . . . . . . . . .  · . .  . 
Нейтрино . . . . . . . . . . . . . 
Ква нт ы  э ле нтромаrнитно го излучения 

1061 
1042 
1040 

' 5 · 1039 
1 ,983 ·1030 

3 ,17 ·1023-1 ,9 · 1027 
5 ,98 · 1024 
7 , 35 ·1022 
f06-f020 

ю-15_tов 
10-lD_f0-15 

1 ,64 ·10-27_1Q-24 
9 , 107 · 10-31 

10-зs (?) i 
i ,О J'· \ 

Принципы преодоления инерции и гравитации. Согласно .,.вве
денному Эйнштейном принципу эквивалентности - основному 
постулату общей теории относит�льности , тяжелая и инерционная 
массы физически равноценны. Но с точки зрения механическогр 
ускорения массы это далеко не равнозначные понятия. Тело , 
обладающее инерцией , но не подверженное действию гравитации , 
может быть разогнано любой сколь угодно малой силой , .в то 
время как реальное тело с массой М л. .  а ,  но находящееся в грави
тационном поле ,  требует для своего подъема конечной тяги R, 
минимальная величина которой однозначно определяется весом 
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тела или , иначе говоря ,  силой F его гравитационного притяжения: 

R=IFI = Y 
Мл.:�пл ' 

где у - постоянная тяготения ; 11{ ил - масса планеты; r - рас
стояние между центрами тяжести тела и планеты. Тяга R должна 
быть направлена против силы притяжения. Очевидно , что при 

R=F 
рассматриваемая масса (летательный аппарат) будет неподвижно 
висеть в гравитационном поле притягивающего тела .  При условии 

R<F 

вертикальный подъем невозможен, а при 

R>F 

будет наблюдаться ускоренное движение,  или удаление летатель
ного аппарата от притягивающего тела .  

Естественно , что на создание тяги R должна затрачиваться 
определенная энергия. В частности , каждое притягивающее тело 
характеризуется величиной потенциальной ямы или гравитацион
ным потенциалом (энергия , которую необходимо приложить 
к каждому килограмму выводимого из сферы притяжения груза) 

Еп Мил -- --у -
Мл.а

- r • 
Величину Еи передко называют также потенциальной энер-

гией притягиваемого тела .  . 
Тела , движущиеся по инерции в отсутствие гравитации харак

теризуются кинетической энергией или кинетическим потенциа
лом, если речь идет об одном килограмме массы тела :  

Ек v2 
Мл.а = т• 

где v - скорость движения тела. 
Полная энергия каждого килограмма массы тела 

Еи+Ек Мил
+ 

v2 
-у -r- -2 • Мл.а 

Массу рассматриваемого тела обозначаем M;r. а• так как под
разумеваем летательный аппарат. 

Из поля гравитационного притяжения тело может выйти толь
ко тогда,  когда 

Мил v2 
У -r- = 2 · 

Скорость ,  вычисленная из этого соотношения , называется ско
ростью отрыва ,  второй космической или скоростью ухода из сферы 
тяготеющего тела.  В табл. В . 1 приведены массы, радиусы , энергии 
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Т а б .л и ц а B. t 

Характеристики некоторых me.z trJлneчnoй системы 

Энергня nотенциальной Вторая тело Масса, па Радиус , .м 
ямы носмичесная 

снорость ,  
д:жfr.а 1 ппалfпг .мfcen 

Солнце 1,983·1030 1 6,96·108 1,91·1011 4,56 ·107 6,18 ·105 
Меркури й 3,17 ·1023 2 ,42 ·106 8,74·106 2 ,09·103 4,18·103 
Венера 4,87 ·1024 6,2 0·106 5,2 4·107 1,26·104 1,02 ·104 
Земля 5,98 ·1024 6,38·106 6,2 5 ·107 1,5 ·104 1,12 ·104 
Марс 6,40·1023 3,40·106 1,2 5 ·107 3,0·103 5,00·103 
Юпитер 1,90 ·1027 7,14·107 1,77 ·109 4,2 3·105 5,97 ·104 
Сатурн 5,69 ·1026 6,04·107 6,2 8·108 1,50 ·105 3,54·104 
Уран 8,7·1025 2 ,38·107 2 ,44·108 5,83·104 2 ,2 0·104 
Неnтун 1,03 ·1026 2 ,2 3  ·107 3,08·108 7,36·104 2 ,48·104 
Плутон 5,40 ·1024 7,2 0·106 5,00 ·107 1,2 0 ·104 1,00·104 
Лун� 7,35·1022 1,74·106 2 ,81·106 6,71·102 2 ,37·103 

потенциальных ям и значения скоростей отрыва для некоторых 
тел Солнечной системы. 

Теперь вернемся к условию 

R = F 
и отметим, что если для вывода тела из сферы притяжения плане
ты требуется затратить вполне определенную работу , равную 
энергии Еп ,  то для левитации тела в гравитационном поле в тече
ние заданного отрезка времени , т. е. для создания силы R, могут 
потребоваться различные мощности , так как они определяются 
методом создания тягового усилия. 

Исключение составляют искусственные спутники , которые 
могут находиться в течение всего полета на  одной и той же высоте. 
Энергия вывода искусственного спутника на орбиту и танген
циальная скорость относительно поверхности планеты, которую 
необходимо ему сообщить , для каждой высоты строго определен
ны.  Скорость , в частности , находят из условия равенства грави
тационной и противоположной ей инерционной силы: 

2 Мл.аVт ="( Мл.а.Мпл 
r r2 

где Vт - тангенциальная скорость , а r - расстояние между цент
рами тяжести спутника и планеты.  Из этого выражения полу
чаем окончательно 

Vт= vi'�nл. 
1' ангенциальная кинетическая энергия спутника 

2 
Е Мп.аVт Мл.аМпл т= 2 =У 2 r  
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Поскольку для запуска летательного аппарата на круговую 
орбиту необходимо не только сообщить ему кинетическую энер
гию , но и затратить некоторую часть энергии на преодоление 
гравитационной силы притяжения , можно утверждать , что полная 
энергия запуска спутника без учета потерь на управление и на 
сопротивление атмосферы выразится следующим образом: 

Ел.а=/-у Млi�Мпл +У Млв::пл 1= 
_,_ уМл.аМпл +Е 1 - 2r nл ' 

где Rnл - радиус планеты. 
Отсюда видно , что энергия вывода одного килограмма массы 

на круговую орбиту постоянна для заданного р адиуса орбиты r. 
У слови е неподвижности искусственного спутника относитель

но земной поверхности соблюдается тогда , когда кроме необхо
димого равенства силы гравитационного притяжения и центро
бежной силы накладывается дополнительное ограничение :  угловая 
скорость вращения спутника должна быть такой же ,  как и угловая 
скорость вращения Земли , т. е .  7,292 · 1О-5. рад/сеп . Радиус орбиты 
этого , так называемого <<стационарного>> спутника определится 
из соотношений: 

v� Мпл -r- = У ---,:2 ; 

Vm = Т• 7,292·10-5, 

откуда высота орбиты для Земли 

Н =r-Rз = v (7,�:��0_5)2-
638

0 = 
= 

3
5 920 � 36 000 к.м.. 

Таким обр азом ,  выполнены оба условия левитации : постоян
ство высоты и неподвижность летательного аппарата относительно 
земной поверхности , причем никакой энергии на поддержание 
этого состояния затрачивать не требуется. На меньших· высотах 
левитация обеспечивается только в том случае ,  если гравита
ционное притяжение скомпенсировано силами гравитации посто
ронних тел ; усилием , развиваемым реактивной тяговой системой ; 
силами взаимодействия электромагнитных полей . 

Гравитационным компенсатором мог бы стать искусственный 
спутник Земли , запущенный на стационарную орбиту высотой 
3
6 000 li:.М. Если желательно , например , иметь невесомость на высо

те 100 li:.М, то необходимую массу компенсирующего спутника 
можно определить из соотношения 

М л. а 
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где R 3 - радиус Земли; Н 0 - высота , на которой создается 
нулевое гравитационное поле;  Нл. а - высота полета стационар
ного компенсирующего спутника . Из этого выражения получаем 

(36 000 - 100)2 
Мл. а= (6380+100)2 М

з

=
3

1

М
з

. 

:Как говорится , комментарии о технической реализуемости 
такого способа компенсации гравитации излишни ! 

Следует отметить , однако , что в природе существуют такие 
места в космосе ,  в которых гравитация двух близлежащих небес
ных тел взаимно уравновешена.  Например , межДу Землей и Луной 
такая зона расположена на расстоянии 38 440 х:.м от центра Луны 
или на высоте 36 712 х:.м от ее поверхности .  

Сила гравитации компенсируется тяговым усилием реактивной 
двигательной установки летательного аппарата в результате 
отброса реактивной массы: 

d (mva) dm dva • • 
R

= dt =Va 
dt+m

dt=Vam+mva, 

где R - тяга ,  развиваемая двигательной установкой * ; т - исте
кающая из нее масса ; Va - скорость истечения массы; t- время. 

Если масса не разгоняется (например , электромагнитным 
полем) вне летательного аппарата , то принимается , что 

mva=O 

и, следовательно, 

R=vam. 

Основной недостаток такого способа гравитационной компен
сации или , точнее , противодействия гравитации - необходимость 
запасать массу на борту летательного аппарата . В результате 
тяга должна компенсировать не только полезный вес ,  но и вес 
запасенного количества реактивной массы. 

Применение атмосферно-реактивных тяговых устройств позво
ляет значительно снизить количество запасаемой на борту массы. 
Но такие устройства нельзя использовать на планетах , лишенных 
атмосферы (например , на Луне) , и в космосе .  

Электромагнитные способы компенсации притягивающих уси
лий были известны еще в глубокой древности . Все они связаны 
с возможностью получения отталкивающего усилия R в или Rм 

между двумя одноименными электрическими зарядами или маг
нитными полюсами : 

R 

_ Qл.аQпл в- er2 ' 

R = _!_. В л. аВпл 
м f.J. r2 

* Строг ий вывод формулы для тя ги об ЬГiных ракет см. в кн иге Р .  Ф. Ап
паз ова , С. С . Лаврова ,  В. П .  М иш ина «Балл ист ика управляе мых ракет даль 
него действ ия•. М., «Наука •, 1 966. 
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Силу притяжения в динамических случаях можно скомпенси
ровать силой Лоренца: 

Rл = Qл. а (Епл + [v Х Впл]), 

где Qл. а - электростатический заряд летательного аппарата; 
Еnл - вектор напряженности внешнего (планетного) электроста

тического поля; v - скорость движения 
летательного аппарата ; Вnл - магнитная 
индукция внешнего магнитного поля . 

Кратковременные тяговые усилия мож
но получить за счет динамических электро
магнитных явлений . При этом также не 
будет необходимости расходовать борто
вую массу. Используя понятия скаляр
ного потенциала <р электрического поля 
и векторного потенциала А магнитного 
поля , можно записать выражение для 
силы Лоренца Rл в таком виде: 

Rл = -Qл. а grad <р-Qл. а ( �� -[v Х rot А]), 
дА 

где Qл. а дt - сила , обусловленная изме-

нением магнитного поля во времени. На 
практике эта сила может быть исполь
зована кратковременно , так как насыще
ние магнитных систем происходит очень 
быстро .  

Таким образом , имеется возможность 
создания рнзличными способами тяговых 
усилий , позволяющих скомпенсировать 
(частично или полностью) притяжение 
планеты . 

Приведем теперь некоторые соображе
ния о кратковременной кажущейся ком
пенсации инерции и тяготения при помощи 
внутренних сил . 

Кратковременное квазитяговое усилие 
без выброса реактивной массы можно полу
чить чисто механическим путем . Для этого 

в замкнутой системе необходимо создать какой-либо вид посту
пательного движения , например перекачивать жидкость из одного 
бака в другой (рис . В.1). Пока течет жидкость , на систему как бы 
действует усилие (нескомпенсированная часть р еакции истекаю
щей жидкости) , которое можно использовать для ориентации 
и корректировки или для смягчения удара о поверхность планеты. 
Следует только помнить , что в отличие от  действия обычной реак
тивной тяги в данном случае общее количество движения системы 
не меняется . Следовательно, возможности подобной <<тяговой систе-

Рис. В . 1 .  Схема создания 
внутренней силы при 
перели нании жидкости 
в баках . Наружные кон
т уры системы nриобре
тают ско рость из-за эк
вивалентно го смещения 

центра тяжести. 
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МЫ>> ограничены: чем большее время надо поддерживать <<тягу>> , 
тем меньше ее величина . Это явление вряд ли может найти эффек
тивное применение на практике .  Скорее всего , его просто придется 
учитывать при анализе динамики полета систем типа космиче
ский корабль +танкер-заправщик и др . 

Совсем иная картина получается , если используются внешние 
ресурсы, причем силы воздействия внешней среды на систему 
нелинейно зависят от скорости перемещения последней. Например , 
при известной тренировке можно заставить лодку плыть без 
весел - только за счет перемещений пассажиров . Для космиче
ских систем это явление также может найти п}шменение.  Если 
взять уже рассмотренную систему с двумя баками , перемещаю
щуюся по околоземной круговой орбите на высотах 100-200 п.м, 
то за  счет периодических возвратно-поступательных движений 
при переливах система будет оказываться в зонах с разным гра
диентом гравитационного потенциала и разным аэродинамическим 
сопротивлением. Это дает теоретическую возможность либо выйти 
на более высокую орбиту , либо осуществить спуск на Землю 
при помощи тяговой системы без выброса бортовой массы. Все 
будет зависеть от того ,  в какую сторону сделано первое движе
ние .  Очевидно , что такую космическую систему нельзя назвать 
внешне изолированной , так как в ее перемещении участвуют 
внешние силы. 

В связи с этим следует упомянуть одну из распространенных 
ошибок (пример тому сенсационный аппарат Дина) , что можно 
якобы изменить движение центра тяжести изолированной от внеш
них сил инерциальной системы * .  

Требования к энергетике тяговой системы летательного аппа
рата.  Если рассматривать некоторую систему , получающую тяго
вое усилие в результате расходования своей массы, и предполо
жить , что энергия , подведенная к единице выбрасываемой массы, 
может быть любой (для обычных ЖР Д эта энергия ограничена 
калорийностью топлива) , то можно в общем (релятивистском) 
случае получить следующее .  

На режиме левитации тяга 

R=gMп.a (t) . 

Для левитации единицы массы 

R =g, 

* При этом не всегда стараются построить машину из валов и шестере
но к типа «вечного двигателя» ,  но нередко ссылаются на достижения теории 
поля ,  физики элементарных частиц, общей теории относительности и т .  д. 
В связи с этим хотелось бы отметить замечательный факт: все эти достижени я 
стали возможны именно потому, что физика прежде всего опи рается на фун
даментальные законы природы - законы сохранения , а создатели «вечных 
двигателей» или «машин Дина» , как правило ,  игнорируют их. Необходим о 
отметить, что имеющийся в СССР патент машины Нормана Дина [ 1 1 ] н е  
представляет какую-либо сенсацию с точки зрения открытия новых принц и
пов механики . Эта машина никогда не летала и не предназначена для этого .  
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nричем в релятивистском случае 

R= g = Mva 
-. /1 - v� 
V с2 

Отсюда следует, что доля массы летательного аппарата М ,  рас
ходуемая в единицу!времени , 

• 
g v-v2 

М = - 1 - ___!!._ . 
Va с2 

Мощность , необходимая для левитации единицы массы, .выра
зится следующим соотноше-

00 нием [12] : fi_ 
@с 

ь / 
/ / 

/ 
�d 
а 

/ 
/ 

f 

д V e i  
i 
1 
1 
1 
1 1 
1 
1 1 
1 

V, м/сек 

N л = М с2 ( 
V 

1 - 1 ) = 
1 - v� jc2 

= gc2 (1 - V1 - v�/c2) ,  Va 
т. е .  она зависит только от 
скорости истечения реактив
ной массы. 

Обозначим интервал вре
мени , в течение которого 
масса М л. а уменьшается на
половину , 'tlfs · Если учесть , 
что 

dМл. а ( t) = - ММ л. а (t) dt ,  
то 

Va ln 2 't 1 /2 =-= ---===== 
g -. /1 _ v� 

V с2 
Рис. В . 2 .  Зависимость времени леви
тации от удельной мощности тяговых 
.систем или от скорости истечения реак-

На рис . В .2  nриведен 
график удельных мощностей 

левитации, построенный по приближенным формулам [12 ] :  

тивной струи . 

При удельной мощности 109 вт/r;,г и выше эти соотношения 
перестают быть точными , однако следует отметить , что такая 
мощность не характерна даже для предполагаемых термоядерных 
энергетических установок.  Точка а на рис . В . 2  соответствует 
мощности современных ЖР Д .  

Все сказанное было справедливо для левитации объектов над 
.любыми космическими тяготеющими массами (т. е. g не обяза-
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тельно равно 9 ,8  .м,/сек.2) , лишенными какой бы то ни было внешней 
среды. Если речь идет о создании тягового усилия в результате 
захвата , разгона и выбрасывания внешней массы , скажем , атмо
сферы Земли , то эффективность тяговой системы возрастает . 
Например , для современных вертолетов с поршневыми или турбо
винтовЬL'\IИ двигателями характерна точка в на рис. В . 2  * .  

Летательные аппараты будущего с теплообменными воздушно
реактивными двигателями на ядерном горючем занимают область с .  
Практически можно считать , что применение ядерной энергии 
позволит кардинально изменить энергетику летательных аппара
тов , особенно в случае использования внешней' среды. Примене
ние же ядерной энергии в схеме с выбросом бортовой реактивной 
массы будет менее выгодным (точка d на рис . В . 2) .  

Существует и более интересная схема такого устройства [13 ] , 
так называемый <<ионокрафт» , модель которого якобы устойчиво 
левитировала при токе 3 ·10-3 а ,  напряжении на· электродах 
30 000 в и общей мощности 90 вт. Принцип его действия, согласно 
утверждениям автора ,  состоит в том , что заряженный шар обра
зует отрицательные ионы воздуха ,  движущиеся по направлению 
к положительно заряженной сетке ,  на которой происходит их 
разрядка без уменьшения скорости. Мощность , за,трачиваемая 
на левитацию <<ионокрафтю> ,  примерно в 10 раз превышает мощ
ность левитации вертолета того же веса , однако при этом не тре
буется расходования бортовой массы. Для аппаратов такого типа , 
если они будут построены, эффективность левитации определится 
также областью с на рис . В . 2 .  

Для сравнения заметим, что идеальный фотонный двигатель , 
у которого вся запасенная на борту :масса переходит в излучение 
фотонной реактивной струи , будет характеризоваться точкой е ,  
а тяговая система , у которой расходуется бортовая масса , н о  вся 
мощность подводится извне , - точкой f (см.  рис . В . 2) .  

Этих примеров достаточно для демонстрации того , что чем 
выше запас бортовой энергии , тем меньше при постоянном вре
мени левитации расходуется бортовой реактивной массы, посколь
ку можно получить реактивную струю той же мощности : • v� 1 Na = Gб 2g = 2 Rva 

при меньшем расходе массы ввиду большей скорости ее истечения. 
В случае применепил такого мощного энергетического источ

ника , как бортовой ядерный реактор в сочетании с внешним 
источником массы, расход бортоной массы практически равен 
нулю. Но это не означает , что малогабаритный легкий и очень 
мощный ядерный источник бортовой энергии - лучший с точки 
зрения энергетического обеспечения тягового устройства.  Изве-

* Многоцелевой американский вертолет КАМАН НИ2К-1 , разработанный 
по заказу ВМС США, имеет максимальный вес 4105 кГ, емкость то11ливных 
баков 10 50 л, а мощность его двигателя ТВДТ58-GЕ-6 составляет 1 050 л. с .  
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стно , что он требует тяжелой биологической защиты, должен быть 
надежным (из-за невозможности его исправления в полете людь
ми) или же иметь сложные автоматические устройства для необ
ходимых ремонтных работ. 

Значительно выгоднее использовать не только внешнюю массу ,  
но и внешнюю энергию . Например , левитация з а  счет аэростати
ческой (архимедовой) силы есть не что иное ,  как исполыювание 
энергии давления атмосферы и градиента давления , обусловлен
ного гравитационным полем планеты. В этом случае летательный 
аппарат должен иметь очень небольшой запас энергии , аккуму
лируемой сжатым газом (гелием или водородом) , заполняющим 
несущий баллон. Интересно отметить , что этот метод лlJВита
ции - самый выгодный на Земле и вообще на планетах с плотной 
атмосферой . В частности , для Венеры, где атмосферное давление 
на поверхности планеты составляет 20 ·105 н/ .ы2 , а температура 
равна примерно 400° С [14] , возможности использования архи
медоной силы примерно такие же ,  что и на Земле .  

Архимедона подъемная сила , действующая на 1 .ы3  объема 
тела (удельная аэростатическая подъемная сила) , равна плотности 
атмосферы, умноженной на ускорение силы тяжести , соответ
ствующее данной планете и данной высоте над ее поверхностью: 

Ra = pg = y . 

Значения удельных аэростатических подъемных сил на поверх
ности Венеры, Земли и Марса приведены в табл .  В .2 .  

Т а б л и ц а В . 2  
Аэростатичеспие подъемные си.лы 

на поверхности Венеры, Зе.м.ли и Марса 

Плотность Ускорение Удельный 
силы ,  вес или Планета атмосферы , тяжести, архимедова 

><гfмЗ .м;сеп2 сила, и;мз 

Венера 1,4 8,50 11,9 
Земля 1 ,2 5  9,82 12 ,3 
Марс 0,004 3,76 0,01 5 

Другой способ nреодоления гравитационного nритяжения -
исnользование электромагнитных отталкивающих сил. Rак и в слу
чае nрименепил аэростатической силы атмосферы, здесь на лета
тельный аnпарат действует сила , обусловленная градиентом потен
циального поля, электрического или магнитного .  На летательном 
аnпарате заключена только часть энергии левитации , а остальная 
энергия получается извне. Изучение методов использования внеш
них электростатических и магнитных полей для создания тяговых 
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усилий представляется актуальным в связи с тем , что эти способы 
экономичны (с энергетической точки зрения) и совершенно не тре
буют истечения из летательного аппарата реактивной массы 
(хотя бы и захваченной извне) . 

В действительности же отсутствие реактивного принцила дви
жения только кажущееся , так как здесь , как и в любой замкнутой 
системе ,  можно указать расходуемую массу , но такой массой 
теперь будет сама планета , например искусственно заряженная 
электростатическим электричеством Луна [ 15 ] . Электростатиче
ский метод создания тяги прежде всего характерен тем , что полет
ный коэффициент полез:е:ого действия всегда равен единице , т. е .  
своей максимальной величине.  

Для определения электростатического тягового усилия исполь
зуется закон Кулона . Полная энергия электростатического взаимо
действия летательного аппарата и планеты выразится соотно
шением 

Ев = J С л. �lj)� . а 1 + 1 Сп�IР�л 1 , 
где Сл . а и Спл - емкости , а ({Jл . а и fРпл - потенциалы электро
статического поля соответственно для летательного аппарата 
и планеты. 

У слови е минимума энергии 

дает 

или 

д.Ев = dЕв = 0 

IРл. а _ , / Спл IРпл - V Сл. а  • 
Оно означает равенство энергий , запасенных на летательном аппа
рате и на планете. Отсюда следует, что не вся , а только половина 
энергии левитации должна быть запасена на летательном аппарате. 
Если повысить еще больше потенциал планеты и тем самым 
несколько ухудшить общую энергетическую эффективность , то мож
но еще больше снизить количество энергии , запасаемой на борту 
летательного аппарата . 

Летательные аппараты, способные эффективно взаимодейство
вать с внешними статическими электрическими и магнитными 
полями, можно по аналогии с аэростатами называть электроста
тами или магнитостатами. 

Существует также способ создания тяги, совершенно не тр� 
бующий бортовых источников энергии. Он предусматривает исполь
зование потоков внешних электромагнитных волн (в нашей Сол
нечной системе могут быть использованы практически только 
потоки лучистой энергии Солнца) . 
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Эти примеры показывают , что не могут существовать единые 
и окончательные требования к энергетической системе летатель
ного аппарата , которую более правильно было бы рассматривать 
совместно с задачами конкретного полета . Но при этом надо 
стараться там , где это экономически выгодно , использовать внеш
ние запасы энергии и реактивной массы. 

Со временем, когда наука и техника значительно продвинутся 
вперед в области создания легких и компактных устройств дл я 
забора внешней массы , зарядки летательного аппарата статиче
ским электричеством и создания магнитных полей высокой напря
женности , возможность широкого использования внешних массо
во-энергетических ресурсов будет становиться все более реальной . 

Особенности тяговых систем космических летательных аппара
тов . В настоящее время единая терминология по равнообразному 
классу летательных аппаратов и в особенности по космическим 
системам отсутствует. В частности , системы, обеспечивающие 
соэдание тяговых усилий , включают такие понятия , как двига
тель , движитель ,  двигательная установка , тяговая система. 

В дальнейшем будем понимать под тяговой системой устрой
ство ,  предназначенное для доставки полезного груза  в заданную 
точку пространства или для сообщения ему заданных кинетиче
ских параметров .  

Под полезным грузом будем понимать объект , который пред
назначен непосредственно для выполнения космической программы. 

Таким образом, космический , а условно и любой другой лета
тельный аппарат можно разделить на два самостоятельных по воз
лагаемым на них функциям элемента: тяговую систему и полез
ный груз . Понятие <<тяговая система>> , на наш взгляд, предпочти
тельнее по сравнению с разровненными определениями ее состав
ных частей . 

В табл .  В . З  приведены примеры условного разделения лета
тельных аппаратов на тяговую систему и полезный груз . Ив таб
лицы видно , что под тяговой системой подразумевается совокуп
ность всех тех элементов конструкции летательного аппарата , 
которые обеспечивают вовдействие на него внешней силы, а также 
регулирование этой силы. Под внешней силой в действительности 
понимается равнодействующая всех сил (включая и аэродинами
ческое сопротивление) , действующих на летательный аппарат. 

Таким образом, тяговая система в общем случае включает 
в себя целый комплекс устройств , обеспечивающих разгон , тор
можение и левитацию летательного аппарата. В настоящее время 
внешние силы принято делить на активные (тяга) и пассивные 
(силы аэродинамических и других сопротивлений) .  Однако было бы 
целесообразно для обобщенного анализа привести все эти силы 
к одной равнодействующей. 

Очень часто требуется совдавать отрицательную, т. е .  направ
ленную против движения , тягу (спуск орбитального корабля 
на Землю ,  его мягкая посадка и т. д . ) .  Эта отрицательная тяга 
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Т а б л и ц а В.3 

Тяговая система и по.леапый груз .летате.лъпых аппаратов 

Летательный 
аппарат 

Парашют 

Аэростат 
(дирижабль) 

Вертолет 

Самолет 

Ракета 

Электростат 

Способ
ность 

преодоле
вать 

притяже
ние 

планеты 

Способ
ность 

функцио
нировать 

вне атмосферы 

тяговая система 

Не обла- Не обла- Купол, cтpoiiЪI, 
дает дает контейнер , автомати

ка раскр ытия 
Обладает То же Оболочка с газом, 

автоматика наполне
ния, система IIодве
ски кабины 

)) 

» » Двигатели, рото-
р ы, топливн ые баки, 
силовой набор , об
шивка 

» » Двигатели, баки с 
TOIIJIИBOM, рули, IIЛО
СКОСТИ, силовой на
бор ,  обшивка 

Обладает Вся конструкция 
без отсека с IIолез
ным грузом 

» Вся конструкция 
без кабин ы 

Полезный груз 

. Спускаем ый груз 

Кабина со всем со
держим ым, кроме JIВИ
гателей, горючего и 
автоматики наiiолне
ния 

Кабина экипажа, 
шасси 

Кабины экипажа, 
шасси, коммерческий
груз 

Отсек с 11олезным 
грузом (чаще всего -
головной отсек) 

Кабина экипажа с 
вс11омогательными си
стемами 

может совдаваться как активными способами (реактивные двига
тели, электродинамические силовые вваимодействия и т. д . ) ,  так 
и пассивными (аэродинамическое сопротивление корпуса летатель
ного аппарата , применение специальных тормовных щитков , пара
тютов и т. д . ) .  Очевидно , что в последнем случае аэродинамиче
ское сопротивление является не пассивным, а специально орга
нивованным. Можно упомянуть и об искусственном регулирова
нии аэродинамического сопротивления при равгоне летательного
аппарата (вдув в пограничный слой гавов с пониженной вявко
стью , магпитогидродинамическое управление толщиной погра
ничного слоя , носовой ударной волной и т. д . ) .  Таким обравом , 
аэродинамическое сопротивление (даже пассивное) можно считать 
частным случаем получения внешней силы, действующей на лета
тельный аппарат .  

На рис. В .З  приведена принципиальная схема тяговой системы. 
Многие элементы этой системы работают в ряде случаев как 

одно целое. Например , совдание архимедовой и аэродинамиче
ской сил , а также тяги «солнечного паруса>> требует определенных 
объемов или площадей , выполняющих одновременно роль прием-
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ников и отбрасывателей внешней массы и соответственно роль 
Приемников внешней энергии , которая передается всей массе 
летательного аппарата . 

Разграничение летательного аппарата на тяговую систему 
и полезный груз во многих отношениях условно. Например , 

в полезный груз ракеты может вхо
дить парашют для мягкой посадки 
контейнеров с приборами, а ведь 
парашют может быть отнесен также 
и к тяговой системе.  Эти примеры 
можно продолжить , однако следует 
отметить , что такое деление не явля
ется самоцелью , а служит для удоб
ства обобщенного качественного ана
лиза эффективности летательного 
аппарата в целом.  Наиболее успешно 
такой анализ может быть проведен 
при исследовании эффективности 
выполнения одной и той же  задачи 
полета различными летательными 
аппаратами с одним и тем же полез
ным грузом. 

Непрерывное совершенствование 
Рис. В . З .  Принципиальная конструктивных схем летательных 
схема космич:еской тяговой аппаратов , получение легких и вы

системы: 
1 - сбрасыватели лишней (в основ
ном тепловой) анергии; 2 - пре
образователи внутренней анергии; 
.а - бортовой аннумуллтор анер
гии ; 4 - устройство для приема 
внешней анергии ; 5 - устройство 
для забора внешней массы; 6 -
внутренние (бортовые) запасы мас
сы; 7 - преобразователи внешней 
анергии; в - ускорители; 9 - гене
раторы материальных nолей, обе
сnечивающих силовое взаимодей
ствие летательного аппарата с 
внешней средой; 1 0 - внешняя 

nоверхность. 

сокопрочных синтетических конст
рукционных материалов , практиче- . 
ское освоение методов получения 
высоких напряженностей магнитного 
поля и высоких электростатических 
потенциалов , овладение новыми ви
дами энергии, а главное - освоение 
методов использования внешних мас
сово-энергетических ресурсов позво
лит , очевидно , надеяться на  то ,  что 
будут созданы принципиально новые 

типы космических летательных аппаратов , не требующих для 
своего старта отделяемых носителей и способных совершать про
должительные перелеты внутри Солнечной системы и даже за ее 
nределами. 



ЗАПАС МАССЫ 

И АККУ МУЛИРОВАН И Е  
ЭНЕРГИИ 
НА БО РТУ 
Л ЕТАТЕЛЬН О ГО 
АППАРАТА 

З - 5 5 6  

§ 1 . 1 .  Аккумулирова н и е  м е х а н и ч еской 
з н е р r и и  

В настоящее время может показаться неве
роятным, что полет или хотя бы левитация 
летательного аппарата могут быть осуще
ствлены за  счет аккумулированной на его 
борту механической энергии. Известны, 
правда , различные детские <<летающие 
игрушкИ>> и авиамодели , действующие по 
этому принципу. Но в летательных аппа
ратах аккумулирование механической 
энергии пока производят только для при
вода вспомогательных систем (управляю
щая аппаратура ,  программвые устройства,  
управление арматурой , пруживы различ
ных толкателей , демпферов и т. д . ) .  

Спиральная пружива - один из наи
более распространенных аккумуляторов 
механической энергии. Момент, прикла
дываемый к пружине во время ее завод
ки [ 16 ] , 

Мз = Му + Мтр, 

где М т р - момент трения витков друг 
о друга ,  а М., - момент сил упругости 
пруживы 

м _ IE� 
у - L • 

В этой формуле I - момент инерции 
Ь{)3 сечения пруживы Т (Ь - ширина ,  а б -

толщина пруживной ленты) ; Е - модуль 
упругости ; � - угол скручивания ; L � 
длина пружины. 

При срабатывании пруживы развивае
мый ею полезный момент 
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1- к Величина 1 + к - коэффициент полезного действия пружины . 

который характеризует потери энергии на трение между витками . 
Очевидно , что при к = О трение отсутствует , а при к =-о 1 пру
жива не сможет раскручиваться . Коэффициент к определяется 
по формуле 

где f - коэффициент трения ; R0 - наименьший внутренний 
радиус пружины; rp - угол , соответствующий точке приложе
пил скручивающей силы (при полном заводе пруживы rp = � ) .  

Потенциальная энергия , накопленная заведенной пружиной , 

Е пр = М с� = М c1tnб , 

где n6 - число поворотов рабочего барабана пружины. 
Для увеличения запаса энергии пруживы необходимо выби

рать оптимальное (из условий минимального веса) соотношение 
между моментом инерции сечения спирали пружины, ее толщиной , 
длиной и углом скручивания (увеличение последнего уменьшает 
к. п. д . ) .  Естественно , что модуль упругости Е во всех случаях 
должен быть максимальным * ,  а коэффициент трения f - мини
мальным. 

Для упругих накопителей энергии необходимо учитывать 
релаксацию напряжения со временем и температурную зависи
мость модуля упругости , так как это ограничивает эксплуата
ционные характеристики механических аккумуляторов энергии 
данного типа . 

В настоящее время уже создана сталь для пружив с хорошими 
релаксационными свойствами * * .  

* В настоящее время принимается Е = 2 ,14·101 1 н/м 2• 
* *  Сталь ЭИ 722 [ 17] ,  будучи нагруженной до напряжения а0 = 

= 160 кГ/мJtt 2 (предел упругости этой стали составляет сrь = 2 00 кГjмм 2) - за 
7500 -ч (примерно 10 месяцев) выдержки при комнатной температуре снизила 

напряжение cr0 всего на 1,5 кГ/мм 2, или на 0,96% .  Повышение температуры 
резко увеличивает релаксацию. Например , та же сталь ЭИ 722 ,  нагруженная 
до а 0  = 105 кГ/мм 2, после выдержки в течение 1 -ч при температуре 300° С 
снизила напряжение до 96 пГ/мм 2, или на 8,5% , а при температурс 40 0° С 
до 47 кГ/мJtt 2, или на 55% [ 18] . Снижение температуры уменьшает релакса
цию,  но количественных оценок пока дать невозможно из-за малочисленности 
экспериментов . Для установления таких соотношений потребуется вести эксnе
римент несколько лет. 

Rак было ранее отмечено , упругий llюмент прушины прямо пропорцпо
нален модулю упругости Е ,  величина которого также значительно зависит 
от температуры. Для стальных сплавов при снижении температуры с + 2 5° С 
до - 196° С модуль упругости увеличиваетс я на 3 - 8% ,  а при повышешш 
до + 4 00°  С уменьшается на 5 - 1 4 %  [ 19] . 
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Резиновые аккумуляторы механической энергии широко исполь
зуются в качестве основного энергетического источника для взлета 
небольтих спортивных планеров и резнпомоторных авиамоделей. 
В настоящее время имеются высококачественные с точки зрения 
энергоемкости сорта резины . Это заставляет рассмотреть наряду 
с другими аккумуляторами и резиновые аккумуляторы механи
ческой энергии . 

Наибольший запас механической энергии может быть получен 
при растяжении резинового жгута , но конструктивного оформле
ния компактных аккумуляторов механической . энергии , работаю
тих на этом принципе ,  пока не предложено . Принцип скручивае-

!4о -20 о 20 10 бо во t, ·с 

Рис.  1. 1. Температурная зависимость 
удельной массовой энергии резины 
<<Перrллю> со смазкой (J) и без нее (2) . 

Рис.  1 . 2 .  К расчету ки
нетической энергии ма

ховика . 

мых жгутов обладает тем же недостатком , что и принцип спираль
ных пружин: коэффициент полезного действия аккумулятора 
существенно меньше единицы. Объясняется это  не только трением 
между волокнами , но и их неравномерным нагружением . Тем 
не менее запасаемая удельная энергия резиновых аккумуляторов 
оказывается выше пружинных . Например , широко распростра
ненные у авиамоделистов сорта резины <<Переллю> или <<Денлоп» , 
смазанные рыбьим жиром , могут запасти при 25° С примерно 
4, 5 · 1 03 дж/кг удельной энергии [20] . Объясняется это малым 
удельным весом резины (9 - 1 03 н/.м.3) .  Но сказанное относится 
только к температуре от +10 до +30° С. Резиновые аккумуляторы 
почти полностью утрачивают свои свойства при температуре ниже 
-50° С и выше +100° С (рис . 1 . 1 ) .  Для этих аккумуляторов 
характерна очень сильная релаксация напряжения вследствие 
усталости и старения резины. 

Маховые колеса, в отличие от пружинных и резиновых акку
муляторов , накапливают не потенциальную , а кинетическую 
энергию . 

Нинетическа я  энергия вращающегося тела 
Jro2 

Ен = т ·  
3* 35 



где 1 - момент инерции тела относительно оси вращения; ffi -
угловая скорость вращения . 

Выделим в произвольном диске элемент с массой dт (рис .  1 . 2) .  
Очевидно , что кинетическая энергия этого элемента 

R2 у dЕн = dт Т ffi2 = g R3x (R) (1)2 dR d!p , 

где 1' - удельный вес материала диска (считаем , что диск одно
родный) .  

С другой стороны, н а  гранях этого элемента будут возникать 
нормальные напряжения ан (от сил dQ и dQ' ) и ат (от сил dT) 
в результате действия на элемент центробежной силы [ 21 ] :  

dF ц = dтRffi2 = l R2x (R) (1)2 dR d!p. 
g 

Из условия 

следует , что кинетическая энергия маховика с увеличением его 
радиуса растет быстрее ,  чем центробежная сила ,  стремящаяся 
разрушить его .  

Большой интерес представляет аналитическое определение 
профиля ротора ,  запасающего максимальную кинетическую энер
гию , приходящуюся на единицу его массы. В этом случае выра
жение 

R2 

2:rнu2 ; � RSx (R) dR 
R1 

R2 

2л : � Rx (R) dR 
R1 

должно иметь максимальное значение. 
Если выразить функцию х (R) ,  покавывающую изменение тол

щины ротора по радиусу, в виде 

X = a + bRm, 
то необходимо определить параметры Ь и т, так как 

R4 нm+1 
- + Ь --Ен 4 m + 1 (Ь ) м = R2 нm+1 = у ' т • 

Р -+ Ь --2 m + 1 

Известно , что максимум функции у (Ь , т) находят из необ
ходимых условий 

yi, ( b, т) = О  

и 

у;,. (Ь, т) = О. 
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Аналогично можно поставить вариационную задачу опреде
ления Ь и т ив условий максимального нагружения диска:  

R2 

2лffi2 .l � R2x ( R) dR 
Fц g .) 
М Р - ----.R,--�.:..1 ____ = у (Ь ' т )т 

2л : � Rx (R) dR 
R1 

и получить , таким образом , условие , огранияивающее обороты 
прочностью диска. Следует отметить , однако , что такой путь 
решения оказался бы формальным , так как он справедлив только 
для маховика , выполненного ив однородного материала в форме 
сплошного диска .  Задача же состоит в определении максимума 
запасаемой удельной кинетической энергии при наивыгоднейшей 
конструкции маховика (либо сплошной диск ;  либо тяжелый обод 
с радиальными спицами , выполненными ив легких полимеров ,  
хорошо работающими на растяжение * ;  либо тяжелый обод с изог
нутыми металлическими спицами и т .  д . ) .  

Поэтому большое значение имеют экспериментальные методы, 
предусматривающие непосредственные испытания дисков различ
ной конструкции на разгонных стендах [22] . 

Заметим , что и на сплошных стальных маховиках можно 
запасти очень большую энергию. Так , в ультрацентрифугах [23]  
сферические стальные роторы диаметром 1 , 6 .м .м  были раскручены 
до 21 1 000 об/сек, .  Ротор подвешивалея в вакууме с помощью 
электромагнитных сил и не испытывал сопротивления окружаю
щей среды и опор . Такие подвешенные в вакууме и раскрученные 
до сверхвысоких скоростей роторы теряют за год только 19 % 
запасенной энергии . 

Удельная массовая энергия , запасенная таким маховиком, 
равняется 1 , 2 · 1 07 дж!-пг , т. е. больше удельной массовой энергии 
топлива - жидкий кислород с керосином , которая составляет 
9 ,05 · 1 06 дж!-пг . 

Маховики с механическими опорами могут запасать примерно 
на один , а то и на два порядка меньше энергии , причем эта энер
гия значительно убывает со временем ив-за механических потерь.  

Пневматические аккумуляторы механической энергии или ,  ина
че говоря , баллоны со сжатыми газами , особенно с воздухом , 
азотом , гелием и водородом , в настоящее время широко приме
няются. Например , сжатый до 250 ат.м воздух , помещенный 
в баллон емкостью 50 .tt , обладает энергией 

Евозд = РV = 1 ,23 · 106  дж, 

где р - давление , п/м2 , а V - объем воздуха , м3 • 

* В лабораторных условиях удалось получить пластмассу с оь = 
= 200 -пГ/мм2 . 
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Масса этого воздуха при температуре 300° К 

м возд = ::т = 1 ,45 пг , 

где g - ускорение силы тяжести , .мJcew,2 ; R - газовал постоян
ная для воздуха ,  дж/кг · 0С ,  а Т - абсолютная температура ,  0 К .  

Следовательно , удельная массовал энергия воздуха равна 

Евозд м- =  8 ,45 · 105 дж/к,г = 202 7'>кал/w,г . 
в .>зд 

Очевидно , что для водорода эта величина при тех же  усло
виях будет больше: 

Ен2 pVgRT gRT / 3 7 Мн2 = pV · 427 = 
427 = 2930 ю�ал кг = 1 ,2  · 10 дж/кг .  

Из этого примера видно , что удельная массовал энергия газа 
не зависит от давления и объема контейнера ,  а зависит только 
от температуры, при которой содержител газ . В табл . 1 . 1  даны 
уде.льные массовые энергии некоторых газов .  

Газ 

Аргон 
Воздух 
Азот 
Гелий 
Водород 

Т а б л и ц а  1 . 1  
У дельная .массовая энергия некоторых газов 

Молену- Газовая Удельная массовая энергшr , пджjкг 
лярная постоянная , 1 1 1 масса джjкг - 0С 2 0 0 °  к 3 0 0 ° к 4 0 0 ° к 5 0 0 °  К 

39,944 2 ,08 · 102 408 613 818 1 020 
28,95 2 ,87 · 102 566 846 1 130 1 410 
28 ,016 2 ,97 · 102 582 872 1 1 70 1 460 
4,003 2 ,08 · 103 4080 6 120 8 180 10 250 
2 ,016 4 ,13 · 103 8180 1 2  300 1 6 35а 20 500 

Пружила или другое упругое тело ,  маховик и сжатый газ 
:являются только рабочими элементами механических аккумуля
торов.  Для определения их общей эффективности необходимо 
.относить величину запасенной энергии не к массе рабочего эле
мента , а к массе всего устройства ,  которое кроме рабочего эле
.мента включает механизмы автоматики , жесткие опоры, балло
ны и т. д. 

Если у пружилы и резины релаксация запаса энергии была 
связана только со свойствами упругого тела ,  а у маховика -
с силами трения , то уменьшение энергии газовых аккумуляторов 
объясняется главным образом утечкой газа через зазоры в арма
туре и даже через стенки баллонов. Например , гелий при темпе
ратуре 600° С и давлении 60 ama способен проникать сквозь 
стенку трубы из нержавеющей стали (внешний диаметр трубы 
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35 .м.м) в онружающую среду , где поддерживается давление 
10-5 .м.м p m .  cm . ,  со сноростью , равной примерно 10-9  .лJ (с.м2 · сех:) 
[ 24] . Утечна водорода через тание же стенни из нержавеющей 
стали (толщина 1 ,57 .м.м) составляет еще большую величину . 
При тех же условиях (давлении внутри образца 6 · 1 06 н).м2 , а вне 
образца 1 0 -5 .м.м pm. cm .  и температуре 600° С) утечна водорода 
составляет оноло 6 , 3  · 1 0-3 .n,/(с.м2 · сех:) , т. е .  в 1 06 раз больше. 
Утечна азота через стенни в тех же условиях примерно в три раза 
меньше , чем водорода [ 25 ] .  Гелий сохраняется не лучше других 

� ro-51------;l-"""-+--l'hH,._-h,._-�A��--r-+----1 � ..... 
� ю-71--+=ч�klti.P.....I+----I�,t.t---+---t--------t 'li: 

1000 2000 3ооо t,•c 

Рис. 1 . 3 .  Испаряемость некоторых металлов в космиче
ском вакууме (крестом обозначена точка плавления) .  

газов.  Дело в том , что размер атома гелия очень мал , и о н  выте
нает через малейшие щели. У водорода размер молекулы больше ,  
о н  меньше подвержен вытеканию через щели,  но зато сильнее 
просачивается через стенки , так как этот процесс в большой 
степени зависит от химической активности элемента , которая 
у водорода очень велика [ 25 ] .  В общем оказывается , что азот 
наиболее подходящий газ с точки зрения возможностей его хране
ния в сжатом состоянии . 

Важно учитывать и другое явление - испаряемость в косми
ческом вакууме конструкционных материалов.  Для металлов эта 
величина (рис . 1 . 3) довольно значительна [ 26 ] .  

Скорость испарения любого вещества может быть рассчитана 
по формуле 

_ Ри � /М /( 2 ) Vиcu - 17 , 14 V у х:г .м · сех: ' 
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где Рп - давление паров материала ,  мм pm. cm. , 1-1 - молеку
лярная масса материала в газовой фазе ; Т - температура мате
риала , 0К . 

Для уменьшения испаряемости применлютел различные покры
тил. Ведутел также изыскания новых материалов с низкой испа
ряемостью . Оказалось , что обычная желатиновал пленка почти 
не испаряется в вакууме при температуре жидкого кислорода 
и не разлагается под действием ультрафиолетового излучения 
Солнца . Желатин может использоваться и в качестве конструк
ционного материала ,  поскольку его прочность на разрыв состав
ляет 1 ,22 - 1 08 н/ м2 , а при армировании стекловолокном увеличи
вается до 5 , 75 - 1 08 н/м2 [27 ] .  

В табл .  1 . 2  приведена основпал характеристика различных 
ак'\умуллторов механической энергии - энергия, запасаемая 

Т а б л и ц а  1 . 2  

Энергия, запасаемая одним пилограммом массы а;;,;;,умулятора 

Аннумуллтор 

Стальная пруJКина 

Резиновые нити 

Маховик 

СJКатый в сталь-
воздух НОМ балл о-
(250 amu) не 

в балл о-
не из арми-
рованного 
стеклопла-
с тика 

СJКатый в сталь-
водород НОМ балл о-
(250 amu) не 

в балл о-
не из арми-
рованного 
стеклопла-
с тика 

Жидкий кислород + 
+ керосин * 

Рабочая 
темпе-

ратура , 
ос 

0-30 

20-35 

От -40 
до + 100 

230 

27 

230 

27 

-188 
От -30 
до +5О 

Удельная энергия 
рабочего элемента 

дЖjJ<г 

503-840 

4187-8374 

1 ,8 · 105-
1 ,2 · 107 
1 ,42 · 106 

8 ,45 · 105 

2 ,05 · 107 

1 ,23 · 107 

9 ,05 · 106 

1 ?<'l<алjкг 

0 ,12-0,2 

1 ,0-2 ,0 

43-2850 

339 

202 

4900 

2920 

2160 

* Эти данные приведены для сра внени11 .  
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Общая удельная 
энергия аннумуллтора 

джj'l<г 1 r. 'l<aлjJ<г 

1 ,67 · 102- 0,04-0,06 
2 ,5  ·102 

2 , 92 - 103- 0,7-1 ,4 
5 ,85 · 103 

1 ,25 · 103- 0,3-60,0 
2,5 · 104 
5 · 104 1 1 ,9 

1 , 1 · 105 26,2 

4,95 ·105 1 18  

1 ,22 · 106 292 

8 , 15  · 106 1 950 



одним килограммом массы конструкции. Для каждого аккумуля
тора выбрана оптимальная температура рабочего тела ,  которую 
находили из условий минимума веса аккумулятора и максимума 
запасенной им энергии . 

Из  приведеиной таблицы следует , что для величины удельной 
энергии пневматического аккумулятора безразлично,  применяется 
сжатый водород или сжатый воздух . Видно также ,  что механиче
ские аккумуляторы тяжелее химических , главным образом из-за 
большой массы вспомогательных элементов .  Что же касается 
рабочего элемента , то маховик может запасти �ольше кинетиче
ской энергии , чем содержится химической энергии в равной ему 
по массе стехиометрической смеси жидкого кислорода и керосина . 
Следует еще добавить , что коэффициент полезного использования 
химической энергии всегда меньше,  чем коэффициент использова
ния энергии механических аккумуляторов , так как преобразовать. 
механическую энергию в любой другой ее вид можно с к .  п .  д . , 
очень незначительно отличающимся от единицы. 

Запасаемая удельная энергия механических аккумуляторов 
практически не зависит от их размеров . Поэтому механические  
аккумуляторы малых размеров могут оказаться предпочтительнее 
любых других накопителей энергии. 

Высокий к .  п .  д .  перехода механической энергии в другие ее 
виды, удобство и простота эксплуатации , малая диссипация запа
сенной энергии с течением времени , а также сравнительно высокие 
удельные характеристики механических аккумуляторов при малых 
размерах позволяют надеяться , что при использовании внешних 
массово-энергетических ресурсов они смогут найти применение
в качестве основных или аварийных бортовых источников энергии. 

Существенно , что механические накопители энергии могут ока
заться полезными на космических летательных аппаратах . Изве
стно , что человек при выполнении комплекса физических упраж
нений (а это необходимо в длительном космическом полете) может 
выполнить работу в количестве от 0 ,965 до 14 ,6  пдж . Следова
тельно , если полет будет продолжаться 6 месяцев , то при выпол
нении ежедневной гимнастики экипажем из трех человек можно 
накопить до 8 - 103 пдж энергии . 

Существует еще одно важное иреимущество подобных аккуму
ляторов - независимость расхода бортовой массы от затрат бор
товой энергии. Это дает возможность в широких пределах регу
лировать тягу и мощность реактивной струи или другого тягового 
привода , меняя продолжительность его работы. 

§ 1 .2 .  Аккумулирова н и е  тепловой  
з н е р r и и  

Аккумулирование тепловой энергии может обеспечить более 
высокие по сравнению с механическими аккумуляторами удель
ные характеристики ,  но эта энергия , как известно , самая невы-

41 



годная с точки зрения ее перевода в механическую или электри
ческую . Маловероятно поэтому , что на борту летательного аппа
рата будут запасать одну лишь тепловую энергию . Скорее всего ,  
постараются снизить тепловой нагрев элементов аппарата . Хране
ние на борту летательного аппарата больших запасов тепла свя
зано с большими трудностями , так как , согласно второму закону 
термодинамики , тепловая энергия может быть превращена в полез
ную работу только тогда , когда имеется градиент температур . 
Хранение больших запасов тепловой энергии ограничивается 
невозможностью беспредельного повышения теплоемкости веще
ства и невозможностью создания идеальной теплоизоляции (т. е .  
больших градиентов температуры) . И тем не менее следует отме
тить , что существуют проекты (например , проект Е .  Зенгера) 
кратковременных ускорителей ракетного типа,  которые на старте 
заполняются перегретой до 200-500° С водой ,  используемой также 
как реактивное рабочее тело .  Этот проект - пример комбиниро
ванного (механического и теплового) аккумулятора энергии . 

Подобные же паровые ЖРД предложены [ 28] для управления 
космическими летательными аппаратами . Давление водяного пара 
7 , 1 5 · 1 03-7 , 1 5 · 104 н/.м2 позволяет развивать тягу 0 ,0046-0,46 н ,  
причем удельная тяга в вакууме составляет 100 сек, . Как изве
стно ,  удельная тяга управляющих сопел на холодном газе состав
ляет только 70 сек, . Если необходима большая абсолютная тяга , 
то вместо воды применяют жидкий пропан . Эти проекты не сле
дует путать со схемами других водяных двигателей , когда для 
нагрева воды используют взятые на борт химические реагенты 
(аккумулирование не тепловой , а химической энергии) . 

Проблема увеличения теплоемкости веществ. Тело с массой М 
и температурой Т обладает запасом внутренней тепловой энергии 

Q = cMT. 

Теплоемкость с характеризует запас этой энергии и изменение 
внутренней энергии тела с температурой , но в общем случае 
является функцией многих параметров . 

Техническая термодинамика изучает процессы, описываемые 
уравнением состояния 

f (p, V, Т) = О , 

и оперирует двумя видами теплоемкости : теплоемкостью , характе
ризующей увеличение внутренней энергии при таком повышении 
температуры тела ,  когда его объем остается неизменным Cv , и теп
.'IОемкостью , характеризующей процесс нагрева при постоянном 
давлении ср . Во втором случае затрачивается дополнительная 
работа на расширение тела ,  поэтому всегда 

Разность теплоемкостей 
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где а - объемный коэффициент теплового расширения ; V - объем 
килограмм-моля тела ; х - коэффициент всестороннего сжатия . 

В более общем случае теплоемкость может характеризовать 
повышение энергии тела с увеличением температуры не только 
при постоянном объеме или давлении , но и при постоянной напря
женности электрического или магнитного поля . Однако это уже 
будет относиться не только к тепловой , но и к другим видам 
внутренней энергии , а следовательно , не является предметом 
настоящего раздела .  

Теплоемкость Cv сравнительно несложно вычислить теоретиче
С IШ .  Для этого можно использовать квантовые теории Эйнштейна , 
Дебая, Тарасова [ 29 ] .  

Несмотря на то , что квантовая теория теплоемкости разрабаты
валась очень многими авторами , было получено неплохое совпа
дение лишь с известным экспериментальным законом Дюлонга 
и Пти , согласно которому атомная теплоемкость всех химически 
простых твердых кристаллических тел с увеличением температуры 
стремится к значению 25 , 2  дж/ (град ·.моль) (рис . 1 .4) , и законом 
Джоуля-R.оппа , по которому молярная теплоемкость твердых 
с оединений равна сумме входящих в эти соединения атомных 
теплоемкостей (рис . 1 . 5) . Новые теории позволили учитывать 
с вязи между некоторыми структурными элементами в кристаллах , 
о,1нако до сих пор наиболее надежным методом определения теп
.-юемкости считается экспериментальный , когда находят теплоем
Iiость ер , так как сохранение объема твердого тела при его нагре
вании сопряжено со значительными трудностями . 

Экспериментальные зависимости теплоемкостей различных тел 
о т  температуры для удобства аппроксимируются степенными ряда
ыи (табл . 1 .3) . 

Веще-
ство 

TiC 

ZrC 

ZrN 

\УС 

Т а б .п и ц а 1 .3 
Теплое:мкость некоторых тугоплавких соедипепий [16 ] 

теплоемкость Зависимость Интервал Удель- Темпера-
тура 

при 2 0 °  С , теплоемкости температур , ный вес , плавле-
>;а.лj(.м.ол ь · град) от температуры ос Гjс.м.З н ия , 0К 

12 ,07 1 1 ,83 + 0,8 · 10-ЗТ - 25-1500 4,92 3420 
- 3,58 · 105Т-2 

14 ,6  13 , 1  + 0,53 · 1О-3Т -
- 26,4 · 105Т-2 

25-3000 6 ,73 3803 

10,88 1 1 , 1  + 1 ,68 · 10-ЗТ -
- 1 ,72 · 1051'-2 

25-1550 7 ,09 3253 

8 ,53 7 ,98 + 2 , 1 7 · 10-3Т 25-1700 15 ,07 3143 

R.ак видно из этой таблицы, ZrC не удовлетворяет закону 
Джоуля-R.оппа . Его теплоемкость при 20° С значительно выше 
1 2 кал/(град ·.моль) или 50,4 дж/(град · :моль) . 
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Рис. 1 .4 .  Зависимость удельной теплоемкости одноатом-
ных веществ от температуры . 
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На рис . 1 . 6 показава температурная зависимость теплоемкости 
яикеля. Видно , что при 630° К его теплоемкость стремится 
к 40 дж! (град · .мо.л,ь) , а уже выше 300° С не соблюдается закон Дюлон
га и Пти. Атомарная тепло
емкость железа при 600 со 
равна 41 дж!(град · .мо.л,ь) , 
что также говорит об откло
нении от этого закона . 

Эти отклонения обуслов
лены различными фазовыми 
переходами в кристаллах и 
могут явиться резервом для 
nовышения теплоемкости. 
В будущем , очевидно , ока
жется возможным создать 
сплав с фазовым переходом , 
обеспечивающим высокую 

о 

Рис. 

400 800 1200 Т, "К 

1 . 6 .  Зависимость теплоемкости 
никеля от температуры . 

теплоемкость при заданной температуре теплового аккумулятора. 
На рис. 1 . 7 приведены зависимости теплоемкостей некоторых 
рабочих тел для тепловых аккумуляторов и аккумуляторов холо-
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Рис. 1 .  7 . Зависимость удельной массовой теплоемкости 
некоторых веществ от температуры. 

да от температуры. Последние могут использоваться не только 
для тяговой энергетики (хотя уже имеются преобразователи теп
ловой энергии в электрическую , позволяющие судить о приемле
мой эффективности таких аккумуляторов , которые ,  кстати сказать, 
могут использовать внешнюю тепловую энергию атмосферы} , 
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но и для съема лишнего или вредного тепла , выделяющегося 
при работе тяговых или энергетических систем , при аэродинами
ческом нагреве в плотных слоях атмосферы или при нагреве 
Солнцем в космосе.  

Теплоизоляция. Еще один принципиальный вопрос , который 
должен быть решен при создании теплового аккумулятора , - это 
теплоизоляция нагретого или охлажденного тела .  Следует отме
тить , что выбор теплоизоляции и агрегатного состояния нагретого 
тела во многом определяется не энергетическими соображениями , 
а назначением , удобством эксплуатации и простотой конструкции 
аккумулятора . Известно , например , что твердое тело легче изоли
ровать от окружающих холодных стенок , однако , с другой сто
роны , его значительно труднее, нежели жидкую фазу, нагреть 
или охладить . 

Срок хранения тепловой энергии в основном определяется 
качеством теплоизоляции . При этом для твердых тел можно прак
тически избежать или свести к минимуму конвективные потоки 
тепла и передачу тепла за  счет теплопроводности. Что же касается 
лучистого теплообмена , то при высоких температурах он вряд ли 
может быть ослаблен в значительной степени. Это же самое можно 
сказать и об аккумуляторах холода , однако для них имеется 
больше возможностей снижения лучистых потоков с помощью 
экранной изоляции . 

Т а б л и ц а 1 .4 
Ха рап те ристип и пекото рых теплоиаоляциоппых ;мате риалов 

темпера-
Предель- Тепло- тура , при 

про вод- и оторой 
Удельный на я определи- Литера-ИзоляциR ра бочая ность , вес ,  Г;см3 ппал. л ась тура темпера- теплопро-тура , ос (М • Ч ·  0С) водность , ос 

TiN 5 ,43 3000 5 ,05 950 1 [ 30 ] 
NbN 8,4 2100 2 ,88 20 1 [ 30 ] 
TaN 15 ,46 2900 3 ,96 20 1 [ 30 ] 
в 1 , 7  1900 1 ,08 80 1 [ 30 ] 
Асбест 0 , 1  600 0 , 1 1  600 [31 1 
Стеклянная вата 

* 
0,2 700 0 ,09 600 [ 3 1 , 32 1 

-269 6 · 10-3 -190 
Сплинагель с алюминш�вым 0, 1 -0,4 -269 5,8 · 10-5 -197 [32 1 

пороюком * 1 
* При давлении в оиружающем их га

з
е (воздухе) 1 О-5 мм pm. c m .  

В табл . 1 .4 приведены некоторые характеристики теплоизо.::Iя
ционных материалов ,1;ля <<горячиХ>> и <<холодных>> аккумуляторов 
тепловой энергии . 
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Для получения хорошей теплоизоляции недостаточно подобрать 
материал с низким значением теплопроводности . Очень большую 
сложность представляет разработка конструкции теплоизоляr�ии 
теплового аккумулятора ,  так как и при очень высоких , и при 
очень низких температурах много тепла может передаваться 
в результате конвекции и излучения. Силинагелевая в гранулах 
и керамическая прутковая изоляции обладают хорошими тепло
изоляционными качествами . Силинагель имеет низкий коэффи
циент теплопроводности , но , что более важно , адсорбирует газ 
и может довести давление в изоляционной ру�ашке до t o -� .м.1с 
p m .  cm . Это исключает потери тепла через газовый наполнитель 
рубашки (силикагелевые зерна изготовлены таким образом , что 
занимают очень небольшой объем и имеют весьма малые площади 
соприкосновения) . Добавление алюминиевых чешуек к силика
гелю препятствует потере тепла за  счет излучения. Прутковая 
изоляция характерна тем , что при малых площадях соприкосно
вания прутков она выполняет роль конструктивного элемента . 

Можно с уверенностью сказать , что судьбу тепловых аккуму
ляторов будет решать качество теплоизоляции нагретого элемента.  
В настоящее время тепловой аккумулятор еще не может быть 
назван основным бортовым источником энергии летательного 
аппарата , хотя удельная массовая энергия такого аккумулятора 
значительно выше , чем у механических аккумуляторов. Так , 
аккумулятор с рабочим телом NaCl может запасти до 1 940 кдж , 
а аккумулятор на самом эффективном носителе тепла LiH -
4670 кдж на каждый килограмм массы [33 ] . Не случайно по;этому 
аккумуляторы на гидриде лития уже сегодня фигурируют в проек
тах космических силовых систем , использующих солнечную энер
гию (аккумулирование тепла необходимо при полете аппарата 
в тени Земли [34] ) .  

§ 1 .3 .  Аккумупирова н и е  х и м ической 
знерrии 

Современные тяговые системы летательных аппаратов испоJiь
зуют преимущественно химические бортовые источники энергии , 
причем те из них , которые предназначены для полетов в пределах 
земной атмосферы,  запасают на борту только горючее , а в каче
стве окислителя употребляется кислород воздуха .  Эти системы 
характеризуются тем , что их тяга зависит не только от калорий
ности горючего , но и от внешних условий (высоты, скорости , 
углов атаки) полета . Тяговые системы, предназначенные для рабо
ты в сильно разряженной атмосфере и в космосе , расходуют также 
и бортовой запас окислителя. В этом случае их тяговые характе
ристики уже не могут сильно зависеть или вообще не зависят 
от внешних условий, а определяются в основном калорийностью 
топлива ,  т .  е .  горючего и окислителя совместно . 

Существуют и унитарные топлива,  не требующие отдельных 
контейнеров (или баков) для хранения на борту горючего и окисли-
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теля.  R ним можно отнести твердое топливо , а из жидких -
питрометаи и другие <<жидкие пороха>> .  Все эти источники энергии 
используют экзотермическую реакцию окисления. 

Химические топлива обычно характеризуются калорийностью , 
т .  е .  запасом химической энергии на единицу массы топлива .  
Для автономного топлива ,  когда и горючее , и окислитель запа
саются на борту летательного аппарата , калорийность или выде
ляемую энергию рассчитывают на 1 кг массы стехиометрического 
состава , или на 1 кг массы унитарного топлива (включая во всех 
случаях и массу расходуемого катализатора ,  если таковой имеет
ся) . Rак и для любых акн:умуляторов энергии , в этом случае 
также необходимо различать удельное массовое энергосодержание 
(калорийность) рабочего элемента (в данном случае химических 
реагентов и катализатора) и удельное массовое энергосодержание 
(эффективность) химического аккумулятора  энергии в целом. 
Химический аккумулятор энергии в общем случае более слож
ный , нежели механический или тепловой. Он ,  как правило ,  объеди
няет в себе элементы механического и теплового аккумуляторов.  

Потенциальная энергия химических связей сама по себе 
использоваться в тяговых системах пока не может, и ее требуется 
переводить либо в тепловую , либо в электрическую , что всегда 
связано с введением дополнительных устройств , которые , в част
ном случае ,  могут включать и механические аккумуляторы. 

Определение суммарной эффективности химического аккуму
лятора или его удельного массового энергосодержания связано 
с видом химической энергии , характеризуемой внешней электрон
ной структурой аккумулирующих энергию реагентов .  Разнообра
зие этих структур может повлиять на устройство аккумулятора.  

Основные химические реакции , которые могут быть в настоя
щее время использованы, следующие: окисления , рекомбинации , 
нейтрализации , перехода из возбужденного состояния в основ
ное,  разложения , гидратации. 

В табл .  1 . 5  приведены характеристики и полное (т .  е .  без учета 
потерь на диссоциацию при сгорании) удельное массовое энерго
содержание (калорийность) некоторых химических реагентов .  
Из таблицы видно , что наиболее высокой энергоемкостью обладают 
свободные радикалы и ионизованные вещества .  Последние выде
ляют энергию ионизации при рекомбинации . 

В настоящее время проблема хранения на борту корабля иони
зированных веществ и свободных радикалов еще не решена.  Что же 
касается обычных химических компонентов , то , как уже говори
лось , они являются основным видом бортовых энергетических 
ресурсов летательных аппаратов , как атмосферных , так и косми
ческих . 

ЖР Д в сочетании с химическим аккумулятором энергии (бака
ми с горючим) - наиболее распространенный вид тягового устрой
ства .  В этом случае бортовой аккумулятор химической энергии 
является также и аккумулятором реактивной массы. Масса и энер-
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Т а б л и ц а  1 .5 
У дельиая массовая l'iалорийиость uel'iomopыx 

химичес".их реагеитов 

Газовая Моле- Удельная массовая 
Реагент Продунт постоян- нуляр- налорийность 

реанции ная , на я 
джj(кг · 0 К) масса кджjкг 1 r;r;aлjJ< г  

Na2HP04 -+- Н20 NazHP04 · 12Hz0 - 318 3 · 102 7 1 , 5  
Кислород + водород HzO 1 , 12  · 10-2 18  1 ,3 · 105 3 , 14 · 104 
Бензин с воздухом HzO + COz - - 9 ,8 · 104 2 , 1 · 104 
Кислород +  углерод COz 4,6 · 10-3 44 9 , 1 · 104 2 , 18  · 104 
Фтор + водород H F  1 ,01 · 10-2 20 1 ,3 · 105 3 , 14 - 104 
Атомарный водород Hz 0 , 1  2 ,02 2 , 18  · 106 5 ,23 · 105 
Атомарный азот Nz 7 ,2  · 10-3 28 3 ,42 · 105 8 , 16  · 104 
Атомарный кислород 02 6 ,35 · 10-3 32 1 ,58 · 105 3 ,77 · 104 
Кислородная плазма о 0 ,126 1 6  3 ,9  · 105 9 ,29 · 104 

(О + + е) 
Водороднан плазма н 0,2 1 ,01 7 , 7 · 106 1 ,84 - 106 

(Н + + е) 
1 ,34 · 106 Гидрид гелия НеН He -f- Hz 7 , 5 - 10-2 3 5 ,6  · 106 

Возбужденный гелий Не  5,06 · 10-2 4 8 , 15  · 106 1 ,95 · 106 

гия в таких системах однозначно связаны между собой. Редкие 
исключения , например применение воды для кратковременного 
увеличения тяги , не характерны. Поэтому основная проблема 
рю{етной техники сегодняшнего дня состоит в создании наиболее 
экономичного ЖРД ,  т .  е .  двигателя с очень большой удельной 
тягой 

р 
Руд = с . 

Это означает , что тяга двигателя должна быть возможно боль
шей , а расход реактивной массы - наименьшим. Естественно , 
что для двигателей, которые устанавливаются на ракеты целевого 
назначения (длительное хранение в заправленном состоянии , 
кратковременная работа , простота технологии и эксплуатации) , 
это условие не всегда будет основным. 

Удельная тяга двигателей прямой реакции прямо пропорц:Ио
нальна температуре сгорания Т с г  и обратно пропорциональна 
среднему молекулярному весу продуктов истечения 1-1 :  

р l ;ITcг VRT Уд � r -=- � сг , 
ft 

где R - газовая постоянная продуктов истечения. 
Известно , что максимально возможная температура сгорания 

характерна для топлива гидразин-фтор , а минимальный средний 
молекулярный вес - для фтороводародного топлива [ 1 ] . Реаль
ные процессы сгорания происходят с всевозможными потерями, 
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поэтому для них такое упрощенное рассмотрение параметров 
сгоревшего топлива привело бы к ошибке в оценке его эффек
тивности. 

Удельная тяга может быть выражена следующим образом :  

Руд = VКНи'У)дис'УJсг'УJt''lмех .  
где К - постоянный коэффициент ; Н и - теплотворная способ
ность топлива ; 'У) дис - коэффициент, учитывающий потери на дис
социацию ; 'УJ сг - коэффициент неполноты сгорания ; 'YJ t - терми
ческий к .  п. д. цикла ;  'УJмех - коэффициент механических потерь 
энергии . 

Следовательно,  кроме высокого энергосодержания от запасае
мых химических компонентов требуется , чтобы продукты их 
реакции не были подвержены диссоциации . Это условие выпол
няется только при высоких теплоемкостях продуктов сгорания , 
так как 

Ни Тег = - • Ср 
Условие максимум_! ер иногда заменяют условием минимума 

молекулярного веса � продуктов реакции или условием макси
мальной газовой постоянной для них . Это требование заставляет 
разрабатывать сложные системы для хранения криогенного топли
ва (жидкий кислород с жидким водородом) , которые аккумулируют 
большие запасы холода . Большая удельная тяга , получаемая 
на криогенных компонентах , зачастую обесценивается высоким 
весом баков и дополнительных агрегатов термостатирования , если 
речь идет о длительном космическом полете [ 35 ] .  Но у криогенных 
компонентов есть еще одно преимущество , которым часто совер
шенно ошибочно пренебрегают.  Это энергетический эффект от воз
можного использования тепловой энергии атмосферы, препят
ствием для реализации которого служит мощная теплоизоляция 
баков . Следует напомнить , что водород , нагретый до температуры 
атмосферы, т .  е. до 300° К ,  имеет работоспособность (R Т) , состав
ляющую 90 % работоспособности продуктов сгорания водорода 
с кислородом при 3000° К. Но ,  конечно , абсолютная тяга водо
рода при этом значительно ниже.  

Во  многих случаях основная трудность , связанная с выпол
нением той или иной космической операции , сводится именно 
к проблеме запаса на борту необходимого количества химической 
энергии , а следовательно , и реактивной массы. При этом особенно 
нежелательны потери компонентов ,  которые имеют место в реаль
ных схемах двигательных установок . Например , при получении 
высокого к .  п .  д .  сгорания 'УJсг, а также для максимально высо
кого R Т соотношение горючего и окислителя не равно стехио
метрическому , что ведет обычно к значительным потерям горю
чего ,  если не предусмотреть его дожигание в атмосфере .  Для реше
ния этой проблемы главное значенив приобретает конструктивное 
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совершенство двигателя.  Если сверхзвуковая струя ЖРД заклю
чена в специальный контур , то потеря горючего может частично· 
компенсироваться за счет дополнительной тяги . Если же контур 
не предусмотрен , то возникнут дополнительные тепловые потоки 
на днище ракеты, требующие увеличения ее пассивного веса. 
из-за необходимости лишней теплозащиты. 

В настоящее время химические аккумуляторы энергии достиг
ли высокого совершенства .  Изучены многие высококалорийные 
химические соединения [36 ] ,  сделаны, например , попытки приме
нить металлические эмульсии в жидких топливах., созданы совер
шенные конструкции двигателей. 

В последнее время появились сообщения [37 ]  о синтезирова
нии новых веществ:  двух- , четырех- и шестифтористого ксенона 
(XeF2 , XeF 4  и XeF6) . В состав этих химических веществ входят 
<<инертные>> газы. Новые соединения при нормальных условиях 
имеют давление паров от 3 до 30 .м.м рт . c m . , т. е. находятся либо 
n твердом , либо в жидком состоянии . Все эти вещества содержат 
фтор , легко разлагаются с выделением энергии и являются очень 
хорошими окислителями , однако их применение в реактивных 
двигателях будет, вероятно , ограничено высоким молекулярным 
весом ксенона.  

Работы по дальнейшему улучшению химических аккумулято
ров энергии в основном направлены на увеличение их коэффи
циента полезного действия . Так ,  в двигателях пря111ой реакции 
на полезную работу, необходимую для перемещения летательного 
аппарата , затрачивается всего 20-30 % энергии , аккумулирован
ной в топливе . В то же время известно , что тот же самый химиче
ский процесс окисления , но идущий в мышцах живых существ 
и особенно птиц, переводит химическую энергию в механическую 
с к. п. д . , почти не отличающимся от единицы. Это говорит о том , 
что возможности химических источников энергии еще далеко 
не исчерпаны. Следует отметить , что до сих пор пока недостаточно 
изучены возможности интенсификации химических реющий , а так
же получение наиболее желательных продуктов :этих реакций 
в сильных электрических и магнитных полях , в звуковых полях 
определенных частот ,  включая и ультразвуковые , при радиоактив
ном излучении и т .  д. Например , такое высококалорийное топливо ,  
как бериллий с кислородом (удельная массовая калорийность 
2 ,4 · 1 05 ".дж/кг) и литий с фтором (удельная массовая калорий
ность 2 ,33 · 1 05 ".джf".г) , не применяются в двигателях прямой 
реакции из-за того , что у них высокая температура сгорания 
и , следовательно , большие потери на диссоциацию и испарение 
твердых продуктов реакции , доходящие до 50 % запаса химиче
ской энергии . 

Если же применять топливо с низким содержанием металла , 
тогда из-за сдвига фазового равновесия металлические окислы 
присутствуют в продуктах истечения в твердой фазе. Такие топли
ва уже созданы. Пентаборан (В5Н9) ,  диборанимин (В 2Н7) ,  триси-
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лан (Si3H8} и трисиламин (Si 3H6N) добавляются в жидкое топливо , 
так как они существуют при обычных температурах в жидкой 
фазе ,  а такие компоненты, как диэтилбериллий (ВеС4Н1 0} ,  декабо
ран (В 1 0Н1 4) или металлическая пудра , - вещества твердые 
(исключение составляет диэтилбериллий , который плавится при 
температуре 1 2° С) , поэтому их можно добавлять в твердотоплив
ные составы [ 1 ] .  

Пользоваться чистыми металлами в двигателях прямой реак
ции не.1:ьзя не только из-за больших потерь на диссоциацию 
и испарение твердой фазы. Если бы даже удалось все конечные 
проду:кты хи�шческой реакции получить в твердом виде , то это 
также означало бы невозможность их разгона в сопле. 

Применяя последние достижения физики электромагнитных 
явлений , liiOЖHo попытаться полезно использовать именно те каче
-ства высОI;:окалорийного металлического горючего ,  которые в обыч
ных условиях являются их недостатками . Добавляя , например , 
в металлическое горючее легкоионизируемые присадки (соли 
щелочных металлов) , можно получить довольно высокую электро
проводность продуктов сгорания , так нак металлы горят при 
очень высоних температурах (температура сгорания алюминия 
в нислороде может доходить до 5000° К) .  Это можно использовать 
для получения энергии в плазменных магнитогидродинамичесних 
генераторах [38] , а последующий разгон твердых неэлентропро
водных продуктов реакции , равно как и изоляцию стенок намеры 
от горячих газов , осуществлять электромагнитным способом [ 39] . 
Имеется также возможность увеличить сечение взаимодействия 
исходных продуктов и скорость реакции за счет их возбуждения 
электромагнитным полем или ультразвуковыми колебаниями , 

Следует особо отметить появившуюся в последнее время воз 
можность направленного влияния на ход химических реакций 
с помощью лазеров - квантовых генераторов мощного излучения 
в очень узком интервале спектра .  Это излучение,  в отличие от 
ультразвуна или других электромагнитных источников ,  может 
возбудить и сделать химически активными только определенные 
атомы и молекулы в смеси , совершенно не влияя на остальные [40 ] . 

Электрогенераторы. Аккумулированная химическая энергия 
может использоваться не только в двигателях прямой реакции . 
Тяговые системы, предусматривающие создание связанного с ко
раблем э:тектрического или магнитного поля , могут получать 
злектроэнергию от машинных генераторов ,  соединенных с тепло
выми машинами , и от электрохимических аккумуляторов энергии : 
топливных элементов [41 ] ,  химических батарей и аккумуляторов .  

Среди тепловых машин , которые могут с успехом применяться 
в космических условиях , обычно фигурируют:  поршневые дви
гатели [42 ] , паровые или газовые турбины , термоэмиссионные , 
термоэлектрические и плазменные струйные преобразователи теп
ловой энергии в электрическую . Топливные элементы служат 
непосредственными преобразователями химической энергии в элек-
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трическую , исключающими промежуточную стадию - выделение 
тепловой энергии . По-видимому , к .  п .  д . , равный 0 , 7 , с которым 
химическая энергия может переходить в механическую , будет 
для таких систем вполне реальным и не является пределом. 

Общий недостаток всех химических источников энергии -
зависимость их массы от времени работы. Но аккумулирование 
этой массы на борту летательного аппарата целесообразно только 
тогда , когда используется реактивный двигатель .  Химические 
аккумуляторы, предназначенные для получения электроэнергии , 
в этом отношении менее выгодны , так как их масса , запасаемая 
на борту , будет просто балластом . 

Удельная массовая энергия некоторых химических аккумуля
торов приведена в табл. 1 . 6 .  Все данные указаны с учетом 1> .  п .  д .  

Т а б л и ц а 1 . 6  
У дельная .массовая энергия хи.мичес�их 

а��у.муляторов эле�троэнергии 

Удельная массовая 
Химичесний аннумуллтор энергия Литература 

nджjпг 1 ххалjnг 

Свинцово-кислотные аккумуляторы 12 ,5  3 [45 ] 
П ороховой двигатель 1 74 41 ,5  [43 ] 
Серебряно-цинковый аккумулятор 377 90 [45 ] 
Серебряно-кадмиевый аккумулятор 400 95 [45 1 
Химическая батарея (ВДЛ-R-2) 500 120 [44 ] 
Пороховая турбина 880 210 [43 ] 
Двигатель на гидразине 1050 250 [43 ] 
Турбина на гидразине 1300 310 [43 ] 
Двигатель на жидком н2 + 02 3260 780 [43 ] 
Топливный элемент на Н2 + 02 4400 1050 [43 ] 

преобразователя химической энергии в электрическую. Поскольку 
удельная энергия химических аккумуляторов нелинейно зависит 
от времени их работы, данные таблицы соответствуют десятичасо
вому ресурсу , после которого эту зависимость можно считать 
линейной для всех химических аккумуляторов , за исi>лючением 
топливного элемента Н 2 + 0 2  (рис . 1 . 8) . Источником такой нели
нейности может служить к. п. д .  химического аккумулятора , кото
рый возрастает с увеличением его мощности . Начиная примерно 
со 100 л. с. (73 ,6  �вт) эта зависимость также становится линей
ной [43 ] .  

На рис . 1 . 9 приведены области оптимального применении 
(при максимальной удельной массовой энергии) наиболее распро
страненных химических аккумуляторов . 

Необходимость делать бортовые запасы массы минимальными 
заставляет искать новые , более эффективные с точки зрения удель-
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Рис . 1 . 8 .  Характеристики химических и механиче-
ских аккумуляторов энергии по удельной массе: 

1 - спиральная пр-ужина;  2 - резина ; а - баллоны ; 
4 - маховии;  5 - серебряно-циниовая батарея ; б -- поро
ховая турбина ;  7 - топливный злемент IH2 + О2) ; 8 - двигатель на (Н2 + О2) ;  9 - двигатель на гидрааине ;  1 0  - пороховой двигатель;  1 1  - турбина на гидразине .  

ТомиОные 
oamapeu _ 

ные 

t �-----L-L------���----�------�--�a_m_a���/1 0,01 о, f f fO 100 1000 
Время рааоты, ч 

Рис . 1. 9. Области оптимального применепил химиче
ских источников энергии. 



ного массового энергосодержанил химические ресурсы. Наиболее 
обещающими в этом отношении являютел так называемые свобод
ные радикалы - диссоциированные молекулы (см . табл . 1 . 5) , 
плазма и возбужденные молекулы. 

Свободные и возбужденные радикалы. Еще большие перспек
тивы для двигателей прямой реакции открывают свободноради
кальные топлива и возбужденные атомы и молекулы [46 ] , харак
теристики которых приведены в табл . 1 .  7 . 

По современным представленилм свободные радикалы можно 
сохранять продолжительное время , только есл;и вморозить их 
в жесткую инертную матрицу , не дающую радикалам возможности 
диффундировать и химически реагировать. Что же касается 
чистого твердого свободнорадикального топлива , то скорость его 
«горению> составила бы 800 .м/се�'> ,  т. е. превышала бы скорость 
горепил почти всех взрывчатых веществ . 

Проблема сохранепил на борту летательного аппарата этих 
чрезвычайно эффективных источников энергии до сих пор не реше
на , но пути ее решепил намечаются. Известно , например , что 
некоторые свободные радикалы и возбужденный гелий можно 
стабилизировать при температурах , близких к абсолютному 
нулю [46 ] ,  а плазму сохранять в <<магнитных бутылках>> [47] . 

Следует , однако , заметить , что сами контейнеры и системы, 
создающие сверхнизкие температуры и очень высокие напряжен
ности магнитного поля , сейчас настолько громоздки,  что общая 
эффективность аккумуляторов становител ничтожно малой даже 
по сравнению с обычными источниками химической энергии . 

В этой связи небезынтересно напомнить , что шаровые молнии , 
которые иногда бывают чрезвычайно устойчивы даже без каких
либо внешних ограничивающих влияний,  представляют собой, 
по некоторым гипотезам , сгустки свободных радикалов кисло
рода и азота. Разгадка механизма этой необычайной устойчивости 
позволит , очевидно , в будущем создать нечто подобное для искус
ственного удержапил свободных радикалов . 

Промежуточным звеном при переходе к топливу , содержащему 
с вободные радикалы или возбужденные молекулы, явится,  оче
видно , твердое криогенное тошшво и особенно твердый водород , 
имеющий при давлении 1 ama удельный вес 0 ,0867 Г/с.м3 и сохра
нлющийсл при температуре 13 ,96° К . 

Теоретическая максимальпал концентрация свободных радика
лов в жесткой матрице составляет, в зависимости от типа упаковки 
атомов , 10-14 % ,  что , естественно , должно дать меньшие удель
ные импульсы, чем приводимые в табл . 1 . 7 для чистого радикаль
ного топлива . Однако выигрыш от добавления к топливу свобод
ных радикалов все же настолько значителен (рис. 1 . 10  и 1 . 1 1 ) ,  
что все эксперименты в этом направлении могут оказаться вполне 
оправданными. 

В настоящее время пока еще не удалось добиться большого 
процентного содержапил свободных радикалов в матрице. Во вел-
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Топливо 

Т а б л и ц а  1 .7 
Осповпые xapanmepucmunu свободпорадипальпого 

хи;м,ичеспого топлива 

Удельная массовая энергия Удельный Снорость Полнота 

1 реанции импульс , истечения , 
'КдЖjttг 'Кttaлjnг C P'tt 'КJotjc er;  

He2g 8 , 15  · 105 1 ,95 · 105 1 ,0 2900 28,4 
Не Н 5 ,6 · 105 1 ,34 · 105 1 , 0  2400 23 ,5 
н 2 , 18  · 105 5 ,23 · 104 0 ,5  1 520 14 ,7 
с н 4,65 · 104 1 , 1 1 · 104 0 ,5  714 7 ,0  
N 3,42 · 104 8 , 16  · 1 03 0 ,5  595 5 ,8 
в н 2 ,65 · 104 6 ,33 · 103 0 ,5  520 5 , 1  
N H  2,22 · 104 5 ,3 · 103 0 ,5  465 4 ,6  
вн2 2 ,22 · 104 5 ,3 · 103 0 ,5  465 4,6 
о 1 , 58 · 104 3 , 77  · 103 0 ,5  401 3 ,9 
NHz 1 ,24 · 104 2 ,96 · 103 0 ,5  365 3 ,6  

ком случае ,  их весовая доля не превышает 1 % .  Например , сво
бодные радикалы водорода вмораживались при 4° К в твердый 
водород в количестве только 0 ,0006 % ,  nричем эта концентрация 

600 6000 уменьшалась вдвое за  19  ч .  
Если же концентрацию уве
личить до 0 , 2 % , то период 
полураспада уменьшается до 

� нескольких минут. Также 
<.> нельзя назвать стабильными �� 400 1--f-----,i<----+------..j 4000 � свободные радикалы водорода 
� §- с концентра�ией 0 , 1 5 % ,  по-
� �· лучеиные с помощью облуче-

''=! � ния твердого метана у-кван-:!! � 4 2° к - "' тами при температуре , � 200 1----cf----f---------j 2000 � [ 46 ] .  � б Св о одные радикалы азота 

о 40 в/ 
Содержанце N IJ смесц, % 

Рис. 1 . 10 . К расчету эффективности 
использования свободных радикалов 
азота (давление в камере 20 ат:м. ,  тем-

пература на входе 300° К ) .  

удалось вмораживать при 
4" К в твердый азот в коли
честве до 0 ,3 % [46 ] .  

Все эти примеры показы
вают , насколько трудно по
лучить значительное содер
жание свободных радикалов 
даже в замороженных до ге
лиевых температур компонен
тах . Ведь само по себе получе

ние таких температур , не говоря уже о более низких , связано 
с большими техническими трудностями . Одна из них - проблема 
теплоизоляции ,  о которой уже упоминалось раньше. Эта проблема 
останется актуальной и при полете аппарата в межзвездном 
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пространстве вдали от Солнца , так как он будет нагреваться 
от фиолетового и ультрафиолетового космического фона и от 
ударов частиц , составляющих космическую среду. Поясним это . 

2000 г----т-----т---т----.---, 

о 20 40 50 80 
CoiJepжaнue Н � снес11, % 

Рис. 1. 11. К эффективности использования 
свободных радикалов водорода (давление в ка
мере 2 0  атм, температура на входе 300° К) . 

Равновесную температуру абсолютно черного тела на расстоянии 
r от Солнца приближенно можно оценить по формуле 

т = 300 ок 
-v;: 

· 

Здесь r следует брать в астрономических единицах длины 
(1 а. ед. = 149 , 5 .м.лп. х:.м) .  

На очень большом удалении о т  Солнца,  когда его влиянием 
можно пренебречь , температура космоса распределена между 
основными его компонентами следующим образом : 

Температура черного тела . . . . . . . . . 
Цветовая температура инфракрасного излучения 
Цветовая температура ультрафиолетового изл -

чения . . . . . . . . . . . . . . . . .  . 
Колебательная темnература молекул 
Темnература возбуждения атомов . . . . . . 
Кинетическая температура неионизованного во-

дорода . . . . . . . . . . . . . . . . . . 
Кинетическая температура ионизованного водо-

рода . . . . . . . . . . . · · · · · · · · 
Температура твер;�;ых частиц . . . . . . . . . 

3° К 
5 000° К  

15 000° К 
3° К 
3° К 

} 
1000- 10 000° к 

2 0° К 
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Температура твердых частиц равновесная . Она обусловлена 
их нагревом от ультрафиолетового излучения космоса .  Если 
учесть столкновения частиц (или космического аппарата) с водо
родом , то равновесная температура окажется еще выше. Напом
ним , что частота столкновений атомов водорода с 1 см2 поверх
ности составляет на большом удалении от Солнца 6 - 104 сех:-1 • 
Что же касается других химических элементов ,  присутствующих 
в космическом пространстве ,  то для них следует ожидать одного 
столкновения в 1 сех: ввиду их малой концентрации (табл . 1 . 8) . 

Элемент 

Водород 
Гелий 
Нислород 
Неон 
Азот 
Углерод 
Нремний 
Магний 

Т а б л и ц  а 1 . 8 
Распрострапеппость химичесх:их элемептов 

в межавеадпом х:осмичесх:ом прострапстве 

1 Химический 1 
символ 

н 
Не 
о 
Ne 
N 
с 
Si 
Mg 

Число 
атомов  
в 1 .м З  

106 
105 

5 · 102 
2 · 102 
2 · 102 
102 
25 
20 

Эле мент 

Железо 
Сера 
Аргон 
Алюминий 
Нальций 
Натрий 
Никель 

1 Химический 1 символ 

Fe 
s 
Аг 
Al 
Са 
Na 
Ni  

Число 
атомов 
в 1 .м З  

20 
10 
2 ,5  
2 ,5 
1 ,0 
1 ,0 
1 ,0 

Из таблицы видно , что для межзвездного пространства харак
терна очень небольшал плотность вещества .  Очень мало и микре
метеоритов (в прозрачных областях Вселенной . содержится одна 
частица на 106 м3 , а в туманных - одна частица на 103 м3) . Эти 
цифры даны в пересчете на частицы размером 1 мх:м [46 ] . 

Из всего сказанного следует , что температура наружной 
поверхности корабля даже на значительном удалении от Солнца 
и планет будет несколько выше или примерно равна 20° К .  

Для сохранения свободных радикалов в довольно больших 
количествах потребуется,  вероятно , температура значительно 
ниже 4° К. Поэтому сложные системы термостатирования или гро
моздкая теплоизоляция неизбежны. Следует отметить , что эти 
задачи (даже для значительно больших окружающих температур) 
успешно решены. В частности , уже сейчас может поддерживаться 
в течение нескольких часов температура 0 ,0035° К [48] . Но и эта 
температура далеко не предельна . Отмечается [49 ] , что за счет 
так называемого ядерного размагничивания можно получить тем
пературу 0 ,000001° К. Есть надежда , что такие сверхнизкие тем
пературы после их промытленной реализации смогут обеспечить 
сохранность свободных радикалов в больших количествах . 

Вместе с тем нельзя не отметить , что эти температуры в настоя
щее время могут быть получены только с помощью очень сильных 

58 



(десятки тысяч ампер/метр) магнитных полей. Это обстоятельство 
само по себе может оказаться очень полезным при замораживании 
свободных радикалов.  Дело в том , что молекула водорода Н 2 
устойчива только тогда , когда спины двух ее электронов направ
лены в противоположные стороны. Если же спины электронов 
параллельны , то молекула находится в неустойчивом триплетлом 
состоянии или , иначе говоря , является простой суммой двух 
свободных радикалов водорода . Предполагается, что процесс нако
пления свободных радикалов водорода может идти следующим 
образом : водород пропускают через безыскров�й разрядник , где 
он диссоциирует ,  а затем через сильное магнитное поле ,  которое 
делит поток водорода на два в зависимости от ориентации спинов .  
Оба потока свободных радикалов ,  попадая на сильно охлажден
ную поверхность,  намерзают на нее и в таком состоянии могут 
долго храниться . Однако опыты, проведеиные при температуре 
охлаждающей поверхности 1 о К и магнитном поле в несколько 
десятков тысяч ампер/метр , положительных результатов не дали. 
Оказалось, что для температуры 1°  К требуется поле 1 , 6  · 1 07 а/ .м ,  
а для 0 , 1 °  К - в десять раз меньшее поле [46 ] .  

Можно предположить , что промытленное хранение свободно
радикального топлива будет определяться в первую очередь дости
жениями физики низких температур и техники получения сверх
сильных магнитных полей . Обе эти проблемы объединяют в себе 
одно и то же явление - сверхпроводимость , так как наиболее 
экономично , с точки зрения затрат энергии , можно получать 
интенсивные магнитные поля только с помощью этого явления [50] . 

Вместе с тем известно , что возможности получения сверх
сильных магнитных полей и достижения физики низких темпера
тур могли бы способствовать созданию совершенно новых типов 
llккумуляторов энергии - электростатических и электродинами
ческих . 

§ 1 .4. Аккумул и рова н и е  алектромаrн и т н о ii  
анерrии  

Для создания тягового усилия при магнитном , кулоновском 
или в общем случае лоренцевеком взаимодействии требуется , 
чтобы летательный аппарат имел либо электростатический заряд ,  
либо электрический или магнитный момент . Возможно и и х  одно
временное сочетание.  

Конденсаторы - наиболее известные аккумуляторы электро
статической энергии . Конструкция конденсаторов , их форма 
и применяемые электротехнические материалы во многом опреде
ляют удельный массовый запас энергии . 

Энергия , запасенная в конденсаторе 

Q2 CqJ2 Eq = 2С = у дж, 
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где С - емкость , ф ; ер - максимально допустимый потенциал 
(рабочее напряжение) , в ; Q - заряд конденсатора , х. 

Из этого выражения видно , что для увеличения запаса энергии 
требуется создавать конденсаторы,  которые обладали бы большой 
емкостью и имели большое рабочее напряжение. 

Эффективная емкость конденсатора определяется прежде всего 
его геометрической емкостью (формой и размерами электродов) , 
диэлектрической проницаемостью 8 той среды, которая разделяет 
его противоположно заряженные элементы, и абсолютным значе
нием потенциала .  

Геометрическая емкость С г находится из соотношения 

Q = Cгr:p 
и представляет собой множитель пропорциональности между заря
дом и потенциалом конденсатора (и::rи разностью потенциалов 
между противоположно заряженными элементами) . Для конден
сатора , состоящего из двух плоских пластин , 

С г = 
E�S ' 

где S - площадь пластины, .м2 ; d - расстояние между пласти
нами , .м .  

Если между электродами конденсатора поместить промежуточ
ное тело с диэлектрической постоянной 8, то его емкость увели
чится в 8 раз . Например , эффективная емкость плоского конден
сатора 

С =--= 8Сг = Е�S . 

Очевидно , что тело ,  находящееся между прокладками конден
сатора ,  должно быть из электротехнического материала с высо
ким значением 8 и высокой пробойной напряженностью . Послед
нее позволяет значительно уменьшить величину d. 

Если конденсатор предназначен для использования в качестве 
аккумулятора электростатической энергии для космических тяго
вых систем , то , как и другие аккумуляторы, он характеризуется 
удельным массовым запасом энергии. В частности , для плоского 
кондансатора имеем : 

Пренебрегаем весом конструктивных элементов и считаем , что 
масса конденсатора М равна сумме масс диэлектрика и обкладок : 

М =  !.!3_ Sd + _1Q_ Sd.  
g g 

Для грубых оценок эффективности диэлектриков массой обкла
док и массой дополнительных конструктивных элементов можно 
иренебречь (это справедливо только для конденсаторов очень 
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большой емкости , работающих с очень большими рабочими напря
жениями) : 

Eq eeoS<p2 

м �  2d � sd 
g 

Итак , пригодность диэлектрика характеризуется комплексом 
в<р2 -cl2 .  Следует заметить , что уменьшение толщины диэлектрика 

ь u 
ограничивается главным образом его электрическом прочностью -
пробойной напряженностью 

Е 1/)пр 
пр = -d- • 

Рабочее напряжение конденсатора можно выразить через про
бойвое напряжение диэлектрика:  

с:р = кс:рпр, причем к < 1 .  

Теперь удельная массовая энергия конденсатора выразител так: 
Eq gк2r;0 щ�р gк2е0 вЕ�р 
м =  -2- . Удd2 = -2- . --:у;-

Н оэффициент 

еЕ�р 
Кд = --Уд 

характеризует эффективность диэлектрика в конденсаторе,  пред
назначенном для работы в качестве аккумулятора электроэнергии 
космической тяговой системы. В табл . 1 . 9 приведены основные 
характеристики некоторых диэлектриков.  Видно , что наряду 
'со считавшимел еще недавно наилучшим синтетическим диэлектри
ком - соволом (пиранолом) , имеющим к д  = 1 ,2 · 103, созданы 
новые пластмассовые диэлектрики с более высокими характери
стиками. Особо следует отметить стирофлекс (к д = 2 , 85 · 1 04) 
и тонкую (5-15  .мп.м) nленку полиэтилентерефталата или лавсана 
(к д = 4 · 1 05) , которые в nоследнее время уже nрименяются в кон
денсаторах . Однако эти характеристики далеко не предельны 
для nластмасс . Известно , например , что дезоксирибонуклеиновая 
кислота (ДНR) - природвый пластик со спиральной структурой 
молекулы - обладает самой высокой для известных в природе 
веществ диэлектрической проницаемостью - 130 000 [51 ] .  Можно 
nредnоложить поэтому, что это вещество способствует накоплению 
в организмах живых существ .больших запасов электростатиче
ской энергии . Ведь пробойпая напряженность электростатического 
nоля с уменьшением толщины диэлектрика сильно возрастает [52] , 
а в данном случае речь идет о молекулярных размерах .  Так , для 
тонких nленок nолиэтилентерефталата пробойпая напряженность 
равна 400 пв/ .м.м. Тонкие слои диэлектриков можно получать не 
только механическим nутем (nрокатка или наnыление в вакууме) . 
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Диэлектрик 

Бакелит 
Гетинакс 
Капрон 
Пиранол 

(совол) 
Плексиглас 
Полистирол 
Полиэтилен 
Полиэтилен-

терефта-
лат (лав-
сан) 

Полихлор-
винил 

Стирофлекс 
Фтор о-

пласт-4 
Целлулоид 
Эбонит 

Окись алю-
миния 

Окись тан-
тала 

Окись ни о-
бил 

Окись цир-
копия 

Сегнетова 
соль 

Титанат ба-
рвя 

Триглицин-
сульфат 

Керамика 
ВК-2 

Керамика 
ВК-5 

Т а б л и ц а  1.9  
Харак,теристик,и пек,оторых диэлек,трик,ов 

Пробой- 1\озффи-
Удельный ная Диалект- Удельное циент 

вес "t!.' напряжен- рическая сопротивление запаса Литера-
н ость проница- тура 

Гjсм. р ,  0.\t • С.М. энергии 
Е пр • емость е к д пвj.лtм. 

П ласm.ltдссы 

1 ,2 10-40 4-4,6 2 - 1016 6,1 · 103 [53 , 54 ]  
1 ,3 10-30 5-6,5 1011 4,5 · 103 [53 , 63 ] 
1 ,2 15-18 3 ,8  9 - 1012 103 [56, 60 ] 

1 ,5-1 ,6 20 4 ,5  f013_ 1014 1 ,2 - 103 [55, 60 ] 

1 ,2 18 ,5 3-3,6 1012 103 [ 53 ,  57 } 
1 ,05-1 ,65 25-50 2,2-2,8 5 - 1015-5 · 1017 6 ,65 · 103 [53 ] 

0 ,93 40 2 ,4 1015_1017 4 , 15 - 103 [60 ] 
1 ,32 200-400 2 ,8-3 ,3 5 - 1016_1017 4 - 105 [61 1 

1 ,38 50 3 , 1-3,5  1013 6 ,35 - 103 [63 ] 

1 ,05 100 3 ,0  1015 2 ,85 - 104 [62 ] 
2 , 15-2,3 25-27 2 ,5 1018 800 [60 ] 

1 , 7 30 3-4 2 · 1010 2 , 1 - 103 [53 } 
1 , 3  25 4-4,5 101 8 2 , 18 · 103 [53 } 

Окиси вептильпых .неталлов 

3 ,2  6 ,45 · 105 10 1016 1 ,29 · 101 2 [58 ] 

7 ,93 6 ,62 · 105 27 ,6 1016 1 , 52 · 1012 [58 ] 

4 ,8 4,24 - 105 46 1Q1 6  1 ,72 · 1012 [58 } 

5 ,55 3 ,47 - 105 27 1016 5 ,85 - 1011 [58 ] 

Сегпетоэлектрики 

1 , 767 12 2330 101 2 1 ,9 · 105 [59 }  

5 , 7  70 1 ,41 - 104 1013 j 1 , 19  · 107 [59 ] 

1 ,68 30 600 1011 3 ,2 · 105 [66 ] 

5 , 1  60 2 ,2 - 104 1012 1 , 55 · 107 [64 ] 

6 ,0 50 105 101 2 4 ,2 - 107 [65 ] 



П р  о д о л ж е н и е т а б л. 1 .9  

Пробой- 1\оэффи-
�'дельный ная диэлент- Удельное циент 

дпзлентрин вес Уд ' напряжен- ричесная сопротивление за паса Литера-
н ость проница- энергии тура 

Гjc.At3 Е пр '  емость е р, ом. . см н д 'Yi8/.At.М. 

Прочие материалы 

Тиконд 3 ,8-3,9 1 5-20 25-80 1014 8 ,44 · 103 [53 ) 
Слюда фло- 2 ,5-2,7 60-125 4,0-5,5  1013_1017 8 ,44 · 104 [53 ] 

rонит 
Парафин 0,4-0,9 20-30 2,2-2,3 3 - 1018 5 , 1 6  · 103 [53 ) 
Воск пчели- 0,96 20-35 2,8-2,9 2 · 1010_f015 3 , 66 · 103 [53 ] 

ный 
Канифоль 1 , 1 25 3 ,5  5 · 1016 2 · 103 [53 ) 
Калит, 2,6-2,7 35-45 6,0-6,5 1013 5 , 1  · 103 [ 63 ] 

Фреквента 

как это чаще всего имеет место для пластмасс , но и электролити
ческим способом на поверхностях так называемых вентильных 
металлов (ток через металл прекращается , как только его поверх
ность покроется оксидной пленкой) . На этом принциле основана 
работа электролитических конденсаторов.  Хотя электростатиче
ская проницаемость для оксидных пленок и невелика ,  но вслед
ствие резкого роста пробявного градиента поля можно увеличить 
энергию , запасаемую в конденсаторах этого типа . 

Очень перспективный материал для диэлектриков - сегнето
электрическая керамика.  Диэлектрическая проницаемость неко
торых ее образцов достигает 100 000. В настоящее время успешно 
о'сваивается метод получения тонких керамических пленок [67 ] . 
Особенно ценно , что эти пленки получаются монокристалличе
скими , так как в ориентации кристаллической решетки диэлектри
ков заложены большие возможности увеличения их диэлектри
ческой проницаемости [ 68] . 

Из других материалов необходимо упомянуть слюду , которая 
может иметь очень малую толщину и, следовательно , хорошо 
работать в плоских конденсаторах . 

Итак , основная проблема в настоящее время заключается 
в создании легких материалов с высокой диэлектрической прони
цаемостью и высокой пробойной напряженностью . 

Но не только диэлектрик определяет удельную массовую энер
гию конденсатора .  Большая роль отводится его конструктивному 
совершенству . Например , сильно разреженные газы - хорошие 
диэлектрики (воздух при давлении 2 .м.м pm. cm . имеет i'д = = 3 · 10-6 г/с.м3 , Еп р = 6 , 7  кв/.м.м , в =  1 ,0 ,  т .  е .  для него К д = = 1 ,47 · 1 07 [69] . Однако это еще не означает , что конденсатор 
будет легким . Если летательный аппарат стартует с Земли , то тре
буется откачивать из конденсатора воздух , электроды делать 
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жесткими для восприятия электростатических сближающих усилий 
(обычно эти усилия воспринимаются диэлектриками) , а оболочку 
конденсатора - устойчивой. Естественно , что если вакуумный 
конденсатор заряжается в космосе,  то экономия в весе может 
быть значительной . На рис . 1 . 1 2 дана характеристика пробой
ного напряжения для воздуха и водорода . 

Можно указать также на принципиальную применимостЪ ком
бинированного аккумулятора тепловой и электростатической 
энергий. Известно , что у некоторых веществ диэлектрические 
характеристики достигают больших значений при очень низких 

Е,к6 

10 

'\ \ 

..... 

0,1 

1 1 

'ОЗG 

/ 

10 

'/К. 

� 

�"'v 

rваоороо 

100 dр,СН·НН pm.cm. 
Рис. 1 . 1 2 .  Зависимость пробявного напряжения 
в воздухе и водороде от произведения расстояния 

между электродами d на давление газа р .  

температурах . Фосфорнокислый калий , например , при обычных 
условиях не обладает сегнетоэлектрическими свойствами , а при 
температуре -158° С он хороший сегнетоэлектрик с е = 47 500. 
То же самое можно сказать и о мышьяковистом калии , для кото
рого е = 36 500 при -182° С. 

Наконец , так же ,  как и для других аккумуляторов , очень 
важна релаксационная способность конденсаторов , которая опре
деляется обычно величиной объемной проводимости а = 1/р (см . 
табл . 1 . 9) . Естественно , что чем меньше а, тем дольше может 
сохраняться заряд.  Большие значения а приводят к нагреву 
диэлектриков и в некоторых случаях - к их тепловому пробою . 
Для сегнетоэлектрических конденсаторов , работающих , как пра
вило , в очень узком интервале температур , нагрев диэлектриков 
может резко снизить значение е и уменьшить его электростати
ческую энергию (рис . 1 . 1 3) .  Все это приводит к необходимости 
делать охлаждаемые конденсаторы. 

Следует отметить ,  что для некоторых веществ и особенно для 
диэлектриков с сегнетоэлектрическими свойствами диэлектриче
ская проницаемость сильно зависит не только от температуры ,  
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но и от величины напряженности поля (рис . 1 . 14) .  Существует, 
по-видимому , оптима.'Iьная напряженность электрического поля 

& OOI I Рис . 1 . 1 3 .  Зависимость диэлектрической прони
цаемости некоторых диэлектриков от температуры. 

48 � 
i§ :::, нв2 

З2 1 
� 25 

1б � \ 
1 " 15 

� \.  
-60 бо�·с Е20о -160 -12о t, ·с о 40 80 t,OC 

заряженного конденсатора , при которой значение его удельной 
массовой энергии максимально . 

Легкие,  но достаточно энергоемкие конденсаторы еще , вероят
но , не разрабатывались .  Не известно также ,  какая форма электро
дов самая выгодная. Однако имеющиеся 
конструкции позволяют провести оценки 
удельных массовых энергий различных 
конденсаторов , как монополярных , так и 
обычных , двухполярных .  Очень важно , 
что роль монополярных конденсаторов 
может выполнять весь летательный аппа-

f-накс 

13000 

11000 

рат в целом. Однако электростатический 0000 заряд на его поверхности будет зависеть 
не только от геометрической емкости ко-
рабля , т .  е .  от его формы и размеров 7000 
(табл .  1 . 10) ,  но и от окружающих внеш-
них условий . Если такой корабль поме- 5000 
щеп в вакуум (это условие можно счи-
тать выполнимым на очень больших уда- зооо 
лениях от планетной системы Солнца при 
низких скоростлх полета) , то его реаль-

/ ..._ _ --

1 
1 

4 8 Е, к6/СN ная емкость будет очень точно опреде
ляться значением геометрической емкости , 
так как критические поля , вызывающие 
срыв электронов или ионов с поверхно
сти заряженного тела ,  будут для боль
шинства конструкционных материалов 
очень высокими - 1 09 в/.м для отрица

Рис. 1 . 14 .  Зависимость 
диэлектрической прони
цаемости титапата бария 
BaTi03 от напряженно
сти электрического поля. 

тельно заряженных тел и 1 010 в/.м для тел , заряженных поло
тите,-:rьно [ 1 5 ] .  Для районов космоса ,  характеризующихся нали
чием относительно плотной газовой среды или сильным элек-
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Т а б л и ц  а 1.10 

Е.мпости попдепсаторов раа.личпрй геометрии 

Нонденсатор 1 Геометри11 
нонденсатора 

1 Емность нонденсатора в среде 
с диэлентричесной проницаемостью е 1 Лите

ратура 

Плоский 

Сфериче
ский 

Полусфера 

Концентри
ческие 
сферы 

Беконцен
трические 
сферы 

Коаксиаль
ные ци
линдры 

\ 

� 
V:3J 

С = ee0S 
d 

Для вакуума Ео = 8,855 · 1О-12 фjм 

С = 4:rteeor 

C = 4:rtee0r ( � ++) 

1 [ 70] 

[ 70J 

[ 71 }  

[ 701 

[ 72 J 

[ 70] 



:Конденсатор 1 

Тор 

Диск 

Сфера с лу
чом 

Сфера 
с шестью 
лучами 

Две сопри
касаю
щиеся 
сферы 

Геометри11 
нонденсатора 

П р о д о л ж е н и е т а б п. 1 . 10 

Емность нонденсатора в среде 1 Лите-
с диэлектрической проницаемостью е ратура 

8 Л = ln - - 2;  
!1 

C = 8ee0R 

!1 = r/R 

С = 4:n:ee00 ,35r 

С = 8:n:ee0r In 2 

[ 73J 

[ 74J 

[ 1 5] 

[ 1 5J 

[ 71 ]  
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тромагнитным излучением , эти значения будут снижены из-за тока 
плазмы,  фотоэмиссии , дебаевекого экранирования или эмиссии 
под действием корпускулярных потоков.  Предельный заряд лета
тельного аппарата должен соответс:гвовать потенциалу 107 в, т. е .  
современному техническому уровню развития электростатических 
генераторов и сильноточных ускорителей. В качестве конструк
ционного материала рассматривается наиболее прочная из изве
стных пластмасс - полиэтилентерефталатная (лавсановая) плен
ка толщиной 10-20 .мх:.м . 

Удельная массовая энергия различных конденсаторов , как 
двухполярных (их название определяется диэлектриком) , так 
:и монополярных (название определяется геометрией) , приведела 
в табл . 1 . 1 1 .  Видно , что некоторые конденсаторы могут быть 
выгоднее химических аккумуляторов . 

.Электреты. Если в конденсаторах общая энергия складывается 
из энергии электростатического поля пластин и энергии поляри
зованного диэлектрика , то в электретах - материалах , способ
ных иметь большую остаточную поляризуемость , энергия опре
деляется только остаточным полем предварительно поляризован
ного вещества .  

Электретное вещество может предварительно поляризоваться 
в нагретом или даже в расплавленном состоянии (термоэлектрет) 
в процессе освещения или облучения ультрафиолетовым , рентге
новским или у-излучением (фотоэлектрет) и во время облучения 
�- или а-частицами (псевдоэлектрет) . Если электрет изготовляется 
только за счет поляризующего поля , то он называется электро
электрето!II . Отметим , что псевдоэлектрет получается в резуль
тате накопления заряда на одной поверхности облучаемой пла
стины, а для этого необходимо , чтобы ее толщина была больше 
длины свободного пробега падающего на нее излучения. 

Если противоположные полюсы электрета соединить провод
ником (закоротить) , то поляризационный <<заряд>> будет сохра
няться значительно дольше,  чем это имеет место в конденсаторах , 
так как нет тока проводимости . 

Электретный аккумулятор может дать ток во внешнюю цепь 
либо после нагрева ,  либо после освещения или воздействия элек
тромагнитного излучения , либо после действия на него электро
тока .  В табл . 1 . 1 2  приведены характеристики некоторых электрет
ных материалов , а в табл . 1 . 1 1  - удельная массовая энергия 
электретных аккумуляторов.  

Электреты нашли применение в легких электрофорных гене
раторах , которые могут потребоваться для зарядки тел в космосе . 

Поскольку многие диэлектрики , применяемые в конденсато
рах , обдадают электретными свойствами , совершенно естественно 
считать , что все конденсаторы (исключая вакуумные) являются 
комбинированными аккумуляторами , так как общая запасенная 
в них энергия складывается из электростатической и поляриза
ционной. 
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Т а б л и ц а 1 . 1 1  

Удельная .чассовая энергия электрических и .магнитных 
ахху.муляторов энергии 

Аккумулятор 

Двухполярные конденсаторы : 
бумажный типа КБГ-МН 
пираполовый (соволовый) 
керамический с пленочной кера-

микой ВК-5 
вакуумный (типа ЗТУ .N'2 174-50 , 

но облегченный) 
полиэтилентерефталатный 
юrобиевый окисный 

Монополярные конденсаторы: 
сфера из полиэтилентерефталат

ной пленки ( r = 2 .м) 
сфера из полиэтилентерефталат

ной пленки ( r = 2 .м) в цилин
дрическом контейнере (Rк = 
= 3 .м) 

тор из армированной полиэти-
лентерефталатной пленки 
(R = 10 .м ,  r = 1 .м) 

Электреты 
Индуктивность 
Катушка С ТОКОМ В COCTOЯIOJJI 

сверхпроводимости 
Постоянный магнит: 

железо-марганцевый или ко-
бальт-плапrновый 

оксидно-бариевый анизотропный 
Катушка с ферромагнитной бро

нировкой в состоянии сверхпро
водимости 

Комбинированный магиитоэлек-
тростатический аккумулятор 

Удельная массовая энергпя 

п джfпг 

0,(I071 
0,044 
5 · 102 

0 ,03 . 

5 
2 ,5 · 104 

2 ,3 · 104 

30 

2,8 · 102 

0,001-0,02 
0 ,0735 
1 , 6  

0,0015 

0,061 
0 ,5-1 

0 , 1-0,5 

ппаяfпг 

0,'0017  
0,0105 
1 ,2 · 102  

0 ,0072 

1 ,2 
0 ,6 · 104 

0 , 55 · 104 

7 , 2  

0,67 · 102  

2 ,5  · 10-4-0,005 
0,0175 
0 ,382 

3 ,6  · 10-4 

0,0145 
0 , 12-0,24 

0,024-0,12  

Литера
тура 

[33'} 

[75 ] 

[ 1 5 ]  

[ 76 } 

[33 ]' . 

[77 } 

[60 } 

[ 60 } 

Следует также отметить , что физика электретов по-настоящему 
стала развиваться только в последнее десятилетие ,  поэтому сейчас 
трудно предугадать ту роль , кеторую будет играть это явление 
в процессах аккумулирования бортовой энергии . Однако изве
стно , что электреты, особенно в закороченном состоянии, сохра
няют свои свойства ,  а следовательно , и запасенную энергию без 
видимого уменьшения в течение нескольких лет [ 78] . Rак уже 
отмечалось , в конденсаторах существуют токи проводимости 
(утечки) , и их энергия уменьшается значительно быстрее. Можно· 
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Т а б л и ц  а 1 . 1 2  

Хара-птеристиrьи пе-поторых эле-птретпых .материалов 

Остаточный На чаль-
Электретный �'дельный установив- ный Сnособ приготовления материал вес , r;с.м.3 Ш ИЙСЯ заряд , заряд , 

njc.м.2 r.jc.м.2 

Полиметилмета- 1 ,2 7 . f0-11 10-5 Нагрев до температуры 
крилат (оргстек- 130° С в ;-�лектростатиче-
л о) ском поле 

П оливинилацетат 1 ,2 - 10-4 Н агрев до температуры 
1 10° С в электростатиче-
ском поле 

Полиамидная смо- 1 ,2 2 · 1Q-10 10-5 Н агрев до температуры 
ла (капрон) 130° С в электростатиче-

ском поле 
Смесь равных ча- 1 ,05 10-9 10-6 Застывание расплав-

стей канифоли ленной массы в электро-
и карнаубского статичесщ>м поле 
воска 

Перамика 5 ,5  ю - о  10-4 Поляуизация при тем-
пературе 350° С 

nоэтому предположить , что детальное изучение физики поляри
.зационных явлений на молекулярном уровне позволит создать 
такие электреты, которые по запасаемой удельной массовой энер
rии не будут уступать лучшим типам двухполярных конденса
торов .  

Т а б л и ц а 1 . 13 

Хара-,;теристи-пи пе-поторых хороших проводпи-пов при оо С 

Удельное темпера- Предел 
"Удель- сопротив- тура прочности 

кп , 1 0 11 R�, 1 0 4 Металл ный вес , ление р ,  плавле- на растя-
Гjс.м.3 1 О-6 о.м. ·  с .м ния , ос жение , 

nГjс.м.2 

Алюминий 2 ,69 2 ,53 660 1 265 1 ,86 14 ,7 
Бериллий 1 ,85 4 ,3 1280 4 900 6 , 15  12 , 6  
Вольфрам 18 ,8 6 ,4 3400 35 000 2 ,9  0,83 
Алдрей (сплав) 2 ,7  3 ,22 1 100 3 700 4,26 1 1 ,5 
Бериллпевая 8,9 5 ,2 �900 1 1 000 2 ,4  2 , 16  

бронза 
Кадмиевая бронза 8,94 1 ,74 �8оо 7 300 4 ,7  6 ,43 
Железо 7 ,86 8 ,9 1530 2 770 0 ,4 1 ,43 
Золото 19 ,3  2 ,06 1063 985 0,25 2 ,52 
Магний 1 , 74 3 ,2 650 1 400 2 ,52 18  
Медь 8,93 1 , 56 1083 2 100 1 , 51 7 , 1 3  
Молибден 10 ,2 4 ,3 2627 7 000 1 , 6 2 ,27 
Серебро 10 ,5 1 ,47 960 2 530 1 ,64 6 , 5  
Хром 7 , 1  2 , 6  2000 - - 5,4 
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Индуктивности. К числу динамических аккумуляторов элек
трической энергии можно отнести достаточно большие закорочен
ные индуктивности с текущим по ним током . Естественно , что 
величина активного сопротивления этих индуктивностей , приво
дящая в обычных случаях к малому времени релаксации , т .  е .  

to-7 1-----

w��----�-----L----� 
о too 200 т, �  

Рис. 1 . 1 5 .  Зависимость удельного сопротивления 
о некоторых материалов от температуры . 

к быстрой диссипации энергии , должна быть наименьшей. Это 
обусловливает, во-первых , применение для таких индуктивностей 
металлов с высокой проводимостью (табл . 1 . 13) , а во-вторых , 
необходимость их интенсивноге охлаждения , так как проводи
мость с уменьшением температуры возрастает. На рис . 1 . 15  при
ведены температурные зависимости удельного сопротивления для 
некоторых проводников. Следует выбирать не тот материал , кото
рый как проводник обладает наибольшей проводимостью при оо С , 
а тот ,  у которого наилучшая совокупность свойств при выбран
ной температуре .  
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При выборе металла для замкнутых натушек , выполняющих 
роль индукционных аккумуляторов энергии , следует руководство
ваться не только их высокой проводимостью и малым удельным 
весом . На каждый виток катушки,  в которой течет ток , действуют 
электродинамические разрывающие витон усилия.  Для много
витковой катушки кроме разрывающих неизбежны усилия , дей
ствующие вдоль оси и стремящиеся сплющить соленоид [ 79 ,  80] . 

r
�

R 

Усилие , разрывающее натушку прямоуголь
ного сечения (рис . 1 . 16 ) ,  имеюшую n вит-
ков , составит 

Fp � 0, 1 i2 ( ln a�r - 0, 5 ) н, ,  
()( 

- г- -- -- - г- где i = iв n ( iв - тон одного витка , ка) . 
Усилие , сближающее соседние витки , 

F 4 Rв ·2 10-4 с � Л 7 Lв · н, ,  

где R в - радиус витков ; d - расстояние 
Рпс .  1 . 1 6 .  Схема ка- между ними; i в - ток ,  протекающий в 
Т) шки прямоугольного витке ,  ка. 

сечения. Как правило ,  усилием , сближающим 
витки , пренебрегают,  так как оно может 

восприниматься изоляцией , работающей на сжатие.  Усилие , разры
лающее витки катушки , создает в них напряжение растяжения 

КфFр 
(J в > (J р = ----и;:- ' 

которое не должно превышать предела прочн�сти на растяже
ние а в · Коэффициент кФ > 1 учитывает пустоты между витками . 

Энергия ка тушки 
Е = Li2 ,....., J-toRn2i2  ( l 8R _ 1 s )  к 2 '"'"' 2 n a + r ' ' 

где f.to - магнитная проницаемость материала ,  заполняющего 
рабочее пространство ; n - число витков ; L - индуктивность 
катушки . Для воздуха и вакуума f.to = 4л · 10-7 гп/.м . Если выра
зить R в метрах , а i - в амперах , то получим работу в джоулях . 

Вес катушки , очевидно ,  равен 

Gн = кфаr 2Rлув , 
где кф < 1 - коэффициент , учитывающий не только пустоты 
между витками , но и вес изоляции , а l' в - удельный вес мате
риала витков.  

Максимально возможная удельная массовая энергия катушек 
одинаковой геометрии и с одинаковым числом витков будет про
порциональна комплексу 
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Скорость убывания аккумулированной энергии определяется 
нагревом катушки , т. е. выделением тепла ее витками : 

Q - R · 2 _ L · 2 - Кт иl - К т а;: l р, 
где К т - коэффициент выделения тепла ; R и - активное сопро
тивление катушки ; L - общая длина провода , из :которого намо
тана катушка ; р - удельное сопротивление материала провода 
ом · ст .  

При постоянном числе витков и постоянной длине провода 
катушки ,  а также при постоянном комплексе i2/ar для выполнения 
условия минимальной релаксации требуется минимальное значе
ние р. Можно судить , таким образом , о пригодности материала 
для катушки - аккумулятора электрической энергии - по коэф
фициенту 

к = � 103 о.м-1 n Р'\'в ' 
который должен быть возможно большим. 

Значения Kn приведены в табл . 1 . 14 ,  из которой видно , что 
наилучшими свойствами для рассматриваемых аккумуляторов , 
работающих при 0° С , обладают вольфрам , магний и некоторые 
сплавы (вывод , казалось бы, парадоксальный! ) .  Естественно , что 
работа катушки в других температурных условиях , а также при
:менение витков особой конструкции или использование специаль
ных конструктивных элементов (бандажей, спиц и т. д . )  могут 
изменить положение. Следует , однако , заметить , что алюминий, 
бериллий и магний останутся , по-видимому, предпочтительными 
материалами для такого применепил и в других условиях . Воз
можен также случай,  когда усилия , возникающие в проводниках , 
nевелики и ими можно пренебречь. Тогда критерий сравнения 
будет другим : 

' '1 Kn = - . Р'\'в 
Для сверхпроводников (р = О) следует применять критерий 

" О'в Kn = - .  '\'в 
В то же вре:мя известно , что сверхпроводники могут работать 

только в ограниченных магнитных полях и требуют очень силь
ного охлаждения. Последнее обстоятельство вызывает необходи
llюсть предварительного охлаждения аккумулятора до очень 
низких температур , а затем , после <<закачкю> в него электроэнер
гии , - поддержания такой температуры.  Естественно ,  что это 
приводит к утяжелению аккумулятора и к уменьшению его удель
ной массовой энергии . Некоторые характеристики сверхпровод
виковых материалов приведены в табл . 1 . 14 , а  зависимость напря
женности критических магнитных полей от температуры 
на рис . 1 . 1 7 .  
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Т а б л и ц а  1 . 14 

Основные хараптеристипи непоторых сверхпроводящих 
.мате риалов 

Rритиче- Предел сная 
Rритиче- напряжен- прочно-

Удельный сная н ость сти на " ав Литера-Материал вес , Гjсмз темпера- магнит- растя же- Hn = - тура 
тура , 0 К  ного поли ние при У в 

при 0° К , 0 ° с ,  
гс 1�Гjсм2 

Алюминий 2 ,69 1 ,2 99 4200 1560 [29 , 82 , 
83 ] 

Бериллий * 1 ,85 6 ,0  - 7000 3780 [ 19 ,  84 ] 
Галлий 5 ,9 1 , 1  51 - - [29, 82, 

83 ] 
Железо * 7 ,86 4,2 - 8100 1030 [85 ] 
Ниобий 8 ,5  8 ,0  2600 - - [29 , 83 ]  
Свинец 11 , 34 7 , 22 850 1000 69 [29, 83 ] 
Технеций - 1 1 ,2 - - - [83 ] 
Титан 4 ,5 0 ,49 100 7500 1860 [82 ] 
Сплав Nb3Sn 8,2 1 7 , 9  200 000 - - [82 ] 
Сплав Nb - Zr 7 , 5  100 000 - - [82 ] 
Сплав V - Ga 5 ,8  - 500 000 - - [88 ] 
Сплав Th - Nb 10,0 - >90 000 - - -
ZrN 7 ,09 9 ,5  >26 - - [83 ] 
V3Si 5 ,67 1 7 , 1  >8 - - [30 ] 
NЬN 8,4 15 ,2-30 - - - [30 ] 
MoN 8,6-9,18  12  -2 - - [30 ,  87 ] 
Nb2N 8,31 -Ь,33 9 , 5-30 - - - [30 ] 
Мое 8 ,4  9 ,26 - - - [30 ] 
Nb2C 7 ,85-7 ,86 9 , 18  >26 - - [30 ,  86 ] 

* Пленни толщиной � 1 0-5 см . 

Несмотря на то , что сверхпроводники требуют очень сильного 
охлаждения , это практически единственный способ сохранить 
запасенную энергию на продолжительное время. Если в обычных 
катушках (даже выполненных из хороших проводников) энергия 
полностью рассеивается (т .  е. превращается в тепло) за доли 
секунды, то для сверхпроводника было отмечено уменьшение 
энергии за 1 ч всего на 1/80 000 часть ее первоначальной величи
ны [81 ] .  Теоретически же предполагается , что ток в сверхпровод
нике не уменьшается совсем . 

Многие сверхпроводники , имеющие относительно высокие 
критические температуры,  т .  е. выгодные в эксплуатационном 
отношении , обладают плохими механическими свойствами . Это 
обстоятельство заставляет исследовать многослойные сверхпро
водники или даже сверхпроводящие покрытия на несверхпроводя
щей основе (например , на меди или серебре) . Rак правило ,  
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увеличение толщины сверхпроводящего слоя или уменьшение 
слоя из несверхпроводящего материала приводит к повышению 
температуры перехода и к уменьшению скачка сопротивления 
непосредственно перед переходом в сверхпроводящее состоя
ние [89 ] . 

Таким образом , проблема длительного удержания кольцевого 
тока ,  с тем , чтобы в дальнейшем использовать его энергию ,  бла
годаря явлению сверхпроводимости представляется задачей 

Н,э г------------.------------.------------, 

ю5г---------�--�-------г+---------4 

nлотность тока 
1 .. f + 10 а;сн2 

Vz,46 Ga 
�,6f Ga 
Vз,з+Gа 

�,95Ga 

Рис. 1 . 1 7 .  Зависимость напряженности критического 
магнитного поля некоторых сверхпроводящих спла

вов от температуры . 

вполне реальной. Предварительные оценки показывают,  что 
энергия , накопленная сверхпроводником , может в несколько раз 
превышать удельную массовую энергию других аккумуляторов 
(см. табл .  1 . 1 1 ) .  И в этом случае глубокое охлаждение , т .  е .  мини
мум запасаемой тепловой энергии , позволяет осуществлять накоп
ление энергии в очень выгодных формах. Вот почему еще раз 
следует подчеркнуть большую актуальность разработок новых 
технических средств для достижения температур , близких к абсо
лютному нулю. Необходимо ,  чтобы эти средства были легкими 
и компактными , т .  е. пригодными для установки на летательные 
аппараты. 

Особо следует отметить проблему создания новых сверхпро
водников , обладающих высокими критическими температурами 
и высокими критическими полями. Решению этой проблемы 
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будет, очевидно , способствовать теоретическое излучение явления 
сверхпроводимости . В качестве примера можно указать на теоре
тическое предсказание критического поля , равного 600 000 гс 
для сплава ванадия с галлием . С другой стороны, есть предска
зания (тоже теоретические) , что сверхпроводимость для некоторых 
видов полимерных материалов можно будет получать не только 
при комнатной,  но и при высокой температуре (до 500° С) . 

Если известна критическая температура сверхпроводника Те 
и допустимое внешнее поле Н0 при температуре ,  близкой к абсо
лютному нулю,  то для определения критического поля Не , раз
рушающего сверхпроводник при любой другой температуре Т ,  
можно пользоваться приближенной формулой [29 ]  

Не = Но [ 1 - ( JJ 2 ] . 
Зависимость критического тока Ic от критического поля Не 

для длинного прямолинейного проводника радиусом r выражает
ся приближенной формулой 

fe = 2лrНе 
или 

fс = 'ЛНс Vab, 
где а и Ь - размеры прямоугольного сечения провода . 

Т а б л и ц а  1 . 1 5  
Непоторые хараптеристики материалов с высокой 

магпитпой n ропицаемостью 

Ферромагнитный 
материал 

Железо армко 
Сталь ЭАА 
Электрическое железо 
Карбонильног железо 
Пермаллой 79НМА 
Супер-пермаллой (5% М о) 

Удельный Ноэрцптив-
вес , ГjслtЗ ная сила , э 

]J,J агпито-.кягкие .идтериа.аы 

7 ,83 
7 ,8  
7 ,86 
7 , 1  
7 , 8  
7 ,8  

1 ,2 
0 ,8 
0 ,36 
0 ,08 
0 ,01 
0 ,004 

JJ,fагпито-твердые .и,атериа.аы 

Оксид бария (анизотроп- 3 ,7 
ный) 

Сталь ЕХ 7 ,8  58 
Сталь EX9R15M 7 ,8  1 70 
Сплав АН-1 250 
Сплав AHR 750 
Сплав AHRo-2 650 
Сплав AHRo-4 500 

(МАГНИRО) 
Сплав кобальта с плати- 4000 

ной 
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Мансималь-ная прони-
цаемость 

3 500 
4 500 

15 000 
21 500 

300 000 
800 000 

Остаточная 
магнитная 
индуиция , 

гс 

4 000 

9 000 
8 000 
7 000 
4 000 
7 500 

12 300 

6 000 



Ферромагнетики. Известный способ увеличения энергии кату
шек с током - применение материалов с высокой магнитной 
проницаемостью (ферромагнетиков) . Характеристики этих мате
риалов даны в табл . 1 . 15 . 

Если катушка имеет железный замкнутый сердечник , тогда 
в формулу для энергии катушки вместо fto необходимо подставить 
произведение ftfto , где 1-L - магнитная проницаемость материала 
с ердечника. Из табл . 1 . 1 5 видно , fl .-------,-------,-------, 
что применение сердечников из 
ферромагнитных магнито-мяг
ких материалов может увели
чить энергию катушек (в том 
числе и сверхпроводящих) на 
несколько порядков.  Для этого 
в некоторых случаях прихо
дител стабилизировать темпе
ратуру с�рдечников в преде-

102 лах -50 -;- +50° С, так как t-----t----��---1 
величина магнитной проницае
мости материала сердечника 
зависит от темпера туры. 

Следует , однако ,  отметить 1 0 '--------'------'-------" 
одно важное обстоятельство :  ' 0,01 
магнитная проницаемость фер
ромагнетиков с увеличением 
напряженности магнитного по
ля уменьшается (рис . 1 . 1 8) ,  по
этому для получения очень боль
ших магнитных полей примене
ние железных сердечников ста
новител нецелесообразным [90] . 

1 100 
Рис . 1 . 1 8 .  Зависимость магнитной 
проницаемости некоторых материа
лов от напряженности магнитного 

поля:  
1 - мононристаллы железа (4 % Si) ; 2 - перма ллай ( 7 8 , 5 %  Ni) ; 3 - пермал
лай (4 5 %  N i ) ;  4 - армно;  5 - элентро
техничесная тоннолистовая сталь ЭЛЛ 

(ГОСТ 3 8 3 6 - 4  7 ) .  

Некоторые из ферромагнитных материалов могут после снятия 
поля долго сохранять магнитную индукцию . Если у магнито
мягких материалов (пермаллой , малоуглеродистая сталь ,  отож
женное железо и т. д . )  эта остаточная индукция невелика ,  
то у специальных магнито-твердых материалов (см . табл . 1 . 1 5) 
она может доходить до нескольких тысяч гаусс .  Это означает,  что 
магнито-твердые материалы сами по себе без всяких катушек 
с током могут оказаться неилохими аккумуляторами энергии 
(см. табл . 1 . 1 1 ) ,  которые к тому же обладают хорошей стабиль
ностью во времени. 

Проблема создания хороших аккумуляторов за  счет получения 
устойчивых ферромагнетиков с высокой остаточной намагничен
ностью ,  разработки магнитно-мягких материалов с высокой 
магнитной проницаемостью и поиска сверхпроводников ,  способ
ных работать при больших критических полях и больших тем
пературах , может быть решена путем создания комбинированных 
аккумуляторов. О том , что каждый рассмотренный тип аккуму-
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лятора можно назвать комбинированным хотя бы из-за того ,  что 
его температура не равна О" К и он несет кроме электрической 
часть тепловой энергии , а также энергии деформации , уже гово
рилось. Следует отметить попутно , что предварительная деформа
ция (всестороннее сжатие до 3 · 108 п/.м2) повышает (правда , всего 
на 0 ,07° К) критическую температуру сплава Nb - Zr [91 ] , 
т .  е .  можно надеяться на создание сверхпроводников , работающих 
при высоких давлениях и высоких температурах.  

Совсем недавно была отмечена возможность получения сверх
проводящих ферромагнетиков [92 ] , но они существуют пока 
только при очень слабых полях и в виде очень тонких пленок . 
В обычных массивных сверхпроводниках магнитное поле не пол
ностью заполняет сверхпроводник , а проникает только Hl,). неболь
тую глубину Л0 .(для алюминия , например , Л0 = 500 А ,  а для 
свинца Л0 = 390 А ) . Это снижает значение критического поля, 
разрушающего сверхпроводник , причем для каждой геометрии 
по-разному. Например , 
для толстой плиты толщиной 2 а имеем 

Не = 2 ,45 :о Не0 ;  

для сферы радиусом а 

для круглого цилиндра с радиусом а 

Не = 2 , 84 � Нео •  
а 

Магнитное поле не будет разрушать сверхпроводимость ферро
магнетика в том случае ,  ·если его намагниченность В0 меньше 
критического поля Не .  В то же время известно , что при температу
рах , очень близких к абсолютному нулю намагниченность ферро
магнетиков велика . Для железа она составляет 22 000 гс , для 
кобальта - 18 150 гс , для никеля - 6400 гс , а для гадолиния -
24 800 гс . Критические же поля для этих металлов намного ниже 
приведеиных величин , следовательно , сверхпровод:ц:мость невоз
можна . Отметим , кстати , что высокие значения намагниченности 
В0 при абсолютном нуле указывают на выгодность применепил 
постоянных магнитов при сверхнизких температурах. 

Сверхпроводимость была обнаружена у тонких пленок железа 
(см. табл . 1 . 14) . Это явление может, вероятно , наблюдаться 
не только у тонких пленок , но и у массивных ферромагнетиков 
с большой коэрцитивной силой [ 92] , а также у твердых растворов 
ферромагнитных материалов в сверхпроводниках . 

Имеется возможность получения комбинированных аккуму
ляторов , сочетающих магнитный момент и высокий электроста
тический потенциал . Металлизированный майларавый (поли
этилентерафталатный) надувной шар с толщиной оболочки 12 .м�.м 
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и толщиной ниобиеной металлизации 2 .мк.м на достаточном удале
нии от Солнца (когда влиянием последнего можно иренебречь 
и считать , что равновесная температура шара равна 4° К) может , 
по расчетам , нести удельную массовую энергию (энергия тока 
сверхпроводимости + энергия электростатического заряда) , 
составляющую 3 · 1 05 кдж/кг .  Это в два раза выше энергии фторо
водородного топлива и соизмеримо с энергией свободных 
радикалов .  

§ 1 .5 .  Аккумуnяторы яде р н о н  энергии  

Эти аккумуляторы в настоящее время являются самыми энер
гоемкими . 

Процессы , при которых выделяется энергия , делятся на :  
радиоактивные превращения ; реакции деления тяжелых ядер , 
синтеза легких ядер , аннигиляции частиц и античастиц (вещества 
и антивещества) . 

Основные проблемы, связанные с созданием и совершенство
ванием аккумуляторов ядерной энергии , - изучение и выбор 
наилучших веществ - носителей ядерной энергии , а также изуче
ние и совершенствование способов ее высвобождения и, если это 
требуется,  иреобразования в другие виды энергии. Претерпевает 
изменения и конструкция этих систем. В частности , совершен
ствование конструкции защиты от опасных для людей и аппара
туры видов излучений , которые являются основной особенностью 
систем этого типа , позволяет рассчитывать на широкое примене
ние ядерной энергии в космических тяговых системах . 

Радиоактивные источники могут выделять энергию независимо 
от количества или абсолютной массы изотопа.  

Рабочее вещество радиоизотопных бортовых аккумуляторов 
;JНергии является искусственным продуктом. Радиоактивный рас
пад известен и у ряда природных элементов , но интенсивность 
их радиоактивного распада не подходит для использования в бор
товых энергетических установках . 

Радиоактивный распад ядра представляет собой испускание 
или вылет с большой скоростью а-частицы - ядра гелия , несу
щего 2 положительных заряда (а-распад) , электрона или пози
трона (р-распад) или у-кванта. При а- и р-распадах происходит 
изменение числа зарядов изотопа , а значит , рождается изотоп 
нового элемента . 

Кроме того , ядро ,  как правило ,  будучи возбуждено распадом , 
испускает из своих недр у-кванты различной энергии , но при 
этом заряд и массовое число изотопа не меняются . Энергия радио
активного распада складывается из энергии частицы или электро
магнитного излучения и энергии <<отдаЧИ>) ,  которую несет ядро 
дочернего элемента. 

К радиоактивным иревращениям относятся захват электрона 
с К-оболочки в ядро и изомерные переходы. Оба эти явления 
связаны с энергетическими эффектами , но практического приме-
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пения для аккумулирования энергии не получили. Тот или иной 
акт радиоактивного распада проявляется со статистической зако
номерностью - вероятность распада одинакова для каждого 
ядра ,  но при суммировании на все ядра изотопа получается 
экспоненциальный закон уменьшения числа распадов ,  а значит 
и энерговыделения 

А = Лп = Лп0е-М , 

где А - активность распада , определяемая числом распадов 
в секунду, l'iюpu (1 l'iюp u = 3 , 7  

·

1 010 распад/се-".) ; Л - постоянная 
распада , характеризующая вероятность распада , се-".-1 ; п - число 
атомов изотопа ;  п0 - начальное число атомов (ядер) изотопа ; 
t - момент времени , на который определяется активность изотопа.  
Иначе можно записать 

На ирактике скорость распада обычно характеризуется перио
дом полураспада т 1 12 - временем , за которое вдвое уменьшается 
количество радиоактивного изотопа : 

ln 2 0 , 693 
т t ; 2  = Т = -л- . 

Таким образом , мощность , выделяющаяся при распаде изото
па ,  запишется следующим уравнением : 

0 , 6 9 3 1  

N = N0e-M или N = N0e Ч ;2 

В свою очередь,  N 0 определяется начальной активностью 
А0 и средней энергией , выделяющейся при одном распаде . 

Rак уже отмечалось , полная энергия , вьfделяющаяся при 
радиоактивном распаде , есть сумма энергий продуктов реакции 
распада - частицы (Еч) и ядра отдачи (Е н) : 

Е-1:- = Еч + Ен Мэв. 

Выражая энергию отдачи через соотношение масс частицы (т�)  
и ядра (тн} , получаем следующее выражение: 

Е}; = Еч ( 1 +  ::) . 
Значит , при одинаковой энергии испускаемой частицы сум

марная энергия тем выше,  чем легче дочернее ядро .  
Итак , мощность , выделяемая в процессе распада , определяется 

выражением 
0 , 6 9 3 1  

N = Е};по 0 • 693 е
-

,; 1 /2 Mэв/cyml'iu, 
't' 1 /2 

где период полураспада т 1 12 выражен в сутках .  
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Если учесть , что 1 Мэв = 1 ,854 · 10-18 вт ·сутки , то мощность 
выразится соотношением 

0 , 6 9 3 1  
N = 1 , 854 · 10-18n0E1: 

0 • 693 е ,; 1 12 вт . 
'tt/2 

Практический интерес представляет величина удельной мощ
ности на 1 кг массы радиоактивного элемента. 

Соответственно удельная массовая мощность источника 

Е o , 6 g з t  
N 105 1:g --

т
--

. Nyд = -G; = 7 , 75 · --А- е 1 12 вт!nг , g 1: 1 /2 

где G - вес радиоактивного вещества ,  кГ ; g = 9 , 8  .мJсек2 • 
Приведеиная зависимость показывает , что удельная массовая 

мощность тем выше , чем выше энергетический эффект, меньше 
период полураспада и атомный вес элемента . В этой формуле ,  
однако ,  не отражено уменьшение удельной мощности из-за нали
чия конструкционных элементов ,  примесей и т. д. 

Если изотоп применяется в соединении с другим элементом , 
удельная мощность соответственно уменьшится. 

Чтобы создать искусственный радиоактивный изотоп , исход
ный материал облучают нейтронами и ')'-Квантами в реакторе или 
потоками заряженных частиц на ускорителях . Кроме того , боль
шое количество радиоактивных изотопов содержится в продуктах 
ядерного деления в тепловыделяющих элементах реакторов.  Все 
три указанных метода используются для промышленного полу
чения радиоактивных изотопов.  Однако изотопы для аккумулято
ров энергии , необходимые в значительных количествах и с боль
шой плотностью энергии , получают в настоящее время при облу
чении в реакторах и из продуктов деления . Часть природных 
радиоактивных изотопов возникает под действием космических 
лучей. Поэтому можно представить,  что в будущих космических 
полетах аккумулирование энергии космического излучения будет 
осуществляться <<закачкой>> ее в радиоактивные изотопы. 

О способах получения радиоактивных изотопов нужно гово
рить в первую очередь , так как именно они определяют стоимость 
изотопов ,  а значит и рентабельность данного метода аккумулиро
вания энергии.  В настоящее время используется в основном 
облучение исходных веществ в реакторах . 

Рассмотрим этот процесс на примере получения а-радиоактив
ного полония Ро210 • В реакторе облучается природвый висмут 
Bi209 , предельно очищенный от примесей. В результате поглоще
ния нейтрона образуется �-активный изомер изотопа Bi210 с перио
дом полураспада 5 дней , который, распадаясь ,  дает изотоп Ро210 • 
Эффективность процесса существенно зависит от интенсивности 
облучения. Если число нейтронов ,  поглощаемых в 1 сек висмутом 
и вызывающих рождение Ро210 , равно скорости распада Ро210 
(т 1;2 = 138,4 дня) , то изотоп накапливаться не будет. И чем выше 
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нейтронный поток , тем быстрее накапливается изотоп , так как 
относительно меньше будет распадаться Ро210 • В этом процессе - u 
полезно используются только неитроны, а энергия осколков 
деления превращается в тепло.  Процесс получения изотопов 
станет экономичнее , если тепловую энергию использовать для 
генерирования электрической . 

Нужно иметь в виду , что энергия распада в общем случае 
не равна энергии , затраченной на возбуждение радиоактивности , 
так как в результате распада получается не исходное ядро , а ядро 
с другой энергией связи . При а-распаде реализуется больше 
энергии , чем затрачивается . Это можно видеть на примере полу
чения и распада Ро210 , для которого отношение энергии выхода 
к затраченной может достигать значения к > 1 . 

При облучении исходного материала в реакторе количество 
изотопа , а следовательно , и его активность , возрастают по закону 

nи = nvant ,  

где nv - поток нейтронов , иейтрои/(с.м2 ·сек) ; а - сечение акти
вации вещества нейтронами , с.м2 или бари (1 бари = 10 -24 с.м2) ;  
n - число атомов облучаемого вещества ;  t - время с начала 
облучения . 

Если период полураспада получаемого изотоnа велик по срав
нению с временем облучения , то по истечении времени t изотоп 
будет обладать активностью 

А = Лпи = nvant'A или А = 0 , 693nvantт- 1 !2 , 

которая после извлечения изотопа из реактора спадает по экспо
ненциальному закону. Однако в действительности наряду с обра
зованием изотопа происходит и его распад. 

Если учесть распад изотопа ,  то со временем накопление изо
топа и рост его активности замедляются . Наконец , наступает 
равновесие между скоростью возникновения радиоактивных ато
мов и скоростью их распада . Это можно показать , анализируя 
уравнение активности изотопа с учетом его распада : 

dnи А � ---;[t = = nv - 11Ли 

интегрирование этого уравнения дает: _ (nv) crn 
(1 

-М) nи - --л- - е  . 

При увеличении времени (t -. c-o.:J ) второй член этого уравне
ния стремится к нулю и nи достигает максимума : 

1 (nv) crnt1;2 nи = т (nv) an = 0 , 693 • 
Результат данного анализа -прямая зависимость достижимого 

накопления изотопа от потока нейтронов ,  количества облучаемого 
веществ� и периода полураспада изотопа . 

82 



Если учесть уменьшение облучаемого вещества ,  то зависимость 
становител более сложной - содержание изотопа в определенное 
время достигает максимума и потом медленно уменьшается . 
Характерные зависимости от времени количества накапливаемых 
изотопов кюрия (Cm244) и америцил (Am243) показаны на рис . 1 . 1 9 .  

о t, гооы 

Рис . 1 . 19 .  Зависимость накопления изотопов Cm244, 
Аm24з и Pu240 , Pu241 , Pu242 от времени при нейтрон
ном потоке 3 · 1014 пейтроп /  (с.м -2 • сеп) во время облу-

чения Pu 239 . 

Наконец , следует отметить , что кривая изменения стоимости 
изотопа проходит через минимум раньше , чем достигнут максимум 
его активности . 

Это означает , что при определении продолжительности облу
чения в случае получения изотопов - аккумуляторов энергии 
необходимо искать компромиссное решение с учетом требуемых 
количеств , стоимости и удельной мощности изотопа для каждой 
конкретной задачи . 

В итоге все же  получаетел (с учетом потерь тепловой энергии 
и части нейтронов) , что на получение изотопов в реакторе затра
чивается больше энергии , чем запасается ее в изотопе .  Соответ
ственно единица веса изотопа и единица производимой им энергии 
дороже по сравнению с теми же характеристиками для урана .  

Иное дело с изотопами , извлекаемыми из отработанных тепло
выделяющих элементов (твэлов) . Здесь радиоактивные изотопы 
Sr,  Cs , Pm могут быть выделены из отходов , получающихсл при 
регенерации твэлов.  

В табл .  1 . 1 6  приведены характеристики радиоактивных изото
пов ,  которые могут применяться для аккумулирования энергии [33] . 
Можно рассматривать применение и других изотопов ,  экономич
ные методы получения и выделения которых пока не известны, 
т . к .  и к моменту их реализации техника получения искусственных 
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Т а б л и ц а  1 . 16 
Хараптеристик,и изотопов , репомендуемых для бортовых 

радиоиаотоппых аппумуляторов эпергии 
:21 ' ' ' =: "' " • "'  "' . �  .. ' � :>'  EJ ; Ёl  р. • 

)1 "' ;.. �» t< .. o!SI "'  ;» t<  � t< • ." .. � g� tJ:: 0. �  � �" = с  "' С) !:  :21 "'  .. :s: "' с = . ." :<:  ::.:: � �  == �  <O t!:  = � l:t (',;J  = :<: ,.  :S: ::r r: a = :.: с ' еа � P. OJ  С> � :>'  '" :S: С> р. о == "'" == "' "' "' ' � >-.  QJ t;  ..Q III :S:: !.: .. :S: ;» O> р. :s: С> • O: :s: ;!  = =  �=: о � , .. .. =: ., §  "' 15  � �  С> = "'  "' с  р. =: • Q) � � t:t:  ." .. ." "' . " "' "' <> :21  t!: <O  "' "' "' :t: c "' :S:  0 о о са:  � :<: S! � С) QJ t; � � "' = r.; ::;;: ::;: ,;  Cl:> :>'  � = � ro � ::r ==  � =: .. .. ;;.. ,. !<  ;;.. 1;; Е-< l:i o  ;;.. ,; ." !<  

р021о а 5 ,3  0,378 0,8 10-5 31 ,9  9 ,2  523 5 · 108 
Pu2зs а 5 ,46 86 ,8  0 ,045 Мало 30,9 19 - 6 ,1 · 106 
Се144 � 1 ,25 0 ,781 0 , 134 0 ,25 135 6 ,7  913 8,6 · 1 07 
srвo � 1 , 1  28 1 , 73 0 ,0002 154 2 ,5  1073 4,65 · 106 

радиоактивных изотопов ,  безусловно ,  продвинется вперед. Могут , 
например , открыться новые возможности использования косми
ческого излучения . 

В ряде случаев применепил изотопного источника энергии 
возникает необходимость обеспечить радиационную безопасность 

Реактор 
с оезмашштын 
лреооразоОанцем 

to2 104 
Электрцческа!Т мощность, От 

Рис . 1 . 20 .  Зависимость массы изотопных и ядерных 
энергетических установок от их электрической 

мощности . 

при аварийных ситуациях , что решается гарантированной сохран
ностью ампуJIЫ с радиоактивным изотопом (например , а-излуча
телем) или полным рассеянием изотопа при вхождении в плотные 
слои атмосферы (�- и у-излучатели) . 

На рис . 1 . 20 приведела зависимость массы изотопных и ядер
ных э нергетических установок США от их электрической мощно
сти. Важно отметить увеличение мощности проектируемых в насто
ящее время установок , тогда как раньше считалось , что мощность 
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изотопных источников энергии будет ограничена десятками и сот
нями ватт . По-видимому , преимущества изотопных источников 
энергии (простота ,  малый вес и габариты, независимость от нали
чия солнечной энергии и необходимости ориентации объекта , 
возможность использования наряду с электроэнергией выделяе
мого тепла) все больше и больше привлекают к ним внимание.  

Основной недостаток изотопных аккумуляторов , затрудняю
щий их хранение и транспортировку (неуправляемость по гене
рируемой мощности и уменьшение со временем энерговыделения 
у короткоживущих изотопов) , может быть частично скомпенси
рован подключением других типов аккумуляторов.  Кроме того , 
появились первые сведения о возможности регулировать (пока 
только на несколько процентов) энерговыделение изотопов 
в результате смешения различных изотопов и эффектов внутрен
ней самоактивации смеси . 

Независимость от размеров и количества вещества дает изотоп
ным источникам энергии определенные преимущества и перед 
атомными реакторными установками . Расширение производства 
изотопов ,  в свою очередь , позволит снизить их стоимость . 

Энергия изотопного распада может быть использована в виде 
тепла непосредственно для нагрева рабочего тела в реактивном 
двигателе или иреобразована в электрическую , что для рассма
триваемого круга задач значительно ценнее. Распространенные 
преобразователи тепловой энергии изотопного распада в электро
энергию - полупроводниковые. Однако ряд преимуществ , в осо
бенности по к. п. д . , имеют термоэмиссионные преобразователи 
и турбомашинные генераторы. Различные способы иреобразова
ния обсуждаются ниже при рассмотрении атомных (реакторных) 
бортовых источников энергии . 

Наиболее перспектинная система иреобразования - непо
средственное получение электрического тока в результате направ
ленного движения продуктов радиоактивного распада (<<атомные 
батарею>) . Этот способ кроме высокой экономичности ценен еще 
и тем , что за  счет высокой энергии продуктов распада можно 
получить высокие напряжения непосредственно , т .  е. без проме
жуточных преобразователей. Ток , получаемый в подобных устрой
ствах , может быть очень большим. Его должно хватить, например 
ДЛЯ ПИТаНИЯ ВОЛ ЪТОБОЙ ДуГИ [ 94б] . 

Однако в настоящее время этот способ осваивается на лабора
торных образцах очень малой мощности . 

Ядерные реакторы деления - наиболее желательные бортовые 
аккумуляторы,  так как только они могут обеспечить (даже с уче
том биологической защиты) максимальную величину удельной 
массовой энергии . Ядерное топливо , в качестве которого в настоя
щее время используются U233 , U235 , U238 ,  Pu239 ,  будучи в количест
ве , приближающемся к критической массе (величина последней 
в значительной степени определяется конструкцией реактора) , 
может давать довольно значительные удельные массовые энер-
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гии - до 2 ,2 · 106 квт ·ч!кг , или 7 ,95 · 1 09 кдж/кг [93 ] .  В частности , 
для U235 имеем 6 ,57 · 109 кдж/кг . Это значительно больше ,  чем 
у всех рассмотренных ранее аккумуляторов.  Тем не менее , чтобы 
получить эту энергию , приходится в конструкции такого акку
мулятора предусматривать довольно массивные дополнительные 
устройства (табл . 1 . 1 7 ) .  Эти устройства значительно снижают 
величину удельной массовой энергии реакторных аккумуляторов 
(см . рис . 1 . 20) ,  делая их при малых мощностях сравнимыми 
с другими аккумуляторами или даже уступающими им . 

Т а б л и ц а 1 . 17 

Масса различных элементов энергетических систем 

Тип энергетической 
системы 

Реактор на быстрых 
вейтронах в схеме ядер
ноэнергетической уста
новки 

Реактор на тепловых 
вейтронах в схеме ядер
ного жидкостного реак
тивного двигателя 

Дополнительные 
устройства 

П реобразователи: 
машинвый 
безмашинвый 

Холодильник-излучатель 
Биологическая защита 
Конструкция ЯЭУ и ра-

бочее тело 
Запас рабочего тела и 

баки (на время работы 
600 cen) 

Биологическая защита 
Конструктивные элемен

ты двигательвой установки 

Масса устрой
ства , отне

сенпал 
к общей 

мощности , 
r;гjr;вm 

5-90 
1 -20 

0,2-5 
1 -30 
1-3 

10-150 

, 0 , 1-1 ,5  
0 , 1-3 

Литера
тура 

[33 ] 

[33 ] 

По-видимому , основной вопрос в использовании ядерной 
энергии - это ее иреобразование в другие виды. При этом очень 
заманчиво было бы использовать непосредственно кинетическую 
энергию осколков деления и элементарных частиц. Эта nроблема 
в настоящее время интенсивно изучается [94] . 

Практически в настоящее время и даже в ближайшем будущем 
использование ядерной энергии связывают с неизбежностью 
ее иревращения в тепловую , которая в дальнейшем может идти 
на создание тяги или электрического тока .  Для осуществления 
последнего процесса применяют специальные устройства - пре
обравователи : 

машинные 
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{ паро- или газотурбинные с машинным электро
генератором , 
струйные магиитогидродинамические генераторы, 
паропоршневые с машинным электрогенератором, 



{ термоэлектрические генераторы, 
безмашинные термuэмиссионные генераторы,  

теплохимические электрогенераторы . 
Ядерные энергетические системы, приведеиные в табл. 1 . 1 7 ,  

как мы увидим в дальнейшем, могут работать в тяговых устрой
ствах , использующих внешние ресурсы. Существует и еще одна 
схема использования ядерной энергии , известная в СЩА под 
названием <<Ориою> .  Тяговое усилие в ней создается в результате 
серии периодич:еских ядерных взрывов за экраном-отражатеJrем 
ракеты [ 95] . 

Наибольшие возможности в использовании ·внешних ресурсов 
имеет ядерноэнергетическая система , которая к тому Жt:J выраба
тывает электроэнергию - наибо.:.rее удобный вид энергии даже 
при расходовании только бортовых ресурсов. Поэтому на ней 
следует остановиться несколько подробнее. 

Зависимость удыrьной массы реактора (без защиты) от его 
тепловой мощности приведена на рис. 1 . 2 1 .  На рис. 1 .22 показава 
ориентировочная зависимость удельной массы защиты реактора 
от его тепловой мощности [ 33, 93] .  ИзлучатеJiьная способность 
и удельная масса радиатора приведены на рис . 1 .23 и 1 .24 . Как 
видно из рис. 1 . 24, масса радиатора при заданной его температуре 
в значительной степени определяется числом пробоев на 1 квт . ч 
(метеоритной опасностью) . 

Количество сбрасываемой радиатором энергии характеризуется 
коэффициентом полезного действия преобразователей (табл .  1 . 18) 

Т а б л и ц а  1 . 1 8  

Осповпые характеристики преобрааовате.лей энергии [33] 

Тип преобразователя 
"Удельная 1 
:масса , к. п .  д . , % 
пгjквт 

Примечанне 

Турбоагрегат для привода ге- 0 ,3-0,5 50-85 Для мощностей 
вераторов свыше 10 квт 

Электромагнитный генератор 0 ,3-1 ,0 80-95 
Электростатический генератор 0 ,2-0,8 90-98 Для системы с вы-

соким напряже-
ни ем 

Термоэлектрический генератор 5 ,0-10 1 ,0-10 
Термоионный генератор 2 ,0-10 5 ,0-15  

Распределение масс для двух различных схем ядерноэнерге
тических установоr-t приведено на рис . 1 . 25 . Проблема уменьшения 
массы радиатора и преобразователя имеет первоетеленное зна
чение при мощностях свыше 1000 квт , т .  е. при таких мощностях , 
когда эти установки становятся намного выгоднее всех остальных , 
ранее рассмотренных . 
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В перспективе развития ядерных аккумуляторов большая роль 
отводится уменьшению удельной массы радиаторов в результате 
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� 
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!i] � 
� 
� 
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теП11оносите11ь 

Реактор с отОадом теп11а 
посредстОом иЗI!учения 

@ 

Газодый 

Ограничение реактора 
по теПI!опередаче 

10-2 '--------...J....,----------1..,.----...J 
10 to3 105 

ТеПI!оОая мощность, кОт 

Рис . 1 . 21 . Зависимость удельной массы реактора 
без защиты от ero теnловой мощности. 

повышения к .  п .  д. преобразователей и увеличения средней тем
пературы цикла. 

Недавно , например , появилось сообщение [96] , что американ-
ской фирмой <<Рэйдио корпорейшн оф Америка» получен термо-

� � 
�-:::1 
� ., 

•::. � � � 
� 
� 
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теп11оносите1!ь 

� 
� �o-z':--------...J....,----------L.,-----l 

10 103 105 
Теп11оОая мощность , кОт 

Рис. 1 . 22 . Зависимость удельной массы защиты реак
тора от его теnловой мощности (расстояние кабины 
экиnажа от реактора 25 м, мощность дозы 

100 мбэр / депь) . 

электрический сплав германия с кремнием для работы при тем
пературе до 1000° С , при которой мощность , снимаемая с 1 с.м2 , 
составляет 32 ,80 вт , что значительно выше всех известных дости
жений. Актуальной задачей является также уменьшение веса 
самих преобразователей вследствие их конструктивного совер
шенствования. Но ,  пожалуй, самая важная проблема - снижение 
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веса реакторов и их защиты. Большое внимание в этих исследова
ниях будет уделяться вопросам увеличения рабочей температуры 

Т а б л и ц  а 1 . 19 

Осповпые термоядерпые реакции 

Исходные Продукты Энергопроизво- 1 Максималь-
компоненты реакции дительность , НЫЙ К .  П .  д . ,  

реакции 1 0 10 r<джjr;г % 

tD2 + tD2 2Не3 + пЬ 7 ,8  30 
tD2 + tD2 tТз + pl 9,6  60 
з Li7 + tHl 22Не4 + ·/ 1 1 ,2 
tТз + tD2 2Не4 +  пА 35 , 1  20 

4tИl 2Не4 64, 5  

активной зоны, уменьшения ее  габаритов , так как  это может зна
чительно снизить вес биологической защиты , вопросам уменьше
ния веса критической загрузки . В последнее время был получен 

Рис . 1 . 25 .  Распределение масс 
для двух схем ЯЭУ с интертным 
газом (а) и с парами натрия (б) 

в качестве рабочего тела . 

(правда , в микроскопических до
зах) новый делящийсл трансура
новый элемент - калифорний , 
критическая масса которого со
ставляет всего несколько грам
мов , в то время как для урана 
и плутония она равна несколь
ким десяткам килограммов.  Если 
бы не его малое время жизни , это 
было бы весь:м;а перспектинным 
открытием . 

Ядерпые реакторы синтеза еще 
не созданы, однако известно , что 
удельная массовая энергия синте
зирующихся элементов очень вы
сока (табл. 1 . 1 9) .  

Коэффициент полезного дей
ствия реакции учитывает энергию 
заряженных частиц, т .  е. ту ее 
часть , которую можно полезно 
использовать. Предполагается , 
что энергия нейтронов и фотонов 
теряется безвозвратно . 

�:.1 Водород - основной компонент межпланетного и межзвезд
ного пространства , т. е . практически неиссякаемый внешний 
источник энергии. Однако , по современным представлениям , 
реакцию на чистом водороде осуществить очень трудно . Если для 
слияния дейтрона и тритона требуется энергия 5 кэв , а для слия
ния двух дейтронов 35 кэв , то для слияния двух ядер водорода 
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требуется: энергия: , значительно превышающал 50 r;,эв. Это потре
бует, по-видимому, очень сложных устройств для создания маг
нитных полей , необходимых для удержания в плазменном сгустке 
или шнуре взаимодействующих частиц [ 97] .  Из этого можно сде
лать вывод , что бортовой запас дейтерия: или трития будет, оче
видно , необходим, так как пока не ясно , как можно использовать 
для: получения термоядерной энергии водород космоса.  

Поскольку реакция управллемого синтеза практически не была 
получена , вряд ли можно даже предположительно строить про
гнозы о величинах удельных массовых энергий термоядерных 
установок в целом. Тем не менее из литературы известно , что 
американская: фирма <<Аэроджет дженерал нуклеоникс>> изучает 
этот вопрос довольно подробно с марта 1 961 г. и имеет уже неко
торые данные по конструктивным схемам, удельной массовой 
энергии и конструкционным материалам для таких систем [ 98] . 

§ 1 .6 .  Бортовой аккуму пятор 
а н т и вещества 

Использование антивещества ,  по-видимому, еще более далекая 
проблема, чем даже регулируемый термоядерный синтез .  Однако 
полное иревращение инертного вещества в энергию дает макси
мально возможные удельно-массовые энергии : 9 - 1013 -к,дж/пг ,  
что примерно в 1000 раз  больше , чем для синтеза водорода. Это 
и заставляет искать пути аккумулирования на борту аппарата 
антивещества,  хотя сама по себе проблема его сохранения: чрез
вычайно сложна . 

Прежде всего заметим, что основа антивещества - антипро
тоны- в настоящее время могут быть получены только в ускори
телях при соударении с мишенью ускоряемых до высоких энергий 
протонов.  На образование пары протон - антипротон современ
ным способом затрачивается энергия 5 ,6 ;м.л,рд- эв , а при анниги
ляции этих частиц выделлетел только 2 м.лрд. эв , т. е. о получении 
антивещества на борту лета:rельного аппарата даже в случае 
иренебрежения размерами и весом ускорителей не может быть 
и речи. Существует и другая особенность : не любое соударение 
ускоренного до энергий свыше 5 ,6  ;м.лрд. эв протона с мишенью 
вызывает рождение антипротона . Чаще всего при этом рождаются 
л-мезоны. Оказывается , однако , что с увеличением энергии уско
рлемых частиц число л -мезонов по отношению к одному получен
ному антипроl'ону уменьшается . Эта зависимость представлена 
на рис. 1 . 26 ,  где отмечены энергии некоторых существующих 
и строящихся протонных ускорителей [ 99] . 

Можно было бы подробно описать трудности создания уско
рите-!fей на энергии свыше 10 ;м.л,рд.эв . Их огромные диаметры 
(до 20 lf,;м,) , большие потребляемые мощности (до 200 000 -к,вт) 
и вес (до 40 000 Т) сами говорят за себя.  Однако это не главная 
трудность в получении антивещества.  
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Прежде всего возникает проблема вывода антипротонов иа; 
мишени, так как в настоящее время в результате аннигиляции 
протонов и антипротонов последние не успевают отлететь от места 
своего рождения на значительные расстояния. Кроме этого . 
нельзя пренебрегать тем фактом , что наряду с антипротонами 
могут образовываться и другие античастицы [ 100 ] .  Что касается 
накопления позитронов , то этот вопрос можно решить более просто , 
например используя накопительные кольца , предложенные 
в Советском Союзе В .  И .  Векелером и Г. И . Будкером. Более того , 
в Италии уже построено накопительвое кольцо для изучения 
встречных пучков электронов и позитронов с энергией 250 Аfэ� 
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Рис . 1 . 26 .  К оличество :n;-мезонов , рож
дающихся в мишени вместе с одним анти
протоном, в зависимости от энергии уско-

ряемых протонов . 

[ 99 ] . Подобные устройства 
существуют и в Советском 
Союзе.  Очевидно , что и 
для антипротонов придется 
делать такое устройство , 
однако оно еще не может 
служить бортовым акку
мулятором из-за своего 
большого веса и ничтожно 
малого количества накоп
ленных античастиц. 

Возникает ,  таким обра
зом, вторая проблема -
накапливать не античасти
цы, а антивещество , при
чем желательно не в газо 
вой, а в твердой фазе. Для 
этого придется инжектиро-
вать из ускорителей в спе

циальные магнитные ловушки антипротоны и позитроны, при
чем их энергия должна быть как можно меньше - только в этом 
случае есть надежда на осуществление магнитной изоляции 
получающейся антиводородной плазмы от стенок ловушки, выпол
ненных из обычного вещества . Дальнейшее уменьшение энергии 
(температуры) плазмы приводит к образованию антиводородног() 
газа ,  который магнитным полем не удерживается , что опять-таки 
может привести к его аннигиляции в результате взаимодействия 
со стенками. Это накладывает особые требования на процесс полу
чения твердого антивещества (рис. 1 . 27) .  В частности, необходимо 
предусмотреть довольно интенсивный отвод тепла и электромагнит
ной энергии , излучаемой плазмой при торможении в магнитном поле 
охладителя. Для этого стенки охладителя должны иметь довольн() 
высокий коэффициент черноты и очень низкую (порядка 0 ,01° К)  
температуру. 

Протяженность охладителя будет,  вероятно , довольно значи
тельной. Струя плазмы, постепенно охлаждаясь , превр атится 
в струю молекулярного антиводорода , которая также будет 
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-охлаждаться и терять скорость в результате теплового излучения 
и расширения (с дозвуковой скоростью) в вакууме с давлением 
примерно 10-8 мм pm. cm . или ниже. Наконец , заключительный 
этап получения твердого антиводорода будет состоять , по-види
мому, в намораживании его (подобно тому, как это было рассмо
трено в процессе накопления свободных радикалов) на твердую 
стенку из обычного вещества,  охлажденную до очень низких 
( Т � 0 ,0001° К) температур. Осуществимость такого процесса 
можно предположить , основываясь на гипотезах о возможности 
продолжительного существования позитро�ия - электроней
трального газа ,  состоящего из вращающихся около центра масс 

Рис. 1 . 27 . Предполагаемая схема получения твердого 
антиводорода : 

1 - ввод антипротонов из усиорителл ;  2 - наиопительное 
иольцо ;  3 - вывод антипротонов из наиопительного иольца в 
намеру 4 длл получения антиводорода ; 5 - ввод позитронов из 
усиорителл ; 6 - тормозпал система ; 7 - магнитпал система 
ириостат!l; 8 - намораживаемый твердый антиводород ; 9 - стер-

жень из твердого водорода . 

электрона и позитрона и являющегося в нашем примере как бы 
прослойкой , мешающей сойтись и проаннигилировать антипро
тону и обычному ядру вещества стенки (возможно , что последняя 
должна состоять из твердого водорода) . Излишне , очевидно , 
пояснять малую реальность такого процесса из-за трудностей, 
которые возникают при хранении твердого антиводорода в кон
такте с твердым водородом на борту летательного аппарата. 

С другой стороны, хорошо известны способы изоляции твер
дых проводящих веществ от контакта со стенками при обычных 
температурах с помощью их магнитной [ 101 ] или электростатиче
ской [ 102] подвески в вакууме . Однако процесс получения анти
вещества с атомным весом больше единицы пока не может быть 
представлен даже схематически. 
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ВНЕШ Н И Е  
источ н ики 
Э Н ЕР Г И И  
И МАССЫ 

7-5 5 6  

§ 2 . 1 . Термод и н а м ически е п а р а м е т ры 
атмосфер Земл и ,  М арса и Венеры 

Масса т и энергия Е св�заны между собой 
формулой Эйнштейна 

E = mc2 • 
Это в векотором смысле эквивалентные 
величины. Тем не  менее мы пользуемся 
удобным термином удельная массовая 
энергия топлива или аккумуляторов , 
характеризующим уровень технических 
возможностей (настоящих или будущих) 
для выделения необходимого вида из запа
са потенциальной энергии , присущей 
любой массе. Б олее правильно было бы 
говорить об удельной массовой эксергии 
(см. гл. 4} ,  однако этот термин не является 
пока общепринятым для нетеиловых про
цессов. 

Наиболее изученная и пока единст
венная уже применяющаяся в двигатель
ных установках внешняя масса - это 
масса земной атмосферы или воздух. 
Поэтому прежде всего нас будут интере
совать такие наиболее важные термодина
мические параметры атмосферы Земли, 
как плотность , давление и температура . 

Плотность атмосферы Земли до высот 
60 к.м, была хорошо известна еще до 
начала широкого зондирования верхних 
ее слоев высотными ракетами. 

Запуск в Советском Союзе nервого 
искусственного спутника Земли ознаме
новал начало тщательных исследований 
более высоких слоев , причем в настоящее 
время уже имеются довольно надежные 
результаты [ 1 ,  2] . Согласно данным этих 
исследований (рис. 2 . 1 ) ,  плотность атмо
сферы на высоте 300-600 1i:М оказалась 
примерно в шесть раз выше, чем считали 
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Рис.  2 . 1 . Зависимость плотности атмосферы ЗемJш от высоты . 
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Рис. 2 .2 .  Изменение плотности 
земной атмосферы в течение cy

TOR, 



ранее [ 3 ) .  Вместе с тем обнаружилось , что величина плотности 
на больших высотах , начиная со 100 хм, очень сильно меняется 
в течение суток (короткопериодические изменения) , а также 
в течение года и в течение солнечного цикла , который продол
жается в среднем 1 1  лет (длиннопериодические изменения) . На
пример , плотность атмосферы на высоте 200 хм во время летнего 
дня и ночи, а также зимнего дня и .ночи может изменяться 
в 5 раз [4] . То же самое можно сказать и о разнице между 
летним и зимним днем , а также летней и зимней ночью.  Что 
касается отличий в плотности между зимней ночью и летним днем , 
то это отличие будет еще более значительным. ·изменение плотно
сти атмосферы в течение суток показано [ 5 ] на рис. 2. 2 . 

Длиннопериодические изменения плотности атмосферы еще 
более значительны. Так , в период 1958-1962 гг. , когда наблю
далось значительное уменьшение солнечной активности , плот
ность атмосферы на высоте 400 п.м, уменьшилась в 5 раз ,  а на 
высоте 600 пм - в 30 раз ! Длиннопериодические изменения плот
ности связаны с короткопериодическими (суточными) . Например , 
в 1960 г .  минимальная ночная и максимальная дневная плотность 
атмосферы на высоте 600- 700 хм отличались более чем в 10 раз , 
а в 1962 г . - только в 5 раз [ 6 ) .  · 

В последнее время были сделаны попытки теоретически опре
делить плотность атмосферы на различных высотах в течение 
солнечного цикла , т. е . для различных условий солнечной 
активности [ 7] . Тем не менее общая задача описания в анали
тической форме плотности атмосферы на различных широтах 
и долготах земного шара ,  различных высотах , в разное время 
суток и в разное время солнечного цикла очень трудна и еще 
требует своего решения. 

Наиболее важная зависимость - закон изменения плотности 
по высоте. Поэтому большинство теоретических работ направлено 
именно на определение этой важной характеристики атмосферы. 
В настоящее время существует приближенная формула для плот
ности верхних слоев атмосферы, которая справедлива для высот 
более 100 хм [ 8 ] : 

1+13 
р'Н.g'Н = с z,.  ) --13 
Pogo Zo 

где Рн - плотность атмосферы; gн - ускорение земного тяготе
ния; Zн - высота однородной атмосферы 

(zн · kт'Н. )  ; J.tнgн 

k - постоянная Б ольцмана; Т н - температура атмосферы; J.tп -
молекулярный вес атмосферы; коэффициент � = :� ; Н - высо

та , хм .  
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Б олее точные формулы для определения плотности атмосферы 
в зависимости от высоты были выведены в связи с необходимостью 
обработки данных по торможению искусственных спутников 
Земли [ 9 ] .  Однако эти формулы сложны и громоздки, они бази
руются на множестве предположений, снижающих их ценность 
[ 10] ,  поэтому для практических приближенных расчетов их при
менять не обязательно. По-видимому, хорошей предпосылкой 
для создания теории изменения плотности атмосферы Земли 

З-й НСЗ СССР (нанометры) ----1-----J 
Торможение НСЗ СССР 
НскусстОенная комета 

РаiJионаоАюiJения за f НСЗ 
Торможение ИСЗ США J r----�����---.----�---- 1 

н 

Рис. 2 . 3 . Изменение числа Л ошмидта земной атмосферы 
по высоте . 

по времени и высоте является большое количество эксперимен
тальных данных по различным циклам ее вариаций [ 1 1 ] . 

В ажным фактором , влияющим на плотность , следует считать 
несферичность атмосферы Земли. Очень сильное отличие данных 
на разных широтах о бусловлено этой несферичностью. Из 
рис. 2 . 1 видно , что плотность атмосферы на высоте 800 пм на 
59° с. ш.  в 30 раз больше плотности на 33° с . ш. 

Наряду с весовой характеристикой плотности атмосферы 
очень важна такая ее характеристика , как число Лошмидта -
количество частиц в 1 см3 (рис. 2 . 3) .  

Теоретическое определение концентрации атмосферных моле
кул данного сорта в единице объема можно приблизительно рас
считать по барометрическому уравнению Б ольцмана :  

�igнH 
n = n0e 

- я т,. 
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где п0 - значение молекулярной концентрации при Н = О; 
f! i - масса молекул ; gn - ускорение силы тяжести планеты 
на высоте Н; Т и - равновесная температура рассматриваемых 
молекул на высоте Н. 

Если требуется определить среднюю концентрацию всех моле-
кул п по известной средней концентрации п0 , то вместо f!i под
ставляют среднюю массу молекул 

- � ni/-ti  f! = Тni ' 
а вместо Т n - их среднекинетическую температуру. Основные 
характеристики молекул воздуха приведены в табл. 2 . 1 . 

Т а б л и ц  а 2. 1 
Характеристики некоторых гааов 

Масса Средне- Диаметр квадратич-Газ молекулы , нал скорость , молекулы , 1 О-23 г 
.мjс е» 1 0-8 с.м. 

Водород 0,33 1900 2 , 18 
Гелий 0 ,66 1360 1 , 92 
Вода 2 ,96 640 4 ,00 
Азот 4,61 510 3 , 16  
Кислород 5 ,3  480 2 ,96 

Естественно , что и такая характеристика атмосферы, как число 
Лошмидта,  за последнее время значительно уточнена . На рис. 2 . 3  
для сравнения приведела ожидаемая плотность атмосферы Луны 
[4 ] . На высотах более 1 100 к.м атмосфера в основном состоит 
из гелия и водорода (нейтрального и ионизованного) , следова
тельно , ее средний молекулярный вес с высотой падает и стре
мится к молекулярному весу водородо-гелиевой смеси. 

Данные теоретических исследований среднего молекулярного 
веса атмосферы Земли [ 3 ] также были уточнены в результате 
космических экспериментов [ 1 2 , 13] . Однако из рис. 2 . 4 следует , 
что данные по среднему молекулярному весу довольно разноре
чивы. Это связано как с разнообразием предлагаемых моделей 
атмосферы [ 14] , так и с короткопериодическими (суточными) 
изменениями среднего молекулярного веса (рис. 2 .5 ) .  В последнее 
время было предложено несколЬко вариантов (моделей) между
народной стандартной атмосферы [ 15 , 16 ] . Проекты такой атмо
сферы предлагали еще в 1 948 г. [ 1 7 ] .  Поскольку все они предпо
лагают статичность (неизменность во времени) параметров атмо
сферы, их ценность для практического применении снижается. 
Rак уже отмечалось , параметры верхних слоев атмосферы на высо
тах более 200 к.м значительно колеблются в течение суток и года.  
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Рис . 2 . 4. Изменение среднего молекулярного веса земной 
атмосферы по высоте. 
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Рис. 2 . 5. Суточные изменения 
среднего молекулярного веса 
атмосферы Земли на разных 

высотах от ее nоверхности . 
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Рис. 2 . 6 .  Зависимость давления земной атмосферы от высоты . 
Здесь же приведена условная шкала давлений . Например, 

р = 9 следует понимать как 1 о-в мм pm.cm. 
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Рис. 2 . 7 .  Суточные измене
ния давления в земной атмо

сфере. 



Очевидно , что для расчета эффективности тяговых систе:м , исполь 
зующих верхние слои атмосферы и выводящих объект за  ее пре
делы в течение короткого времени , статические модели приемле
мыми считать нельзя. 

Давление атмосферы Земли - очень важный в практическом 
отношении nараметр (рис. 2 . 6) . На рис. 2 .  7 приведено изменение 
давления на различных высотах в течение суток .  Для определения 
давления атмосферы на разной высоте существует большое количе
ство приближенных формул , подобранных из условий удовлетво
рения эмпирическим зависимостям , или же аналитические фор
мулы,  выведенные при определенных предпосылках и гиnотезах . 

lg т г-------,-----,----,------т------. 

Рис. 2 . 8 .  Зависимость удельной влажности зе:м:н9й атмосферы 
г пара в 1 с.мз 

от высоты. г сухого воздуха в 1 с.мз 

Примером может служить барометрическая формула [ 10 ] , спра
ведливая для высоты 80-100 7Qt :  

273Н 
lg р = lg Ро - 1 ,84 · 1 04 (273 + tв ) (1 + 2,64 · 10-з cos 2qJ) ( 1  + 3, 14 · 1О-4Н) ' 

где Н - высота над уровнем моря , lQt ;  р0 - давление на уровне 
моря, ;м,бар (1 бар = 105 п/;м,2) ; р - давление на высоте Н, .мбар ; 
tв - средняя для высот О - Н виртуальная температура ,  о С; 
<р - географическая широта . 

Виртуальную температуру находят по формуле 

tв = Тв - 273 = Т  ( 1  + 0 , 6078q) - 273, 

где q - удельная влажность , средняя в интервале О - Н ,  
г Н201�>г воздуха , а Т - средняя температура атмосферы в этом 
же интервале . Характеристика атмосферы по удельной влажно
стп приведена на рис . 2 . 8 ,  причем q �- НЮ() т Im + 1 .  
104 



Температура атмосферы Земли. Приведеиная выше баромет
рическая формула предполагает знание изменения температуры 
по высоте. Точно так же ,  как плотность и давление , эта характе
ристика атмосферы существенно уточнена после начала космиче-

16 

8 

4 

Станilартная 
amмocrpepa 

Рис. 2 .9 .  Зондавые измерения темnературы атмосферы. 

ских исследований. На рис. 2 . 9 показано поле температур 
на небольтих высотах , полученное радиозондовыми з амерами 
в разное время года [ 18 , 19 ] , и дана температурная характеристи
ка стандартной атмосферы. Температура атмосферы очень сильно 
менлетел в течение года даже для одного и того же географического 
пункта .  Существуют области , где это изменение температур 
составляет примерно 21 7 < Тмsн < 330° К [ 19 ] . 

Прежде чем перейти к температурной характеристике атмо
сферы на больших высотах , следует остановиться на понлтии 
кинетической температуры. Известно , что кинетическая темпера-
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тура каждой газовой компоненты в смеси различна и определяется 
среднеквадратичной скоростью движения молекул данной газовой 
компоненты 

rде Vcp - среднеквадратичная скорость 
кулы; R - универсальная газовая 
8 ,31 дж/(0К ·моль) ;  Т - кинетическая 
молекулярная масса , ",г/моль .  

движения данной моле-
постоянная, равная 

температура ,  оК ;  !.! -

Если под Т понимать среднекинетическую температуру воз
духа , т. е .  температуру, которую отмечает термометр , то , подста
вив ее значение в приведеиную выше формулу , получим, что при 
нормальных давлении и температуре воздуха молекулы кислорода 
·будут иметь среднюю скорость 480 м/се", ,  а молекулы водорода -
1900 м/се", (см. табл .  2 . 1 ) .  В высоких слоях атмосферы пользовать
ся термометром нельзя, так как там среднекинетическая темпера
тура уже не является равновесной , и термометр будет показывать 
температуру значительно меньшую, чем та , которую имеют моле
кулы атмосферы (в обоих случаях предполагаем отсутствие внеш
них радиационных потоков и отсутствие реакций рекомбинации 
на поверхности термометра) . Для определения среднекинетической 
температуры верхних слоев атмосферы необходимо знать суммар
ную среднеквадратичную скорость движения всех молекул , ато
мов и электронов Vcp2:

' а также среднюю молекулярную массу 

.атмосферы � на данной высоте : 
-Т - ;:iV�

P2: - 3R . 

Значение !.! находят с помощью масс-спектрометров [ 20] , 
из анализа интенсивности излучений различных компонентов 
атмосферы на эмиссионных спектрограммах и другими методами. 
Значение "jj, приведено на рис. 2 . 4. 

Определить Vcp можно из анализа спектрограмм светимости 
компонентов атмосферы. Чем больше скорость , например , молекул 
кислорода ,  тем шире на спектрограмме (из-за допплер-эффекта) 
характерные кислородные линии. Следует отметить , что Vcp 
находят не по всем характерным спектральным линиям, а только 
по некоторым из них - чаще всего водородным. На рис . 2. 10  
дана зависимость среднекинетической температуры атмосферы 
от высоты. Изменение температуры в течение суток , рассчитанное 
теоретически , представлено на рис. 2. 1 1 .  

Термодинамический 11отенциал атмосферы Земли. Зная основ
ные термодинамические параметры атмосферы, можно определить 
запас тепловой энергии в 1 м3 для различных высот или изобарвый 
термодинамический потенциал;  
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о 400 800 1200 Н, км 
Рис. 2 . 10 .  Изменение среднекинетической температуры зем

ной атмосферы по высоте . 
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Рис. 2 . 1 1 .  Суточные изменения тем· 
пературы земной атмосферы. 



Для определения значений Т и S в смеси газов , т. е . в атмо
сфере , необходимо знать среднюю молекулярную массу ;;, энтро
пию и энтальпию отдельных ее составляющих Si и 11  (рис. 2 . 12) ,  
а также молекулярный вес и относительное объемное содержание 
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Рис. 2 . 1 2 . Зависимость энтальпии и энтропии компонентов 
земной атмосферы от температуры. 

отдельных газовых компонентов /!!  и с1 • В табл .  2 . 2  приведены 
значения состава и изобарного потенциала для атмосферы Земли 
на различных высотах. 

Т а б л и ц  а 2.2 

И зоба рпо-изоте рмпый потенциал и у слов по е · отпосителъпое 
содержание помпопептов в атмосфере 3eм.n,u 

Параметры 
атмосферы 1 1 1 о 2 0 0 4 0 0 6 0 0 

Кон- CN2 0,78 0, 1  - -
цен- Со2 0,22 0,05 - -
тра- CN - 0,4 () ,25 0 , 1  ция Со - 0, 1 5  0 , 1  -

Со+ - 0,3 0 ,65 0,9 
С н - - - -
С н+ - - - -

т, 0К 288 1 100 1 550 1850 
�. г/.моль 28,8 21 1 6 ,5  14  
Z, �>�>ал/.м8 10 8 · 10-5 10-7 10 -D 

Высота , 1<.м 

1 80 0 1 1 0 0 0  1 1 2 0 0 
- - -
- - -
0, 1  0 , 1  0,05 - - -
0,9 0 ,6  -
- 0 , 1  0,25 - 0,2 0,7 

2350 3450 5100 
12 ,4 11  9 ,5  
10-20 - -

l н о о l 1 в о о 1 1 8 0 0 
1 - - -

- - -
- - -
- - -
- - -

0,25 0 ,25 0,25 
0,75 0 , 75 0,75 
6760 8450 9500 
8 6 ,4 5 ,0 - - -

Примечание. Для упрощения расчетов относительное объемное содержание с, э:Iе
ментов округлено . 
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Рис . 2 . 1 4 .  Зависимость среднего молекулярного веса 
атмосферы Марса и Венеры от высоты . 

Рис .  2 . 1 3 . Зависимость плотности от высоты для 
атмосферы Марса и Венеры . 
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Рис. 2 . 1 6 .  Зависимость среднекинетической 
температуры атмосфер Марса и Венеры от 

высоты . 

Рис . 2 . 1 5 .  Зависимость давления атмосфе
ры Марса и Венеры от высоты , 



Плотность, давление и температура атмосферы Марса и Вене
ры изучены мало [ 21 -24] .  Однако на базе некоторых астрономи
ческих наблюдений и астрофизических исследований , а также 
данных зондирования межпланетными станциями <<Венера-4>> 
и «Маринер>> можно , используя основные представления о термо
динамике статической атмосферы и наиболее вероятные гипотезы 
о составе атмосфер , получить теоретически приближенный вид 
изменения этих параметров по высоте над поверхностью соответ
ствующей планеты. 

На рис . 2 . 13-2 . 16  приведены зависимости плотности , моле
кулярного веса , давления и температуры по выс·оте для атмосфер. 
l\Iapca и Венеры. Для Венеры модель атмосферы до последнего 
времени составлялась на основе гипотез [ 21 ] ,  которые ,  к сожале
нию , не могли быть уточнены космическими экспериментами -
полетами советских станций <<Венера-2>> и <<Венера-3» , а также· 
американской межпланетной станции <<Маринер>> [ 25] . Только 
советская межпланетная станция <<Венера-4>> , достигшая поверх
ности планеты в октябре 1967 г . , позволила определить основные 
параметры ее атмосферы. Предполагается , что вариация этих 
параметров в зависимости от времени года , суток и от географи
ческих координат будет значительной. 

В заключение следует отметить,  что в настоящее время в связи 
с широким развитием космических исследований , а тем более· 
со все возрастающей необходимостью использовать в тяговых 
космических системах внешние ресурсы, на повестке дня стоит
проблема нахождения аналитической зависимости термодинами
ческих параметров атмосфер Земли , Марса и В енеры от высоты 
с учетом географических координат , времени суток и года и для 
определенного периода солнечного цикла . Так , для Марса , как 
показали недавние обработки результатов полета американской 
станции <<Маринер>> , передавшей на Землю фотоизображение этой 
планеты, давление на поверхности при заходе и выходе станции 
из-за горизонта менялось почти в два раз а * .  

§ 2.2.  Соста в атмосферы Земли.  
Сведе ния о составе атмосфер 
друrих планет Сол н е ч н о й  сист е м ы  

Газовый состав атмосферы Земли на малых высотах или 
на уровне моря известен хорошо (табл . 2 . 3) .  Состав атмосферы 
на больших высотах определить значительно труднее , поэтому 
существует некоторое отличие в данных различных авторов 
(рис. 2 . 1 7) .  Особое внимание следует обратить на содержание 
в атмосфере таких химически активных газов , как кислород 
и водород (рис. 2 . 18) . 

, ,  
* 1\ .  А .  Любарский. «Земля и Вселеннап» . .М 3 ,  12  ( 1968) . 
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Рис. 2 . 1 7 .  Зависимость состава атмосферы Земли от высоты. 

Рис . 2 . 18 .  Содержание кислорода и водорода в земной 
атмосфере. 
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02 
А1· 
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со 
1\С 
Н е  
С Н 4  

Т а б л и ц а 2.3 
Состав аm.1tасферы Земли па уровпе моря 

/ Молеку- Нонцентрация газа Молсну- Нонцентрация газа 
,'Jqрная в сухом воздухе Газ лярная в сухом воздухе 

1 '11а ССа 
по объему 1 масса 

по объему 1 по весу по весу 

28,02 0 , 7809 0 , 7553 Kr 83 , 7  10-7 8 · 10-6 
32 ,00 0 ,2095 0 ,2314 N20 44,02 5 · 10-7 8 · 10-7 
39 ,94 0 ,0093 0 ,0128 н2 2 ,02 5 · 10-7 3 · 1 0-8 
44,01 3 · 10-4 4 ,5 · 10-4 Оз 48 ,0 4 · 10-7 7 · 10-7 
28,01 10-7 10-7 Хе 131 ,3 8 · 10-8 4 · 10-7 
20, 18  1 ,8 · 10-5 1 ,2 · 10-5 Rn 222 6 · 10-20 5 · 1О-19 
4.00 5 , 3 · 10-6 7 ,3 · 10-7 Н2О 18 ,02 10 -2 - 1Q-3 10-2 - 10-3 

16 ,05 1 ,52 · 10-6 8 ,4 · 10-7 

В табл. 2 . 3  и на рис. 2 . 18  приведены только газовые компо
ненты атмосферы. Однако слово «состав» следует понимать зна
чительно шире. В частности , необходимо учитывать наличие 
в атмосфере заряженных частиц, водяных паров и микрометеори
тов (метеоритной пыли) . 

Заряженные частицы в атмосфере Земли.  Если на уровне моря 
(Н = О) диссоциированных и ионизованных частиц почти нет 
(рис . 2 . 1 9) ,  то уже на высоте 20 пм их количество увеличивается 
примерно в семь раз .  С ростом высоты ионизация атмосферы ста
новится весьма существенной (рис. 2 . 20) . Можно отметить рас
хождение в данных различных авторов и вообще большую неточ
иость по составу ионизованных частиц, однако ни в коем случае 
нельзя пренебрегать очень важным экспериментальным фактом : 
количество ионизованных частиц в атмосфере ночью существенно 
меньше (примерно на порядок на высотах 300-400 п.м) ,  чем днем. 
Полного теоретического объяснения этого явления пока нет , хотя 
и существуют довольно подробные качественные теории [ 26 ,  27 ] . 
Имеется очень много экспериментальных данных по содержанию 
в атмосфере ионизованных частиц [ 28- 37] (рис. 2 . 21 ) .  

Водяные пары в атмосфере Земли. Особенностью атмосферы 
Земли является содержание в ней переохлажденных паров воды 
(рис. 2 . 22) . Это объясняет , например , так называемые инверсион
ные следы за самолетами , летящими на высоте 10-12  п.м ,  так как 
достаточно небольтого возмущения атмосферы (самим самолетом 
или отошедшей от него ударной волной) или введения в нее 
активных центров (выхлопные газы от двигателей) ,  чтобы начался 
бурный процесс конденсации, сопровождающийся появлением 
ха рактерного белого следа и выделением теплоты конденсации 
и, возможно,  кристаллизации. Из рис. 2 . 22 видно , что разброс 
по содержанию в атмосфере воды (он определяется в зависимости 
от широты, долготы и времени года) довольно значителен, особен-
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Рис. 2. 1 9 .  Зависимость содержания различных компонентов 
атмосферы от высоты (D , Е, F1 и F2 - характерные области 

ионизации) . 

Рис. 2 .20.  Зависимость содержания заряженных частиц 
в земной атмосфере от высоты. 
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Рис. 2 .2 1 . Содержание ионизованных частиц в атмосфере 
Земли на очень больших высотах . 
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Рис.  2 . 22 .  Содержание переохлажденных водяных 
паров в атмосфере Земли. 



но на высотах 12-18 хм. Содержание воды в более высоких слоях 
атмосферы в настоящее время определяется в основном теоретиче
ски [38] и недостаточно точно ,  однако качественная картипа ясна : 
с увеличением высоты количество водяных паров резко уменьша
ется (см. рис . 2 .8) . 

В § 2 . 1  говорилось о короткопериодических и длиннопериоди
ческих вариациях термодинамических параметров атмосферы. 
Следует отметить , что эти вариации в значительной степени обу
словливаются химическим составом атмосферы, подвижностью 
ее основных компонентов ,  а также их химической активностью 

<\) 
� ю�������-+------�----1-----� � 
� ц, 
� 
� 10-8k'<\'Wf�-t---�""6>-??�=---+----i 
� 
� 
� 

f�L--L�--�����--��� 
10 20 ЗО 40 SO v, кн/сек 

Рис. 2 . 23 .  Зависимость массы околоземных метеоритов 
от скорости их движения (ломаная кривая) и зависи

мость потока метеоритов от их масс;ь� : 
1-в околоземном пространстве ;  2-в межпланетном.  

и энергией ионизации . На больших высотах существенное влияние 
на температуру атмосферы оказывает присутствие в ней паров 
воды [38] . 

Метеорные тела в атмосфере 3еl\ши. Говоря о составе атмосферы 
Земли , нельзя не упомянуть о метеорных телах , попадающих 
в нее из межпланетного пространства .  Известно , что на Землю 
ежесуточно падает около 26 000 т метеорного вещества [3 ] .  
Однако большинство метеоритных частиц имеют очень малые раз
меры - порядка долей микрона . На рис. 2 . 23 приведено рас
пределение метеоритного вещества * по массам и скоростям , 
полученное в результате последних космических исследований 
[39 ] .  Большое количество таких исследований [40-43а] позволило 
установить наличие <<nылевой атмосферы>> у Земли (пылевого 
облака , сплющенного в плоскости экватора) и подобрать при-

* Многими авторами было предложено особое наименование различных 
номпонентов метеоритного вещества (в зависимости от их размеров , плотности 
и состава) : болиды , метеоры , метеориты, метеороиды и т. д. 
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мерную зависимость плотности потока частиц вблизи Земли 1 
от их массы т :  

lg 1 = - 1 7 - 1 '  7 lg т. 

Эта формула справедлива только для частиц с массой 10-10 < 
< т < 10-6 [43б] .  

Для подобных исследований применяли приборы, подсчиты
вающие количество ударов микрометеоритов о пластинку опре
деленной площади в единицу времени и силу этих ударов . Таким 
образом , количество ударов в 1 .мип , приходящеес!l на 1 .м2 , может 

о 400 800 1200 1500 Н,кн 
Рис. 2 .24. Содержание миRрометеоритов в атмосфере 

Земли . 

служить критерием плотности метеоритного вещества .  Распре
деление этой плотности по высоте земной атмосферы представлено 
на рис. 2 . 24.  Rак видно из  рисунка ,  плотность зависит от геогра
фической широты и убывает с увеличением высоты над поверх
ностью Земли [44] . Элементарный состав метеоритного вещества 
известен пока только приблизительно (это , естественно , не отно
сится к хорошо изученным метеорам , упавшим на поверхность 
Земли) . Например , считается , что все спорадические метеориты 
наполовину состоят из железа и наполовину из силикатов , а ме
теориты , связанные с метеорными потоками , состоят полностью 
из силикатов . · 

Энергия, аккумулированная атмосферой Земли.  Наличие в ат
мосфере ионизованных , диссоциированных и просто химически 
активных компонентов позволяет оценить ее потенциальный энер
гетический запас. В табл. 2 .4  приведены основные реакции , кото
рые можно или будет возможно в перспектине использовать при 
выделении в двигательной установке внешних запасов энергии. 
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Т а б л и ц  а 2.4 

Реапции, в ревультате поторых вовможно выделение 
энергии атмосферой Земли 

Выделяемая энергия Возможность 
реализации Литера-Реющия 1 современными 

джjt. г 
техничееними тура 

ю;алjr.г 
1 средствами 

Н2Опар -+ Н2Ож 2 ,26 · 106 539 , 7  Реализуется [45а ] 
Н2 + 0212 - н2о 1 , 59 · 107 3 800 )) [45а ] 
СИз + СИз -+ С2Н6 1 , 16 · 107 2 770 )) [45а ] 
О + О -+  02 1 , 53 · 107 3 660 )) [45б ] 
N + N -+ N2 3 ,36 · 107 8 030 )) [45б ] 
N + 3Н -+ NH3 6 ,8 · 107 16 260 )) [45б ] 
С + 4Н - сн(о 9 ,5  · 107 22 660 )) [45б ] 
Н + н - Н2 2 , 14 · 108 51 210 )) [45б ] 
О+ + е -+  О 3,8 · 107 9 100 )) [46 ] 
Н + + е -+ Н 7 , 54 · 108 1 ,8 · 105 )) [46 ] 
4Н -+ 2Не4 (тсрмоядер- 6,78 · 1014 1 , 62 · 1011 Не реализуется [46 ] 

вый синтез) 
М +  М -+ у  (аннигиля- 9 · 1016 2 , 15  · 1013 Путь реализа- [47 ] 

ция) ции известен 

В табл . 2 .4  наряду с хорошо изученными процессами не слу
чайно дана реакция аннигиляции. Существует мнение ,  что в меж
планетном и околоземном космическом пространстве может содер
жаться антивещество (вспомним , что первал античастица -
позитрон - была открыта именно в космических лучах ! ) . Иссле
дования космических лучей в настоящее время показали , что 
наряду с преобладающим положительным компонентом (прото
нами) примерно 1 3 % приходител на отрицательные частицы. 
Некоторые авторы полагают , причем в весьма категоричной фор
ме , что этими частицами являютел антипротоны [48] , а другие 
на основе расчетных оценок , проведеиных с определенным коли
чеством допущений (в частности , для протонов с энергией Е > 
> 1 0 mc2 принимаетсл сечение аннигиляции О'анн < 0,002сrг , 
а при Е = 1 ,8 mc2 О'анн � 0 ,05сrг) , полагают, что доля антипро
тонов в космических лучах не превышает 0 ,2 % [49 ] .  Во велком 
·случае ,  проблема тщательного определения компонентов анти
вещества ,  очевидно , настолько важна , что в N ASA (как сообщило 
13 августа 1 959 г .  агентство <<Юнайтед пресс интернейшнш> из 
Вашингтона) рассматривается проект создания спутника , пред
назначенного специально для этих исследований. 

Многие авторы дают очень небольтое значение концентрации 
антивещества в Солнечной системе - (0 ,3-1 )  · 10-7 часть общего 
числа атомов в единице объема [50,  51 ] . Однако и эта оценка уже 
не позволлет пренебрегать его энергетическим вкладом в общем 
балансе внешних ресурсов. 
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В общем энергетическом балансе околоземного космическ ого 
пространства кинетическая энергия метеоритов играет незначи
тельную роль ,  но для полноты картины ее необходимо учитывать . 

То же самое можно сказать и о потенциальной возможности 
получения энергии в результате конденсации переохлажденной 
влаги (главным образом на высотах 8-14 к.м) . 

На рис . 2 . 25 показано суммарное содержание потенциальной 
химической энергии в околоземном пространстве для разных 
высот, а также энергетические 
вклады отдельных реакций. 
EcJIИ не принимать во внимание 

� 
возможности реализации термо-
ядерного синтеза , то наиболее 
перспектинным процессом бу
дет рекомбинация кислородных 
атомов . 

Состав атмосфер Марса и Ве
неры в настоящее время досто
верно не установлен. Известно 
только , что в атмосфере Марса 
имеется углекислый газ в коли
честве от 0 ,25 % [22] до 2 ,2 % 
[21 ] .  При исследованиях Марса 
во время противостояния весной 
1 963 г .  подтвердил�сь нижняя 
оценка концентрации углекис
.ч:ого газа. * Объемное количе-
ство кислорода и воды в его 
атмосфере наверняка меньше,  
чем в земной. Ранее предпола
галось,  по аналогии с земной 
атмосферой , что основным ком
понентом марсианской атмосфе

Рис. 2 .25 .  Суммарное содержание 
потенциальной химической энергии 
в земной атмосфере и ее составляю
щие.  Верхняя кривая показывает 
потенциальное содержание термо· 

ядерной энергии в атмосфере .  

ры является азот. В действительности же его атмосфера может 
состоять и из аргона - в  зависимости от того , какие ядерные 
процессы происходят (или происходили) в недрах Марса. Обоб
щал данные различных источников [ 1 7 ,  21 , 22 ] , можно указать 
следующий объемный состав марсианс:кой атмосферы на высо
те Н = О как наиболее вероятный: 

Азот . . . 
Аргон 
Углекислый газ 
Кислород . 

97,8-98,5% 
1 ,2% 

0,25-3,2% 
0 ,1% 

* После успешной посадки на поверхность планеты Венера советской 
межпланетной станции «Венера-4» , показавшей , что основной компонент 
венерианской атмосферы - углекислый газ , многие исследователи склоняют
ся к тому, что и в атмосфере Марса этот газ преобладает над другими компо
нентами (R.  А. Любарекий «Земля и Вселенная» . .М 3 , 1 2  (1 968) . 
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Вероятное распределение состава атмосферы Марса по высоте 
приведено на рис. 2 . 26 .  

Атмосфера Венеры в результате успешной посадки на ее  по
верхность станции <<Венера-4>> изучена лучше , чем атмосфера Мар
са .  Известно , что основная масса ее атмосферы состоит из угле
кислого газа .  Имеются следы атомарного и молекулярного кисло
рода . Ранее предполагалось [22 ] ,  что основная масса атмосферы 
Венеры (,...., 80%) состоит из азота. Это предположение косвенно 

40 60 
Ооъем, % 

во 

подтверждалось - в спектре 
Венеры пулкоnекий астроном 
Н. А. Rозырев нашел азот 
(см . «Moscow News>> от 31 мар
та 1 962 г . ) .  Наконец , в 1963 г .  
сотрудник Rрымской астро
физической обсерватории 
АН СССР В . Прокофьев об
наружил в верхних слоях 
венерианской атмосферы мо
лекулярный кислород. Заме
ры,  произведенные во вре
мя посадки на поверхность 
Венеры советской станции 
<<Венера-4>> , показали , что 
кислород в ее атмосфере дей
ствительно есть , но содер
жится его меньше одного 
процента . Что же касается 
азота , то там пока не обнару

Рис. 2 . 26 .  Изменение состава атмосфер жено даже его следов .  
Марса и В енеры по высоте.  О наличии в атмосферах 

Марса и Венеры ионизован
ных частиц высказано несколько соображений. Предполагается , что 
в ионосфере Марса плотность ионов каждого знака составляет при
мерно 9 · 104 частиц/с.м3 на высоте 123 п.м и 2 · 1 04 частиц!с.м3 на 
высоте 95 п.м ,  а для Венеры - 109 частиц/с.м3 , т. е. в 104 раз боль
ше ,  чем у Земли [21 ] .  Так называемая ионосферная модель вене
рнанекой атмосферы предполагает еще большую ионизацию , 
однако эту модель сейчас не считают не только окончательно 
установленной , но и предпочтительной. 

§ 2.3.  Ди н а м и ч еские характеристики 
атмосферы Земли 
и n а р а м етры n е р е н оса в н е �  

Ветр• восходящие токи. Из всего сложного комплекса 
проблем , свянанных с изучением циркуляции атмосферы ,  оста
новимся только на некоторых характеристиках ее горизонтальных 
течений (ветров) и восходящих токов . Циркуляционные течения 

120 



в атмосфере изучаются главным образом для целей метеорологии. 
При полете современных летательных аппаратов ветровые нагруз
ки нежелательны, однако кинетическая энергия движущихся масс 
воздуха зачастую бывает довольно велика и в принципе ее можно 
использовать для перемещения летательного аппарата. Профили 
вероятных ветров (горизонтальных перемещений воздушных масс 
относительно поверхности Земли) представлены на рис. 2 . 27 . 
Вероятность возникновения максимальной силы ветра составляет 

� � юо г-----���=-7-���---------i 
t::s� 
� � 
.., 
� "' 
� 50 ������������--------� � 

100 
Рис. 2 . 2 7 .  Профили ветров в земной атмосфере .  

д:ш северного полушария 1 % .  Нижний предел по скорости ветра 
характеризуется вероятностью 50 % .  Интересно отметить , что 
очень сильные ветры характерны для ионосферных высот. В зна
чительной степени сила ветров и их продолжительность связаны 
с вязкостью атмосферы. Определение величины вязкости пред
ставляется весьма важным (рис . 2 . 28) для аэродинамических 
расчетов .  

Вертикальные тони , нан правило , вознинают под нучевыми 
обланами , но передки и на больших высотах . Rинетичесная 
энергия этих тонов иногда бывает очень большой. Известен ,  
например , случай , ногда парашютист , сброшенный с самолета на 
высоте 800 .м, был занесен восходящим потоком на высоту около 
3000 .м и продержался в воздухе около двух часов вместо пред
полагавшихся двух минут [52 ] .  Если суммарный вес паратютиста 
с паратютом 100 -кГ ,  а произведение коэффициента сопротивления 
на площадь паратюта равно 100 .м2 , то получим для случая равно
весного висения на высоте 2000 .м скорость вертикального потока 

V8ерт = 4 ,55 .м,/ се-к 
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и кинетическую энергию этого потока 

Ен = 2 ,3 па.лJкг ;::::: 1 2  дж/мз.  

Интересна,  но почти не изучена количественно такая харак
теристика атмосферы, как ее утечка в мировое пространство за  
счет давления солнечных лучей. Это явJlение бы11о обнаружено 
еще в 1803 г. немецким естествоиспытателем А. Гумбольтом , 
однако правильно истолковано оно было только в сороковых 
годах нынешнего столетия болагодаря работам советских уче
ных И . Астаповича и В . Фесенкова .  

Утечка газа  из земной атмосферы может быть оценена только 
довольно приближенно . Она составляет около 0 , 1 5  Т/сек,  т .  е. 
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Рис . 2 . 28 .  Кинематическая и динамическая вявкость атмо
сферы . 

nрактической опасности для человечества не представляет , так 
как полная масса земной атмосферы равна 5 ,3 · 1 015 Т. 

Длина свободного пробега . В § 2 . 1 приведена среднекинетиче
ская температура атмосферы. Температура характеризует среднюю 
скорость движения молекул . Существуют величины, которые 
определяются одновременно двумя параметрами атмосферы:  сред
ней скоростью молекул и плотностью . Эти величины � длина 
среднего свободного пробега 

- 1 Л = 
V2п0: ' 

где n - число частиц в 1 с..к3 (число Лошмидта) ; а - эффективное 
сечение взаимодействия молекул газа (табл .  2 .5) , и пропорцио-
нальная 1. величина - среднее время между двумя соударениями 

i 't = - . v 
Труднее всего определить величину эффективного сечения 

взаимодействия молекул , атомов и ионов а. Для расчета сечения 
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взаимодействия атомов , молекул или заряженной и незаряженной 
частицы можно воспользоваться приближенной формулой 

cr = :n: (rt + r2)2, 
где r1 и r2 - радиусы взаимодействующих частиц. 

Взаимодействие заряженных частиц подчиняется более слож
ным законам. При расчете эффективных сечений взаимодействия 
атмосферных ионов :можно применять приближенную формулу 

- 4 - 10-5q� aei = т� 1 
(где q; - заряд иона по отношению к заряду электрона , например 
для однозарядного иона или электрона q = 1 ) ,  которая после 
замены Т; на Те годна для расчета сечений взаимодействия ионов 
с электронами (Т i и Т и - соответственно ионная юш эJrектронная 
темпера тура) .  

Для расчета взаимодействия электронов с электронами при
меняется формула 

6 - 10-5 
CJee = f2 · 

е 
Величина Л для атмосферы Земли в зависимости от высоты 

приведена на рис. 2 . 29 .  Здесь же даны предельные значения '1 
для атмосферы Марса. 

Электропроводность . Очень важная характеристика атмосферы 
с точки зрения практического использования внешних ресурсов -
электропроводность или проводимость. Особенностью этой харак
теристики является ее неизотропность из-за наличия у Земли 
внешнего магнитного поля [53 ] .  На рис. 2. 30 приведены наиболее 
вероятные области изменения по высоте трех компонент проводимо
сти :  продольной СJпрод (вдоль магнитных силовых линий) ,  попереч
ной анопер (поперек магнитных силовых линий) и холловской ах ·  

Для атмосферы Земли подвижность положительных S+ и отри
цательных s- зарядов различна. Отношение s+/1;_ = 1 , 22 сох
раняется приблизительно постоянным до высоты 20 к.м [3 ] . Сум
марная проводимость атмосферы у поверхности Земли 

� CJ; = � (Jпрощ + � попер
.
; + �  (Jxi = 2 , 3 - 10-14 О.Мf· М ' 

причем суммирование производится по всем положительным 
и отрицательным компонентам. Заметим также,  что если бы 
у Земли не было магнитного поля , то величины проводимастей 
СJпопер и ах были бы больше на пять порядков [54] . 

Проводимость для заряженных компонент можно вычислить 
по формуле [55 ] .  

no; q�т; 
(J; = ' т; 

где n 0 ;  концентрация заряженных частиц данной группы 
в 1 с.м3 ;  Ч; - заряд этих частиц ; mi - их масса , а '�"i - среднее 
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время между двумя соударениями. Более подробно о проводимости 
и других эффектах в космической плазме изложено в работах 
[56, 57] . 

Естественно , что проводимость атмосферы меняется в зависи
мости от времени года и суток , от активности Солнца .  

-з 

-2 t----+-

� о�-�з�v -----б�О-----���-----���---н-
, ��м 

Рис. 2 . 29 . Зависимость средней длины свобод
ного пробега частиц в атмосфере Земли и 

Марса от высоты. 

Рис . 2 . 30 . Продольная , по
перечная и холловекая ком
поненты проводимости зем-

ной атмосферы: 
- день; - - - ноч ь .  

Полет летательного аппарата в атмосфере или космической 
среде приводит к ее возмущению , в частности к · изменению про
водимости из-за дополнительной ионизации . Важно знать , 
например , изменение проводимости атмосферы за  ударной волной 

Эффептивпые сечепия вааи.модействия рааличпых по.мпопептов 

Радиусы сталкивающихсл 
частиц , см 

Ге = 2 · 10-13 
г0+ = 0,6 · 10-8 
ro = 0,66 · 10-8 
ro2 = 2,96 · 10-8 
rN+ = 0,547 · 10-8 
ГN = 0 ,7  · 10-8 
rN2 = 3 , 16 · 10-8 
rн+ = 2 · 1О-13 
rн = 0,31 · 10-8 
rн2 = 2 ,18 · 10-8 
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4 · 10-10 4 · 10-10 
4 ·10-10 

о 02 

1 ,36 · 10-16 2 ,74 · 10-15 
2 ,49 · 10-16 2 ,85 · 10-15 
2 ,72 · 10-16 2 ,88 · 10-15 

5 ,48 · 10-15 



(скачком уплотнения) . Повышение ионизации за  скачком и ,  сле
довательно , увеличение проводимости может оказаться полезным 
при заборе внешней среды с помощью магнитного или магнито
гидродинамического входного устройства.  В последнее время 
сделаны поnытки оценить электропроводность за скачком для 
атмосферы Марса ,  которая оказалась меньше , чем электропровод
ность за скачком в атмосфере Земли [58] . 

Необходимо , наконец , отметить , что для описания переноса 
электрических зарядов в атмосфере Земли такой характеристики , 
как проводимость , недостаточно . 

Электрический ток , возникающий в плазме , можно определить 
п о  формуле 

� � (В · Е)  � f = Епрод �  апродi + Епопер LJ апопеРi + -твг  � Uxi ' 

где Епрод и Епопер - соответствующие компоненты вектора напря
женности электростатического поля Е ;  В - вектор магнитной 
индукции. Из рис. 2 .30 видно , что ах примерно в 100 раз меньше 
Uпопер · 

Рассмотрим в качестве примера только вертикальные движе
ния заряженных частиц (в дальнейшем это будет необходимо для 
определения вертикальпой компоненты Епопер) · Таким образом , 
имеем 

Поскольку электрический ток можно представить как алгебраи
ческую сумму произведений плотпостей положительно и отри
цательно заряженных частиц (учитываем только однозарядные 
частицы) па их усредненные скорости :  

1 + - _-
верт = ni v i - n; Vj ,  

Т а  б л и ц а  2.5 

ат.+t осферы ( см2) n pu равповеспой пипетичеспой температу ре 300° К 

N +  N н+ н 

4 · 10-10 1 ,54 · 10-16 3 , 14  · 10-15 1 
4 · 10-10 0 ,3 . f0-16 1 1 ,49 · 10-15 

4 · 10-10 2,67 · 10-16 3 ,25 · 10-15 4 · 10-10 1 ,43 · 10-16 1 ,6 · 10-15 
'2 ,31 · 10-16 2 ,9 · 10-16 3 ,28 · 10-15 1 , 36 · 10-16 1 ,66 · 10-16 1 , 63 · 10-15 
2 ,84 · 10-15 2 ,89 · 10-15 5 ,88 · 10-15 2 ,74 · 10-15 2 ,77  · 10-15 4 ,23 · 10-15 

4 - f0-10 2 ,49 · 10-18 3 ,23 · 10-15 4 · 10-10 1 ,25 · 10-16 2 ,44 · 10-15 
- 3,08 · 10-16 3 ,29 · 10-15 1 ,54 · 10-18 1 ,84 · 10-16 1 ,64 · 10-15 
- - 0,28 · 10-15 3 , 14  · 10-15 3 ,29 · 10-15 4 ,63 · 10-15 
- - - 4 · 10-10 0 ,3  · 10-16 1 ,49 · 10-15 
- - - - 6 · 10-17 1 , 52 · 10-15 
- - - - - 2 ,96 ·10-15 
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то имеем 

n(vi - njvJ = Ев ерт (о�ерт .  + Оверт .) . l J 
В частности, для электронов 

или 
neVe = Е вертОе 

� = f1e = Se � 2 - 104 см/се" • 
Еверт ne вfсм 

Величину Se называют подвижностью электронов. 
Подвижность легких и тяжелых заряженных частиц различна. 

Это может приводить к возникновению электростатических полей 
в атмосфере и космическом пространстве.  Значение подвижностей 
для различных заряженных компонентов атмосферы Земли при
ведено в табл . 2 . 6 .  

Т а б п и ц а 2.6 

П одвижпости ааряжеппых компопептов 
атмосферы Земли [3] 

Подвижность, 
Компоненты Заряд с.м.{сек 

в{с.м. 

Электроны 20 000 

Легкие ионы { + 1 ,5 
1 ,3 

Средние ионы { +  0,1 
0,003 

Тяжелые ионы { +  0,003 
0,0001 

Заряженные пылевидные { +  <10-6 
частицы 

П р и м е ч  а н и е. С увеличением высоты подвиж
ность заряженных частиц меняется примерно обратно 
пропорционально плотности атмосферы и на больших 

высотах обладает ярко выраженной анизотропией из-за 
наличия магнитного поля. 

Существенная анизотропия подвижности и проводимости на 
больших высотах (до 1000 �) приводит,  в сочетании с другими 
геофизическими факторами , к существованию поясов радиации 
зон интенсивного движения заряженных частиц , заключенных 
в естественные ловушки, образованные земным магнитным полем 
(рис . 2 .31 ) .  

Пояса радиации. Теоретическая возможность существования 
поясов радиации была известна давно [59 , 60] , однако их практи
ческое открытие и тщательное изучение стали возможны только 
благодаря прогрессу в области космических исследований [61 , 62] .  

126  



В настоящее время считается , что у Земли три пояса радиации , 
причем наибольшей интенсивностью обладает внутренний (про
тонный) пояс ,  открытый учеными США , и средний (электронный) , 
открытый учеными Советского Союза .  Максимальная энергия 

ЧUС/!0 

Рис. 2 . 3 1 . Схема поясов радиации Земли . 

частиц (интенсивность) протонного пояса наблюдается на высо
те 3600 к.и [63 ] .  Распределение частиц по энергиям Е в пределах 
80-700 1vl эв на высоте 1200 к.и задается формулой 

n (Е) = 2, 1 - 103Е1 ,84 протоп/(Мэв · см2 · сек ·  стер) , 

а интегральный спектр может быть подсчитан из соотношения 

n (> Е) = \ n (Е) dE = 2 , 5 - 103Е0 , 84 протоп/ (Мэв - см2 - сек - стер) . 
• Е 

Интереспая особенность внутреннего пояса - наличие про
топов высокой энергии : 

электроны Е > 20 кэв ; In = 1 ,6 - 1 010 1 / (c.u2 ·сек) ; 
Е >  600 кэв ; In = 6 ,3  · 1 07 1 / (c.u2 ·сек) ; 

протопы Е > 40 Мэв ; In = 2 - 104 1/ (с.м2 ·се7i:) . 
В отношении объемных зарядов внутренний пояс считается 

квазипейтральным , а различие в плотности отрицательно и по
ложительно заряженных частиц , замеренной при проведении 
космических экспериментов , объясняется тем , что существующие 
датчики не могут регистрировать потоки низкоэнергетических 
протонов.  Можно,  однако ,  заметить , что в последнее время в связи 
с успешными полетами американских спутников «Эксплорер» , 
«Пионер-5» и особенно межпланетного аппарата <<Маринер-2>) была 
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выдвинута гипотеза о существовании у поясов радиации различ
ных электростатических зарядов [ 64] , так как только этим можно 
объяснить результаты замеров магнитного поля в межпланетном 
пространстве.  

Второй и третий пояса радиации содержат высокоэнергетиче
ские электроны, но так как плотность атмосферы на этих высотах 
очень мала (максимум интенсивности второго пояса распола
гается на высоте 20-25 тыс . х:.м) , они мало интересны с энер
гетической точки зрения . С более полными последними данными 
о спектрах и с ос т а в е  поясов ,  а также с программой их дальнейшего 

изучения можно ознакомиться по 
Н, км отчету Академии наук США [ 65 ] .  Све

2 3 4 Lg N 

Рис.  2 . 32 . З ависимость коли
чества заряженных частиц от 
высоты для атмосферы Марса 
по данным Лнова (1 ) ,  Данило-

ва (2) и Чемберлена (3) . 

дения о дозах радиации, создаваемых 
поясами , а также величины потоков 
и энергетические спектры заряжен
ных частиц в поясах приведены в 
работе [66 ] .  

Говоря о поясах радиации , необ
ходимо описать их геометрию . В ча
стности , дополняя рис. 2 .31 , следует 
отметить, что максимумы интенсивно
сти поясов вращаются в плоскости 
эклиптики со скоростью 

ffi = Q cos i рад/сех:, 

где Q = 7 , 29 · 10-5 рад!сех: - ско
рость вращения Земли вокруг своей 
оси ; i = 23°27' - угол наклона 
плоскости экватора к плоскости 
эклиптики. 

Внутренний пояс можно охарактеризовать , во-первых , энер
гией токового кольца (движением заряженных частиц в плоско
стях , параллельных плоскости земного магнитного экватора) , 
а во-вторых , энергией меридиональных движенИй частиц (от по
люса к полюсу) . 

Существование токовых колец было предсказано теорией маг
нитного поля Земли , разработанной еще до начала космических 
исследований [ 59 ] .  Сейчас ярко выраженное токовое кольцо обна
ружено в зоне второго радиационного пояса по существованию 
минимума напряженности магнитного поля на высоте примерно 
21 000 х:.м [67 ] . 

На рис . 2 .32 дана зависимость содержания заряженных частиц 
(электронов) для атмосферы Марса от высоты над поверхностью 
планеты. 

В последнее время делаются попытки представить процессы 
циркуляции атмосфер Марса и Венеры на основе их энергетиче
ского баланса и припятых моделей [22 ] .  Определяются и другие 
динамические и кинетические характеристики их атмосфер . 
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Из-за малой достоверности здесь эти характеристики не при
водятся. 

Ничего пока не известно о поясе радиации Венеры, так как 
не известно ее магнитное поле .  Марс , как показали данные , пере
данные с межпланетной станции <<Маринер>> ,  обладает весьма незна
чительным магнитным полем и почти не имеет поясов радиации . 

§ 2 .4. М а г н и т н о е  попе З е мп и  
и м еж пп а н етноrо  простра нства 

Земное магнитное поле впервые теоретически было описано 
в 1600 г . , когда Вильям Джильберт предложил сравнивать его 
с полем точечного диполя,  помещенного в центр планеты. В на
стоящее время наряду с теоретическими методами описания зем
ного магнитного поля , которые нашли стройное обобщение в тео
рии Гаусса ,  большое значение приобрели непосредственные 
измерения , проводимые на спутниках и космических ракетах . 

Тем не менее дипольпая теория как дающая первое приближе
ние в величине напряженности магнитного поля применяется 
и сейчас . Считается , что Земля обладает дипольным магнитным 
моментом [3 ] : 

М д =  8, 06 · 1025 эрг/гс = 4n8,06 · 1015 вб . .м,. 
Напряженность магнитного поля этого диполя для поверхно

сти Земли определяется по формулам :  
горизонтальная составляющая 

Н гор = 0 ,315  cos ср э ;  
вертикальная составляющая 

Нверт = 0, 630 sin cp э , 
где ер - магнитная широта . 

Чтобы приближенно найти напряженность поля на расстоя
нии R от центра Земли, можно использовать формулу 

н VH2 Н2 8 ,06 · 1025 V1 + 3 . 2 = гор + верт = RЗ 
Slll (jJ э , 

которая для напряженности вдоль оси диполя дает выражение 

н - 16 , 12 · 1025 верт - вз Э .  

Заметим , что при описании земного магнитного поля до сих 
пор применяется система единиц СГС , а не СИ ,  т .  е. напряжен-

ность поля выражается не в а/ .м, а в э ( 1 э = 4� 103 а/ .м) . Однако ,  

поскольку даже в районе :Курской магнитной аномалии поле не 
превышает 2 э ,  было бы выгоднее пользоваться меньшими едини
цами напряженности , например а/.м . Большое распространение 
получила величина , равная одной стотысячной эрстеда и назы
ваемая гаммой (у) . 

9 - 5 5 6  1 29 



180 190 200 210 220 230 

- ' 30 

б О 

110 1ео70 

Рис. 2.33 . Карта земвоrо маrвитноrо nоля. 



Измеренное магнитное поле Земли отличается от поля гипоте
тического диполя и меняется во времени , причем в результате 
длиннопериодических циклов его величина примерно за сто лет 
может измениться на 30 % .  Эксперименты ( [68] , стр . 921 ) пока
зали также ,  что закон обратной пропорциональности кубу рас
стояния не соблюдается. В частности , американский спутник 
«Пионер-1» зарегистрировал соблюдение этого закона только 
на высотах между 3, 7 и 7 земными радиусами . На рис. 2 . 33 
приведена карта магнитного поля на поверхности Земли для 

Рис . 2 . 34 .  Зависимость напряженности земного маrнит
ноrо поля от высоты . Прямые линии - расчеты по ди
польной методике. Значения на Н = О получены путем 

непосредственных измерений. 

1945 г .  Видно , что в действительности магнитное поле дипольного 
характера не имеет . На рис . 2 .33 сплошные линии указывают 
вертикальную компоненту поля через интервал 0,02 э, а стрелки 
горизонтальную. 

В настоящее время разработаны довольно точные методы рас
чета и прогнозирования (для вековых или длиннопериодических 
вариаций) магнитного поля [69-71 ] , отличающегося от ди
польного , однако описание этих методов выходит за рамки данной 
книги . Очень большое значение имеют ведущиеся в настоящее 
время работы по объяснению источников магнитного поля , зако
номерностей и причин изменения его топологии и напряженности . 
Но с практической точки зрения нам будет важно знать только 
некоторые экспериментальные и теоретические результаты по 
определению напряженности и геометрии магнитного поля Земли , 
а также изменение этих его характеристик с течением времени. 

На рис . 2 . 34 показано изменение полного вектора напряжен
ности магнитного поля в зависимости от высоты над поверхно
стью Земли [ 2 ,  72-74] . Нарушение монотонности на высоте 
20 тыс . �.м обусловлено наличием токового кольца во втором 
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радиационном поясе Земли.  Из анализа данных для малых высот 
видно,  что напряженность на Северном полюсе ниже ,  чем в райо
не Западно-Сибирской магнитной аномалии (60° с .  ш .  и 108� в. д . ) ,  

� а/м2г-----,-----,-----,-----.-----.-----.-----.--, 

Рис . 2 . 35 .  Зависимость градиента напряженности зем
ного магнитного поля от высоты. 

расположенной в умеренных широтах территории СССР . Видно 
также,  что напряженность поля для высот 200-300 l'i:.м , подсчитан
ная по теории Гаусса , оказалась завышенной на 10-30 % .  

��г-------.-------�-------r------� 

Рис. 2 . 36 .  Зависимость энергии земного маrнитного 
поля от высоты. 

На рис . 2 . 35 даны предельные значения другой важной харак
теристики - градиента напряженности в зависимости от высоты. 
Максимальный полный вектор градиента - на полюсах , а мини
нимальный - в районе экватора .  
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с увеличением высоты убывает обратно пропорционально шестой 
степени расстояния * .  Значение плотности энергии магнитного 
поля в зависимости от высоты над поверхностью Земли пред
ставлено на рис . 2 . 36 . 

:Магнитное поле планет, Солнца и межпланетного пространства . 
В настоящее время хорошо изучено только магнитное поле Земли . 
У :Марса и Венеры существование магнитного поля предполага
ется , однако экспериментального подтверждения этого факта , 
как уже говорилось ,  сделано пока не было .  Наоборот,  полеты 
станций типа <<:Маринер>> указывают на практическое отсутствие 
сколько-нибудь значительного поля у этих планет - правда , 
на очень больших расстояниях от их поверхности . Точно уста
новлено , что Луна собственного магнитного поля не имеет , а маг
нитный фон межпланетного пространства составляет очень 
небольтую величину - около 5у .  

Переход земного магнитного поля в межпланетное зависит 
от географических координат , так как магнитное поле сильно 
искривлено из-за солнечного ветра .  Предполагается , в частности , 
что американский спутник <<Пионер-1 >> зарегистрировал такой 
переход на высоте 13 ,6 земных радиусов ( [68] , стр . 921 ) . Инте
ресно , что замечено межпланетное магнитное поле ,  как перпен
дикулярное плоскости эклиптики (<<Пионер-5>>) , так и в плоскости 
эклиптики (<<Маринер-2>>) ,  причем величина последнего оказалась 
равной 2 -10у [64] , а его направление - с севера на юг.  Предпо
дагается , однако ,  что вектор межпланетного магнитного поля 
лежит в плоскости эклиптики и имеет скалярную величину 2-5у,  
но может увеличиваться на порядок при солнечных вспышках . 
При этом происходит также увеличение плотности и скорости 
движения межпланетной плазмы. 

Наибольшие магнитные поля в Солнечной системе ,  по-видимо
му , связаны с Солнцем , а точнее - с  солнечными пятнами . Вблизи 
наружной поверхности солнечных пятен магнитное поле состав
дяет 5000-30 000 а [ 75 ] . Среднее магнитное поле на поверхности 
Соднца предполагается равным примерно 50 а [ 76 ] .  Было уста
новлено (<<Маринер-2>>) , что напряженность магнитного поля Солн
ца уменьшается обратно пропорционально кубу расстояния от его 
центра [64] . При теоретическом описании магнитного поля Солнца 
используют гипотезу о магнитном диполе ,  однако это не всегда 
верно из-за наличия интенсивного магнитного поля солнечных 
пятен . 

Напряженность поля в центре пятна определяют по формуле 

н о ;;;:::: 540d1/2 э ,  

где d - видимый диаметр пятна , 103 к.м . 

* В этой формуле напряженность магнитного поля представлена в еди
ницах СИ , т. е. в а/м (1а j.м = О 0126 э) . 
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Распределение напряженности магнитного поля по диаметру 
пятна находят по формуле с r4 \ - 2(...!:.. )2 

Н = Но 1 - Ь4 ) е ь э, 

где r - радиальное расстояние от центра пятна ; Ь - радиус 
внешнего края полутени [3 ] . 

Изучение земного ,  межпланетного и солнечного магнитных 
полей включает большое количество исследований по короткопе
риодическим вариациям. Но в данном параграфе эти исследования 
не отражены, поскольку для проблемы использования внешних 
ресурсов они имеют, по-видимому , второстепенное значение . 

В частности , межпланетное магнитное поле ,  которое может , 
очевидно , в будущем использоваться для целей астронавигации , 
создается в основном Солнцем и имеет форму спиралей, вытянутых 
по направлению распространения солнечного ветра [ 77 ] .  

§ 2.5 .  Зпектростатическое попе Земnи 

Вопрос о существовании околоземного электростатического 
поля положительно решен только для высот 0-80 п.м . Известно , 
что Земля обладает поверхностным отрицательным зарядом [3 ]  
Q8 = 1 , 2  · 10-3 п/п;м,2 , причем ее общий заряд [ 78] Q3 = 0 ,57  · 106n .  

Электростатический заряд Земли , как космического тела пока 
точно не установлен. Известно только что электростатическое 
поле Земли имеет скорее всего тот же характер , что и поле сфе
рического конденсатора , причем «обкладками» та�ого конденса
тора (его емкость равна 0 ,05 ф) являются поверхность Земли 
и атмосфера на высоте около 80 п.м [79 ] . На этой высоте градиент 
потенциала практически равен нулю [3 ] , а потенциал составляет 
примерно 300 000 в . На малых высотах характеристики электро
статического поля следующие: 

Высота над уровнем мо- о 1 2 5 10 15 
ря, к.м 

Потенциал относительно о 1 1 ,5 2 ,4 2 , 7  2 ,9  
поверхности 
105 в 

Земли, 

Градиент потенциала , 130 50 30 15 4 1 
в/.м 

Отсюда видно , что градиент потенциала быстро уменьшается 
с высотой. 

Наличие градиента электрического поля (на поверхности 
Земли он колеблется в пределах от О до 1000 в/.м) и проводимости 
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атмосферы (сопротивление между поверхностью Земли и атмо
сферными слоями на высоте более 20 ".м составляет 200 о.м) при
водит к существованию электрического тока ,  причем полный ток 
для всей Земли в условиях хорошей погоды равен 1 500-1800 а .  
Известно также,  что нормальный ток нарушается во время гроз , 
общее ЧИt.;ЛО которых составляет 2200 в год . Средний заряд вспыш
ки молнии равен 16 "• а ее энергия - 2 - 1010 дж . Для возникно
вения молнии (средняя высота грозового разряда составляет 
.5 , 2  п.м) требуется разность потенциалов 4 - 109 в. Это означает , что 
перед вспышкой молнии градиент потенциала довольно велик -
0,77 - 106 в!.м . Получается , таким образом , что Земля с окружающей 
ее атмосферой и магнитным полем является как бы природным 
генератором электрического тока , нагрузкой которого служит 
атмосфера и, возможно , земная кора ,  однако механизм воз
никновения электростатического потенциала изучен крайне 
недостаточно.  

Имеющиеся теоретические и экспериментальные данные [80-82]  
можно выразить формулой [79 ] , позволяющей очень точно 
определить значение среднего электростатического (ньютоновско
го) потенциала на высотах 0-70 п.м: 

ср3 = [ 26 ( 1 - е- 3 , 5Н) +  1 74 ( 1 - е - О , 2 3Н) ] пв, 

где Н - высота , ".м. 
Для поверхности Земли имеем 

ср�=о = - 5 ,4 - 105 "в , 
а для высоты 80 ".м ср�=ВО = 200 "в (по другим источникам 
потенциал на этой высоте может составлять 300-400 "в [83 ] ) .  

Аналогичная эмпирическая формула существует и для опре
деления градиента потенциала (напряженности электростатиче
с кого поля) 

Еа = 
_ [9Ое- з , 5н + 40е- О , 2 ЗН ] в/ .7оt . 

Rак уже говорилось , большой интерес представляет характе
ристика электростатического поля на высоте 100 ".м и выше. 
Этому вопросу было посвящено несколько теоретических работ 
[ 53 ,  84] , а также предложение об экспериментальных замерах 
на искусственных спутниках и космических ракетах [85 ] .  

В настоящее время еще очень мало экспериментальных данных , 
поэтому оценим только вертикальную компоненту напряженности 
на высотах до 700 п.м по известным электронному току и электрон
ной проводимости 

Е

з

=....!.!_ , О'верт 
где I е = PeVe - электронный вертикальный ток , равный про
изведению плотности электронов [32] на среднюю вертикальную 
скорость их движения [86] ; О'верт - вертикальная проводимость 
ионосферы (см. рис . 2 .30) . 
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Для более строгого определения поля следовало бы учиты
вать и ионные токи , но для первого приближения этого не делают 

v,н;секг---т--.-----.----. 
е- О пре!Jпшюженuи, 
что генерация too Q0 = 1200 частии,;rсм1-нин; 

во г-�����--� 

о 400 бОО 

г-г-г-������ 

Рис. 2 . 37 .  Зависимость вертикальной скорости электронов в земной 
атмосфере от высоты . 

[56 ] , что совершенно неприемлемо для стационарных течений под 
действием градиентов давлений , так как переместившиеся вперед 
за  счет очень большой подвижности электроны создадут макси
мальный градиент электростатического поля Em, который при 

Рис. 2 . 38 .  Зависимость вертикальных электрических 
токов в атмосфере Земли от высоты: 

� - восходящие дневные тони ; l!iZJ - нисходящие ночные тони . 

дальнейшем их движении увеличиваться не будет,  а приведет к уси
ленному ускорению частиц , заряженных положительно . Это явле
ние называется амбиполярной диффузией. 

В наших оценках используются экспериментальные данные 
по плотности и вертикальной скорости электронов на экваториаль
ных широтах (см. рис . 2 . 20 и 2 .37) , откуда можно получить 
данные по вертикальным электрически:м токам (рис . 2 .38) . Зная 
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вертикальные токи , можно определить наивысшие значения 
напряженности электростатического поля (рис . 2 . 39) .  Поскольку 
скорости электронов , а сле-
довательно,  и вертикальные Е,Оiнг-------.-1 ----------,,� электрические токи в течение 1 
суток меняют направление ,  // 
а кроме того ,  в это же время // 

' 
меняется концентрация элек- 2 "t' 
тронов ,  электростатическое 

зоо t-------+---��-� поле будет переменным 
(рис . 2 .40) .  Величина гра
диента (или напряженности) 
электростатического поля по
лучилась по расчетам до
вольно высокой * .  Это озна-
чает , что экспериментальная 
проверка будет очень важна , 
поскольку вертикальный гра
диент электростатического 
поля может явиться очень 
полезным внешним источни
ком энергии. То же самое 

о 400 н, км 
Рис. 2 . 39 .  Зависимость напряженности 
земного электростатического поля от 

высоты: 
1 - эвсперимент ; 2 - эRватор , полдень ; 
3 - ЭRватор и средние широты, полночь ;  
4 - средние широты, полдень (пуннтирные 

линии - ориентировочный расчет) .  

можно , естественно ,  сказать и о горизонтальных градиентах , 
наличие которых также предполагается [ 76 , 84] , но их период. 

�6/м .------.--------.--------,---------, 

-200 OL__ ___ ___..L.б ____ ...l12::------1'-::-B -------:!24 
Время -суток, -ч 

Рис . 2 . 40 . В озможные суточные вариации земного элек
тростатического поля . 

изменения , по-видимому , очень мал - около 1 0  се� для элек
тронов и порядка 400 се� для протонов [ 87 ] .  

* В Нигерии (западная Африка) было замечено возникновение утром 
и исчезновение к вечеру следующей аномалии. Во время пыльных бурь по
видимому, из-за нагрева почвы и воздушной турбулентности , напряженность 
электростатического поля достигает 4500 в/м , причем атмосферные слои несут 
не обычный положительный, а отрицательный заряд. 
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Горизонтальное электростатическое поле может возникать 
из-за весовпадения магнитной оси и оси вращения намагниченного 
космического тела .  Такими телами , как известно , являются 
Земля и Солнце . В данном случае будем говорить не о горизонталь
ных градиентах , а о тех , которые совпадают с направлением маг
нитных СИЛОВЫХ ЛИНИЙ. 

Для Земли имеем : 
вектор вращения 

ro = 7 , 29 . 10-5 рад 1 сеrь , 

магнитный момент диполя 

Мд = 8,06 · 1025 эрг/гс .  
угол между 

радиус Rз = 7 - 108 с.м . 
Электростатическое поле , индуцируемое вращающейся Зем

лей, определяется из соотношения 

Ез = _i_ [R [roM] ] , cr 
где с - скорость света , R - радиус-вектор.  

Абсолютную величину поля находят по формуле 
Е ооМ . е .  

3 = cr2 Sin Sin а, 

где а - угол между R и осью х, перпендикулярной Мд и ro. 
Вертикальный градиент электростатического поля образуется , 

nо-видимому, в результате развития электростатической неустой
чивости квазинейтральной плазмы. Возможность возникновения 
этого эффекта для плазмы в сильном магнитном поле или для не 
электронейтральной в целом плазмы была показава теоретически 
[ 88 , 89] .  Также теоретически была установлена возможность воз
никновения периодических электростатических полей в электрон
ной плазме - квазинейтральной в большом объеме [ 90] . Этот же 
эффект может наблюдаться и в плазме околоземного космического 
пространства 1 53 , 84,  87] .  В последнее время было показано , что 
теоретически объяснить полярные сияния наиболее точно можно 
только в том случае , если принять схему зарядового разделения 
(т. е. предположить возможность возникновения местных гра
диентов электростатического поля) в ионосфере [ 9 1 ] . Следует , 
однако ,  заметить , что вертикальные токи электронов создаются 
не только из-за градиентов давлений (нагрев земной атмосферы 
Солнцем) , из-за <<солнечного ветра>> (плотность заряженных 
частиц,  летящих от Солнца , составляет на высоте 400 r>.м 100-
600 частиц/с.м3 [ 29] ) ,  первмещающего магнитное поле ближе 
к Земле (рис. 2 .41 ) ,  и из-за действия непосредственного давления 
от излучения Солнца . Одни эти факторы, очевидно , не смогли бы 
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nривести к созданию ощутимых электростатических nолей. Боль
шое значение имеет генерация электронов из нейтральных частиц, 
механизмы которой рассмотрены в работе [ 86 ] , где nредполагается , 
что на высотах 200-600 к.м генерируется в среднем 1200 электро
нов в 1 см3 в 1 м ин . Однако эксnерименты показали , что эта вели
чина либо сильно завышена, либо корпускулярный nоток от 
Солнца имеет nоложительный заряд (см. рис. 2 . 37) . 

В nоследнее время начаты эксперименты по замерам земных 
элентростатических nолей на больших высотах [89 ,  92 , 93] . Эти 
эксnерименты поназали , что на высотах 100-300 к.м существует 
нерегулярное электростатичесное nоле. Правда , не было точно 
измерено значение его вертикального градиента,  однано было 

-
-
-
-
-
-
--
-

nоказано [ 93] , что на высо
тах 100-140 к.м величина 
градиента меридионального 
электричесного поля не мень
ше 0 , 1  в/м ,  что соответствует 
проводимости вдоль магнит
ных линий (а прод) ' равной 
10-4 ом -1 ·м -1• В теоретиче
сних работах предполагается 
значительно большая прово
димость (см. рис. 2 . 30) и зна
чительно меньший градиент Рис. 2 .41 .  Схема действия солиечноrо 

поля _ всего 10-з в/;м, [ 941 • 
ветра на маrиитиое поле Земли .  

Что ж е  касается значения 
Е = 0 , 1  в/м ,  то оно nредставляется существующим только во 
время интенсивных полярных сияний. Можно предположить , что 
на высотах 100-140 11:м онажутся значительными градиенты 
электростатичесного поля , так как из теоретических соображе
ний ( [ 14] , стр . 354) вытенает , что проводимость на высотах 
90-140 к.м - наименьшая. Имеющиеся экспериментальные дан
ные подтверждают сделанные ранее теоретические оценки нали
чия электростатичесних полей на больших высотах, но не дают 
лона возможности определить величину их напряженности. 

Электростатические поля в Солнечной системе непосредственно 
не замерялись , однако результаты других носмических эксnери
ментов заставляют предполагать , что , например,  пояса радиации 
имеют различные электростатичесние объемные заряды [ 64] , а 
не электронейтральны , нак думали раньше . 

Неноторые эксперименты [ 68] подтверждают наличие элентро
статичесного поля выше поясов радиации. Отмечается , что это 
поле на орбите Земли имеет напряженность 10-2 - 10 в/;м, и свя
зано с полем Солнца. Согласно работе [ 64] , Солнце должно иметь 
большой отрицательный электростатический заряд. Важно танже 
знать объемный заряд солнечного ветра ,  который, как это было 
видно выше , может оказаться положительным из-за иреимущест
венного содержания в нем протонов и а-частиц. Большие электро-
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статические заряды могут иметь и такие планеты, как Луна . 
Венера и Меркурий [ 64] . В частности , заряд Луны составляет 
3 ,85 . ю -з ,;, , а потенциал на ее поверхности равен + 20 в [ 95 ] .  
Этот потенциал , так же  как  и лунная <<атмосфера>> ( 103 ато;мов/с.м,З) ,  
обусловлен фотоэлектронами. 

В последнее время изучается гипотеза о разрядах в Галактике .  
обусловленных наличием электростатических полей, которые , 
так же как и в кучевых облаках , могут разделяться и скапливать
ся в разных точках пространства. Однако если полное время 
разрядки кучевого облака составляет 102 сек, ,  то разрядка в ат
мосфере Солнца длится примерно 108 сек, ,  т. е. около 3 лет. Дела
ется предположение ,  что время накопления атмосферой Солнца 
зарядов и последующая разрядка определяют одиннадцатилетний 
цикл солнечной активности . Время электростатического разряда 
в Галактике составляет 109 - 1010 лет . В работе [ 96 ]  отмечается , 
что эти предположения позволяют построить теорию галактиче
ских форм. 

Возможные разряды в Солнечной системе могут быть вызваны 
наличием корпускулярных потоков от Солнца.  При этом было 
установлено , что плотность солнечного коропального газа 
составляет 80 ато;м/с;м3 ,  а при вспышках она увеличивается до 
105 ато;м,/с;м,3 [ 951 . <<Солнечный ветер» вблизи орбиты Земли харак
теризуется следующими параметрами : 

Энергия ионов . . . . . . . . 
Средпял энергия и<'нов 
Плотность ионов обычная . . . 
Плотность ионов при вспьппках 
Скорость ионов . . . . . . . . 

80-230 эв 
500 эв 
6-20 с.м-3 

240-800 с.м-3 
560-690 п.м/се-,. 

Высокоскоростные частицы - солнечные космические лучи -
также , как и частицы солнечного ветра ,  движутся от Солнца по 
архимедоным спиралям. Вектор их скорости лежит в плоскости 
эклиптики под углом 50° к направлению Земля - Солнце [ 97] . 

§ 2.8 .  Злектро маrн и т н ы е  излу ч е н и я  
в Сол н е ч н о м  сист е м е  

Излучение Солнца (3 ,86 · 1026 дж/сек,) - основной источник 
электромагнитных излучений в солнечной системе. 

Солнечная постоянная на орбите Земли , т .  е .  мощность энергии ,  
падающей на площадку в 1 ;м2,  перпендикулярную к солнечным 
лучам. составляет 1 , 374 ,;,вт/;м,2 • При удалении от Солнца вели
чина постоянной меняется обратно пропорционально квадрату 
расстояния до его центра. Так же обратно пропорционально квад
рату расстояния меняется и давление солнечного излучения , 
которое на орбите Земли для полированной алюминиевой поверх
ности оценивается величиной 0 ,83 -:- 0 ,976 - 10-6 ,;,Г/;м,2 [ 98] . Есте
ственно , что для поверхностей с другой отражательной способ
ностью это давление будет иным. 
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Полная сила давления солнечных лучей на Землю составляет 
примерно 100 000 Т. 

Е, 

Рис. 2 .42 .  Спектры излучения Солнца в космосе (1)  
и на поверхности Земли (2) . 

Спектры солнечного излучения на орбите Земли вне ее атмосфе
ры и на поверхности Земли представлены на рис. 2 .42 .  На рис. 2 .43 
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Рис. 2 .43 .  Реакции диссоциации, вследствие которых атмо-
сфера аккумулирует солнечную энергию . 

приведены некоторые реакции , вследствие которых атмосфера 
Земли (это в пекоторой степени относится и к атмосферам других 
планет) аккумулирует солнечную энергию. 
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Другие электромагнитные излучения. В табл. 2 .  7 приведены 
некоторые энергетические характеристики различных видов элект
ромагнитных излучений (перпендикулярных плоскости детектора) 

Т а б л и ц а  2.7 

Эиергетичесr;,ие xapartmepucmur;,u э.леrtтро.магиитиых иа.лучеиий 
вб.лиаи Зе.м.ли 

Поток Объемное содержание Литера-Вид и злучения энергии , энергии , тура дж · .",-2 . се�-1 джj.м3 

Излучение Солнца во время вспышек 3 · 103 1o-s [ 14 ] 
Излучение спокойного Солнца 1 ,4 · 103 0 ,467 · 10-5 [ 14 ] 
Излучение Земли в ночное время 102 0 ,333 · 10-7 [ 10 ] 
Излучение полной Луны 3 ,0 · 10-3 10-11 [ 10 ] 
Инфракрасное свечение атмосферного ра- 1 ,9 · 10-5 0 ,63 · 10-13 [ 10 ] 

дикала ОН 
Видимое свечение атмосферы 1 ,6 · 10-5 0 ,53 · 10-13 [10 ] 
Излучение космического водорода 10-5 0 ,333 · 10-14 [10 ] 
Космические лучи 3,8 · 10-6 1 ,26 · 10-14 [ 14 } 
Полный свет звезд 1 ,8 · 10-6 0 ,6 · 10-14 [ 10 ] 
Полный потшt ультрафиолетового излу- 10-7 0 ,333 · 10-16 [ 10 ] 

чения от туманностей (Л = 1225-
1350 А)  

Поток о т  наиболее яркого источника уль- 2,0 · 10-8 0 ,66 · 10-18 [ 14 ] 
трафиолетового излучения (созвездие 
Ориона) 

для условий заатмосферного (Н � 2000 r;,.м) околоземного про-
странства .  . 

Таким образом, Солнце - практически наибольший по мощ
ности источник лучистой энергии. Излучение Земли может играть 
определенную роль только на ледалеком от нее расстоянии . 
На большом расстоянии от Солнца , т. е .  за  пределами Солнечной 
системы, плотность лучистой энергии чрезвычайно мала . 

Спектральные характеристики космического излучения в ра
дио-диапазоне приведены на рис. 2 .44 [ 99] . Пока не я:сно ,  смогут 
ли когда-либо использоваться для практических целей эти 
чрезвычайно слабые источники внешней энергии . 

Искусственные лучевые источники. Энергия , переданная на 
космический объект с Земли , Луны или с искусственного спутника ,  
является п о  отношению к объекту также внешней. Проблема пере
дачи энергии через космос включает необходимость создания мощ
ного источника лучевой энергии в приемлемом для практического
использования диапазоне длин волн. Этот диапазон определя
ется главным образом возможностями приемных антенн, а для 
источников,  расположенных на поверхности Земли , еще и необ
ходимостью избегать лишних потерь на атмосферное рассеяние
и поглощение. 
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В табл.  2 .8  приведены энергетические характеристики искус
ственных источников электромагнитных излучений, как суще
ствующих , так и перспективных. 
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' '\.  
\1 \ 1\ [\. 
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� � � 
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-to 25 to-u to-23 to-22 
dm П!fоmность потока знергии , м2· гц 

Рис. 2 .44 . Спектральные характеристики космиче
ского излучения в радиодиапазоне: 

О - Персей ; Х - Андромеда ;  8 - Дева; +- Кентавр ; 
0 - Телец ; А. - Кассиопея ; О - Лебедь; 8 - Корма .  

С точки зрения технического применевил искусственных внеш
них источников лучистой энергии весомвенный интерес представ-

т а б л и ц а 2.8 
Эпергетические xapanmepucmunu испусствеппых 

элептро.магпитпых излучателей 

Потон Объемное 1 энергии содержание Площадь Литера-Тип излучателя в луче , энергии луча ,  .м,2 1 тура дж · м- 2 . сек-1 в луче ,  
джj."3 

Гипотетический гамма-лазер 1014_1016 106-107 10-1-10-2 [ 100 ] 
Планотроивые и магнетрон- 109 0 ,33 1-10 [ 102 ] 

ные излучатели СЕЧ 
Параболические �'Н:В-излу-

чатели :  
СССР (Академия наук) 0 ,7 · 109 2 ,3 377 [ 103 ] 
Англия (Джодрел Бэнк) 0 ,6 · 108 0 ,2 4800 [ 103 ] 
США (Морская лабора- 107 0,33 · 10-2 32 000 [ 103 ] 

торил) 
Морской прожсктор 0,8 · 106 0,27 · 10-2 0 , 17  [ 104 ] 

МСП-л45/2 
Ксеноновый петочник 2 ,6 · 105 0,87 · 10-3 0,031 

1 

[ 105 ] 
ДН:сШ-3000 

Лампа ('Сириус>> 1 ,51 · 105 0 ,503 · 10-3 1 [106 ] 



ляют первые четыре (см. табл. 2 .8 ) .  При этом следует помнить , 
что эффективность такого способа приема летательным аппаратом 
внешней энергии определяется максимальным к. п .  д. и мини
мальным весом принимающего устройства.  В этом отношении 
наиболее перспективен лазер , излучение которого происходит 
в красной или в инфракрасной области спектра и поэтому почти 
не поглощается атмосферой Земли (рис. 2 . 45) . Однако наиболее 
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Рис. 2 . 45 .  П оrлощение энергии различных частей элеRтро
маrнитноrо cneRтpa земной атмосферой . 

�начительным свойством лазера является почти полная когерент
ность излучения со всех точек излучающей поверхности и воз
можность таким образом остро фокусировать луч. Угол расходи
мости луча рубинового лазера составляет всего 0 ,01°, что означает 
возможность освещения на Луне поверхности диаметром �40 к.м 
выпущенным с поверхности 3емли лучом мощностью всего ,_.1 квт . 

Лазер можно назвать преобразователем энергии будущего , 
так как в настоящее время еще очень мал к .  п. д. перехода пер
вичного излучения в когерентное (если не считать появившихся 
в последнее время полупроводниковых лазеров малой мощности , 
к .  п. д. которых составляет несколько десятков процентов [ 101 ] ) 
( рис. 2 .46) . Rроме того , пока не созданы эффективные приемпики 
излучения ,  нет достаточно сильных источников света для 
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закачки лазера , не ясны конструктивные методы создания лазеров 

с поверхностями излучения в несколько квадратных метров. 

Проблема передачи энергии на большие расстояния с помощью 

лазеров была бы значительно привлекательней, если бы удалось 

найти материал , преобразующий коротковолновое у-излучение 
ядерных реакторов в доступное 
фокусировке излучение видимой 
части спектра.  В последнее вре
мя наметилась возможность [ 100] 
непосредственной фокусировки 
у-квантов (гамма-лазеры) , одна
ко пока еще далеко до практи
ческой реализации этого прин
ципа,  хотя он и таит в себе � 0,32 1---------;JL----t----J 
большие возможности. 

Излучатели электромагнит
ной энергии в радиодиапазоне 
(параболические антенны и пла
нотроны) дают сферическую 
расходящуюся волну, поэтому 
плотность потока излучаемой 
мощности выражается зависи-
М ОСТЬЮ 

] _ NoGSa 
N - 4лR2 ' 

где N 0 - излучаемая мощность ; 
G - коэффициент направленно
сти действия антенны; S а = 

лd2 u = 8 - площадь рабочеи по-

верхности антенны параболиче
ского излучателя; R - расстоя
ние до зеркала ; d - диаметр 
зеркала. 

о 200 400 600 
Энергия бозоужtlения, iJж 

Рис. 2 .46 .  Зависимость энергии 
излучения от энергии возбуждения 

лазеров . 

Rак следует из формулы, потери энергии источника из-за рас

ходимости луча довольно велики. Однако известно и другое : 

радиоволны слабо поглощаются и рассеиваются в атмосфере 

(см. рис. 2 . 45) . Надежные приемные устройства и преобразователи 

этого вида энергии в настоящее время уже существуют . 
. Из того же рис. 2 .45 видно , что малым суммарным сечением 

поглощения и рассеяния (практически равным геометрическим 

размерам ядер составляющих атмосферу компонентов) обладает 

жесткое электромагнитное излучение (у-кванты) . 
В настоящее время интенсивных источников у-квантов пока 

не создано , а у-активные изотопные источники и реакторы деления 

дают слабое с точки зрения практического применения излучение,  

которое к тому же очень быстро рассеивается. 
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Если удастся осуществить хорошо коллимированное интен
сивное излучение -у-квантов [ 100] , то процесс их рассеяния в ат
мосфере будет иметь совершенно иной характер [ 107 ] ,  заключаю
щийся в том, что нагрев воздушного столба в объеме луча будет 
приводить к боковой диффузии частиц воздуха и, таким образом. 
к уменьшению потерь излучения. 

Это же самое утверждение справедливо и для ультрафиолето
вого излучения , для которого атмосфера практически непрозрачна 
(см. рис. 2 . 45) . Важность этого факта , с одной стороны, заклю
чается в том, что губительное для всего живого ультрафиолетово& 
излучение Солнца почти полаостью задерживается еще в верхних 
слоях атмосферы. Это , однако,  не означает, с другой стороны. 
невозможности передачи ультрафиолетового излучения с поверх
ности Земли в космос,  тем более что таким видом излучения (при
чем довольно хорошо сфокусированным) обладают уже освоенны& 
источники - плазмы с большой оптической плотностью [ 108] .  
Если энергия излучаемого плазмой электромагнитного потока 
достаточно велика,  то реакции , за  счет которых происходит его 
рассеяние : 

N� + 18 , 7 эв = N�+ ; Л = 6 , 62 - 10-6 ,  
о++ + 18 ,5  эв = о+++ ; л = 6 , 1 - 1 0-6 , 
0+ + 16 , 9  эв = О++ ; 1. = 7 ,34 - 10-6 , 
N2 + 15 , 5 эв = N� ; Л = 8 ,52 - 10-6 ,  

0 +  13 ,5  эв = О+ ; Л =  9 , 2 . 10-6, 
02 + 12 , 2  эв = О�; 1. = 1 ,09 · 10-5 ,  

02 + 9 , 1  эв = О + О+; 1. = 1 ,45 + 10�5 ,  
302 + 5 , 2  эв = 203 ; Л =  2 ,4 · 10-5 ,  

02 + 5 , 1 эв =  20; Л = 2 ,43 - 10-5 

( Л = � - длина волны электромагнитного излучения , см ) , а так

же тепловые реакции : 

N2 � N + N ; 

N2 + 02 � NO + N + O; 

NO � NO+ + e-; 

N � N+ + е-

закончатся довольно быстро (практически за  0 ,05 сек) , и в даль
нейшем луч будет идти вдоль образованного им канала с мини
мальными (релеевскими) потерями [ 107] . Естественно , 'lто при 
неспокойной атмосфере эти потери будут больше, так же как 
и в том случае ,  когда передача идет на движущийся объект. 
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§ 2. 7 .  Н екоторые характер исти ки 
межавездноrо nростра нства 

Приведеиные в § 2 . 6  характеристики галактического фона 
электромагнитных излучений можно дополнить данными по со
держанию магнитных полей и газовых компонент. 

Галактический газ , средняя плотность которого [ 3 ] составляет 
0 ,6  частиц/см3 , состоит в основном ив водорода и, возможно,  гелия 
и распределен крайне неравномерно . Основная его масса сосредо
точена в галактической плоскости и имеет толщину около 
250 napcer;, * (диаметр Галактики равен 25 000 napcex) .  Но и в этой 
зоне гав распределен неравномерно - в спиральных рукавах 
(шириной до 400 napcer;,) средняя его плотность равна примерно 
1 частиц/см3 , а между рукавами - не более 0 , 1  частиц/см3 •  
Рукава не сплошные , а состоят ив облаков с плотностью 10-
20 частиц/с;м,3 [ 56] . 

Водород на большом удалении от горячих ввевд находится 
в основном в неионивованном состоянии , однако его проводимость 
довольно велика и может при характерных для этих областей 
масштабах дать значительные магпитогидродинамические эф
фекты. 

Средняя напряженность межзвездного магнитного поля рав
на 10-Б э [ 3 ] . 

Межэвевдвое пространство характеризуется также наличием 
пыли ,  причем ее плотность равна 1 ,4 · 10-26 г!см3 , а объемное 
содержание 2 · 10-13 пылинок в 1 см3• 

Сами пылинки имеют следующие средние характеристики [ 3] : 

Температура 
Радиус . . .  
Плотность 
Масса 
Коэффициент преломления 

20° К 
0,3 .мк.м 

1 , 1  г /с.м3 
1О-13 г 

1 ,25 

Заметим, наконец, что в последнее время многими поддержи
вается гипотеза о том, что основная масса (энергия) Вселенной 
приходится не на описанные выше ее элементы, а на нейтрино 
[ 108] . Если история развития Вселенной шла таким образом, что 
начальная плотность v + v (нейтрино + антинейтрино) была 
намного больше массы покоя всего водорода , то разделение на 
миры и антимиры оказывается вполне возможным, что не исклю
чает наличия антивещества даже в нашей Галактике. Предпола
гается поэтому, что наряду с известной массой космического 
водорода и другого вещества ,  эквивалентных плотности энергии 
10-2 Мэв/см3 , существует значительный энергетический фон,  при
надлежащий нейтрино и равный примерно 2 · 103 Мэв/см3 • 

* 1 парсек = 3 ,084 · 101 6  м .  
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Л Р ИНЦИПЫ 
ИСПОЛЬЗОВАН ИЯ 
ВНЕШНИХ 
МАСС'ОВО
Э Н ЕРГЕТИЧЕСКИХ 
РЕСУРСОВ 

Конструктивное воплощение тяговых 
систем, использующих внешние ресурсы, 
в значительной степени зависит не только 
от технической или эксплуатационной при
влекательности, но также и от уровня 
подготовки или наличия вспомогательных 
средств . Более того , само по себе тяговое 
устройство может считаться перспектив
ным и выгодным только в том случае , 
если оно дает выигрыш во времени полета,  
в энергетических затратах или в эксплуа
тационной надежности и простоте при 
выполнении космической задачи. При этом 
чаще всего принято сравнивать тяговые 
системы непосредственно по тяге,  по удель
ной тяге (отношение тяги к секундному 
расходу бортовой массы) , а также по 
удельному весу (отношение веса тяговой 
системы к тяге) . В настоящее время эти 
параметры являются определяющими при 
описании и сравнении различных тяговых 
систем. 

Полный ответ на вопрос об эксплуата
ционных преимуществах той или иной 
системы может быть дан только после 
тщательной конструктивной проработки , 
а в некоторых случаях - после прове
дения необходимых испытаний или даже 
опытной эксплуатации. 

§ 3 . 1 . М етоды исnользо в а н и я  а тмосферы 
и космич ескоА ср еды 

Аэростатическая сила , которую иначе 
называют архимедовой , возникает из-за 
того , что атмосфера Земли имеет отри
цательный вертикальный градиент давле-

151 



ния. Численно архимедона сила равна произведению объема 
летательного аппарата на удельный вес атмосферы: 

Rа = Vл.а . '\'н • 

Архимедову силу следует учитывать при определении веса 
летательного аппарата , особенно когда последний имеет большой 
объем. В качестве примера можно указать рассматриваемые 

в работе [ 1 ]  накопительные устрой-

Рис. 3 . 1 .  Схема запуска из 
аэростатической трубы: 

I - створии; 2 - ранета ; 3 -
ствол шахты ; 4 - иомпрессор

яая. 

ства ,  позволяющие ракете стартовать 
с пустыми или почти пустыми баками. 
Необходимо также учитывать архиме
дову силу и в обычных ракетах. Для 
американской ракеты <<Сатурн-5>> объе
мом около 5880 .м3 [ 2 , 3 ] эта сила у 
поверхности Земли составляет доволь
но значительную величину - 7 , 1 Т, 
или 0 , 21 % тяги двигателей. 

Аэростатическую силу учитывают не 
только при определении вертикального 
тягового усилия . В некоторых проек
тах летательных аппаратов она служит 
основным источником тяги. Это ката
пультируемые снаряды, запускаемые из 
шахт с откачанной атмосферой [4) . 
Подъемная сила эквивалентна верти
кальным градиентам давления , намного 
превышающим естественные (рис. 3 . 1 ) ,  
так как снизу н а  днище ракеты дей
ствует атмосферное давление или дав
ление , искусственно поднятое выше 
атмосферного , а сверху давление более 
низкое , чем атмосферное , полученное 
в результате откачки. 

Из большого объема воздух довольно 
легко откачивается эжекторным спосо-
бом до давления 0 , 25 пГ/с.м2 • Если на 

днище ракеты действует атмосферное давление , то к каждому 
квадратному метру днища прикладывается сила ,  равная 7 ,5 Т.  
Заметим теперь ,  что в пересчете на 1 .м2 днища американские 
ракеты имели соответственно следующую величину тяги : 
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«Сатурн-5>> [2 ,  3 ] 
«Атлас Д>> [5 ,  6 ] 
<<Титан-1>> [ 6 ] 
<<Мипитмен» [6 ] 
<<Тор>> [ 6 ] 
«Юпитер» [6 ] . . 
<<Пола рис А-1» [6 ]  

р = !:._ Tfлt2 
д "д 

43,4 
23 
19 ,2  
30 ,3 
17  
1 1 ,8 
30 .4  



Поскольку время работы двигателей первой ступени превышает 
100 cel'> ,  можно , казалось бы , сделать вывод о неконкурентоспособ
ности рассматриваемого метода создания тяги , так как продол
жительность действия силы (кроме того , что ее величина меньше) 
ограничена высотой шахты и не может , очевидно , превышать 
нескольких секунд. Важно , однако , что в этом случае ракета будет 
намного легче , так как она вообще не нуждается в первой сту
пени. При высоте шахты 500 м второй ступени ракетного снаряда 
<<Титаю> (масса 21 ,8  т ,  площадь 
;�;нища 4 ,68 м2) можно сообщить 
скорость , равную 127  м/сеl'> .  Эта 
с корость пропорциональна квад
рату диаметра днища . 

Некоторое изменение конструк
ции ракеты, например только 
двухкратное увеличение ее диамет
ра ,  приведет к тому, что она будет 
иметь на выходе из шахты ско
рость 510 м/сеl'> или число Маха 
М н = 1 ,5. А этого вполне доста
точно для запуска прямоточного 
двигателя. Напомним, что у бал
листических ракет с обычным топ

о 40 80 ' 
ЛерtJая космическая скорость, % 

ливом на приобретение этой ско- Рис . 3 . 2 .  Зависимость скорости 
рости затрачивается примерно 10 % ракеты от уменьшения ее веса : 
стартового веса (рис. 3 . 2) ,  или -;=- �· - - неросин ; --- - водород ; 

- - - - - старт и � шахты ракеты на 
около 15 % веса бустерной с ту- - керосине .  
пени [ 7 ] .  Из примера видно , что 
искусственная аэростатическая сила вполне применяма к обыч
ным летательным аппаратам ( <<аппараты тяжелее воздуха>>) . 
Очевидно , что этим возможности подобной стартовой системы не 
исчерпываются. Существуют и другие схемы, в которых исполь
зуется принцип артиллерийского орудия. Кроме того , давление 
на днище ракеты может создаваться не только мгновенным сгора
нием пороховых газов , но и в результате нагнетания воды, воздуха 
или продуктов сгорания ЖРД .  Уже сейчас применлютел артил
лерийские системы для экспериментов с небольшими летательными 
аппаратами , снабженными ракетными или воздушно-реактивными 
двигателями [ 8 ,  9] . 

Не исключена возможность использования архимедоной силы 
для вспомогательных целей в обычных системах типа аэростата . 
Такая система, например,  применялась в английском проекте 
«Рокую> .  При эксперименте геофизическая ракета типа <<Дикою> 
поднималась аэростатом типа <<Скайхую> на высоту 20-25 .,.;м 
(рис. 3 . 3) , а затем запускались ее основные двигатели [ 10 ] . 
Это упростило конструкцию ракеты и значительно снизило ее вес . 

Недостатки такой системы - сложность запуска и практиче
ски одноразовое применение аэростата - могут быть устранены 
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созданием специальной аэростатной ступени многократного 
использования [ 1 1 ) .  На рис. 3 .4  показав тороидальный баллон, 

Рис. 3 . 3 .  Простейший аэростат, используемый в качестве 
первой ступени высотной геофизической раке�. 

спроектированный фирмой <<Боинг Эйрплэйю> для запуска и транс
портировки ракет со стартовым весом до 45 Т. Баллон имеет мак
симальный диаметр 95 .м и минимальный 43 .м. Он разделен на 
1 6  отсеков общим объемом 105 .м3 , выполненных из майлароnой 
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nленки и наполняемых водородом или гелием. Внутреннее окно 
в торе также затянуто майларовой пленкой. 

Проведеиные фирмой исследования показали, что струя от 
двигателей ракеты не вызывает разрушения баллона , т .  е . такая 
нонструкция может выполнять роль многоразовой первой ступени. 
Высота ,  до которой поднимается ракета ,  равна 6 �.м. На этой же 
высоте она может транспортироваться со скоростью 1 20 �.м/ч, 
так как баллон имеет три шарнирно закрепленных двигателя 
мощностью 3400 л .  с.  каждый. 

Рис.  :1 . 4 .  1 1  р оскт аэr: остатноii нерnой ступени : 
1 - r ондола с метеоролоrи'lесrшми приборамп и радиолокато
ром ; 2 - гондола с двигателем; а - контейнер с ракетой; 4 - алюминиевые трубы; 5 -- гондола длll команды. 

Следует отметить ,  что К. Э . Циолковский доказал возможность 
создания цельнометаллического аэростата . Актуальность такого 
аэростата сохраняется и сейчас. Давление газа внутри жесткого 
баллона может быть меньше атмосферного - это улучшает харак
теристики аппарата , так как не требует обязательного применепил 
водорода или гелия, но опасно из-за потери устойчивости (смятия) 
оболочки. Необходимо поэтому знать предельное значение пере
пада ,  при котором еще сохраняется устойчивость . Такой расчет 
приведен в работе [ 1 2] .  Гибкие же конструкции аэростата требуют 
избытка внутреннего давления , минимальное значение которого 
определяется устойчивостью против воздействия различных воз
мущений [ 1 3] . Это означает, что необходим легкий , но в то же 
время прочный и газонепроницаемый материал. Такие материалы 
уже появились. Некоторые из них имеют прочные тканные основа-
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ния с гофрированными заполнителями [ 14] ,  другие , выполнены 
на основе пластмассовых пленок (пластмассовых <<фольr>>) . На
пример ,  полиамидная пленка ПR-4 может вполне заменить дорого
стоящую аэростатную ткань «500>> , причем эта пленка не только 
обеспечивает хорошую герметичность и высокое качество склейки 
(последнюю можно проводить специальными сварочными авто
матами [ 15 ] ) , но и в 34 раза дешевле аэростатной ткани [ 1 6 ] .  

Существует еще один метод облегчения аэростатических ба.'l
лонов - металлизация поверхности [ 1 7] и сообщение ей электро
статического заряда. В этом случае кроме внутреннего давления 
оболочка будет <<раздуватьсЯ>> электростатическими силами : (см .  
[ 1 7 ] , гл.  1 ) :  

Рэ = 18л · 105 ( � )  2 п/ж2 , 
где Q - заряд баллона,  к ;  S - площадь наружной поверхноспr 
сферического баллона,  ж2 • Методы зарядки таких систем из.1л 
жены в следующем параграфе. 

Необходимо отметить , что существует неверное мнение , будто 
аэростатическая сила является даровой и не требует затрат энер
гии , запасаемой на летательном аппарате. В действительности же 
аэростат - типичный аккумулятор внутренней или бортовой энер
гии (даже в том случае , если баллон не заряжается электростати
ческим электричеством) . Это характерно практически для всех 
летательных аппаратов активного типа , т .  е .  имеющих то или 
иное управление. Важно лишь то,  что значительная часть энер
гии, идущая на создание тягового усилия , берется извне. Та:к , 
для систем аэростатного типа используется верти:кальный градиент 
давления атмосферы, который создается земным гравитационным 
полем. Об эффективности аэростатических летатеЛьных аппаратов 
говорит следующий факт : 20 июля 1958 г. корреспондент <<Юнай
тед Пресс Интернейшню> передал из Миннеаполиса сообщение 
о запуске в США пластмассового аэростата с полезным грузо)t 
225 фунтов ( 102 кг) на высоту 1 , 3 · 105 футов (40 кж) .  Это 
позволяет судить об огромных возможностях таких систем. 

Следует отметить также большое вспомогательное значение
аэростатов , которые могут оказаться незаменимыми при геофи
зических исследованиях [ 18] ,  при создании систем спасения первых 
ступеней (заметим, что надуваемые конструкции очень компактны 
в сложенном состоянии - надувной американский спутник <<Эхо-2>>
диаметром 41 , 1 :м, размещается в контейнере диаметром всего 
1 ,04 :м, [ 1 9] ) ,  при транспортировке ступеней на стартовую позицию· 
или , в случае необходимости , транспортировки по воздуху спа
сенных ступеней или космических аппаратов . 

Надувные конструкции можно также с успехом использовать 
для получения аэродинамических усилий, причем не только сил 
сопротивления , но и подъемных сил. 

А эродинамические силы наиболее эффективны в плотных слоях 
атмосферы, поэтому большинство проектов предусматривает 
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полезное использование аэродинамики только на первых ступенях 
тяговых систем [ 7 ,  20] . На рис. 3. 5 показав вариант американского 
nроекта крылатой первой ступени. 

Величина аэродинамической силы определяется по формуле 

Ra = 1/(С� + С�)  qS м, pv2 • r;�;e q = 2 - скоростпои напор ;  Sм - характерная (чаще все-

го - мидельная) площадь летательного аппарата. Могут суще-

Рис . 3 . 5 .  Проект амери
канского космического 
носителя, использующе
го аэродинамическую 
подъемную силу и воз- , :::>j:t 
душно-реактивные дви- · .::Jf}'-:· 

р%-га тешi . ::?" ;;--
- � /" 

ствовать и побочные аэродинамические эффекты : действие боковых 
сил из-за несимметричности аппарата различных возмущений. 

При нахождении R а основная проблема , таким образом, 
состоит в определении С х - коэффициента сопротивления и С у -
коэффициента подъемной силы. В настоящее время отдают пред
почтение экспериментальному определению этих коэффициентов ,  
так как они зависят от числа Маха , геометрии летательного ап
парата , угла атаки и от числа Рейнольдса,  т. е. представляют 
довольно сложную для аналитического выражения функцию.  
В некоторых частных случаях С х и С у можно получить и ана
литически [ 21 ] .  Так , для плоской бесконечной пластины в сверх
звуковом потоке (М н � 1 )  имеем [ 22 ]  

2 k  

Су = { k� 1  +У ( kt1 ) 2+ М;а2 + kдi2a2 [ 1 - ( 1 - k---;1 М а ) k- 1  J } а2; 
Сх = Су tg a ,  

Ср 
где k = - ; а - угол атаки, рад. 

С у  
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Значения Сх и Су для круглых (в том числе оперенных) тел . 
включая и тела с кольцевыми или боковыми заборпиками воздуха 
и внутренними проточными трактами , определены , в работах 
[ 23-26 ] .  Отмечается , в частности , что даже установка простого 
кольцевого обтекателя [ 27 ]  в передней части корпуса ракеты 
(рис. 3 . 6) позволяет снизить аэродинамические потери при опре

деленных скоростях полета на 20-30 % .  По
добный обтекатель - модификация кольце
вого крыла ,  поэтому он должен дать заметное 
увеличение и подъемной силы. 

Эффективность использования аэродина
мических усилий определяется аэродинами-

с 
ческим качеством - отношением К = с: , ко-

торое для дозвуковых аппаратов может 
достигать значений 20-30. Для аппаратов , 
рассчитанных на большие числа М н .  каче
ство значительно ниже [ 28 ] .  С этим прихо
дится мириться из-за существенного упро
щения конструкции. 

Для корпусов ракет, если последние· 
представляют собой тела вращения, качество 
К при наивыгоднейших углах атаки состав
ляет 0 , 1 - 1 ,25 [ 29] . Это позволяет надеяться. 

Рис . 3 . 6 .  Схема обте-
б кателя, уменьшающе- что у аллистических ракет , которые летят 

го аэродинамическое обычно с нулевым углом атаки , имеется 
сопротивление .  резерв для увеличения дальности полета или 

полезной нагрузки [ 30] , так как при К >  О 
действительная тяга R выше тяги двигателей R д из-за добавки 
полезной подъемной силы : 

где Х - аэродинамическое сопротивление . Следует , конечно , 
учитывать не только тяговую эффективность , но и эксплуатацион
ные характеристики ракеты (управляемость , аэродинамический 
нагрев , прочность конструкции и т. д) . 

Основным методом увеличения аэродинамической эффективно
сти аппарата следует считать конструктивное совершенствование 
его формы и особенно применение несущих поверхностей . 

Например , еще в 1 944 г .  в немецком ракетном центре Пеене
мюнде была спроектирована и изготовлена ракета А-4в (рис. 3. 7) , 
эффективность которой увеличивалась за счет использования 
подъемной силы крыльев [ 31 ] . 

В 1945 г. проведено два успешных запуска этой ракеты, кото
рые показали, что использование несущих поверхностей - весь
ма эффективный способ увеличения дальности. Так , широко 
известная ракета V-2 (А-4) рассчитана на максимальную дальность 
полета 355 � при стартовом весе 12 493 хГ, а ракета с несущими 
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поверхностями А-4в той же длины (14 ,02 .м) , того же максимального 
диаметра (1 , 7 .м) , с той же тягой двигателя (25 Т) и той же про
должительностью его работы (63 сек) при одинаковой удельной 
тяге (203 сек) ,  но с несколько увеличенным стартовым весом 
(13 020 кГ) имеет дальность полета 650 к.м . Иначе говоря , при
меневне несущих поверхностей увеличивает стартовый веr. (при 
одинаковом весе полезной нагруз-
ки) всего на 7 ,4 % ,  в то время каn 
дальность увеличивается при этом 
на 83 % , т .  е .  примерно в два раза ! 

В настоящее время наряду с 
предложениями повысить аэродина
мическое качество за счет обычных 
аэродинамических форм (крыльев , 
плоских фюзеляжей , плоских свя
зок осесимметричных тел и т .  д. ) 
создаются дискообразные летатель
ные аппараты. 

В Советском Союзе разработаны 
и построены планеры Дископлан-1 
(1 950 г . )  и Дископлан-2 (1962 г . ) ,  
показавшве хорошие аэродинамиче
ские и эксплуатационные характе
ристики при малых скоростях поле
та [32] . Исследования американ
ских ученых [32 ] позволяют пред
положить , что дискообразная аэро
динамическая форма будет хорошей 
и для больших сверхзвуковых ско
ростей. 

В 1 959 г. одним из авторов на
стоящей Iшиги был рассмотрен гипо
тетический проект межпланетного 
дискообразного аппарата (рис . 3 . 8) ,  
представляющего собой диск диамет
ром 500 м ,  в центре которого разме
щена кабина с экипажем из 30-50 

Рис. 3 . 7 . Баллистическая раке
та А-4в с использованием аэро
динамической подъемной силы. 

человек . Четыре ядерноэнергетических блока обеспечивают созда
ние тяги на всех участках полета аппарата , причем исключительно 
за  счет использования внешних ресурсов массы (методы создания 
тяги рассмотрены ниже) . Одновременно используются архимедова 
и аэродинамическая силы.  Известен аналогичный проект аппарата , 
выполненный американской фирмой <<Миннеаполис-ХонейвилЛ>> 
[33] , который позволяет доставлять в космос грузы весом до 50 % 
стартового веса . Диаметр аппарата 600 .м ,  высота 30 .м .  Предло
женная конструкция не имеет отделяемых носителей , а вся цели
ком выводится в космос непосредственно с поверхности Земли, 
совершает дальний перелет с посадкой на планету , имеющую 
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атмосферу (например , на Марс) ,  и затем возвращается на Землю . 
Отмечается ,  что дискообразная форма аппарата наиболее удобна 
не только при взлете , но и при входе в плотные слои атмосфер ы 
и посадке. Характерно , что посадка дискообразного летательного 
аппарата существенных трудностей не представляет [341 . 

Что же касается изменения аэродинамической формы фюзеля
ж а ,  то примером подобного решения является вариант американ-
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Рис. 3 . 8 .  Дискообразный летательный аппарат. 

ского спутника <<Джеминай>> с качеством К = 0 , 25 и бескрылый 
планер М-2 [35 1 .  Следует также отметить , что спутник <<Джеминаii>> 
предполагалось спасать с помощью парапланера - легкого крыла 
оригинальной конструкции , способного совершать как плани
рующий, так и парашютирующий спуск аппарата [36 1 .  

Наряду с пассивными , неподвижными аэродинамическими кон
структивными элементами могут применяться и подвижные , 
например колеблющиеся (орнитоптеры) или вращающиеся (винто
крылы) лопасти. В настоящее время в авиации успешно применя
ются вращающиеся несущие лопасти (вертолеты, автожиры) . 

Тяга вращающегося ротора заданных размеров может быть 
определена для разных высот в зависимости от эффективной мощ
ности двигателя по формула [37 1  

Rp = 3 , 3ч 313 N2!3 Р�/3 R2!3 ' н,  

где 'l") o  - относительный к. п .  д .  Для винта с идеальной круткой 
и отсутствием профильных потерь 'll o = 1 , а для очень плохого 
винта 'I"J o = 0 ,5 ,  N - мощность , подаваемая на винт, .tt . с . ; Рн -
плотность атмосферы ,  равная у поверхности Земли 1 ,22 кг/ .м3 ; R - радиус воздушного винта , .м. 
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Заметим , что и дискообразный аппарат определенной геомет
рии , если его привести во вращение,  также способен создавать 
значительную подъемную силу [38] , причем конструкция в этом 
случае несколько усложняется (рис.  3 . 9) .  Получаемая вертикаль
ная сила может использоваться на начальном участке взлетной 
траектории. 

Ранее говорилось о том , что параmют при наличии сильных 
вертикальных потоков также может создавать тяговое усилие. 
Однако в настоящее время он используется 
только для торможения. Это усилие правиль
нее назвать отрицательной тягой , создаваемой 
паратютом за счет внешней среды воздуха .  
В более общем случае ,  например при полете 
в космосе ,  для этой цели используются те же 

Рис. 3 . 9 . Схема дискообразного аппара
та, создающего подъемную силу гидро

динамическим способом . 

Рис. 3 . 10 .  Схе
ма эжекторного 
соплового на-

садка . 

двигатели , что и для получения положительной тяги. Кроме скла
дывающихся паратютов наилучшими характеристиками по входу 
в атмосферу и парашютированию обладают дискообразные аппа
раты [32] . 

Реактивные двигательные установки проточного типа . Эжеп
торпый пасадоп - наиболее простое устройство ,  которое может 
служить для увеличения тяги ЖРД (рис . 3 . 10) .  Подробная 
его теория изложена в работах [39 , 40] .  При расчетном режиме 
истечения , когда давление на срезе сопла ЖРД Р а равно стати
ческому давлению окружающей атмосферы Р н • эжекторвый наса
док дает выигрыш в полетном к .  о .  д. аппарата [41 ] :  

'I'Jп = 
2 1 �v2 

скорость полета П u 
из-за увеличения отношения v = . олетныи скорость истечения 
к .  п. д. 'I'Jп показывает эффективность иревращения кинети
чесБоЙ энергии истекающей струи в кинетичесRую энергию дви
жения летательного аппарата. На атмосферном участке полета 
скорость истечения всегда больше скорости движения аппарата , 
поэтому эжектор , который, не меняя тяги реактивной струи , уменъ-
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шает скорость ее истечения , может привести к увеличению пара
метра v и, следовательно ,  к увеличению 'll п · 

Следует иметь в виду , что современные ЖРД имеют неизмеине
мую в полете rеометрию выходноrо сопла ,  поэтому режим Р а = Р н 

_ _  , 
1 
1 
1 . __..L_ 

будет весьма кратковременным. Что 
же касается перасчетных режимов 
работы и особенно режимов р а > р 1 1 0 
то в этом случае увеличивается не 
только 'l'}n , но и тяrа эжектора .  Доба-
вим , что эжекторвые насад.ки ,  уста
навливаемые на сопла крупных раз
меров (da > 1 ..к) , моrут привести 
к существенному увеличению тen.:Jo
вoro к .  п .  д .  двиrателя , та.к кан 

L подсасываемый воздух подоrревается 
от струи в результате дож:цrания 
rорючих .компонентов ,  всеrда имею
щихся на периферии струй ЖРД .  
При этом вознинает проблема пра-

Рис. 3 . 1 1 . Схема сверхзвуко
вой части сопла ЖР Д с вдувом 
воздуха и изменение давления 

вдоль ero образующей . 

вильноrо профилирования внутрен
него тракта эжекторноrо канала ,  который в этом случае можно 
назвать воздушно-реантивным контуром . 

Друrим эффективным вариантом эженторноrо пасадна можно 
считать подачу атмосферноrо воздуха в .конечн;ый участон про-

Рис. 3 . 1 2 . :Мноrосопельная 
двиrательная компоновка 
с внутренним расширением . 

Рис.  3 . 1 3 .  Мноrосопельная 
двиrательная компоновка 
с внешним расширением и 
обрезанным центральным 

телом. 

филированного сопла ЖРД (рис . 3 . 1 1 ) .  Та.кой двиrатель выигры
вает в весе и всеrда работает в расчетном режиме истеченин . 
поснольну подача воздуха может реrулироваться , а на больших 
высотах прекращаться совсем , иревращая тем самым сопло в оп
тимальное для работы в высотных условиях [42 ] .  Эта схема исполь
зования воздуха хороша еще тем , что она позволяет реrулировать 
вентор тяrи ЖРД путем наиболее эффективноrо метода - несиlll
метричноrо вдува воздуха ,  что ис.ключает качание ,  а также изме-
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пение режима работы , т. е. рассогласование [43 ) групп ;:�;вигателей 
в многодвигательной компоновке .  

В последнее время широко обсуждаются проблемы исподьзо� 
вания в сверхмощных ракетах-носителях многосопедьных кодь
цевых двигатедьных установок , обладающих 
большой надежностью , с внутренним (рис . 3 . 1 2) 
иди внешним (рис . 3 . 1 3) расширением . В этих 
едучаях днище ракеты преддагается считать 
составной частью многосопельной двигательной 
установки [43 ) . По анадогии с рассмотренными 
выше соплами внутреннего расширения можно 
утверждать , что п одвод атмосферного воздуха 
в донную область или на конечный участок 
тороидального сопл а должен оказаться также 
весьма подезным . 

Ракетно-прямоточный двигатель (РПД) от
личается от эжекторного насадка ЖРД тем 
(рис . 3 . 14) ,  что процесс сгорания в нем органи
зуется специально дибо в результате соответ
ствующего регулирования в течение подета 
соотношения компонентов , поступающих в ка
меру сгорания ЖР Д ,  либо за счет впрыска 
топдива в прямоточный тракт. Размеры и кон
струкция РПД отвечают обычному требованию 

z 

3 

Рис . 3 . 14 .  Схема 
ракетно-прямоточ
ного двпrателя 

(РПД) : 
1 - топливные бани 1 ступени ; 2 - нор
мальные первичные 
ракетные ДВИГаТРЛИ ; 
3 - комбинация на
меры смешения 11 

выходного сопла .  

к двигателям , т .  е .  обеспечивают максимальную уде.'Iьную тягу 
при минимально возможном весе и при заданной величине тяги. 

Рис. 3 . 1 5 .  РПД амери:канской фирмы �Мар:квард». 

Двигатели этого типа могут быть автономными (небольших раз
)Iеров , рис . 3 . 1 5) иди представдять собой большую и с.'Iожную 
;:�;вигатедьную установку [44) тяжелых ракет-носителей (рис . 3 . 1 6). 

Известны также проекты исподьзования в подобной схеме 
я;:�;ерного жидкостного ракетного двигателя (ЯЖРД) .  Нагретый 
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в реакторе аммиак , спирт или водород догорает в воздушном пото
ке , создавая тем самым повышенную тягу при очень высоком зна
чении удельной тяги. 

На рис . 3 . 1 7  показава схема американской [45] воздушно-реак
тивной ракетной двигательной установки , в которой струя от ядер
ного водородного двигателя догорает в воздушном потоке ,  обра
зованном входным устройством и кольцевой струей располо
женных по периметру дискретных водородно-кислородных 
двигателей. 

1 

Рис. 3 . 1 6 .  Схема мно
госопельного РПД с 

дополнительным 
впрыском топлива: 

1 - топливные бани 
1 ступени ;  2 - стсхио
метричесние первичные 
ра нетные двигатели : 3 -
намера смешения ,  4 -
диффузор ; 5 - впрысн 

вторичного топлива . 

Рис.  3 . 1 7 .  Схема РПД 
с ядерным Двигате-

лем: 
1 - нольцевая струя 
ЖРД ; 2 - струя водо
родного ЯРД; 3' - зона 

горения . 

Методы аналитического расчета характеристик РПД довольно 
условны,  так как включают значительное количество экспери
ментальных зависимостей , относящихся к камерам сгорания и сме
шения . 

Идеальным РПД называется двигатель ,  у которого реализу
ется термодинамический цикл постоянного давления , отсутствуют 
тепловые, газодинамические и механические потери , газодинами
ческие и тепловые процессы происходят в строго ограниченных 
по длине участках , процессы течения , смешения и подвода тепла 
стационарные , возможно идеальное регулирование,  т. е. пара
метры сопла ЖРД ,  а также диффузора и выходного сопла всегда 
·Согласованы. Зависимость тяги идеального РПД от различных 
конструктивных параметров приводится в работе [46 ] . Более 
подробное,  но все же в значительной степени идеализированное 
аналитическое представление тяги РПД дано в книге [47 ] .  

Тяга реального ракетно-прямоточного двигателя , так же как 
и тяга ЖРД с эжекторным насадком , а тем более тяга прямоточного 
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воздушно-реактивного двигателя (ПВРД) могут быть определены 
из известной теоремы Эйлера о количестве движения (уравнение 
импульсов) : 

R = G�va - Gн;н + (Ра - Рн) Sа + � � Pu dS,  

где Ga , Va , Р а - соответственно секундный расход, скорость и ста
тическое давление в выходном сечении сопла площадью Sa; Gн ,  
V н ,  Р н - соответственно секундный расход захватываемого воз
духа ,  скорость полета и внешнее невозмущ�нное давление; g 
ускорение силы тяжести ; Рп - распределение давления по внеш
ней поверхности аппарата или двигательной установки * .  

Существует и другое мнение,  что в эффективную тягу следуеr 
включать не все внешние давления , а только донное ,  поскольку 
его определение входит в задачу внутренней аэродинамики [ 1 1 ] .  
В выражении для R пренебрегается сопротивлением трения воз
духа о внешние поверхности , так как его относительная величина 
становится существенной только начиная с высоты 50-60 х:.м . 
В дальнейшем анализе интеграл внешних (в том числе и донных) 
давлений не рассматривается. 

Истечение из ЖРД , работающего в схеме РПД ,  может быть 
нерасчетным. Кроме того , не всегда достигается полное выравни
вание параметров двух смешиваемых потоков на выходе из РПД .  
Более строгое выражение для тяги РПД поэтому имеет вид 

R = 
_Gгva _ Gвозд Vн + Gжрд VаЖРД + 

g g g 
+ (Ра - Рн) Sа - Сх Sнq - pн (Sa - Sн) • д 

В этом выражении предпоследний член представляет собой 
дополнительное сопротивление диффузора , а последний - не
уравновешенную силу внешнего давления , возникающую из-за 
неравенства входного и выходного сечений. 

Рассмотрим три случая. 
1 .  Для прямоточного двигателя с расчетным соплом формула 

упростится и примет [ 48] следующий вид: 

Gгva GвозцVн Rпврд = -- - Сх Sнq - pн (Sa - Sн) = 
g g д 

= k:�1 Sар�Л� в (Ла) [ 1 - x�к fV-r)J - СхдSнq - Рн (Sa - Sн) · 

Здесь kг - показателъ адиабаты для продуктов сгорания (оп
ределяется при термодинамическом расчете) ; р�-полное давление 
в выходном сечении сопла:  

Р� = р:адО'тО'гО'с , 
* Чаще всего интеграл внешних давлений называют аэродинамическим 

сопротивлением , но более правильно его включать в силу тяги [ 9 ] .  
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где О' д - коэффициент восстановления полного давления диффузора 
(находится экспериментально) ; cr.r - коэффициент, учитывающий 
так называемое тепловое сопротивление камеры сгорания (для 
цилиндрических камер получают из рис. 3 . 18  [49] ) ;  О'г - коэффи
циент , учитывающий гидравлическое сопротивление камеры сго
рания (определяется экспериментально) ;  О' с - коэффициент восста
новления полного давления сопла (находится экспериментально) ; 

4750�--�--���--��--�--�--�--���--� 
0,1 0,2 о,з о,4 о,5 о,б 0,1 о,в o,g Мк 

Рис. 3 . 18 .  Зависимость тепловоrо «сопротивлению> цилинд
рической камеры сrорания а: от числа М и на входе 

в камеру при различном подоrреве. 

Аа - приведеиная скорость в выходном сечении сопла ( определя

ется в зависимости от степени расширения 8 = ��а по формуле 
н р 1 

2 kг- 1 
( k, + 1 ) 8 = -----'------'----'-----'----------;1-[ kг- 1 J

kг- 1  
Ла 1 - kг + i  Л� 

1 ( k 1 ) kг- 1  
или по рис . 3 . 19 ) ;  8 (Ла) = 1 - k:+ 1 Л� - газодинамическая 

ф . -. /kг (k + 1 )  Rг u фф [ k 1 4 R ункция, Х = V k (kг + i ) R 
-расчетныи коэ ициент = , ; = 

= 29 ,3  кГ.�t! (пГ - град)] ; � =  1 +_!_L - коэффициент увеличения а. о 
Боличестна газов при подводе топлива (а- коэффициент избытка 
воздуха : L0 - теоретически необходимое количество воздуха) ;  к = 
= �: - газодинамический коэффициент двигателя ; т - относитель

ный подогрев (отношение температуры торможения за камерой 
сгорания Т� . с .  к температуре торможения набегающего потока т:) , 
определяемый совместно с сrт по рис . 3 . 18  в зависимости от числа 
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М к на входе в камеру сгорания, которое в свою очередь нахо
дится по расходу воздуха и геометрии двигателя (здесь прини
мается , что Т�.с!Т� � Q/cpT0 2) ;  Схд - коэффициент сопротивления 
(волнового и дополнительного) диффузора ,  который чаще всего 

РнV� u подучают экспериментадьно ; q = -2- - скоростпои напор . 

Таким образом, тяга сверхзвукового прямоточного двигателя 
о;:(нозначно определяется его геометрией и подогревом т. Воз
можна доподнительная вариация тяги по О"т , что особенно важно 

�2�-+---�--+--�-+---�---+-� 

Рис . 3 . 1 9 .  3авпсимость приведеиной снорости 
истечения Ла от степени расширения ё. для раз

лпчных показателей адиабаты,  kг . 
на бодьших сверхзвуковых скоростях полета . При выборе т 

не едедует забывать о температурной зависимости прочностных 
характеристик материада камер естественно ,  ограничивают вы
бор высоких значений этого параметра .При дозвуковых режимах по
лета Т м а к с  опредедяется в основном жаростойкостью конструкции. 

1\Iаксимадьная температура ,  развивающаяся в камере сгора
ния , находится по удедьной энтадьпии торможения : 

· *  Т ( t  k- 1 мz ) Ни<:f!сг l г = Ср н - -2- н + 1 + aL ' 

где Ни - низшая теп.1отворная способность горючего ,  ккал!кг ; 
ЧJ c r  - I\оэффициент полноты сгорания , опредедяемый экспери
мента.'I ьно [50 , 51 ] .  

Зная энтальпию i� , коэффициент избытка воздуха а и стати
qеское давдение в к ю1ере , по i - Т-диаграмме (рис . 3 . 20) опре
де.'Iяем течиературу с учетом диссоциации продуктов сгорания-
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Секундный расход топлива находител по формуле 

Gт = Gвозд (� - 1 ) ,  

следовательно ,  удельная тяга прямоточного двигателя будет 
R Руд = Gт Ce1'i, . 

2 .  Ракетно-прямоточный двигатель с короткой камерой сме
шения ( эжекторвый насадок) можно рассчитать в предположении , 
что струя ЖРД влияет на параметры течения .в проточном контуре 
только в геометрическом и тепловом отношении , а обмена кине
тической энергией не происходит. В этом случае ПЕРД и ЖРД 
можно рассчитывать независимо . Тогда необходимо знать гео
метрию струи ЖРД (в предположении , что смешения не происхо
дит) , которал рассматривается как твердая стенка ,  образующая 
контур прямоточного двигателя.  Вопросу нахождения геометрии 
струи при различных значениях степени их нерасчетности поевл
щепы работы (52-54] . Геометрию сверхзвуковых струй ЖРД 
внутри контура РПД можно также определить с помощью :метода 
последовательных приближений. 

Тяга ЖРД находител по параметрам струи на срезе комбини
рованного двигателя: 

1 РжРд = g GжрдVажрд + Sажрд (РаЖРд - Рн) · 

Суммарпал тяга , очевидно , будет 

RРпд = РжРд + RпвРд•  
причем при расчете RпвРд используется выходпал площадь S а -
- Sa жРд , а параметры в этом сечении могут быть как расчетны
ми , так и нерасчетными. 

При перасчетном истечении существует дополнительное conpo-
тивление 

(Sa - SаЖРД) ( РапБРД - Рн) · 

Учитывал, что удельная тяга ЖРД определяется выражением 

РжРд 
Руджрд = G ' ЖРД 

оnределяем суммарную удельную тягу 

где 

RПБРд + РжРд ( К  + 1 ) Rудрпд = Gт + GжРд = РудпвРд К + т = 

К = 
RПБРД 7 RУдПБРД m' = _1_ . РжРд 

m =  Р ' т УдЖРД 
16� 



На рис . 3 .21 приведены зависимости В от К при различных т' . 
Из рисунка видно , что прямоточный контур может значительно 
повысить удельную тягу двигательной установки с ЖРД.  

3 .  Ракетно-прямоточный двигатель обычной схемы предусмат
ривает полное смешение сверхзвукового и дозвукового потоков 
в тракте. Это означает , что все параметры (скорость , температура , 
состав и давление) перед соплом РПД постоянны по сечению и ,  со
гласно теории сверхзвуковых эжекторов [55 , 56] целиком опре
деляются параметрами обоих потоков в том сечении РПД ,  где 
расположен выходной срез камеры (или камер) ЖРД.  Естественно , 

8 .---------.--------. что параметры на срезе ЖРД считают
ся известными , а параметры дозвуко
вого потока можно найти методом 
последовательных приближений. 

о 

Существует еще один способ рас
чета характеристик РПД.  Для каж
дого числа М н полета аналитическим 
путем или экспериментально опреде
ляется дроссельная характеристика 
диффузора а = f (ер) ,  причем а - это 
суммарный коэффициент восстановле
ния полного давления диффузора и 
тракта вплоть до сечения , в котором 
расположен выходной срез сопел ЖР Д ,  
а ер - коэффициент расхода диффузо
р а ,  т. е. отношение истинного расхода 

к воздуха к максимально возможному: 

Рис. 3 . 2 1 . Зависимость ко
эффициента В от К при раз

ных т ' . С другой стороны, для этих же 
режимов полета определяется серия 

характеристик эжектора (или сопла,  если речь идет о ПВРД) , 
т. е .  зависимостей П = /r (n) , где П - отношение давления после 
полного смешения потоков к давлению в начальном рассматривае
мом сечении , именуемое степенью повышения давления , а n -
отношение расхода воздуха к расходу газа через ЖРД ,  называе
мое коэффициентом эжекции . Эта характеристика может быть 
представлена в виде а э = fп (ер э) , причем 

П 'ра GЖРД аэ = Pн* l i ' ерэ = n  G 
воздмакс 

где П' - отношение давления после смешения к давлению на срезе 
ЖРД Р а • получаемое из расчета эжектора ; р� - полное давление 
набегающего потока ;  GжРд - расход газа через ЖРД .  Строя обе 
зависимости на одном рисунке ,  получим точку совместной работы 
диффузора и эжектора ,  для которой а и ер или р и Gвоад опреде
ляются однозначно и используются для вычисления тяги РПД 
на заданном режиме полета . 

170 



Рассмотренный метод удобен тем , что позволяет проследить 
влияние на характеристики РПД отдельно входного устройства 
и эжектора .  А это весьма важно для выбора оптимальных режимов 
его рабоrы в широком диапазоне внешних условий (скорость 
и высота полета) . 

Расчет тяговых характеристик РПД или ПВРД с горением при 
сверхзвуковой скорости в тракте принципиально не отличается 
от изложенных , но его существенная особенность состоит в том , 
что необходимо учитывать неравномерность скоростей в попереч
ном сечении тракта * . 

Н,км з 4 

20 

� ...-

v--2/ 
v 

1/ 1 
о 2 4 б 8 10 М н 

Рис. 3 . 22 .  Режимы оптимального применекия раз
личных типов прямоточных воздушно-реактивных 

двигателей: 
1 - дозвуковой ПВРД. 2 - сверхзвуковой ПВРД (темnе
ратура торможения набегающего nотока 6 0 0 °  К) ; J - ги
nерзвуковой ПВРД (темnература торможения 2500°  К ) ;  4 - гиnерзвуковой · пвРД с внешним горением (темnера-

тура торможения 3 5 0 0 °  К) .  

Расчет РПД и П ВРД с внешним сгоранием можно провести 
с помощью хорошо разработанных методов внешней газодинамики 
и, в частности, методов расчета пограничного слоя на химически 
активном теплоизоляционном покрытии [ 57 ] . 

На рис . 3 . 22 даны диапазоны работы прямоточных двигателей 
различных конструкций , на рис . 3 . 23 - зависимость относитель
ной тяги от М н . а на рис. 3 . 24 - зависимость удельной тяги от М н · 

Для сравнения на рис . 3 . 23 и 3 . 24 приведены характеристики тур
бореактивного двигателя (ТРД) , а на рис. 3 . 24 - также харак
теристики и ЖРД .  

Следует отметить , что современная техническая литература 
изобилует предложениями об использовании в ракетах-носителях 
воздушно-реактивных систем . В частности , отмечается , что пря
моточные двигательные устанqвки гиперзвукового типа очень 
выгодно устанавливать на вторые ступени тяжелых ракет-носи
телей [58, 59 ] ,  которые можно снабжать крыльями для использо
вания аэродинамической подъемной силы [58] . Могут применяться 

* Более подробно о РПД можно прочитать в кнnrе Б . В .  Орлова «Основы 
проектирования ракетно-прямоточных двигателей для беспилотных летатель
ных аппаратов».  М . , «Машиностроение>> ,  1 967 . 
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Рис. 3 .24 . Зависимость удельной тяги Rуд различ
ных В РД от Ми [Astronautics , 4, No . 4, part I ( 1919) ] -



и другие типы несущих поверхностей , например дискообразные. 
:Конструктивные затруднения , связанные с большой скоростью 
движения газа по тракту , могут быть устранены, если использовать 
самовоспламеняющееся на воздухе пирофорическое топливо [ 60 ] .  

Известно , что основное ограничение при применении любых , 
в том числе и прямоточных , воздушно-реактивных двигателей 
сильный разогрев захватываемого воздуха , когда температура 
торможения уже мало отличается от температуры сгорания топлива 
в воздухе (рис . 3 . 25) . 3на
чительное увеличение ско
рости , при которой еще воз
можно применение подобных 
двигателей , может быть до
стигнуто , если в качестве 
горючего использовать жид
кий водород , поскольку он 
может обеспечить охлаждение 
поступающего в двигатель 
воздуха (рис . 3 . 26) . При этом 
ракетно-прямоточный двига
тель имеет более широкие 
возможности из-за большой 
тяговооруженности [ 61 ] .  

Следует отметить , нако
нец ,  что РПД может быть 

т,� .--------т--------т--------, 

о 
Рис . 3 . 2 5. Зависимость температуры 
торможения захватываемого воздуха (J ) 
и продуктов сгорания (2) от числа М в 

полета . 

создан не на базе ЖРД ,  а на базе плазменного двигателя , законы 
распространения струи от которого в воздухе уже изучаются [62] . 

Из разработанных двигателей этого класса весьма характер
ным является РПД фирмы <<Марквард>> (США) длиной 6 ,4 м ,  

Жиокий Оооороо 
� 

Рис. 3 . 26 .  Схема водородного ПВРД с теплообменником 
на входе .  

диаметром 1 ,07 м ,  развивающий тягу 1 1 2 , 5  Т (см.  рис .  3 . 1 5) .  
Этот двигатель прошел летные испытания в 1 958 г . , причем его 
средняя удельная тяга оказалась больше , чем у ЖРД ,  в 2 раза , 
а скорость полета на высоте 27 �м достигла величины М н = 4 [63] . 

Основной недостаток применяемых на ракетах РПД-низкая 
по сравнению с ЖРД стартовая тяга.  Однако кроме обычных 
стартовых ускорителей в последнее время были предложены схемы 
твердотопливных РПД ,  лишенных этого недостатка (рис . 3 . 27) [64] . 

Воадушпо-реа�тивпые двигатели (ВР Д) с турбо�омпрессором 
(табл. 3 . 1 )  обладают высокими удельными тягами не только на 

173 



Т а б л и ц а 3. 1  
Непоторые хараптеристипи существующих аарубежпых 

воздуш по-реаптивпых pomo рпых двигателей 

Макси- Ноли- Ноли-
маль- Макси- чество чество 

Фирма-разработ- Тип Название Тяга , ВЫЙ м аль- Вес ,  ступе- ступе-
чик двига- двигателя �г диа- пая �г ней ней те ля метр , длина,  комп- тур б и-

1 .м. м рессо- ны ра 

Bristol Aero- ТРД Ml\200 7270 1 ,06 3 ,21 1630 2 2 
Engines, США 

General Elec- ТРД 797 6800 0 ,81 5 , 1 9  1450 1 7  з, 
tric , США 

Havilland ТРД Gyron DGS 5425 1 ,4 3 ,95 1940 7 2 
Engine, США 

Orenta Engi- ТРД 
nes Ltd . , Кана-

Iroque 9070 1 ,07 5,85 - - -
да 

R olls-R oyce, ДТРД Conway 7820 1 ,07 3,35 - - -
Ltd . , Англия R .Co. H 
Pratt and Whit- ТРД 757 7270 1 ,02 6,27 2230 16  3 
ney, США 

больших скоростях полета , но и на старте. В силу этого неоднократ
но предлагалось использовать ВРД на космических носителях , 
особенно крылатых [ 7 ,  65 ] .  

Расчет тяги [ 66 ,  67 ]  и других тяговых параметров двигателей 
с турбокомпрессором принципиально тот же ,  что и для РПД . 

Рис. 3 . 27 .  Схема твердотопливного РПД с повы
шенной стартовой тягой: 

1 - маршевое топливо ; 2 - разрушаемая перегородна; а - стартовое топливо . 

Отличие состоит в том , что необходим расчет турбокомпрессора [67J 
и оптимальное согласQвание диффузора ,  компрессор а ,  намеры 
сгорания , турбины и сопла [68] , причем через сопло в случае 
двухконтурных двигателей может проходить , подобно РПД ,  
двойной поток газов с различными параметрами. Согласованные 
режимы работы этих агрегатов можно определить , совмещая ха
рактеристики на одном графике либо совместно решая систему 
уравнений , описывающих (с учетом экспериментальных зави
симостей) их работу в широком диапазоне режимов. 
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Следует отметить , что последний метод , наиболее желательный 
для расчета оптимального двигателя,  работающего в широком 
диапазоне режимов по М н и Р н (включая и его оптимальное регу
лирование) , стало возможным применять только в связи с исполь
зованием машинного счета . 

На рис .  3 .28 и рис . 3 . 29 видно ,  что турборакетный , а также 
турбореактивный двигатели практически применимы только до 

Ryo, сек г-------..,-------,----------, 

1:::\.1� �16 �----�А-------��----� ТРД с преiJ6арцтел. � ным OXIfaжiJeнueм ц 
"' форсажем 

� ТРДФ 
� 

1 
о 8 

Рис. 3 . 28 .  Тяrовые характеристики 
ВРД (Рн - атмосферное давление,  

н,j;м,2) .  

М н = 5 ,  но , с другой стороны, 
они обладают очень высокой 
удельной тягой . Большая стои
мость этих двигателей застав
ляет думать об использовании 
их только для спасаемых пер
вых ступеней или для универ
сальных космических летатель
ных аппаратов многократного 
действия . 

Рис . 3 . 29 .  Удельные тяrи ВРД на 
керосине (-) и водороде (- · -) [7 ] : 
1 - ТРДФ с nредварительным охлаж
дением ; 2 - ТРДФ;  3 - ПВРД с дозву
новым горением ; 4 - ПВРД со свt>рх
звуновым горением; 5-ТРн Д ;  6 - ЖРД. 

Другие типы ВРД с ротором значительно тяжелее , хотя обла
дают несколько лучшими удельными тягами (двухконтурные дви
гатели) . На рис .  3 .30 приведены весовые характеристики некото
рых типов воздушно-реактивных двигателей. Если в качестве 
горючего этих двигателей используется водород , то эффективность 
от  их применепил может оказаться наиболее высокой [ 7 ] .  

Особое место подобные двигатели могут занять как основное 
тяговое средство при управляемой посадке вернувшихся из кос
моса кораблей. Здесь следует обратить внимание на огромную 
кинетическую энергию , которую :можно сообщить ротору такого 
двигателя во время космического полета с тем , чтобы при подходе 
к поверхности Земли эту энергию затратить для мягкой посадки . 
:Можно , конечно , применять и обычный двигатель с реверсивным 
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соплом , но тогда придется брать в космос значительный запас 
горючего и заботиться о предотвращении попадания выхлопных 
тазов в заборное устройство двигателя . 

В последнее время рассматривается вопрос об  использовании 
в двигателях с турбиной и компрессором атомной энергии как для 
непосредственного нагрева захватываемого воздуха ,  так и для 

� 40 ,------,------,-----. 
� ТРД с преiИарцтельнын 
,., охлажtJенцен 

ц ПВРД 

о 2 4 б 
Площадь ОхоiJного устройстОа, нz 

Рис. 3 . 30 .  Весовые характеристюш 
ра3личных ВРД.  

предварительного нагрева во
дорода в турборакетных двига
телях (ТРкД) .  Очевидно , что 
эффективность этого типа двига
телей будет определяться их 
весовыми характеристиками , 
которые существенно зависят от 
выбранного вида реактора и 
защиты от излучений. 

Пульсирующие и волиовые 
двигатели ,  так же как и ракет
но -прямоточные ,  не обладают 
существенным недостатком дви
гателей с турбокомпрессором 
не имеют механически движу
щихся деталей большой массы. 
Однако для получения высо
кой тяги эти двигатели следует 
делать очень больших разме
ров , значительно превышающих 
размеры ТРД .  

Известно в основном два типа двигателей подобного рода. 
Это , прежде всего , немецкий клапанный двцгатель самолета
снаряда V-1 (рис . 3 .31 )  и волновой бесклапанный двигатель фран
цузской фирмы <<Эскопетп> (рис . 3 .32) . 

Расчет тяги пульсирующего двигателя клапанного типа ве
дется по методике,  изложенной в работах [69 , 70] . 

Термодинамический расчет цикла ПуВРД (цикла Ленуара) 
с учетом нестационарностей процесса (т.  е .  с учетом сжимаемости 
и инерционности газового потока) изложен в работе [ 7 1 ] , а расчет 
процесса пульсирующего сгорания - в работе [ 72 ] .  

Принцип вычисления тяги ПуВРД тот же , что и для ПВРД .  
Однако при предварительном термодинамическом расчете опреде
ляются параметры одного цикла ,  в частности расход воздуха за 
цикл Gвозд , среднее давление на выходе Ра и изменение выходной 

ц 
скорости за  цикл , по которому находится средняя скорость исте-
чения за цикл Va [ 7 1 , 47 ] .  Частоту циклов приближенно полуц 
чают из соотношения [ 73 ] : 

1 -. /  a2S 
V =  2л Jl lэV ' 

где а - скорость звука , с.м/сеп; S - площадь поперечного еече-
ния резонансной трубы,  с.м2 ; l 8  = l + 0 ,8  Vs - эффективная дли-
176 



на резонансной трубы (l - ее истинная длина) ; V - объем каме
ры сгорания и переходиого участка ,  с.м3• 

{Jt - D- --� --� --Е--
Клапан 

Рис. 3 . 3 1 . Схема пульсирующего двигателя (ПуВРД) . 

Тягу находят из обычного соотношения 
GВ03:1ц 

R = V -- (�Va - Vн) + Sa(Pa - Рн) - Рн (Sa - Sн) · g ц 

В целях получения максимальной скорости сгорания коэф
фициент избытка воздуха а принимается равным 0 ,8-0,9 .  Сле-

t горючее 
Рис. 3 . 32 .  Схема волнового двигателя (ВВРД) . 

довательно , удельная тяга определится следующим образом :  

R � RaL0 
Уд - - vGвоздц 

где L0- теоретически необходимое количество воздуха.  
Существенная особенность пульсирующих двигателей - воз

можность их форсирования в результате присоединения допол
нительной массы воздуха.  Этого можно достичь двумя способами 
(рис . 3 .33) : либо добиваясь оптимального втекания воздуха 
в двигатель через выхлопную трубу ,  т .  е. за счет обратных токов 
(а) , либо заключая выходное сопло в эженторный насадок (6) . 
С помощью первого способа (применение раструбов на конце вы
хлопной трубы) тяга может быть увеличена на 40 % [47 ] ,  но только 
при малых скоростях полета Vн · Если величина Vн превышает 
половину скорости истечения для двигателя с обычным выходным 
соплом Va ,  то применение расширяющихся наконечников к уве
личению тяги не приводит,  а будет только создавать дополнитель
ное сопротивление . 
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Форсирование ПуВРД на больших скоростях можно осущест
вить , если применить прямоточный контур полного , т. е .  це.'lиком 
заключающего в себе двигатель,  или частичного  типа. Поскольку 
поток высоконапорного газа такого эжектора пульсирующий , 
основная трудность состоит в расчете неустановившегося течения 

rL _ =r:::r""'т-_._r_�l _ ll_ 
а 

_r п _ _  В2: _ j_  _О_ 
о 

Рис. 3 .33 .  Схемы форсирования ПуВРД.  

во внешнем канале [ 74] . С помощью внешнего контура статичес
кая (стендовая) тяга двигателя может быть увеличена на 100 %  
и более [ 75 ] .  

Характеристики упомянутых выше пульсирующего и волнового 
двигателей [ 76 ,  77 ] , а также некоторые их технические данные при
недевы в табл . 3 .2 .  

Т а  б л и ц  а 3 .2  

Hel'i.omopыe техпичес/'i.ие даппые пульсирующих и волповых 
двигателей 

Тяга 
Макси- К рей- на Тяговал 
маль- сер- крей- мощн6сть Удельный Цик-

Тип двигателя Дли- ный скал сер- на крей- вес,  лич-
на , .м. диа- с ко- с кой серекой "Г веса ность , 

метр , рость ,  с ко- скорости , r�г тяги гц .м; -...мjч рости ,  Jl .  с .  
-.. г 

V-1 (Германия) 3 ,429 0,579 580 272 575 - 50 
<<Эскопетт» (Франция) 2 ,900 0 , 160 - 10 - - 90 
Двиrатель для верто- 1 ,206 0 , 142 - 20 - 0,35 120 

лето в ,  концевой 
(Анrлия) 

В настоящее время основным техническим достоинством пуль
сирующих и волновых двигателей считается возможность их 
выполнения в малогабаритном виде. Поэтому они нашли при
менение в качестве Iщнцевых двигателей винтокрылых аппаратов. 
[ 78] . Тяга этих двигателей практически не зависит от скорости 
полета , если последняя не превышает О , 7 М н· То же самое можно 
сказать и об удельной тяге ,  которая обычно составляет 1000 -;
-;- 2000 ce/'i.. 

178 



ВР Д со свободнодвижущи.мися поршня.ми - сравните.'!ьно новый 
тип двигателя [ 79 ] . Схема такого двигателя приведена на рис. 3 . 34 .  
Как известно , еще у Пауля Шмидта (одного из авторов немецкого 
V-1 )  возникла идея использовать поршень для улучшения стаби
лизации воспламенения (рис. 3 .35) . В настоящее время считается, 

з 4 5 з 
Рис. 3 . 34 .  Схема воздушно-реактивного двигателя со сво

бодными поршнями: 
1 - продувочный канал ;  2 - поршни ;  3 - выхлопной патрубок; 

4 - синхр онизатор ,  5 - топливный ноллентор .  

что порюневал схема ВРД (если отбросить трудности доводки 
ее механичесrщй части) способна иметь высокие к. п. д . , поскольку 
тепло , как и у поршневых двигателей , подводител при высо
ких значениях давлений (до 
500 кГ/цt2) и при постоян
ном объеме. 

Расчет тяги таких двига
телей принципиально ничем 
не отличается от расчета тяги Рис. 3 . 35 . Схема ПуВРД с поршнем. 
пульсирующих двигателей с 
эжекторным насадком. Удельная тяга может быть очень боль
шой , так как допустимые значения а в силу хороших условий 
сгорания могут быть намного выше,  чем у ПуВРД .  Некоторые 
затруднения вызывает расчет цикличности свободных поршней [ 80 ] .  

Орбитальный прямоточный двигатель .  В зарубежной техни
ческой литературе имеются сообщения о возможности создания 
орбитального прямоточного двигателя , полностью работающего 
на внешних ресурсах , т .  е .  использующих как внешнюю массу . 
так и внешнюю энергию (энергию рекомбинации кислорода , имею
щегося в атмосфере Земли на высотах 90-110  К.Фt) [81 -83] . 

Тягу такого двигателя (рис.  3 .36) можно приближенно вы
числить , используя те простые рассуждения , что и при расчете 
тяги ВРД.  Так , для расчетного режима истечения тяга находител 
из уравнения импульсов:  

R = M (va - Vн ) - Xтp = 

= <рРнVнS н ( Va - Vн) - � PнV�S трС хтр , 

где R - тяга �вигателя ; М - секундный расход внешней массы ; 
Va - скорость истечения; Vн - скорость полета ; Хт р - сопро-
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тивлепие трения ; ер - коэффициент расхода диффузора ; Р н -
плотность внешней среды; S н - площадь входа диффузора ;  S т Р -
суммарпая боковая наружная поверхность аппарата ; Сх -с7 

1 �  
т� = М [ 84] - коэффициент трения. Заметим, что в этой формуле 

н 

не учтено возможное сопротивление (дополнительное и воЛновое) 
диффузор а ,  т .  е .  режим течения па входе предполагается расчетным. 

Из уравнения энергии имеем 

11Ен = � (v� - v�) = cpSнvнZ'YJo · 

Здесь !1Е н - секундный прирост кинетической энергии в тракте 
двигателя ; Z - объемпая энергия атмосферы; fJ o - полный 

Рис . 3 . 36 .  Схема орбитального прямоточного двигателя. 
Б центре видна камера с катализирующими пластинами . 

к .  п .  д. двигателя,  учитывающий все потери и определяемый 
из выражения 

'У)о = 'У)н'У)t'У)а'У)в'У)р , 
где fJ н - коэффициент использования реакции рекомбинации 
и нейтрализации кислородных атомов и реf!.кции рекомбина
ции атомов азота (па высоте Н = 100 к.м Z ;.:::::; 0 , 1  ккал/.м3 , а 'll н = = 0 ,03) ; 'll t - коэффициент термических потерь в стенки двигателя 
и па излучение ;  'll a - коэффициент потерь тепла с истекающей 
струей; fJ в - коэффициент потерь па вращательную степень сво
боды молекул в камере рекомбинации ('YJ в = 0 ,5 , так как можно 
предположить , что энергия поровну перераспределяется между 
вращательпой и поступательной степенями свободы) ; 'У) р - коэф
фициент потерь из-за неполноты рекомбинации и пейтрализапии. 

Из выражения для энергии получим скорость истечения : 

подставив l>Оторую в выражение для тяги , имеем 
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Зависимость тяги или сопротивления такого двигателя от ско
рости полета для идеального ('I'J к = 0 ,03 ; 'I'J в = 0 ,5 ; 'I'Jt'I'Ja'I'J p  = 1 ) 
и для реальных случаев ('I'J t'I'J a'I'J p < 1 )  приведела на рис. 3 .37 . 
При расчетах ,  которые проводились для высоты Н = 100 r.:.м, 
были приняты следующие исходные данные: Р н = 8 · 10-7 r.:г/.м3;  
S н = 28 .м2 ; dн = 6 .м ;  Z = 42 , 7  1iГ.м/.м3 ; L = 30 .м ;  S т р = 570 .м2• 

Очень важно определить примерный рабочий диапазон такого 
двигателя. Для этого можно с достаточной степенью надежности 
положить 'I'J t = 0 ,8  и 'I'Ja = 0 ,4. Относительно 'l'] p следует сдела'Гь 
особые замечания. 

о 5000 1/н, м;сек 
Рис.  3 . 37 . Зависимость сопротивления (тяги) орбиталь

ного П ВРД от параметров '1') = 'I'Jt'I'Ja'I'Jp и vн . 

Прежде всего необходимо отметить , что реакция рекомбинации 
имеет ограничение по давлению и температуре ,  т. е. равновесный 
состав частично диссоциированного и частично ионизованного газа 
зависит от температуры и давления [ 85 , 86] . На рис .  3 . 38 приведен 
соответствующий график для кислорода [85 ] ,  где коэффициент а 
показывает , какая часть газа находится в диссоциированном со
стоянии . Таким образом , 'l'] p при равновесии будет равен 'l'] p  = = 1 - а . 

С другой стороны, важно учитывать неравновесность (кине
тику) реакции рекомбинации , поскольку время , отводимое 
на этот процесс , крайне мало .  Если даже за  счет кинетики можно 
допустить двухкратное уменьшение величины 'l'] p : 

'l']p = (1 - a) 0 , 5 , 

то и тогда время , необходимое для реакции , оказывается чрез
вычайно большим. Для кислорода это видно из рис . 3 . 39 [ 85 1 ,  
который построен для двигателя с диффузорным входом , летя
щего с разными скоростями на высоте 1 00 l'i.М и реализующего 
разные способы торможения . :Как видно из этого рисунка ,  вели
чина 'l'] p вряд ли может превышать (для реального времени пре
бывания в камере набегающего потока) величину 0,3 .  
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В последнее время ведутся изыскания способов катализа реак
ции рекомбинации . Предполагается , что наилучшим катализато
ром будет слюда , пропитанная парами золота [ 86 ] . Как известно ,  
слюду можно наносить н а  металл очень тонким слоем ( б  = 
= 0,0025 .мм) , она хорошо сопротивляется нагреву и дает почти 
зеркальное отражение падаю
щих на нее молекулярных 
пучков.  Золото имеет невы
сокую излучательпую спо
собность , поэтому потери на 
излучение при температурах о,зв4 до 600° С будут находиться 104 t------t\-�x:..::..:....-+------J 
в допустимых пределах. � '--....},355 _ 
Однако поверхностный на- ""� -;-�о,ззg 

Т/К 

Рис. 3 .38 .  Зависимость 
коэффициента диссоциа
ции кислорода а от тем
пературы при различном 

давлении . 

� 
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Рис . 3 . 39 .  Зависимость времени беска
тализной рекомбинации кислорода от 
М н для различной полноты реакции Т]р: 
1 - прямой скачок ; 2 - бесскачковое 

торможение. 

грев и катализ связаны с полным торможением палетающих ато
мов , и согласно закону четвертой степени , потери на излучение 
могут возрасти [81 , 85 ] . Это обстоятельство ,  а также то ,  что поверх
ность катализа развивать очень трудно , заставляет в качестве 
практически достижимой величины принять 'l'] p  = 0 ,3 .  

Рекомбинацию между электронами и атомарными ионами в пер
J ЮМ приближении можно не учитывать , так как энергетический 
вклад этой реакции очень невелик , хотя ее теория разработана 
достаточно хорошо [ 87 ] . 

Следовательно , реальное значение произведения 'I'J t'I'J a'I'J p  сле
дует брать приблизительпо равным 0 , 1 .  Это означает , что реаль" 
ный орбитальный прямоточный двигатель ,  как это следует из 
рис.  3 .37 и 3 . 38,  положительную тягу развивать , по-видимому, 
не сможет. 
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Рассмотренный nринцип можно , очевидно , исполыювать для 
уменьшения сопротивления летательных аппаратов . Однако для 
тяговой энергетики он будет не пригоден , по крайней мере до тех 
пор , пока не выяснится возможность резкого увеличения 'I'J o  или 
I>оэффициента входа <р .  

l\Iаксимально возможное значение <р для идеальных геометри
ческих диффузоров равно единице ,  что и было nринято в расчетах . 
O;�;нalio , согласно более строгой теории диффузоров в свободно
молекулярном потоке [ 88] , расход определяется не входной nло
щадью S н • а площадью горла S г . причем nри S н = Sг можно реа
лизовать <р = 1 .  Теоретического значения <р = 2 (<р рассчиты
вается не по S н • а по Sг) можно добиться лишь в том случае ,  если 
увеличивать S н до бесконечности . Подчеркиваем ,  что это спра
ведливо только для свободномолекулярного потока.  В действи
тельности же диффузор будет работать в зоне течения со сколь
жением , для которой пока нет надежных методик расчета , хотя 
и предполагается , что <р в этом случае будет больше . Для диф
·фузоров с большой входной nлощадью (S н > 10 .м2) течение ста
новится сплошным. 

В заключение отметим, что для данного типа двигателя , так же 
как и для других воздушно-реактивных двигателей , энергия R ра
бочему телу не обязательно должна подводиться за  счет химиче
-ских реакций. Можно nрименять теnлообменный нагрев рабочего 
тела или его разгон с помощью электромагнитных устройств . 
В качестве примера следует назвать устройство для разгона ар
гонной плазмы , разработанное и успешно испытанное фирмой 
<<Дженерал Электрию> [89 ] . Расход входящего nотока Gн = = 1 ,02 - 1 0-з г/сеw, , а его давление соответствует nримерно высо
те 100 к.м (Р н = 2 , 7 · 10-4 .м.м рт. ст . ) .  Среднее за цикл магнитное 
поле в центре канала равно 1000 гс ,  частота его изменения 2 ,450 кгц, 
а потребляемая мощность 320 вт. Ускоритель разгонял только 
5 ? о  поступающего в него газа ,  что давало поток 1 ,6 · 1016 частиц/сеw, 
(табл . 3 . 3) . 

Т а б л и ц  а 3.3 
И амепепие параметров усw,орителя по радиусу w,anaлa 

Удельная Удельная Энергия Плотность Плотность 
Радиус , Скорость ,  частиц, потока частиц , c .,t мощность , сила , 1 О Б  .мjcen частицы ,  1 0 13 ча- 1 0 12 ча-1 оз втj.м2 1 0 3 нj.м2 1 0 3 эв стицf.мЗ cmuц/(�t2 · с е ») 

о 5 ,6  5 ,0 2 ,2  1 1  1 , 5 3 ,5  
0 ,63 5 ,9  3 ,6  3 ,3  23 1 ,5 1 ,6 
1 ,25 5 ,8 5 ,9 2 ,0  8 ,5 2 ,4  4 ,6  
1 ,83 5 , 6  4 , 1  2 ,8  16  2 ,8 2,2 
2 ,54 3 , 7  3 ,6  2 , 1 9 , 1  1 ,2 2 , 5  
3 , 1 7  2 ,2 3,3 1 ,3 3,7 2 ,7 3 ,6 
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Из таблицы видно , что реальные крупногабаритные конструк
ции ускорителей подобного типа могут оказаться технически при
емлемыми. 

Припцип аахвата и успорепия твердых частиц. Во всех пре
дыдущих разделах под рабочим телом двигателей подразумевалея 
газ , т. е .  размер отдельных частиц был равен размеру молекул 
газа.  Теперь рассмотрим вопрос о возможности захвата и разгона 
пылевидных веществ , содержащихся в космосе .  

Околоземная пыль имеет небольтую плотность [ 90] (см . гл . 2) ,  
поэтому рассматриваемый принцип вряд ли будет применим в не
посредственной близости от  Земли. Можно , однако , предполо
жить , что он окажется полезным в атмосфере планет , содержащих 
достаточное количество твердых частиц. 

Следует также отметить возможность использования в каче
стве рабочего тела пылевидных кометных хвостов при исследова
ниях комет [91 ] и искусственных пылевидных космических поя
сов , предложения по созданию которых в целях улучшения кли
мата на Земле уже имеются [92 ] .  Сам факт использования твердых 
частиц интересен тем , что этот принцип может явиться надежной 
защитой от микрометеоритов .  Напомним, что метод электростати
ческого воздействия на микрометеориты с летательного аппарата 
в целях его защиты был предложен еще Ф.  А . Цандером. 

Тяга таких ускорительных устройств определяется обыч
ным соотношением: . 

R = M (va - Vн) ,  

где Va и v11 - скорость н а  выходе и входе ускорителя (относитель
но летательного аппарата) . Если внешние частицы разгоняются 
вне двигателя , в формулу необходимо подставить так называемые 
ненозмущенные скорости или скорости на бесконечности. 

Методы разгона зависят от того , какие используются части
цы - проводящие или непроводящие.  

Проводящие электрический ток частицы (металлические микро
метеориты) могут разгоняться с помощью бегущего магнитного 
поля [93] , а непроводящие (к ним следует отнести большинство 
микрометеоритов) - также с помощью либо бегущего магнитного , 
либо постоянного электростатического поля. Последние два ме
тода разгона предполагают предварительную зарядку частиц 
статическим электричеством и их желательную нейтрализацию 
после окончания разгона .  По этому методу работают так назы
ваемые коллоидные двигатели [ 94] , которые разгоняют пылевид
ные частицы до скоростей 1 5 000-50 000 .м!сеп. Известны также 
каскадные ускорители с бегущим магнитным полем , разгоняющие 
частицы до скоростей 20 000-70 000 .м/сеп. В них частицы полу
чают электростатический заряд в результате �-распада специально 
введенных в их состав радиоактивных включений [95 ] .  Этот метод 
на ирактике применять очень трудно не только потому,  что за
хватываемые из космоса частицы могут и не быть радиоактивными ,_ 
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но и потому, что время , необходимое для их искусственной за
рядки, равно примерно 1000 сек ,  т .  е .  очень велико (во время за
рядки в лабораторных условиях частицы находились во взвешен
ном состоянии за  счет электростатических сил) .  Можно отметить , 

.&_ 
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� � 

1,2 
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50 100 150 200 250 JOO r, A 
Рис. 3 .40 .  Зависимость плотности электростати

ческого варяда от равмера частиц; 
1 - одна сферическая частица ;  2 - две смежные сфе

рические частицы. 

что для ускорения более пригодны частицы меньших размеров 
не только из-за меньшей энергии , требуемой для их разгона до 
заданной скорости , но и из-за того , что они допускают значитель
но большие поверхностные заряды (рис . 3 .40) по сравнению с ча
стицами более крупными [96 ] . 

Напра!JI!енце пмета Траекторцн 
заряженных 'lастцц 

Вц ток 
с током 

Рис.  3 .41 . Схема летательного аппарата с ионным лучом 
для варядки встречных частиц.  

Что касается технически приемлемых методов зарядки частиц, 
то можно назвать два :  зарядка путем облучения ионами или элект
ронами , источник которых должен располагаться на летательном 
аппарате (рис . 3 . 41 ) ,  и зарядка частиц с помощью статической 
электризации (например , качения по поверхности диэлектрика 
[97 ] ) ,  которая может в зависимости от времени электризации 
давать большие заряды (рис . 3 .42) . Не следует забывать и того , 
что космические пылинки сами имеют, по-видимому, довольно ощу
тимые заряды. 

Наконец ,  стоит сказать о возможности использования внешней 
среды, состоящей из заряженных частиц , для торможения лета-
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тельного аппарата , в процессе которого часть его кинетической 
энергии может быть переведена в электрическую и аккумулирова
на на борту .  Для этой цели можно применять аэрозольный пре
образователь энергии [98] , в качестве которого целесообразно 
использовать прямоточный двигатель с электростатическим раз
гоном. 

Кос.мичеспий пря.моточпый двигате.ль. Очень низкая плотность 
межпланетной , а тем более межзвездной среды, казалось бы ,  пре
пятствует применению прямоточного принципа ускорения лета
тельного аппарата . И тем не менее это возможно , если использовать 

'f, HUH 

Рис . 3 .42 . Зависимость механической контактной зарядки 
сферических образцов в вакууме для скоростей качения 
3 ,2-4 ,8  см /сек. от продолжительности зарядки . Контактная 
поверхность-слабо окисленный (1) и восстановленный (2) 

никель. 

особый вид входного устройства - диффузор , который в данном 
случае должен работать по принципу магнитной бутылки (маг
нитной воронки) . 

По-видимому , первое упоминание о необходимости такого 
входного устройства относится к 1959 г. [ 99 ] .  До  этого , правда , 
также делались попытки разработать прямоточный принцип дви
жения в разреженной среде , но несколько другими способами . 
Например , 1 7  декабря 1 957 г .  в Англии был выдан патент 
М 830816 [ 100] на летательный аппарат , который по идее его 
авторов должен быть выполнен в виде диска (рис . 3 . 43) . 
По внешней кромке диска проложен сверхпроводниковый виток 
с током , охлаждаемый испаряющимся гелием. Источники ионов , 
электронов или коротковолнового излучения ионизуют окружаю
щую среду спереди по полету, причем ионы или электроны, вы
ходящие из бортовых ускорителей , распространяются вдоль сило
вых линий магнитного поля , образованного витком. Ионизованная 
среда притягивается противоположно заряженным кораблем , при
чем масса этой ионизованной среды, например воздуха , значительно 
превышает массу начального ионизирующего излучения , а затем 
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ускоряется одним из известных способов в магнитных или электро
статических ускорителях . По утверждению авторов проекта , эта 
схема может оказаться эффективнее самолетов с турбореактив
ными двигателями и использоваться как при полетах в нижней 
атмосфере , так и в ионосфере .  

В 1960 г .  эту идею уже начали тщательно разрабатывать. 
Так , стало известно , что для полета в межзвездной среде требует
ся предварительная ионизация встречного потока на очень 

2 

Рис. 3 .43 . Патентная схема дискообразного летатель-
ного аппарата (Англия) : 

1 - движение ветречных заряженных частнц; 2 - магнит
ное nоле;  а - заряженные частицы - ионизаторы;  4 - и они
затор nетречного nптоиа ;  5 - усиоритель ;  6 - иольцевой 

ток.  

большой площади , которая по различным оценкам [99 , 101 ] равна 
1 04 к,.м2 • В докладе на девятом ежегодном конгрессе Международ
ной федерации астронавтики эта проблема была рассмотрена 
более подробно [ 102 ] .  Межзвездный или межпланетный корабль 
(рис . 3 .44) , снабженный витком, (или компактной группой витков) 
с током , может , как и в английском патенте,  рассмотренном выше , 
ускорять внешнюю среду, но для этого применять ее сжатие 
в диффузоре невыгодно , поскольку степень сжатия должна со
ставлять несколько порядков , что неизбежно приводит к значи
тельным потерям. Чтобы избежать этого ,  в плоскости витка созда
ется электронное облако , причем электроны в него инжектируются 
с помощью линейных ускорителей , оси которых расположены 
касательно к витку. В результате сам корабль и виток заряжаются 
положительно .  Ионизованный набегающий газ в сильном магнит
ном и электрическом полях претерпевает некоторое электроста
тическое разделение. Положительно заряженные частицы диф
фундируют сквозь магнитное поле ,  притягиваются (и тем самым 
ускоряются) электростатическим полем отрицательного элект
ронного облака (его устойчивость в магнитном поле витка имеет 
ту же природу , что и устойчивость земных радиационных поясов) , 
затем ,  проходя через это облако , нейтрализуются. Сила тяги 
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через электронное облако , а затем через удерживающее его маг
нитное поле передается магнитному витку,  а следовательно ,  и ле
тательному аппарату. Таким образом , внешняя среда в данном 
типе двигательного устройства разгоняется не внутри , как обыч
но ,  а снаружи летательного аппарата - за счет специально соз
даваемых электростатического и магнитного полей. В качестве 

Рис. 3 . 44 . Схема корабля с электромагнит
ным nрямоточным двигателем : 

1 - летательный аnпарат : 2 - натушна с тоном; 
а -· тоновое нольцо; 4 - плазма . 

примера в работе [ 102 ]  приводятся следующие параметры такой 
системы (предполагается , что внешняя среда целююм состоит 
из молекулярного водорода плотностью 3 · 10-24 г!с.м3 , причем 
среднекинетическая длина свободного пробега электрона Ае = = 1 , 7 · 1015 с.м) , установленной на летательном аппарате , переме
щающемся со скоростью 3 · 105 .м/сек: 

Диаметр магнитного поля * , к.1� . . • . . • . . . 
Секундный расход ускоряемой массы, г /сек . . . .  
Мощность, требуемая для ионизации, квт • . . . 
Электрический заряд единицы массы аппарата ,  к/г 
Напряженность электрического поля, в 
Напряженность электростатического поля, в/см . 
Напряженность магнитного поля на периферии, гс 
Круговая скорость электронов в облаке , .м/сек 
Скорость, сообщаемая ионам, • .."/сек . . . . . . 
Тяга, кГ . . . . . . . . . . . . . . . . . .  . 
Ионный ток, а . . . . . . . . . . . . . . . . 
Потери мощности на циркуляцию электронов, квт 
Мощность энергетического источника, квт . . . 
Мощность, затрачиваемая на создание тяги, квт 
Общий коэффициент полезного действия 

1000 
1 

750 
5 · 10-4 

103 
1Q-5 

6 · 10-5 
1 ,66 · 105 
1 ,36 · 105 

13 ,6  
5 · 104 
3 · 104 
8 · 104 
4 · 104 
50% 

* Очевидно , авторы имеют в ви;з:у диаметр , на котором поле корабля становитсЯ' 
равны м окружающему магнитному полю Галантини (6 · 1 о - ь  гс) . 
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Данная система требует самоrо тщательноrо исследования , так 
как не расходует запасов внутренней (бортовой) массы и может 
в принципе не расходовать запасов бортовой энерrии (что при 
межзвездных перелетах практически эквивалентно) . Последнее 
вытекает из тоrо , что ядерная реакция синтеза водорода с ирев
ращением ero в rелий обладает теплотворной способностью 
1 ,54 · 1 09 -".w,а.л,/г. Это означает возможность получения в будущем 
приведенноrо выше уровня мощности даже при условии , что 
к. п. д .  реакции равен 0,01 % ,  а секундный расход водорода 
(ero необходимо фокусировать и сжи
мать диффузором с целью орrаниза
ции реакции синтеза) составит всего 
·0 ,001 25 г/сеw. ,  т .  е. примерно тысяч
ную часть ускоряемой массы. 

Естественно , что возможное нали
чие в космической среде более тяже
лых изотопов водорода (дейтерия и 
трития) , а тем более антивещества 
будет способствовать значительному 
улучшению характеристик рассмо
тренной тяrовой системы. 

3аконченноrо метода расчета та
коrо тяrовоrо устройства пока не 
существует,  но тем не менее уже 
сейчас можно назвать ряд работ, 
которые моrут использоваться для 
определения параметров процессов , 
заложенных в основу ее работы. 
Так , для расчета маrнитноrо поля 
витка могут применяться методы, 
развитые в работах [ 1 03 ,  104] . Оптими-
зация конструкции витка рассмотрена 
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Рис. 3 .45 . Сечения ионизации 
водорода электронным (J) и 

протонным (2) ударом. 

в работе [ 105 ] .  Прохождение заряженных частиц сквозь магнитное 
поле можно рассчитать с помощью методов ,  изложенных в рабо
тах [ 106-109] . Очень важно учесть разницу в движении ионов , 
протонов и нейтральных частиц , так как даже искусственно вряд 
ли удастся достичь полной ионизации набегающего потока .  Этой 
проблеме посвящены работы [ 1 10 ,  1 1 1 ] .  Если ионизирующий луч 
состоит из заряженных частиц , то большое значение имеет обеспе
чение его стабильности [ 1 1 2 ] .  Особо трудные случаи расчета воз
никнут тогда , когда удастся применять сверхпроводящий виток ,  
который , как  известно , является магпитодиэлектриком [ 1 1 3 ] .  
Проблема усреднения силового поля набегающей среды рассмотре
на в работе [ 1 14 ] . Спектр рентгеновского излучения от тормозящих
ся в заборной решетке частиц можно определить , используя ре
зультаты исследований [ 1 1 5 ] . Ионизацию межпланетного водоро
да протонами или электронами можно рассчитать на основе при
ведеиных на рис. 3 .45 данных по сечениям ионизации [ 1 1 6 ] .  
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В заключение следует отметить, что магнитный диффузор рас
сматриваемого типа может быть в принципе применен и для по
летов в плотных слоях атмосферы. В отличие от приведеиной выше 
английской схемы виток , расположенный перпендикулярно к на
правлению полета , хорошо сочетается с использующейся в на
стоящее время геометрией летательных аппаратов ракетного типа 
(рис . 3 .46) . Применеине такого устройства на гиперзвуковых 
(М н = 5 -;-- 10) скоростях полета позволит , очевидно , получить 
ощутимую тягу только за счет внешнего сгорания . Что касается 

ионизации набегающего воз
духа,  то она обеспечивается 
головной ударной волной 
[ 1 1 7 -1 20] . 

Реактивные двигательные 
установки, использующие 
внешнюю среду, предвари
тельно запасенную на борту. 
Ранее отмечалось, что основ
ная задача тяговой системы 
сообщить полезному грузу 

Рис.  3 . 46.  Схема магнитного диффузора . определенную кинетическую 
энергию или доставить его в 

заданную точку пространства .  Последнее часто бывает связано с 
необходимостью уменьшить в той или иной степени кинетическую 
энергию полезного груз а ,  а иногда и всего летательного аппарата . 
В общем случае для этого приходится расходовать бортовую массу 
и энергию , т. е .  включать тормозную двигательную установку. 
В этом смысле наличие атмосферы у планет - пунктов посадки 
значительно облегчает задачу (не требует расходования бортовых 
ресурсов) , т. е. необходимые внешние силы,  тормозящие и управ
ляющие движением летательного аппарата , могут создаваться 
аэродинамическим путем и всеми другими средствами , рассмотрен
ными в предыдущем разделе.  

Очевидно , что кинетическая энергия аппарата рассеивается 
при этом в атмосфере .  Недостаток использования атмосферы для 
торможения состоит не только в безвозвратной потере энергии , 
но и в том , что величина действующей на аппарат силы пропор
циональна скоростному напору, в то время как требуется иметь 
возможность регулировать силу в широких пределах независимо 
от скоростного напора.  Изменяемая в полете геометрия летатель
ного аппарата только частично решает этот вопрос .  Кардинальное 
же решение состоит в том , чтобы с помощью окружающей среды 
переводить кинетическую энергию аппарата снова в тот или иной 
вид бортовой энергии . Наряду с этим внешнюю среду можно 
запасать так же ,  как и реактивную массу. 

М яг-пая посад-па -пос.мU'чес-пих летательных аппаратов может 
быть обеспечена за счет кинетической энергии , которая для первой 
и второй космических скоростей составляет для одного килограм-
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ма массы соответственно 3 ,2 · 104 и 6 , 1 7  · 1 04 хдж/кг . R этой энер
гии необходимо добавить энергию , которую приобретает тело 
в результате гравитационного притяжения планеты за  время 
полета !:i t = tк - t н : 

tK 
Eg == � Mgнvнdt .  

tн 
Эта энергия составляет 2 · 1 04 кдж/кг и выше. 

Основное затруднение при посадке аппарата - обеспечение 
его мягкого приземления. Поскольку парашютные или , вообще 
говоря , любые другие аэродина
мические системы вполне спо
собны создать равновесную ско
рость 100 .м/сек , речь идет о 
том , чтобы накопить , а затем 
израсходовать в конце полета 
энергию мягкой посадки , рав
ную в идеальном случае для 
времени приложепил посадоч
ного тягового усилия 3 сек: 

tK 
Епос = �= + � Vн ( t} dt � 

tн 
� 6 , 3  кдж/кг . 

Рис. 3 .47 .  Схема наполнения балло-
Если предположить , что ак- на сжатым воздухом при входе в 

I\умулятор энергии составляет плотные слои атмосферы: 
10 % веса летательного аппара
та , а его общий к. п .  д .  равен 0 , 6 ,  
т о  окажется , что необходимо за
пасать энергию , равную 106 кдж 

1 - клапан выхлопного сопла;  2 -
плунжерный компрессор ; а - теплооб
менник ; 4 - двухступенчатый турбоде-

тандер . 

на каждый килограмм веса аккумулятора .  Следовательно , могут 
быть использованы такие аккумуляторы, как баллон со сжатым 
воздухом или ротор (см. гл . 1 ) .  Естественно , что наполнение бал
лона воздухом или раскрутка ротора должны осуществляться 
во время спуска (до раскрытия парашютов) за счет кинетической 
энергии летательного аппарата . 

Система наполнения баллона воздухом (посадочная система) 
довольно проста (рис . 3 .47) . Во время спуска встречный поток 
воздуха заходит,  тормозясь в диффузоре ,  внутрь контура ,  где 
разделяется на две части . Большая часть проходит через турбо
детандер , где расширяется , и через теплообменник выбрасыва
ется наружу. Меньшая часть сжимается поршневым насосом. 
соединенным через редуктор с детандером , проходит ,  в целях 
охлаждения , через теплообменник и затем поступает через обрат
ный клапан в пластмассовый баллон. Вблизи поверхности планеты 
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срабатывает автомат, прорывающий мембрану или открывающий 
клапан сопла ,  и истекающий газ создает необходимую тягу. 

Расчет такого устройства следует вести в определенной после
довательности . Сначала находят приближенно тяговый импульс : 

1= 3 
P (t) t = Mнvн + g  � M (t) dt, 

1 = 0  

rде М н - начальная масса аппарата , включая и накопленный 
воздух ; V н - равновесная или установившалея скорость перед 
включением тормозного тягового усилия ; М (t) - текущая 

о 

Р=5кг/см2 j 
v= toooм 3  

о f 

Рис. 3 .48.  Зависимость тяги от времени для различных 
площадей сопла,  объемов баллонов и давлений. 

масса аппарата , которая может быть припята постоянной и равной 
начальной , если запас воздуха невелик (не более 3 %  всей массы) . 

Расчеты по этой формуле выполняются для нескольких вариан
тов в зависимости от количества запасаемого воздуха .  

Затем вычисляют параметры истекающего газа и создаваемую 
при этом тягу. Это наиболее сложная часть расчета не только 
потому , что его необходимо повторять для нескольких давлений 
в баллоне , объемов баллона и площадей критического сечения 
сопла .  Основная трудность заключается в сложной методике рас
чета [ 121 -123 ] .  Если применяется сверхзвуковое сопло , то сверх
звуковую часть и добавку тяги можно определять по методике , 
изложенной в работе [48] . Следует только помнить , что сверх
звуковой насадок может вызвать вибрацию при переходе сверх
звукового истечения в дозвуковое. 

После завершения предварительных расчетов по рис . 3 .48 
определяют параметры ,  соответствующие данному варьируемому 
импульсу. Найдя давление и температуру в баллоне , его объем 
и наивыгоднейшее сечение сопла ,  приступают к расчету заборника. 
Зная время спуска до раскрытия паратюта и необходимый вес 
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запасаемого воздуха , рассчитывают производительность компрес
сора и его параметры. По необходимой мощности компрессора 
и числу его оборотов выбирают тип редуктора и размеры турбины 
детандера. При этом следует учесть, что турбодетандер в случае 
нерегулируемого заборника должен быть компромиссного типа , 
так как скоростной напор в течение полета резко меняется. Тем
пература воздуха за детандером определяется после того , как 
известны расход и перепад давлений на нем. В этом случае давле
ние на выходе определяется по методике расчета эжектора [55 , 
56 ] , а давление на выходе из детандера - по гидравлическому 
сопротивлению припятой конструкции теплообменника.  

Рассмотренная схема накопления - не единственная . Могут 
быть , в частности , использованы промежуточные замкнутые кон
тура с хорошими хладагентами , например с гелием , и другие 
конструкции . 

Другой способ использования кинетической энергии летатель
ного аппарата , как уже отмечалось , - предварительная раскрутка 
ротора .  Ротор может либо представлить собой осевой компрессор 
с регулируемым углом наклона направляющих лопаток ,  либо 
должен быть выполнен по типу несущего ротора вертолета -
с регулируемым углом наклона лопастей. Лопасти или направ
ляющие лопатки компрессора во время раскрутки (авторотации) 
ставятся на минимальное сопротивление ,  а во время посадки при
нимают положение , обеспечивающее заданное торможение.  

Могут быть предложены и другие конструкции , например не
регулируемый компрессор с закрываемым входом, что обеспечи
вает меньшие потери на трение лопаток о воздух во время его 
холостого вращения . 

Излишне , по-видимому, напоминать , что рассматриваемые схе
мы следует применять только в том случае ,  если они по суммарному 
эффекту выгоднее менее сложных тяговых систем на бортовых 
ресурсах , например пороховых двигателей . 

Н апомепие пислорода па аптивпо.м yчacmr;,e полета может быть 
осуществлено в том случае ,  если в качестве топливных компонен
тов используются криогенные жидкости : водород [ 7 ]  или кисло
род. Применение системы, описанной выше,  в принципе также воз
можно , однако затруднено из-за ее значительного веса ,  большого 
сопротивления и весьма малого к. п. д. при заборе воздуха .  

Если в качестве горючего используется жидкий водород, то 
схема накопления кислорода или жидкого воздуха (воздух также 
может стать возможным окислителем в ЖРД и особенно РПД) 
довольно проста (рис . 3 . 49) .  Встречный воздушный поток сжи
мается в диффузоре и охлаждается в водородном теплообменнике .  
Затем происходит ожижение и разделение воздуха .  Обогащенный 
кислородом воздух или чистый кислород поступает в ЖРД 
или РПД .  

Возможен и другой вариант , когда воздух конденсируется 
во втором каскаде теплообменника без применении цикла ежа-
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тия - расширения . Однако габариты и вес этого теплообменника 
будут значительными. Следует , естественно , остановиться на 

Воз(}ухозаоорнцк 

Рис. ::1 .49 .  Схема системы накопления жидкого воздуха или кислорода . 

оптимальном варианте , учитывая при этом возможную много
режимность лопаточной машины и ее лучшую применимость при 

Жи(}кцй 
Ооз(}ух 

чистый переменных скоростях полета и 
газоооразныi1 температурах набегающего воз-

азот духа.  

t После сжижения воздух раз-

,1, Чистый жu(Jкuil 
f KllC.I!Opo(J 

Рис. 3 . 50 .  Схема вихревого сту-
пенчатого сепаратора: 

1 - насос ; 2 - подогреватель;  
а - вихревал камера ;  4 - холодиль

ник .  

теплообменного и коротко 
бодетандерного ожижителя. 

1!?4 

деляется в каскадных вихревых 
сепараторах [ 1 24]  или в обычных 
разделительных колоннах [ 1 25 ] .  
Один и з  вариантов вихревого се
паратора изображен на рис . 3 . 50. 

Необходимо заметить , что в 
случае использования РПД ,  кото
рые позволяют продолжительное 
время работать · в прямоточном 
режиме,  может быть накоплен ки
слород в баках первой и второй 
ступеней. При применении ЖРД ,  
кислород целесообразно накап
ливать только на второй ступени , 
причем в этом случае можно , 
по-видимому, говорить только о 
частичной доливке баков . 

Отделенный от воздуха азот 
может подаваться на охлаждение 
элементов двигателей и затем на 
наддув баков . Его можно исполь
зовать и для непосредственного 
выброса , т .  е. создания векоторой 
тяги . 

В качестве примера рассмот
рим последовательность расчета 

охарактеризуем особенности тур-



а) Теплообменная накопительная система (рис . 3 . 51 ) ха
рактерна тем , что сжимаемый воздух отдает тепло переохлаж
денному водороду (расчет такого охлаждения и конденсации 
можно найти в работе [ 1 26 ] ) .  Поскольку теплоемкость водорода 

'1 

Рис. 3 . 5 1 . В озможная схема накопления жид
кого воздуха или кислорода с теплообменником: 
1 - сепаратор ; 2 - насос ; а - основное охлюндение ;  
4 - воздух ; 5 - предварительное охлаждение; 6 - тур
бина ; 7 - двигатели; 8 - бан длн жидного нислорода . 

очень высока [ значительно больше , чем у азота и тем более кисло
рода (рис . 3 . 52) ] ,  то очень сильного переохлаждения он не требует. 
При применении преднасосов [ 1 27 ]  переохлаждения может не 
требоваться совсем .  

Тепловая мощность теплообменника (например , количество 
теплоты , получаемой ежесекундно водородом) 

Nq = ан2Sнi1Т ккал/сех . 

Следует приравнять эту величину , учтя потери холода в теп
лообменник , к тому количеству тепла , которое отдает воздУх : 

ан2Sн/1Т = авоздSвозд�ТТJ ,  

где а - коэффициент теплопередачи , ккал/(м2 ·сек ·град) ; ТJ -
к .  п .  д. теплообменника ; Sн2 и Sвозд - поверхности соприкосно
вения, м2 ; � Т  - средний температурный напор [48] . Значения 
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среднего температурного напора определяются по формуле 
(Т��- т:�зд

) (Т��х - т:�3�) 

тп� - т:�зд 
ln твых _ твых 

Нз возд 

где соответствующие индексы обозначают входные и выходные 
полные температуры водорода и воздуха.  

При расчете теплообменника ,  как правило , задан расход водо
рода Gн2 , который определяется режимом работы двигателя на 
первой ступени ракеты. Из допустимых условий работы системы 

g 

7 

з � I..LNz -
\Oz -180 -210 

Hz� 

-240 t, ·с 

наддува и преднасоса , характери
зующих давление перед теплооб-
менником р�� .  и условий работы 
водородного насоса ТНА (мини
мально допустимое давление на 
выходе p8t/_:) ,  находят допустимое 
сопротивление (тепловое и гидрав
лическое) теплообменника по водо
родной магистрали , которое экви
валентно падению давления: 

л вх вых LJ.p = Рнз - Рнз · 
Эта величина служит для опре

деления допустимой средней ско
рости водорода в канале теплооб
менника 

а, следовательно , задает его габа
Рис . 3 . 52 . Теплоемкости ер жид-
ких в одорода , азота и кислорода . риты. 

Условия бескавитационной ра-
боты двигательных насосов , а так

же эксплуатационные соображения позволяют найти уровень 
переохлаждения водорода или допустимый уровень его нагрева :  

!!:.Тн2 = Тн�х - ТН:�. 

Естественно , что значение температуры насыщения берется 
в соответствии с конкретным давлением водорода (рис . 3 . 53) . 
При детальных расчетах теплообменника следует давать запас 
по l!:.p и l!:.m на работу системы разделения воздуха ,  которая может 
потребовать дополнительного охлаждения . 

Зная теплоемкость ер (см. рис . 3 . 52) , допустимый уровень 
нагрева !!:. Тн2 и расход водорода , можно легко получить верхний 
предел тепловой мощности теплообменника :  
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Эта величина может потребоваться для предварительных оце
нок системы. 

Рассчитывая коэффициент теплопередачи при кипении дви
жущегося в круглой трубе водорода ан2 (форма трубы выбирается 
из конструктивных соображений) , следует иметь в виду [ 1 26 ] ,  
что существует три участка с разными режимами теплопередачи . 
Относительная длина первого участка , на котором происходит 

р} ата 
/ / - / / 

fO 1 / /  
1 1 / 

1 1 

1,0 
Н2'-' N2--j02j 

1 1 
L I 

0,1 1 1 
1 1 
1 1 

1 1 1 
50 100 

Рис. 3.53. Давление и температура насыщения паров 
Н2 , Oz , Nz . 

начальный подогрев водорода , заканчивающийся повышением ero 
температуры до температуры насыщения на стенке трубы, соот
ветствующей давлению в данном сечении , определяется по формуле 

3600 вх ( 
" вх) О 6 - О 2 - Lt CpYV tl - tн2 о 4 ( v ) • ( vвха ) • 

L1 = - =  _ - 1 , - -- , d 4 iq а v 

где d - диаметр трубки теплообменника , .м;  ер - удельная тепло
емкость водорода , к,к,а.лJ(к,г · град) ; у - его удельный вес , к,Г/.м3 ; 
vвх - скорость водорода на входе в трубу , .м/сек ; t; - температу
ра насыщения (кипения) при давлении в конце первого участка , 

вх -
ос;  tн2 - температура водорода на входе в трубу , 0С ; iq - средняя 
по трубе плотность теплового потока ,  к,к,а.л/(.м2 ·ч) ;  " - коэффициент 
кинематической вязкости , .м2/ч ;  а - коэффициент температуро
проводности водорода , .м2/ч . 
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На этом участке коэффициент теплопередачи afi2 следует брать 
как среднеарифметическое величин , рассчитанных по формулам , 

справедливым для длинных ( �1 > 50 } круглых прямых труб ,  

при числе Прандтля Pr :::::::: 1 [48 ,  128] : 

,. I - О 04Re- 0 , 2 5 _v_ � \Nl - ' 3600v "' •  
Nи"л 0 , 023Re0 • 8 Pr0 • 4 ').,  

a1I = -d- =--= 
3600d 

звооV"d yvd u u -
где Re = --- = - - критерии Реинольдса ; v - средняя по v 1] 
участку скорость течения водорода , .м/сеr;, ;  1] - коэффициент ди
намической вязкости , r;,г/(.м · cer;,) ; ').. - коэффициент теплопроводно
сти , юш.л/(.м · Ч  ·град) . 

В частности , для жидкого водорода [ 1 25 ]  при давлении 1 ama 
(t = -252° С) критерий Прандтля будет следующий: 

3600 Ср1] Pr = "л = 1 ,043 :::::::: 1 . 

Относительная длина второго участка ,  на котором жидкость 
по всему сечению прогревается до температуры насыщения , опре
деляется соотношением - L звоос Р yv�x ( t;- t:n L = 2 = 2 

2 d 4iq ' 

где t; - температура насыщения, соответствующая давлению в сече
нии L2 (конец второго участка) . Заметим, что температура кипе
ния в любом i-м сечении трубки находится по формуле [ 128] 

� (ТВХ) " ( ' ") vвх2 L 
t� = ( tBX)" + 21 8 тр 

у - у  i 
� ' ry"d ' 

где (tвх)" - температура кипения при давлении рвх на входе 
в трубку; �тр - коэффициент гидравлического сопротивления 
на длине Li [ 129 ] . Обозначенйе остальных величин приведено 
ниже. 

Для второго участка коэффициент теплопередачи считается 
два раза : сначала по тем же формулам, что и для первого участка , 
а затем по формулам для кипения в большом объеме [ 128] : 

или 

д 0 , 7 5 i 0 · 7 " о 0 3 3  ' о 3 3 3  ai = 1 9 - 10-6 - q ( ry } ' (..L} ' 2 ' f..t0 , 4 5 c� · 1 2  ( Т") О , 3 7 у ' - у" а 

аП = 1 22 - 1О-4Л ( у ' - у" ) о , 5  ( � } 0 , 3 5 [ py ' tq J
o , 7  

2 ' а а 36 00ry" Kf..t (у ' - у") ' 
где а - коэффициент поверхностного натяжения , r;,Г/.м (для водо
рода при -253° С составляет 2 ,02 · 10-4 r;,Г/.м) ; у' и 1' " - удель-
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ный вес жидкости и насыщенного пара , кГ/.м3 ; iq - средний теп
ловой поток , кка.лJ(.м2 · ч) ; r - скрытая теплота парообразования , 
кка.лJкг (для водорода при 20° К r = 0 , 1 1 2) ;  Т" - температура 
насыщения пара , 0К ; 11 - коэффициент вязкости кипящей жид
кости при данном давлении , кГ ·сек/.м2 (получается при делении 
коэффициента динамической вязкости на ускорение земного 
тяготения g) ; р - абсолютное давление на поверхности нагрева 
(с учетом гидростатического давления) , кГ/с.м2 • 

Среднеарифметическое значение а2 выбирается от рассчитан
ных по этим двум формулам а� и ар . Необходимо заметить , что 
в этих формулах не учитывается влияние теплосодержания пара 
на коэффициент а2, что приводит к очень незначительному его 
занижению (порядка 0,5 -�- 1 % ,  если судить по опытам для воды) . 
Для водорода влияние этого фактора пока точно не установлено . 
Более существенную погрешность дает влияние паросодержания , 
а также давления , скорости , относительной длины канала ,  не
догрева дtн = t "  - tж и других параметров на критический теп-
ловой поток iч , ограничивающий область устойчивой работы 

нр 
аппарата . Этого ограничения может и не быть , если длина теп-
лообменника выбирается с запасом или если из двух значений а2 
для второго участка , первое из  которых подсчитано из  условий 
конвекции , а второе - из условий кипения , выбирается большее . 

Можно рассмотреть также схему с установкой насоса на входе 
в теплообменник и полным испарением водорода (например , 
в случае применении ТРкД , ПВРД и других ВРД с малым рас
х одом водорода) , что позволяет значительно уменьшить его 
требуемый расход . В этом случае изменение паросодержания по 
длине трубки будет происходить в широком диапазоне, и его знать 
необходимо , так как оно сильно влияет на ak2 • 

Начиная с момента , когда вся жидкость превратится в пар , 
коэффициент ан2 считается по обычным формулам для конвекции , 
т . е. так же, как и для участка L1 • 

Для третьего участка ,  на котором жидкость кипит по всему 
сечению , коэффициент теплопередачи определяется по формулам 
для кипения. Длина третьего участка 

Lз = L- L't - L2, - L 
где L = d - общая относительная длина теплообменника. 

Среднее значение коэффициента теплопередачи к водороду 
получится из очевидного соотношения 

atL�;t + a2L2 + азLз ан2 = · 
L 

Определение величины авозд при конденсации воздуха ,  а точ
нее - кислорода в присутствии азота , который конденсируется 
при меньших температурах , представляет значительную труд-
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ность . Поскольку поверхность теплообменника смачивается кисло
родом , теплоотдача считается для пленочной конденсации при 
условии , что Pr > 0 ,5  [ 1 26 ] ,  так как число Pr для воздуха рав
но 0 , 75 [ 1 30 ] .  

Если воздух движется медленно (y"v"2 < 30 ,  у" - удельный 
вес насыщенного пар а ;  v" - его скорость) , то при Re' > 100 
(число Re' относится к течению сконденсированной пленки , причем 

tqL 
R е' = =:,.-;:--.,--:-:-...,..,..--; 3600 (r + дi)  g!-t' ' 

-; Nq 
где �q = s- 'У] - средняя тепловая нагрузка , ккал/ (.м2 • ч ) ;  L -

н2 
общая д.ц:ина трубки теплообменника , .м; l1i = сРвхТ овх - с�То -
разность энтальпий перегретого и насыщенного пара , кпал/кг ; 
g - ускорение земного притяжения, .м!сек2; !-�-' - коэффициент вяз
кости конденсата , кГ · сек/ .м2) и при 11t > 11tкр . где 11t = t" - tc ,  

Pr' ( v ' 2 ) 1/з 
а 11tкр = 395 -- -- , коэффициент теплопередачи рассчиты-

сР, g 
вается по формулам 

а =  Л' ( J_ ) 1Jз 0 , 16Pr' 113Re ' 
v ' 2 Re '  - 100 + 63Pr' 113 

Здесь Л' и v ' выражаются соответственно в ккал/ (.м · ч · град) 
и .м2jсек .  

Для реальных теплообменников, у которых объем весьма 
ограничен и воздух движется со значительными скоростями, 
коэффициент теплопередачи вычисляется по формуле 

[ ( у" ) 112 v" ·] 
ар = а  1 + 0,013 -, 11 , у (gv ' )  з 

- l /r v"2 + v"v" --+- v"2 
где v" = Jl 1 � 2 2 , причем индексом 1 отмечена скорость 

воздуха на входе в теплообменник, а индексом 2 - на выходе 
из него . 

Если учесть , что воздух - это двухкомпонентный газ и в фор
мулы для расчета процесса теплопередачи подставить все пара
метры ,  рассчитанные по соотношению 

где П - интересующая нас константа для воздуха ;  По2 и ПN2 -
соответствующие константы для кислорода и азота [ 1 25 ] , 
а Со2 и CN2 - относительные объемные концентрации кислорода 
и азота в атмосфере на данной высоте , то тогда , очевидно , авозд = 
= ар .  

Полагая для тонких труб Sн2 = Sвозд . зная L , d, ан2 , авозд , Т�� ' 
т��х' т:�:д (последнее требуется для стабильной работы системы 
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разделения) , а также задаваясь значением к .  п. д .  11 = 0,8, строим 
номограмму для определения совместных расходов Gн2 и Gвозд, 
в зависимости от режима полета . 

Расчет теплообменника ,  та
ким образом , позволяет найти 
Gвозд при заданной т:�з�. 

Имея серию характеристик 
диффузора ,  т . е. зависимостей 
коэффициента расхода для раз
личных чисел М н полета , и зная 
гидравлическое сопротивление 
теплообменника , определяем 
р:�з�· В целях стабильности ра
боты разделительного устрой
ства может быть задано посто-
янное значение р=��. При этом 
диффузор должен регулиро
ваться . 

Количество получаемой в 
теплообменнике жидкой фазыGж 
определяется по Т - S-диаг
рамме для воздуха (рис . 3 .54 ). 

т.о-� _8 _ 
Pz Рк Рз 

/процесс -I�IL-�'---!-/ornx 11ажденця 
Процесс 

аросселцро/Jаншr 

s 
Рис. 3.54 . П роцесс ожижения при 
охлаждении и дросселировании в Т- S-диаrрамме для воздуха (� V1-
объем жидкой фазы при охлажде
нии в теплообменнике , � V2- при 
дополнительном дросселировании, 

начиная с точки 1). 

Количество жидкой фазы можно увеличить , если применить процесс 
дросселирования , основанный на дроссельном эффекте Джоуля-

Ю г-----.------.-----.------.-----� 

Рис. 3.55. Дифференциальный дроссельный эффект 
для воздуха . 

Томлеона (рис. 3 .55 ). Применяя дроссель ,  следует выбирать 
параметры на выходе из теплообменника такими , чтобы они соот-
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ветствовали оптимальным коэффициентам ожижения , которые 
относятся только к газовой фазе на выходе из теплообменника .  
Газообразный обогащенный азотом воздух идет на  предваритель
ное охлаждение забираемого воздуха , а затем - на охлаждение 
.двигателей. 

Разделение фактически начинается уже в теплообменнике, так 
как на выходе из него жидкий воздух более насыщен кислоро

Рис. 3.56. Диаrрамма состояния 
азот - кислород .  

дом , нежели захватываемый 
атмосферный. Это объясняется 

"" 
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Рис . 3.57. Зависимость удель
ноrо веса fКидкоrо кислорода 

и азота от температуры.  

·особенностью фазового равновесия азотно-кислородной смеси 
(рис . 3 .56 ). На диаграмме определенному давлению р:�;д соот
ветствует линия начала конденсации (верхняя кривая) и линия 
конца конденсации (нижняя кривая) . Например , при т:�;д = 
= 80 ° К и р::;r:Ц = 1 кГ/с.м2 кислорода в жидкой фазе уже не 23 , 
а 40 %. При более низком давлении содержание кислорода в кон
денсате увеличивается еще больше. 

Дальнейшее разделение может идти в испарителе вихревого 
типа (см. рис . 3 . 50 ), принцип действия которого основан на суще
-ственной разнице плотностей жидкого кислорода и азота (рис . 3 . 57 ), 
на разнице их теплоты испарения , а также на вихревом эффекте 

-создания радиального градиента температур [ 131 , 132] . Надежно
го метода расчета характеристик такого устройства пока нет , 
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·они получаются экспериментально . Можно упомянуть также пара
магнитный принцип разделения [ 133] , имеющий, по-видимому, 
большое будущее . 

Разделение можно проводить и в каскадном процессе охлаж
дения - нагрева , однако система в этом случае становится тяже
лее и выход кислорода получается меньшим. Неплохие резуль
таты может дать комбинированная схема ,  включающая оба этих 
устройства .  Возможно также применение обычных разделитель
яых (ректификационных) колонн [ 1 25 ] .  

s б 
1 

Рис. 3.58 . Схема каскадного ра зделителя: 
1 -выход жидкоtо кислорода; 2- расширительный бачок; 
.У - расширительное сопло с дросселем; 4 - теплообменник; 
5 - выход газообразного азота; б -· вход переохлажденного 

воздуха; 7 -дроссель; 8 - привод насоса. 

Оценим эффективность каскадного разделения (рис . 3 .58 ). 
Если в первом отстойнике у конденсата Т возд = 80 ° К и Рвозд = 
= 1 пГ/с.м2, причем в конденсате содержится 40 % кислорода , 
то после перекачки насосом во второй каскад уже с параметра
ми Твозд = 90 ° К и Рвозд = 2 ,0  пГ/с.м2 (так как насос сообщает 
"Тепло в результате необратимых потерь) , конденсат содержит 65 % 
нислорода. Однако самого конденсата становится меньше. Если 
nредставить количество расходуемого в 1 cen конденсата из вто
рого каскада G:озд через его мольную концентрацию по кислоро
ду х, а мольную концентрацию по кислороду соответствующей па
ровой фазы у , то его отношение к поступившему в этот каскад 
конденсату G�зд1 с мольной концентрацией по кислороду z будет 
выражаться (см . рис. 3 . 56 ) формулой [ 1 34] 

с::озд2 z-y ЕН 
еж = х-у 

= EF ' 
ВОЗдl 
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так как z-y ЕН 

x=z = HF ' 
где G�озд2 - расход пара из второго каскада . 

В этом примере после второго каскада осталось всего 1 5% 
конденсата . В принципе таким путем можно получить какую угод
но степень очистки , однако она обратно пропорциональна выходу 
жидкого кислорода . 

Следует , наконец , добавить , что межкаскадные насосы при
водятся во вращение турбодетандерами , через которые проходит 

Рис .  3.59. Турбодетандерная схема накопления жидкоr� 
воздуха или кислорода : 

1 - нрыльчатна- привод ротора ; 2- :компрессор; а- тепло
обменнин; 4 - жидний :кислород н ЖРД; 5 - газообразный азот 
на охлаждение цвигателя ;6 -наснадный разделитель;  7 - турбо
детандер; 8 -:кислород в бан ; 9- основной расход :кислорода. 

сбрасываемый азот, поступающий затем в предварительный теn
лообменник .  Если мощности турбодетандеров не хватает , приме
няются дополнительные воздушные турбинки. 

б) Турбодетандерная накопительная система (рис . 3 . 59) может 
применяться тогда , когда основные двигатели используют кисло
род , хладомощности которого недостаточно . 

Входящие в схему холодильные теплообменники и раздели
тельные каскады рассчитывают теми же методами , что и в преды
дущем примере. 
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В случае переохлажденного кислорода выходящий из основ
ного теплообменника конденсат должен отделяться от газа и ,  
минуя детандер , непосредственно подаваться в первый раздели
тельный каскад. Детандер-охладитель рассчитывается обычным 
способом [ 1 35 ] . Его мощность расходуется на привод межкаскад
ных насосов , причем такая схема позволяет поддерживать в раз
делительных каскадах попижеиное давление. 

Более подробно с термодинамикой процессов сжижения и раз
деления можно ознакомиться в работах [ 130 ,  134] .  Для ориенти
ровочных расчетов можно руководствоваться. следующими дан
ными [ 1 34] : 

идеальная (минимальная) работа разделения газообразного 
воздуха при Т = 290 ° К равна 0 ,0522 rовт ·ч на 1 rог кислорода 
(газа) ; 

работа разделения газообразного воздуха (теоретическая) равна 
0,0775 rовт ·ч на 1 кг воздуха ;  

работа разделения сжиженного воздуха (идеальная) , включая 
и работу сжижения , равна 0 ,228 квт ·ч на 1 rог жидкого кислорода . 

Эта величина должна быть увеличена еще за  счет гидравличе
ских потерь в тракте сжижение - разделение и на необратимые 
потери холода . 

При расчете тяговой эффективности системы с накоплением 
кислорода необходимо вводить дополнительное аэродинамическое 
сопротивление (работа этой силы и идет на процесс сжижение -
разделение) : 

t<..X =Sн(qCx +v�рн), 
д 

где S н - суммарная входная площадь диффузоров системы на-

копления ; q - скоростной напор ; Сх - коэффициент суммарного д 
сопротивления диффузоров ; Vн - скорость полета ; Рн - плот-
ность окружающей среды. 

В заключение необходимо сделать одно важное замечание 
по процессу накопления на активном участке полета . Рассмотрен
ные системы имели запас холода , который обеспечивалея жидким 
водородом или переохлажденным жидким кислородом .  Очевидно , 
что большая разница между температурами летательного аппарата 
и внешней среды может использоваться не только для накопления,  
но и для получения энергии из  атмосферы. В частности , в первых 
советских ракетах , созданных Группой изучения реактивного 
движения (ГИРД) ,  применялась энергия атмосферы для вы
теснения жидкого кислорода из баков . Задача использования 
энергии атмосферы в будущем (особенно в случае применепил 
жидкого водорода) еще ждет своего решения. Во всяком случае , 
теплоизоляция ракетных баков или большие потери криогенного 
топлива на испарение или неполноту забора из-за атмосферного 
нагрева не являются лучшими решениями. 

Накоп ление вне шней среды во время орбита льного и ли межп ла
нетного по лета удобно разделить на следующие частные задачи: 
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накопление воздуха; 
накопление кислорода ; 
накопление азота ; 
накопление водорода;  
накопление свободных радикалов; 
накопление метеоритного вещества ; 
накопление антивещества. 
Принцип работы подобных тяговых систем хорошо понлтен из: 

следующего примера . На орбиту вокруг Земли ракета-носитель. 
выводит ограниченный ее мощностью полезный груз , который 
имеет пустые емкости для набора массы и соответствующие нако
пительные устройства. В процессе орбитального полета на сравни
тельно низких высотах , поддерживаемого электрореактивными 
двигателями, происходит накопление внешней массы. В дальней
шем тяговал система использует эту массу для выполнения задан
ной космической операции , например для полета к планетам 
Солнечной системы. 

В литературе отмечается [ 136-138] , что такал тяговал система 
значительно выгоднее ракет-носителей ,  у которых на всех ступе
нях применен в качестве горючего водород ; при полете к Луне 
она может обеспечить увеличение веса полезного груза в два раза. 
При полете к Марсу эффективность химической ракеты - даже 
с ядерной верхней ступенью - значительно ниже. Если сравни
вать систему накопления и плазменную тяговую систему с одина
ковыми удельными весами , составляющими 9 к,Г/к,вт , то первал 
система обеспечивает выигрыш в полезном грузе ,  доставляемом 
на Марс, оцениваемый в 20 % .  Если же ориентироваться на воз
можность накопления рабочего тела на орбите Марса ,  то выигрыш 
получаетел четырехкратным. В этих оценках принимали, что вес 
системы накопления составляет 20 % выносимого ракетой полезно
го груза .  

Н а к о п  л е н и е в о з д у х а уже рассматривалось в нача
ле этого раздела . Здесь же речь пойдет не о мягкой посадке , тре
бующей незначительного количества газообразного воздуха ,  
а о межпланетном полете , для которого необходимы большие 
запасы массы. Естественно , что удобнее всего для этих целей 
запасать воздух в сжиженном состоянии. В отличие от рассмотрен
ной выше системы ежиженил в процессе накопления воздуха на 
активном участке полета в данном случае затруднено предвари
тельное охлаждение , которое ,  из-за отсутствия расхода водорода 
или другой криогенной жидкости должно осуществляться спе
циальным контуром. Вместе с тем воздух в первичный тепло
обменник поступает со значительно более высокой температурой, 
соответствующей торможению с орбитальной скорости (рис . 3 . 60) . 
Давление воздуха на входе в теплообменник соответствует (в худ
шем случае) торможению в прлмом скачке ,  что означает nовышение 
давления на высоте 100 к,м в 400 раз , т .  е. давление на входе 
в теплообменник очень низкое - порядка 8 · 10 -4 к,Г/см2, поэтому 
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могут потребоваться дополнительные системы-нагнетатели (крио-
компрессоры) или же адсорбционные устройства [ 139] , вымора
живающие. 

IIеобходимо отметить , что полет по низкой орбите встречает 
значительные трудности : аэродинамический нагрев и аэродина-

Т� tо4"к 
2� г------------г-----------,г---------�� 

Vopo = 8000 н/сек 

о 50 100 н,км 
Рис. ::1 .60 .  Зависимость температуры торможения 

от высоты орбитального полета . 

мическое сопротивление (рис. 3 . 6 1 ) ,  которые могут менять величи
ну в зависимости от геометрической формы аппарата. В частности. 

Рис . 3.6 1 . Зависимость аэродинамического сопро
тивления сферы радиусом 1 .м от скорости и высоты . 

207 



для обратной конической формы (рис. 3 . 62) , предлагаемой в работе 
[ 138] , сопротивление и нагрев минимальны. Если при этом нагрев 
не представляет каких-либо конструктивных затруднений [ 128] , 
то аэродинамическое сопротивление и в основном тормозящий 
импульс захватЫваемого потока все же требуют компенсации -с помощью тягового устройства ,  расходуемая масса для которого 
должна составлять часть захватываемой. Это может быть достигну
то только тогда, когда удельная тяга такого устройства 1000--
2000 сек, что , в свою очередь ,  означает необходимость применепил 

з 4 5 б 7 8 9 10 11 12 fЗ 14 15 1б 
17 
18 

Рис. 3 . 62 .  Одна из предлагаемых схем летательного 
аппарата с накоплением внешней массы : 

1 - вход; 2 -ядерный реантор и испаритель;  3 -защит
ный знран; 4 - турбина ; 5- генератор; 6- вход воздуха 
в нриономпрессор; 7 - нриономпрессор ; 8- радиатор 
испарителя ядерного реантора; 9 - бан жидного воздуха; 
10- бан жидного нислорода ; 11 -туннель для подхода 
экипажа; 12- отсен энипажа; 13- бан жидного водорода ; 
14- источнин плазмы; 15 - МГД-двигатель;  16- вспомо
гательные химичесние двигатели ; 17 - стыновочный буфер ; 

18 -устройства для орбитальной стыновни. 

nлазменного или электротермического двигателя , работающего 
на азоте и воздухе .  Модели подобных двигателей уже созданы 
и в настоящее время успешно испытываются [ 140] . 

Таким образом, необходима энергия для сжижения воздуха 
и создания тяги, компенсирующей аэродинамическое сопротивле
ние , которое, естественно , включает и тормозящий импульс ,  воз
никающий при захвате воздуха. При более точных оценках необ
ходимо учитывать потребность в дополнительной тяге для осуще
ствления корректировочных маневров и ориентации. Наиболее 
приемлемой для этих целей может оказаться только ядерно
.электрическая или ядерномеханическая установка. 

Схема устройства для накопления жидкого воздуха,  пред
ставленная на рис. 3 . 63 ,  работает по обычному циклу ожижения. 

На больших высотах , где плотность атмосферы мала , система 
накопления с успехом может выполнять роль системы термоста
тирования. 

Н а к о п л е н и е к и с л о р о д а может потребоваться в 
в том случае, если тяговая система использует обычные кислород
ные ЖРД или комбинированные двигатели с твердым горючим 
и жидким кислородом в качестве окислителя. Этот же принцип 
примелим при создании долгодействующих орбитальных запра
вочных станций . 
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В отличие от только что рассмотренной системы может приме
няться серия вихревых разделителей , принцип действия которых 

------

-, 1 'to 1 1 1 1 1 1 
___ j 

Рис.  3 . 6 3 .  Схема устройства для накопления жидкого 
воздуха на орбите: 

1 - система сжижения; 2- радиатор ; 3 - дроссеJiь; 4 - сепа
ратор ; 5 - тепJiообменник ;  б -компрессор; 7 - бак ; 8 -
движитеJiь; g -реантор ; 10- сиJiовюr установка ; 11 -гене
ратор; 12- турбина; 13 -ЭJlектромотор; 14- воздухоза-

американские данные по 
зависимости времени уд
воения массы орбитальной 
заправочной станции от 
удельной массы источника 
энергии применительно к 
накоплению воздуха или 

борник. 

кислорода для идеального 
и реального случаев . Пред
полагается , что : 1) в иде
альном случае доля веса о 0,5 1,0 1,5 2,0 2,5 
конструкции спутника от 
общего его веса (накапли
ваемый компонент плюс 
энергетические устрой
ства) равна нулю , 2) вспо
могательные агрегаты (раз

Уilмьная масса источника энергии, кг;кОт 
Рис. 3 . 64.  Зависимость времени удвоения 
веса орбитальной станции за счет накоп
ления :кислорода или воздуха от удель-

ной массы источника энергии . 

делители , помпы и т .  д . )  энергии не потребляют , 3) 
мическое сопротивление станции равно тормозящему 

аэродина
импульсу 
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при ааборе внешней массы, 4) к .  п. д. поддерживающих двига
телей равен единице . В реальном случае вес конструкции составит 
20 % веса энергосистемы, вспомогательные агрегаты будут 
потреблять 25 % полной энергии станции, аэродинамическое 
сопротивление увеличит общее сопротивление станции на 1 2 % ,  
а к .  п .  д .  поддерживающих двигателей будет составлять О, 75.  

Расчеты, выполненные для тех же условий применительно 
к эллиптической траектории , покааали , что время удвоения веса 
увеличивается примерно в два рааа. Иначе говоря, эллиптические 

траектории для накопительных 
станций испольаовать нецелесо
обраано . 

Н а к о п л е н и е  а а о т а  
требует более сложной системы, 
которая до рааделителя остается 
беа иаменения , а далее включает 
(в отличие от системы накопления 
кислорода) дополнительное сжи
жение гааообрааного ааота. Следо
вательно , мощность , необходимая 
для ее функционирования , не
сколько больше . f оL----�....1'{),_0 ___ 4...Jа_о __ н._,-кн..J Эта система может окаааться 

Рис. 3.65. Зависимость периода 
накопления 1 т вещества в аппа
рате с заборником площадью 1 �2 
при неограниченной энерговоору
женности от высоты круговой 

орбиты (vорб � 8000 �/cen). 

полеалой при соадании электро
реактивных (плааменных) тяговых 
космических систем , испольаую
щих накопление атмосферы Марса 
и, воаможно , Венеры. 

Н а к о п л е · В  и е в о д о р о
д а было бы очень желательным, 

так как он является не только наилучшим рабочим телом теп
ловых реактивных двигателей, но и очень эффективным источ
ником энергии (см. гл. 1 ) .  Однако как в атмосфере Земли , так 
и в межпланетном пространстве плотность водорода весьма ниа
кая , что потребует недопустимо больших периодов его накопления , 
если применять описанные выше устройства .  На  рис. 3 . 65 Приве
девы периоды накопления 1 т ааота , кислорода и водорода для 
круговых аемных орбит рааличных высот в предположении , что 
площадь ааборника составляет 1 ,м,2, а ограничений по мощности 
энергоблока не существует . Иа рисунка видно, что периоды 
накопления водорода недопустимо велики. 

При межпланетном перелете , аанимающем по времени около 
двух лет , можно накопить с по:r,ющью рассмотренного выше 
геометрического диффуаора всего лишь доли грамма водорода , что 
практически исключает воаможность испольаования такой систе
мы накопления. 

Вблиаи планет с атмосферой, насыщенной водородом (Юпитер , 
Сатурн) , эта система может окаааться полеаной. 

210 



Существует и другой метод - применение магнитного забор
ника , - возможно , с предварительной ионизацией межпланетного 
водорода (заметим , что вблизи Земли и даже в околоземном меж
планетном пространстве водород уже сильно ионизирован ультра
фиолетовым излучением Солнца) , причем его эффективность может 
оказаться в десятки и даже сотни раз выше . По-видимому, целе
сообразно рассматривать комбинированную схему , использующую 
накопление водорода и создающую тяговое усилие с помощью его 
разгона внешним полем , как зто было рассмотрено выше . 

Система такого типа напоминает описанный -ранее космический 
прямоточный двигатель, по отличается от него наличием входного 
устройства и аппаратуры нейтрализации , охлаждения и сжижения 
водорода . 

Следует , однако , отметить ,  что подобные устройства будут 
примепяться , вероятно, только при очень дальних полетах (воз
можно , за пределы Солнечной системы) , причем может воз
пикпуть дополнительпая трудность , связанпая с необходимостью 
торможения релятивистских частиц. В настоящее время суще
ствуют кольцевые накопители злемента рпых частиц [ 141 ] ,  по 
удастся ли уменьшить вес и габариты накопителей с одновремен
ным увеличением плотности накапливаемых частиц - неизвестно. 

Н а к о п л е н и е с в о б о д н ы х р а д и к а л о в и осо
бенпо свободнорадикального кислорода может быть проведепо 
в верхних слоях атмосферы Земли . Если начатые эксперименталь
ные исследования по намораживанию радикалов па холодную 
стенку в присутствии магнитного поля , сортирующего их спино
вую ориентацию (см. гл. 1 ) ,  увенчаются успехом, то припципиаль
пая схема таких накопителей будет мало отличаться от систем 
накопления обычного типа . Потребуется , однако , иметь сепаратор, 
отделяющий свободные кислородные радикалы от кислородных 
молекул и других примесей (азот , инертные газы, пары воды� 
водород и т. д . ) еще до торможения в заборнике , а самое главное
коллектор для намораживания , охлаждаемый гелием до сверхниз
ких температур (0 ,001 -0,01° К). Сепарацию свободных радикалов 
кислорода можно осуществить,  используя парамагнитный эффект. 

Заметим , что пока пет схемы, позволяющей представить способ 
применепил в двигателях свободнорадикального топлива .  

Н а к о п л е н и е м е т е о р и т н о г о в е щ е с т в а мо
жет производиться с помощью предварительпой его зарядки 
и фокусирования в магнитном поле . Уже упомипалось, что подоб
ный метод был предложен Ф. А. Цандером для защиты летатель
ных аппаратов от метеоритпой опасности . 

Накопленное метеоритное вещество может явиться хорошим 
рабочим телом электростатических коллоидных двигателей. Одна
ко трудности самого процесса накопления и главным образом 
проблема электромагнитного торможения частиц не позволяют 
надеяться па практическое осуществление этой схемы в ближайшем 
будущем. 
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Н а к о п  л е н и е а н т и в е щ е с т в  а ,  если необходимое 
количество такового имеется в космосе , может оказаться приемле
мым методом его использования в космических тяговых системах . 
Использование антивещества в двигателях проточJiого типа будет 
затруднено из-за значительных неравномерностей его возможного 
распространения и чрезвычайно малых концентраций. :Кроме 
того , применять реакцию аннигиляции можно не всегда и не везде 
из-за ее опасного радиационного эффекта.  Что касается лабо
раторного получения антивещества на Земле, то схема такого 
процесса пока не известна . 

§ 3.2.  Электростатические  тяrов�о�е 
систем�о� 

В зарубежной литературе под электростатическими двигателя
ми обычно подразумевают ионные или коллоидные реактивные 
двигатели , использующие внутреннюю массу и бортовой источник 
энергии. В отличие от них в настоящей книге будут рассмотрены 
тяговые системы, использующие внешнюю массу и частично 
внешнюю энергию , т . е. будут излагаться не принципы разгона 
внешней массы во внешнем или внутреннем электрическом или 
магнитном поле корабля (такой прямоточный принцип был изло
жен в предыдущем параграфе) , а принципы взаимодействия 
искусственного электростатического поля корабля с внешним 
электрическим или магнитным полем, которое так или иначе 
связано с космическими массами. 

Эффективность рассматриваемых тяговых электростатических 
систем определяется возможностью сообщения летательному аппа
рату определенного заряда Qл.а• а также наличием внешнего 
электрического Е или магнитного Н поля. 

В связи с этим прежде всего необходимо определить возмож
ность электростатической зарядки космических тел и летательных 
аппаратов . 

В гл. 2 приведены известные в настоящее время данные об 
электрических зарядах Земли и Луны. Эти заряды чрезвычайно 
малы и потому искусственная зарядка летательного аппарата , 
использующего для своего движения силу электростатического 
взаимодействия , будет сопряжена с большими трудностями. 
Основная проблема состоит в том , что аппарату необходимо сооб
щать очень большие заряды. 

Методы искуественной зарядки летательного аппарата отли
чаются только способом отделения от него заряженных частиц , 
для чего могут применяться следующие устройства : 

ампулы а- или �-активных изотопов ;  
электростатические генераторы и электростатические ускори

тели электронов и протонов; 
электронные и протонные ускорители с нестационарными 

магнитными полями. 
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Работа зарядки изолированного тела в идеальном случае равна 
работе отделения заряженных частиц, которал для сферического 
корабля будет следующей : r=oo 

Q
2 

Q2 
L = � л.а dr=� / -1 ___ 1 l дж 3 J 4ле0еr2 4леое Rл. а со ' r=R.'!.a 

где Qл. а- электростатический заряд летате.'!ьного аппарата , к; 
е0 = -

4
1 ·10I l c-2 = 8,85 . 10-12 - диэлектрическая проницаемость л . 

вакуума (с = 3 ·1010 - электродинамическая постоянная, см!сеr;,) , 
ф!м; е = 1 - относительная диэлектрическая проницаемость среды; 
Rл. а- радиус от центра корабля, на котором расположено выход
ное сечение ускорителя, м. 

С помощью этой зависимости, переписанной в виде 

Lз= 

можно определить энергию, до которой следует разгонять в уско
рителе заряженные частицы с зарядом q, чтобы летательный 
аппарат приобрел заряд Qл. а · Напомним, что отрицательный 
заряд электрона и положительные заряды позитрона и протона 
одинаковы и равны qe = 1 , 6·10-19 к. Положительный заряд а-час
тицы qa = 3 , 2  ·10-19 r;,. Обычно энергия элементарных частиц 
выражается в электронвольтах ( 1 эв = 1 , 61·10-19 дж ), поэтому 
можно залпса ть 

Q _ 4л8,85·1О-12Rл. аЕе л.а- q 1 1 1 5.10-10 Ее R , q л.а• 
где Ее = 0,31 · 1019 mev� - энергия частиц, разгоняемых бортовым 
ускорителем , эв , причем те- масса частицы, r;,г , а Ve- ее ско
рость на выходе из ускорителя , м/сек . 

Эта формула справедлива только для абсолютного вакуума . 
В действительности же покинувшие корабль ускоренные частицы 
будут взаимодействовать с окружающим веществом, например , 
в результате упругого или неупругого удара с атомами и молеку
лами атмосферы или космической среды, из-за чего заряженные 
частицы будут полностью или частично тормозиться . Торможение 
может происходить и во внешних электромагнитных полях. Пре
небрегал последним эффектом , заметим, что фактически заряжен
ные частицы будут улетать от корабля не на бесконечность , а на 
расстояние, равное длине полного торможения Лт, которую для 
электронов (занижал при этом значение Qл.а) можно заменить 
длиной свободного пробега Л. 

Окончательно имеем 

Qл.а = 1,1 15·1О-10 Ее· ').,'),R�.a • q - л.а 
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В данном случае длина свободного пробега ускоренных частиц 
определяется соотношением 

1 л�----=' па 
где n - число частиц окружающей среды в 1 с.м3; а - среднее 
поперечное сечение столкновения (см. гл. 2) . Если иренебречь 
релятивистскими поправками , то [ 142] 

а= и + q1q2R2 
г 2e0m1v� ' 

где q1, m1 и v1 - соответственно заряд , масса и скорость ускорен
ной частицы; q2 и R2 - заряд и радиус частицы-мишени , а аг -
среднее геометрическое сечение частиц-мишеней. 

Если даже предположить , что окружающая среда до начала 
зарядки корабля была неподвижной (при малых скоростях полета 
зто допущение разумно) и нейтральной , то вскоре после включения 
ускорителя она начнет ионизоваться и под действием потенциала 
корабля придет в движение. В этом случае пренебрегать эффекта
ми рассеяния нельзя ,  тем более что космическая среда ионизова
на (см. гл. 2) . 

Фактически для плотных сред формула для расчета Qл. а певер
на и следует рассматривать нестационарную задачу, когда заряд 
необходимо поддерживать непрерывной работой ускорителя. Схе
ма этого процесса довольно сложна . В упрощенном виде можно 
представить , что газ , ионизованный заряжающим лучом в пеко
торой области , остается квазинейтральным и не взаимодействует 
злектростатически с кораблем , а заторможенные в этой же области 
заряженные частицы, например электроны, взаимодействуют. 
Такое состояние можно в нулевом приближении' считать устано
вившимел режимом работы (далее будет показано , что необходимо 
учитывать и взаимодействие корабля с окружающей плазмой) 
и принимать в дальнейших расчетах, что Л соответствует полностью 
ионизованной среде и определяется по сечению полного торможе
ния а. Значение а определяется для нейтральной и ионизованной 
среды [ 143, 144] . При этом необходимо подчеркнуть условность 
в вычислении а, так как полного торможения в рассматриваемом 
вероятностном процессе произойти не может. На самом деле 
частица после каждого взаимодействия искривляет свою траекто
рию и, поскольку на нее действует поле корабля , старается вер
нуться к нему , проходя при этом сложную криволинейную тра
екторию общей длиной L. Если бы частица удалялась от корабля 
строго по радиусу и затем, после полного торможения , возвраща
лась к нему опять-таки по радиусу, то ее путь в оба конца составил L бы 2Л . Отношение 2Л. = h > 1 называется фактором обхода . 

Точный расчет этого процесса затруднен из-за того , что заряжен
ная частица в процессе своего полета тормозится и ,  следовательно , 
ее газокинетические параметры (а и Л) непрерывно меняются. 
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Предположим, что для частиц малой энергии основным тормозя
щим фактором является поле корабля , а для частиц большой 
энергии (которые мы и рассматриваем) - акты их соударений 
с частицами окружающей среды. Кроме того , считаем, что частица 
до встречи с кораблем проходит путь 2Л, а ее сечение в этом про
цессе а равно геометрическому поперечному сечению а г для веза
ряженных молекул , а для заряженных определяется по приведен
ной ранее формуле. 

Заряд корабля за время работы ускорителя (считаем , что уско
ряются электроны) меняется по закону 

Qл. а (t) = Qнл. а + lyt, 
где Qн - равновесный начальный заряд летательного аппарата л. а [142] ; fy - ток , создаваемый ускоренными частицами, а; t- вре-
мя работы ускорителя, причем t = т (т - время, за которое уско
ренная частица проходит расстояние 2Л). Это время определяет 
равновесный конечный заряд корабля: 

Qл. а= Qн +Jy't. 
л. а ·  

Предполагаем , что взаимодействием частиц в пучке можно 
пренебречь ,  и записываем уравнение движения одной частицы: 

или 

т d2r = чеQл. а 
е dt2 4:rte0r2 

d2r q Q 
--= Ar-2 где А =-= е л. а 
dt2 ' те4лео 

Начальные условия при t =О задаются следующим образом: 

ro�=O = Rн; roi=O = Ve, 
поэтому решение дифференциального уравнения получается,  если 
его переписать в виде 

dr' 
-=Ar-2 
dt 

и затем проинтегрировать :  

Откуда 

и, наконец,  

r' t 

� r2dr' =А � dt. 
ro о 

'3 v3 r е - At '3- 3 л t з т-т- ИЛИ Г - •"" -Ve 

�� =V3At+v�. 

Следующее интегрирование: 
r t 

� dr= � f/ЗAt-v�dt ro to 
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дает решение 

3 �,� 3 
� 

3 r-Rи = 4 (3At-v�) 3 0 =т (3At-v�) 3 -4 v�. 

Тогда имеем окончательно 

t -- 4лv�meeo 
3qeQл. а 

Время, затраченное на уход и возвращение частицы т, выра
зится формулой 

_ 4лv�теео + 16mеле0{1(Л - Rн)3 
3qeQ:I. а 9qeQл. а · 

Решая это уравнение совместно с уравнением 

Q -- Q 1/т л. а - н,,. а т у , 

находим равновесный заряд летательного аппарата Qл. а· 
Если корабль имеет форму, отличную от сферической, то реше

ние значительно усложняется, поскольку исходное уравнение 
записывается в виде 

d2r -- .!k_ Е r dt2 - т ( ) , е 

где Е (r) - вектор напряженности электростатиЧеского поля лета
тельного аппарата , определяемый в каждой точке по формуле 

E(r)= -
4 

1 � Qп; dS, леое .) r s 
где Qп - поверхностный заряд корабля, ,./м2; S - его общая 
площадь поверхности. 

Методы расчета значений Е (r) для тел различной геометрии 
приведены в работе [ 145] . Очевидно , что в общем нестационарном 
случае необходимо брать Е (r, t). 

Еще более сложным буцет решение этой задачи для случая, 
когда частицы ускоряются не только на борту корабля с их после
дующим замедлением во внешнем поле, но и вне корабля , напри
мер с помощью монохроматического луча от квантового генера
тора - лазера. При этом частица не только ускоряется вне корабля , 
но и испытывает попижеиное сопротивление , так как луч лазера 
как бы выметает на ее пути частицы внешней среды. Естествен
но ,  что такой метод мог бы в случае его технической реализации 
значительно увеличить заряд корабля , однако он встречает боль-
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шие технические трудности , главным образом из-за искривления 
траекторий заряженных частиц во внешних магнитных полях. 

Начальный равновесный заряд Qн = О, если среда нейтральл.а 
на, и Qн =1= О, если летательный аппарат находится в плазме . '' а 
В работе [ 146] отмечается , что величина этого заряда для различ-
ных слоев ионосферы различна. Следует отметить, что рассматри
вался наихудший вариант , когда в ускорителе разгоняются 
электроны, а корабль приобретает положительный заряд. Но оче
видно, что и для электронов время т в реальных условиях будет 
выше , т. е. электронный удар может привести к образованию 
в рассматриваемой области ионизации малоподвижных отрица
тельных ионов [ 147] . Для протонного или в общем случае ионного 
ускорителя это время будет больше (для одной и той же плотности 
частиц и скорости их вылета из ускорителя) . 

И тем не менее следует отметить , что величина Qл.а• рассчи
танная указанным выше способом, значительно завышена , 
поскольку полностью нейтральной и неподвижной среды не суще
ствует (см. гл. 2) даже у поверхности Земли. Заряд будет экрани
роваться из-за дебаевекого эффекта [ 144] , вызываемого дрейфом 
к кораблю частиц противоположного знака [ 1 10, 1 1 1 , 148, 149] 
и электронов ,  если корабль заряжен положительно , и в результате 
возможного обтекания корабля частично ионизованной плазмой, 
например при его очень быстром движении в ионосфере и тем более 
когда он находится в зоне радиационных поясов. В детальных 
расчетах необходимо также учитывать и вторичные эффекты : 
автоэмиссию [ 143] , фотоэмиссию , термоэмиссию , вторичную эмис
сию , вызываемую ударами о поверхность корабля ионов , электро
нов и нейтральных частиц, а также экзоэмиссию. Одним из видов 
интенсивной фотоэмиссии явится воздействие на летательный 
аппарат ')'-квантов ядерноэнергетической бортовой системы. Не сле
дует также забывать , что эмиссия сильно увеличивается с ростом 
температуры,  поэтому элементы, подверженные нагреву от ')'-Кван
тов , а также холодильники-излучатели следует помещать в таком 
месте , где напряженность электростатического поля мини
мальна. 

Если корабль находится на значительном удалении от Земли 
(во всяком случае , за пределами ее радиационных поясов) , то 
время т будет чрезвычайно велико. В этом случае ограничение 
заряда Qл.а происходит в основном благодаря различным эмис
сиям. 

Оценим приближенно некоторые факторы, ограничивающие 
напряженность электростатического поля корабля. 

Э;Jtuccuя под действием собствеппого элек,тричесl'iого поля (авто
эмиссия) является предельным ограничением потенциала ,  когда 
на заряженный объект не действуют никакие другие эффекты. 

Ток автоэлектронной эмиссии i з с единицы поверхности идеаль
но гладкого тела сферической формы при температурах Т = = О --;- 1000° К (возможная равновесная температура поверхности 
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в космосе) определяется по формуле [ 1 50] 

�....:!... y2m <рЗ 1;2 _ 3 h е 
· _ Че 'Pi Е2 Е 
lэ- 2-h . --1/- е л 'Ра'Р 2 

rде qe - заряд электрона ; h - постоянная Планка ;  IJ'i - макси
мально возможная энерrия электрона в металле при абсолютном 
нуле температуры (rраничный уровень Ферми) [ 1 51 , 1 52] , эв : 

h2 2 о <pi = gлn /з;::::::1 эв = 1 6·1 О-12 эрг , 

что эквивалентно скорости. электрона , равной 5 ,95  ·10 6  м/се,. [п
число свободных электронов в 1 см3 металла (n ;:::::: 10 20) ] ; <ра
высота потенциального барьера или полная работа выхода электро
нов, эв; Е- напряженность электростатического поля, в /см; те
масса электрона; <р = <ра- IJ'i - эффективная работа выхода элек
трона , величина которой для некоторых материалов приведена 
в табл .  3 .4 ,  эв .  Т а блиц а 3 .4 

Эмиссиоииые xapa".mepucmu"'u ие".оторых металлов 

Плотность 
элентронов 

Материал n, 
1020 эле1>mронfс.мз 

1 1 Бериллий -
Магний -
Алюминий -
Медь -
Титан -
В анадий -
Хром -
Железо -
Никель 1 ,8 
Цирконий -
Ниобий -
Молибден 8,8 
В ольфрам 9 ,9 
Платина 4,8 
Платина 1 -

окислен-
ная 

Нрасная 
граница 

Работа фото-
выхода эффента  

элентро-
при 

нов (j), эв номнат-
ной тем-

пера туре, .М.Ji�\t 

3,37 -
3 ,46 -
3 ,74 -
4,47 -
4,09 -
4, 1 1  -
4,51 -
4,36 262 
4,84 246 
3 ,84 -
3 ,99 -
4,27 280 
4,50 273 
5,29 -

13 ,00 -

Постоянная 
Ричардсона А, 
af( с.м2. град2) 

-
-
-
-
-
-
48 -
30 
5,0 -

51 
75 
32 -

Для очень больших напряженностей поля следует пользоваться 
формулой [ 1 53 ] 
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которая отличается от предыдущей наличием вероятностной функ
дни 8, определяемой по рис . 3 . 66 в зависимости от величины 

у* = VqeE • qJ 
Практически холодная эмиссия становится значительной лишь 

при некоторых порогоных значениях напряженности, определяемой 
по формуле 

Е 4лQп / 
= 1 , 1 1·10 10 в .м 

или (для сферического тела) 

Е-9 ·1 0 9 Qл а_ (jJл.a - R� - Rн ' 
где 'Рл.а - равновесный потен-
циал летательного аппарата . 

в 
0,8 

О, б 
0,4 

В работе [ 1 54] приводится 
nредельная величина Е для 0,2 
большинства конструкционных 
материалов . Если тело заряже о 
но отрицательно ,  то она рав

---� 
� 

1 \ 1 1 '\ 1 
1 \ 1 1 1 

\j 
0,25 0,5 0,75 у" 

на,...,., 10 9 в/ :м, а если положитель- Рис. 3.66. График вероятностной 
но (автоионная эмиссия) , то функции . 
,...,.,1010 в/:м. 

При высоких температурах поверхности необходимо пользо
ваться более точными формулами [ 1 55] , учитывающими сопоста
вимость холодной и тепловой эмиссий. 

Тер:моэ:миссия. Если температура тела превышает 1000° К, то 
·следует принимать во внимание термоэмиссию , ток которой опре
деляется по формуле [ 1 50] -� 4'39 VE 4лm k2 iт = АТ2 е kT е т , причем А= h;p , 
rде А - постоянная Ричардсона , равная для многих чистых метал
лов 120 а/(с:м2 · град2) ;  k - постоянная Больцмана. Величина А для 
некоторых материалов приведена в табл . 3 .4 .  

Следует ,  наконец, подчеркнуть , что за  счет различных эмиссий 
.значительно увеличивается испаряемость материалов в космосе , 
ноторал для незаряженных тел довольно мала .  Величина испа
ряемости должна определятьс:п: экспериментально , так как на 
нее влияет множество технологических факторов. 

Фотоэлектроииая эмиссия может наблюдаться как под лей
.ствием внешних источников (Солнце) , так и внутренних (у-излуче
ние) . Фотоионная эмиссия , как правило , пренебрежимо мала ,  
и ее можно не учитывать . 

Особое внимание следует обращать на фотоэмиссию электронов с заряженной поверхности , причем ее ток находят по формуле [ 1 53] 

iф=С (v-v0+ qe y;z; VE)-2, 
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где v0- частота <<красной границы>> фотоэффекта при Е = О 
(см. табл . 3 .4) ; v - частота падающего света . При довольно боль
ших значениях Е и v � v0 можно принять 

iФ= с' Е, 

где постоянная с' требует экспериментального определения. 
Если корабль заряжен отрицательно , а его геометрия позволя

ет иметь нагретые области , на которых Е� О (холодильники
излучатели) , то фототок с этих поверхностей будет также умень
шать их заряд. 

Для оценки порядка величины фототока можно воспользо
ваться результатами теории Фаулера [ 1 53] . При v = v0 имеем 

iФ= аАТ2 , 
n 

где А - постоянная Ричардсона; а = --=- � 1 - отношение объемп 
ной плотности свободных электронов в металле к объемной плотно
сти возбужденных электронов .  

Если v > v0 (рентеновское и у-излучение) , то 
. _ а.А [h2 (v - v0)2 , л2 т2] lф--т k2 --t-з 

Для v < v0 имеем 
h(vo-v) 

iФ = аАТ2е ----;;т-
где h - постоянная Планка ; k - постоянная Больцмана. 

При более точном определении фототока следует учитывать 
немонохроматичность источника излучения [ 142] : 

00 
iф=qe � �� kvdv а/см,2, о 

где Ev - монохроматическая освещенность , которую можно найти 
по результатам работы [ 1 5 6] ;  v - частота излучения ; kv- кванто
вый выход поверхности [ 1 57 ] . 

Для орбиты Земли фототок [ 142] 

iФ::::::::: 2 ,5 ·1 0 -9 а/см,2. 
На рис. 3 .67 приведена примерная зависимость фототока от 

положительно заряженного спутника, имеющего поверхность , 
выполненную из обычных конструкционных материалов [ 1 42] . 
Для спутников с отрицательным зарядом фототок может увели
чиваться в десятки и сотни раз .  

Вторичная эдеr;,тронная и ионная эмиссия пока еще теорети
чески описана не полностью. Более того ,  до настоящего времени 
даже не существует единой точки зрения на механизм этого про
цесса .  Отсутствие теории восполняется большим количеством 
экспериментальных результатов [ 1 53 , 1 58- 1 61 ] , которые позво
ляют оценить величину этого эффекта для реальных конструкций. 
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Прежде всего отметим , что эксперименты по вторичной эмиссии 
обнаружили следующие важные закономерности: она не зависит 
от заряда иона ,  но является функцией от его скорости; растет 
с увеличением атомного номера и массы иона; максимальная энер
гия вылетевших ионов не превышает 10- 20 эв, а наиболее вероят
ная - 2-3 эв. 

Коэффициент вторичной электронной эмиссии '1'), т. е .  количе
.ство вылетевших электронов на один падающий ион или электрон 
по порядку величины можно 
определить по не претендующей l,to-11.-----.-----.,----. 
на большую точность формуле 
11 53 ]: 

1 А q 
'1'] = 16 V:n: . qJ312 • СпРпЛп' 

где А и <р находят из табл. 3 .4, q- тепло,  эквивалентное потере 
энергии частицы на соударение 
(для заряженных до больших 
потенциалов тел она равна ки
нетической энергии налетающей 
частицы) ; Сп- теплоемкость ; 
Рп - плотность ; Лп - теплопро
водность материала поверхности 
аппарата . 

При расчете эффектов ,  свя-
занных с вторичной электронной 

о 40 80 ц,6 

Рис. 3.67. Фототок с положительно 
заряженной поверхности . 

эмиссией, следует учитывать заряд аппарата . Например , при 
большом положительном заряде '11 � О. При нулевом или отрица
тельном заряде большую роль играет скорость налетающих ионов 
или нейтральных частиц, которая для нейтральных частиц либо 
тепловая, либо равна скорости движения аппарата. Не следует 
также забывать и об увеличении эффективного сечения заряженно
го тела. 

Вторичный электронный ток и даже вторичный ионный ток 
могут вызываться ударами о поверхность заряженного корабля 
газовых молекул и микрометеоритов .  В первом приближении 
удары молекул можно рассматривать как сумму ударов отдельных 
атомов ,  из которых она состоит [ 1 58] . Однако энергия этих атомов 
должна быть уменьшена на величину потерь за счет диссоциации . 
Точно так же, но с добавкой дополнительных потерь на испарение 
можно рассматривать удар микрометеорита о поверхность лета
тельного аппарата . 

Отметим, что удары молекул , ионов , а тем более микрометеори
-тов могут вызывать не только вторичный электронный (для отри
цательно заряженных тел) , но и вторичный ионный ток (для тел , 
.заряженных положительно) . Явление вторичной ионной эмиссии 
.с катода называется катодным распылением. Очевидно , что термин 

221 



<<распыление» можно применить и в нашем случае , если включить. 
в это понятие и те эффекты, которые связаны с воздействием на 
поверхность тела микрометеоритов .  

9кзоэлектроииая эмиссия продолжается некоторое время после
механического действия на металл [ 1 62 ]. Например , она может
возникнуть после соударений с микрометеоритным облаком или 
после рикошетирования корабля от атмосферы планеты. Однако 
ток этой эмиссии по сравнению с другими эффектами чрезвычайно 
мал , и его в данном случае можно не учитывать . 

Дебаевспое экраиироваиие и то"�> плазмы на заряженный объект
в космосе может оказаться решающим ограничением его возмож
ного потенциала [ 142, 144 ,  149,  14 9а] . 

:Кроме этого ,  электростатическое поле такого объекта будет
простираться не до бесконечности , как это следует из закона 
:Кулона , а на конечное расстояние R 3, именуемое радиусом зоны 
пространствеиного заряда . Электростатическое взаимодействие· 
возможно только внутри этой зоны. 

Т а блиц а 3.5 

Зависимость потепциала поля <р� = qe 1 <Fr 1 (RD)413 
kT Rз 

в области пространствениого заряда (Rз > r) от расстояния 
R3/r 

1 ,0 о 1 ,9 0 ,727 3 ,6  2 ,48 6 ,5 5 ,62 
1 , 1  0,046 2 , 1  0 ,922 4,0 2 ,90 7 ,0 6 , 16 
1 ,2 0 , 1 12  2 ,3 1 , 12 4,4 3 ,33 7 ,5  6 , 7 1  
1 ,3 0 , 186 2 ,5  1 , 32 4,8 3 ,76 8 ,0 7 ,26 
1 ,4 0,269 2 ,7  1 , 53 5 ,2 4 ,2 8 ,5  7 ,81 
1 , 5  0,355 2 ,9  1 , 74 5 ,6  4,64 9 ,0 8 ,36 
1 ,7 0 ,538 3 ,2 2,06 6 ,0 5 ,08 10,0 9 ,46 

Зона пространствеиного заряда была подробно изучена Ленг
мюром и Блоджеттом еще в 1 924 г. Ими было получено распредеJiе
ние потенциала поля внутри зоны (см. табл. 3 . 5  и рис. 3. 68). 

При R3/r > 10 с точностью до 0, 5 % справедливо равенство 

<р� = 1 , 67 ·�- 2 ,47 ,  r 

означающее , что на малом расстоянии от тела , заряженного 
до очень высокого потенциала 

l <р l � :: ( ;; ) 4fз ' 
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поле убывает почти по кулонопекому закону 
Rл а CJ>r= q> -r-' 

т. е .  пространственный заряд большого влияния на него не ока
зывает. 

В этом случае, при условии, что заряженное тело достаточно 
большое (Rл. а:?> Rv) , радиус зоны пространствеиного заряда опре
делится по формуле [149а] 

R -0 803R [id_ctl ( Rv )4/з]з/7 з- ' л. а kT Rл. а ' 

где дебаенекий радиус 

R - vl kT 
D- 4лq�n+ · 

Кроме экранирования заряженно
го тела пространствеиным зарядом 
противоположного знака большие 
препятствия для практической реа
лизации рассматриваемого метода 
движения в космосе создает ток 
плазмы, величина которого для ука
занных выше условий равна [ 149а] 

х 
J+ = t,12x 

(kТ)З/14 (n+)З/7 !f!6/? R6f1 
----"":"7-;;-.,...----л'--.'--а"- о 1 е . 1 , 21 и пав с ,., 

m;'2qe 7 

где Т, n+ и mi - соответственно 
температура ,  концентрация и масса 
ионов в плазме. 

5 m 
1 J 

4 
1 

\ 
\ 

\ 
� 

� г-.... о 0,2 0,8 r/R3 
Рис.  3 . 68 .  Экранирующий де
баевский слой для атмосферы 

Земли. 

Совершенно очевидно , что идею использования больших потен
циалов в космосе из-за этих токов , составляющих величину, зна
чительно большую, чем токи автоэмиссии , термоэмиссии,  фото
эмиссии и вторичной эмиссии вместе взятых , пришлось бы оста
вить, если бы в отличие от перечисленных выше эффектов данный 
процесс не был потенциально обратимым. Можно , например , 
говорить о частичном использовании выделяющейся от этих токов 
тепловой энергии в заряжающем ускорителе , но более заманчиво 
осуществить идею рекуперации ионов , высказанную А.  В .  Жаря
новым. Действительно , приближающиеся к телу ионы (или 
электроны) имеют большие кИнетические энергии , достаточные 
для того ,  чтобы пролететь сквозь ускоряющий промежуток заряд
ной системы и вылететь с противоположной стороны. Иначе гово
ря, требуется создать такую конструкцию ускорителя , чтобы поте
ри кинетической энергии ионов , пришедших из плазмы, были 
минимальны, и очи смогли бы совершать около заряженного тела 
колебательные движения. 
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Итак , рассмотрены отдельные наиболее важные эффекты, огра
ничивающие заряд и потенциал аппарата или любого другого тела 
в космосе. 

Теперь ,  следуя методике , развитой в работе [ 149 б ] , рассмотрим 
возможный потенциал и заряд сферического тела в космосе для 
четырех случаев , когда отрицательный или положительный заряд 
создается импульсным ускорителем или же ускорителем заряжен
ных частиц непрерывного действия. 

Импульсный эле,.тронный источни,. может в идеальном случае 
сообщить сферическому телу заряд (в кулонах ) 

Qл. а = lут 
илп потенциал (в вольтах) 

Iут 
qJ=9 -10 9 -- ' R,,. а 

где Rл . а - радиус тела,  Jft. 
Поскольку энергия вылетающих электронов ограничена вели

чиной Ее, заряд сферы Qл а' как это было отмечено выше , будет 
также ограничен, даже в абсолютном вакууме . 

Если тело находится в плазме , то величипа заряда ограничи
вается сильнее , причем в осповном за счет электронного тока, 
так как автоионпая эмиссия наступает при напряженности Е = = 1010 в/.м , а остальные эффекты (кроме катодного распыления , 
данные по которому отсутствуют и могут быть определены только 
экспериментально) незпачительны. 

Для определения заряда па сфере в конце единичного импульса 
подсчитаем радиальное распределение тех электронов ,  которые 
содержалисЪ в сфере радиусом R н до включения ускорителя , 
причем их количество в этой сфере равно количеству электронов ,  
выброшенных из ускорителя за время импульса т. Очевидно , что 
электроны, расположенные на радиусе Rн в конце импульса , 
перейдут в результате взаимодействия с заряженной сферой па 
радиус Rн· Поэтому, согласно закону Гаусса ,  можно записать [ 149 ] 

d2Rн qe 1 { l 4 [вs Rs ЗR2 ( dR; ) J} dt2 =- -· 2 yt--3 лqene н - н+ н -d- t , те 4:rte0Rк t 
где е0 - диэлектрическая проницаемость вакуума ; dR; 

dt-
радиальная скорость ионов относительно сферы, которая может 
быть в принциле определена из аналогичного уравнения для 
ионов.  Поскольку mi ,....._, 30 000 т е  и скорость ионов низка по 

u dR· 
сравнению со скоростью электронов , можно велмчипои IJi- пре-

пебречь и получить решение приведеиного уравнения в нулевом 
приближении : 
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Предполагая при этом либо низкую плотность электронов, либо 
большой заряжающий ток , либо малый радиус сферы, будем иметь 
окончательно 

R (•) = R [t + �. (Rн!Rt)6 -20 (Rн! Rt)l2] и 1 9 v2 т2 v4т4 ' р р 
где Rн определяется из условия 

Т= : '!tqeneRM lp 

Заметим, что величина R1 для выполнения припятых пред
положений должна быть малой. 

В этом равенстве Vp - характеристическая частота плазмы, 
получаемая из соотношения 

2 4лq�ne q�ne v -- - ----
р - 4ле0те - e0me • 

При соблюдении условия 
R1 > 2,8-105ii3n;112 

исходное уравнение может быть решено численно. 
Если же это условие не соблюдается, то сначала требуется 

найти время tc , в течение которого электрон, находящийся на 
радиусе Rн, займет положение R1: 

tc =т- 0,0147п-112. е 
Предположив , что в течение всего времени т - tc электроны 

имеют ту же скорость , что и на радиусе R1 ,  рассчитаем число 
электронов,  которых недостает сфере для полной ликвидации 
ее заряда в конце импульса, т. е. определим заряд сферы RR('t") 

Qл. а (•) = � qene [Rt (tc)IRи]ЧnR�dRи � 4лqeneRи (т:) [Rt (tc) ]2 = о 
= 2,0 -10-18neRи (•) [Rt ( tc)]2• 

Поскольку иреобразования приведеиных выше формул дают 

R ('t") = R [1 + �. (Rн/Rt)6-20 (Rн/Rt)l2] 
= и 1 9 v2т2 v4't4 р р 

получается, что R11 не зависит от т:. Это есть следствие равенства 
потока приходящих на сферу электронов потоку электронов, 
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выбрасываемых ускорителем : 

4 R2 dRк 1 :тt к -сгt qene ;:::::: ,-. 

В приведеином выше приближенном решении принималось, 
что d:ек = const , следовательно , и Rк = const . Случай , когда при 

решении учитывается d:; =1= const ,  приведен в работе [ 149б] , однако 

неточиость знания величины ne и, кроме того ,  реальное условие 
1 у =1= const делают учет поправки из-за перемещения на Rк необя
зательным. 

Далее имеем 

V 3 - 1( 
Rt (t ,_} = R� ( 1 - � ) = V Зly't ( 't- tc ) = 2 8 · 105 J У З • • 4лqene 't ' пlf2 е 

Итак, получено значение Qл. а (т) в нулевом приближении . 
Для практических расчетов можно считать ,  что напряженность 
поля аппарата Ел а = О  для R >Rк (т) . Внутри же области 
[R < Rк (т) ] имеем 

Ел. а (т) = 2 ,8 . 10-18ne8 [Rк (т) -R] [Rt ( tc) ] 2 • 
Потенциал летательного аппарата определится из формулы 

'Рл. а (т) <: 1 ,8 · 10-8ne0 [Rt ( tc) ] 2 [�к (•) - 1 - ln �к (•) ] . л. а л . а 
Заметим, наконец, что для нахождения Rк (т) и R1 (tc) сначала 

используют значения ne , а затем, после определения ер (т) , пахон 
дят значение ne по формуле · 

q•Фл . a('t') 
II.To 

и уточняют Qл. а (т) , Ел. а (т) и 'Рл. а ('t) . Для этого из-за условия 
d R 

dtк =1= const исходное уравнение должно быть решено численно . 

Импульсный ионный источнип сообщает аппарату отрицатель
ный заряд, который нейтрализуется за счет тока положительных 
ионов, фотоэмиссии и вторичной электронной эмиссии. 

Если в первом приближении всемn эффектами, кроме тока 
ионов, пренебречь , то дифференциальное уравнение их движения 
будет иметь вид 

d2Ri qi /mi Iyt 
di2 = 4лв0 • R� ' 

где время t отсчитывается с момента начала движения этих ионов . 
Введя новую переменную 

S = [ (qi/mi ) 1y/4:тre0] lfз t 
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(для ионов кислорода S = 3, 78 - 104fi3 t) ,  получим 
d2Ri __)__ � __ О dS2 ' R� - • 

Численное решение этого уравнения приведело в табл . 3 . 6 , 
а на рис . 3 . 69 дана зависимость S от RIR н ,  где 
R н - радиальное положение положительных ионов при t = O ; 
q> - потенциал ,  зависящий от радиального расстояния по
ложительных ионов для непрерывного тока ускорителя; 
k = 4л е0R н (8/t) , S!t - постоянная . 

198 Т а б л и ц  а 3.6 

s 
RIRн 

d - dS (R!Rн) 

k<p 

s 
R/Rн 

d - dS (R!Rн) 

k<p 

s 

R/Rн 
d - dS (R!Rн) 

k<p 

Чис.леииое реше и ие уравиеиия аарядRи 

о 0 , 2  0 , 4  0 , 6  

: ' 1 0,99867 0 ,98929 0,96350 

о 0,02003 0,08070 0 , 18540 

о 0,00013 0,00297 0,01650 

1 .  о 1 .  1 1 .  2 1 .  3 1 .  3 5 

1 0,82050 1 0 ,7540 
1 

0,6680 0,5544 0 ,4827 

0,58380 0 ,7532 0 ,9808 1 , 3160 1 ,5630 

0 , 17970 0 ,2921 0,4887 0 ,8237 1 , 1790 

1 
, 1 , 4 2 1 1 , 4 4 1 1 , 4 6 1 1 , 4 8 1 1 , 5 0 , 1 , 5 1  

0 , 3560 0 , 31 1 1  0 , 2601 0 , 2000 0 ,1234 0,071 14 

2 , 1200 2 , 3780 2 , 7450 3 , 3260 4,5550 6,242 

2 , 2020 2 , 7810 3 , 6960 5 , 3940 10,02 19 ,09 

Заряд на сфере в течение импульса • 

Qл . а . (о) = - Iyt + ; лRqi [R� (t) - R� . a . ] =-= 

= - ly• + ; лRqiR� (•) , 

0 , 8  

0,91 160 

0,34440 

0 ,05790 

1 , 4 0 

0,3963 

1 ,9200 

1 , 7990 

1 • 5 1 5  

0,035 

9 ,058 

40 ,93 

причем время t отсчитывается от начаJiа импульса; Rн (t ) - началь
ное положение положительных ионов , подошедших к телу за время t 
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(определяется из рис . 3 . 69) . Например , для S = 1 имеем RIRн (t) = 
R 

= }( ('1) = 0 ,8R И Rн (t) = 1 , 22Rл . а · 
Приближенное значение потенциала (/)л . а (Rл. а . -r) для случая 

S < 1 , 5 можно получить по формуле 

- Iут: 
[ 3 R ] 1Рл . а (Rл . а , т) � 4ле R 1 - т · ( ; 4'. а  ) 1/з . о л . а lут: - лq ·n · 3 ' ' 

Как видим, здесь время т входит уже явно в выражение для Qл . а и (/)л . а • так как подвижность ионов по сравнению с элек
тронами очень мала . 

В более общем случае было бы необходимо решить уравнение , 
связывающее скорость увеличения заряда с величиной обратных 

f,52 s 
Рис. 3 . 69 .  Численное решение уравнения 
зарядки искусственного космического тела . 

токов , которая , если иренебречь экзоэмиссией , будет иметь вид 

dQJr . а = С dсрл. а = - 1 t + 1+ (1 --1-- 'n · ) + 1 ( rn ) - 1 ( rn ) Х dt dt У , . . .  ф 't'л . а е 't'л . а  
Х ( 1 - У]е) + 1э (<рл . а) + 1т (л . а) , 

где 11 ;  - коэффициент вторичной электронной эмиссии от ионного 
тока 1+ ; 1 Ф - фототок ;  1е - ток направленных высокоэнергети
ческих электронов (с учетом их торможения полем аппарата) ; 
'I'J e  - коэффициент вторичной электронной эмиссии от направлен
ного электронного тока ; 13 - ток автоэлектронной эмиссии и 
1 т - ток термоэмиссии . 

Выше был рассмотрен случай , учитывающий только два пер
вых члена в правой части уравнения при условии , что YJ ;  = О. 

Если в это уравнение подставить выражения для 1 +, 1 Ф , 1 е• 
1 3  и 1 т •  которые приведены ранее , и воспользоваться экспери
ментальными константами 11 ;  и YJ e ,  то уравнение может быть 
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решено . Точность метода определить не удается , так как адди
тивность этих токов требует тщательной экспериментальной про
верки. Во всяком случае ,  в настоящее время известны данные 
пока только об аддитивности I Ф и 'I'J ele [ 1 64] ,  да и то для чистых 
металлов . Более точные данные о взаимодействии заряженного 
тела с плазмой определяются экспериментально [ 1 65 ] . 

Н епрерывпый электроппый источпик отличается от импульсного 
только тем , что может вызвать некоторые дополнительные эффекты, 
например возникновение цилиндрического отрицатель�аряда , 
образующегося в результате взаимодействия э�ектронов с около
земным магнитным полем. 

Эффективная площадь аппарата по отношению к тепловым 
электронам , движущимся с противоположной относительно уско
ряемого пучка стороны, с учетом накопления заряда равна 

ИЛИ 

поскольку Vq при температуре 1000° К составляет 2 - 105 .м/сек .  
Заметив , что внутри сферы Rн сумма потенциальной и кинети

ческой энергии положительных ионов постоянна и может , таким 
образом, не учитываться, а время отсчитывается от момента входа 
электронов в экранирующее поле, напишем уравнения их движения 

Приняв 

получим уравнение 

d2Rк Чefme 1 yt 
di2 

= 
4лео . Ri, . 

d2Rк S 
d82 + R� = 0 , 

решение которого имеется в табл . 3 . 6 и на рис. 3 . 69 . 
Заряд аппарата вычисляется из соотношения 

Qл. а = lyto , 
где 

t0 = S/1 , 1 65 - 106Ii3 , 
а S находится из рис. 3 . 69 ,  пр.ичем 

Rн = 2 ,2 · 106 V l y!ne . 

Для определения взаимодействия аппарата с внешним электро
статическим полем требуется знать потенциал произвольной сферы 
радиусом R, окружающей аппарат . Для этого вместо Rл. а в рас
четах Qл. а используется R .  Потенциал находят численным методом. 
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беря интеграл 

IP,, .  а (R) = - 4ле0Rн 
R!Rн 

\' t dR ' 
.) (R ' 2) ' 1 

Если S > 1 , 5 ,  т .  е .  RIRн < 0 , 1 234 , то 

(R) = (fy/4лeoRн) ( 1 , 5Rн/R - 2 , 14) _  3 2fз ( 1 ,5 2, 14 ) �n. a 11 - 7 , 72 - 10 /у - - --1 , 165 - 106/). з  R Rн 

Непрерывпый источпип положительпых иопов в предположе
нии , что S > 1 , 5  при RIRн < 0 , 1 234 сообщает аппарату потенциал 

где 

I (1 5 /R - 2 14/R ) 1 - 2 14  (R) = У ' л. а ' н = 2  38 - 105]
2/з ( � - -·- ) (/)л.  а 4лео3, 78 . 1Q4JiЗ ' У R Rн ' 

Rн =--= V ly/:rtqeniVл. а ('lle + 1 )  � 1 , 6 · 1 07 V fy/ni ('ll e + 1 ) ,  

причем Vл .  а = 8 - 103 .м/сеп - скорость летательного аппарата ; а 'llе 
коэффициент вторичной электронной эмиссии . Rак и в разделе 
об импульсном ионном источнике, вторичные эмиссии,  фотозмис
сии и т .  д .  не учитываются, так как требуют проведения соответ
ствующего эксперимента . 

Следует еще раз заметить , что по приведеиным формулам можно 
весьма приближенно оценить потенциал и заряд корабля. Что 
касается формул для определения токов от вторичных эффектов , 
то они , по-видимому , сами требуют уточнения , так как возмож
ность их применепил в сильных электрических полях еще не дока
зана. Уже указывалось , что нужно проверить .аддитивность вто
ричных токов . 

Общая задача о зарядке тела в космосе в точной постановке 
потребует обязательного учета квантовомеханических и реляти
вистских эффектов , которыми в данном расчете пренебрегали . 

Осуществимость зарядки на низких высотах , т. е .  при давлении 
1 пГ/с.м2 , характеризуется в основном пробойной напряженностью 
воздуха , ограничивающей поле величиной En p  = 30 пв!с.м. 

Во все зависимости , позволяющие определить возможность 
зарядки летательного аппарата в космическом пространстве ,  вхо
дит величина тока ускорителя 1 у· Необходимо также знать воз
можность работы этого ускорителя в импульсном режиме и, кроме 
того , энергию вылетающих заряженных частиц , поскольку она 
является верхним ограничением потенциала летательного аппара
та .  Что касается заряда , то он может быть при равном потенциале 
увеличен за счет емкости системы С , поскольку 

Qл. а = С л. а'Рл . а • 

которая , очевидно , должна быть наибольшей при минимальных 
размерах и весе аппарата . 
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Рассмотрим теперь характеристики основных типов ускорите
лей заряженных частиц . 

Радиоактивиые изотопы , используемые для зарядки , должны 
иметь достаточно большую энергию излучаемых частиц и характе
ризоваться отсутствием у-излучения. В отличие от изотопов , 
используемых в энергетических установках , эдесь могут приме
няться и короткоживущие,  получение которых организуется 
прямо на борту аппарата в специально отведенном для этого кана
ле реактора энергосистемы. В случае необходимости электростати
ческой зарядки летательного аппарата , требуемый а- или �-актив
ный изотоп выдвигается из канала наружу на· время т . При этом 
нужно учесть возможность при-
обретения аппаратом во время 
работы реактора электростатиче
ского заряда , ОТЛИЧНОГО ОТ Qp , л . а  \ 
за  счет ядерных процессов (у , р;  � 
у , а ;  у ,  е+ ; n, р ;  n, а;  n, е+ или n 
у, е- ; n, e-) при взаимодействии изотап 
излучения реактора с материалом 
поверхности аппарата и ,  в частно-
сти , с материалом наружной обо- Отражатель ' зона 
лочки реактора .  Отсюда следует ' Рис. 3 .  70 .  Схема изотоnного за
что к выбору этих материалов 
необходимо относиться особо тща-

ряжающеrо устройства. 

тельно . 
Слой заряжающего изотопа должен быть очень тонким , чтобы 

исключить возможность генерации низкоэнергетических частиц. 
В целях получения значительного зарядного тока fy поверхность 
изотопной пленки делается большой .  Однако она не должна излу
чать частицы в направлении корабля . В определенной мере этому 
условию удовлетворяет мягкая шаровая (баллонная) конструк
ция излучателя , надуваемого газом в момент начала зарядки 
(рис . 3. 70) . Баллон хранится в ампуле ,  которая может находиться 
в канале активной зоны реактора .  Таких ампул может быть 
несколько ,  причем они могут содержать изотопы, излучающие 
как положительные , так и отрицательные частицы. 

Рассмотрим некоторые характеристики изотопов , пр едназна
ченных для зарядки тел в космосе .  

Масса изотопа , имеющего активность 1 кюри , составляет [ 1 66 ]  

М = 0,89 · 10-13Атц2 г , 

где А - атомный вес ; т 1 12 - период полураспада , сек .  В настоящее 
время получены изотопы с активностью 1 0-8 - 1 05 .мкюри [ 1 67 ] .  

Связь между периодом полураспада T t ;2 и постоянной распада 
Л дается формулой 

0,693 
't1;2 = -�..

- .  
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Ток , создаваемый слоем изотопа толщиной в один атом и общим 
объемом 1 с.м3 , равен 

Iy = � 'J..aina,.qi - � 'J..ejne .qj а/с.м 3 ,  i � j J 

где nai и nej - концентрации радиоактивных ядер ( i - положи
тельных и j - отрицательных) в 1 с.м3 изотопного вещества ; 
'Ла . и Ле . - соответствующие постоянные распада ; q i и qj - заряды 1 J 
положительных и отрицательных частиц. 

Для очень тонких пленок однородных чистых изотопов излу
чение можно считать однородным и определять ток с единицы 
поверхности (например , для �-изотопа толщина пленки б должна 
быть не больше 0 ,01 .м.м) по формуле 

. � 1 � NAi>P · 10-З 1 6  10-19 0 48 АеР j 2 Ly = ""en ,qe = т "" А . ' . = ' А 2, с.м ' 

где N А - число Авогадро ;  р - плотность , .,.г/.м3 ; А - атомный 
вес . 

В этой формуле множитель 1 /2  появляется из-за предположе
ния , что половина излучения изотопа поглощается подложкой -
держателем .  Для а-активных веществ ставится дополнительный 
множитель 2, так как заряд а-частицы равен двум . 

Подробный расчет зависимости тока зарядки от напряжения 
(потенциала заряжаемого тела) изложен в работе [ 1 68] .  

Основные характеристики чистых а- и �-изотопов [ 1 67 ]  при
ведены в табл . 3 . 7 ,  откуда видно , что короткоживущие изотопы 
могут создавать довольно значительные токи зарядки . Следует , 
однако ,  учитывать возможность нагрева и частичного испарения 
пленок , поэтому необходимо в качестве подложки выбирать мате
риал с хорошей тепло- и электропроводностью и принимать меры 
для ее интенсивного охлаждения . "Уже сейчас созданы электро
проводные полимеры [ 1 69 ] , свойства которых , так же как и прово
димость тонких металлических пленок [ 1 70 ] , можно очень выгодно 
использовать . 

Отметим , наконец , что при длительном сильноточном источнике 
заряженных частиц возникает тяга , которую необходимо учиты
вать в динамических расчетах . Существуют даже предложения 
по использованию излучения а-источников в качестве основного 
способа создания тяги космических аппаратов [ 1 71 ] .  Абсолютная 
величина тяги , создаваемой единицей поверхности тонкого слоя 
а-источника , вычисляется по формуле [ 1 72 ]  

R - i.NApi> V� _ K NAi> V2-E 1 2 а -· 4А - -4- та n .м ' 

где Е - энергия,  дж ; та - масса а-частицы , .,.г ; к = ":. . 

Э.ttе.,.тростатические геператоры и э.ttектроститичес.,.ие ускори
те.ttи довольно легки и хорошо технически разработаны, поэтому 
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не исключена возможность их использования в бортовых системах , 
тем более что они хорошо регулируются по мощности и току. 

Т а б л и ц  а 3 .7 

Осповпые xapaxmepucmuxu пехоторых иаотоппых источпихов 
ааряжеппых частиц 

Плот- Постоянная Период Энер-
Атомный гия Лр Изотоп вес А ность , распада Л , полураспада частиц и = т  r.гf."-3 с е11:-1 't1f2 Е , Иэв 

Источпики а-и алучепия 

4веs 8 1 840 1 , 136 0 ,61 сек 0,055 0 ,26 • 103 
84Ро211 21 1 9 200 2 ,78 · 10-2 25 сек 7 , 14  1 ,21 
soHg18D 189 14 200 1 ,65 · 10-2 0 , 7  .мип 5 ,6 1 ,24 
взВР97 197 9 800 6 ,8 · 10-3 1 ,7 .мип 6 ,2 0 ,339 
6jTЬ14u 149 4 ,7 · 10-5 4 , 1  ч 3 ,95 
-ТЬ151 151 1 ,01 · 10-5 19 ч 3,44 

��Gd14s 148 6 ,27 · 10-10 35 лет 3 , 16  
взВi2о3 203 9 800 1 , 1 · 10-13 2 · 104 лет 4,85 5 ,3  · 10-12  

И сточпики �-излучепия 

5Bl2 12  1 700 31 ,5 0 ,022 сек 13 ,43 4,4 · 103 4crss 55 7 100 3 ,282 ·10-3 3 ,52 .мип 2 ,85 0,424 
� 1тро6 206 11 850 2 , 757 · 10-3 4 , 19  .мип 1 , 56 0 , 147 

8 ' 31 31 2 200 7 ,349 ·10-5 2 ,62 ч 1 ,471 5 ,2 · 10-3 1 4 l 
s2РЬ209 209 1 1 340 5, 799 · 10-5 3 ,32 ч 0,64 3 ,05 - 10-3 
1 5р33 33 1 800 3 ,235 · 10-7 24,8 дня 0,26 1 ,77 · 10-5 
74w1ss 185 19 100 1 , 1 · 10-7 73,2 дня 0 ,44 1 , 14 · 10-5 
зgУ91 91 4 570 1 ,32 · 10-7 61 день 1 , 564 0 ,66 · 10-5 
16835 35 2 000 9 ,21 1 · 10-8 87 , 1  дня 0 ,169 5 ,25 · 10-6 
59Pr143 143 6 470 5 ,943 ·10-7 13 ,5  дня 0,922 2 , 7  · 10-6 2oCaJs 45 1 550 4,922 ·10-8 163 дня 0,254 1 ,7 · 10-6 

Если требуется сообщить кораблю дипольвый электростатиче
ский момент, то применяются электростатические генераторы ,  
наиболее распространенным из которых является генератор 
Ван де Граафа [ 1 73 - 1 75 ] .  В настоящее время эта конструкция 
считается довольно громоздкой и устаревшей, хотя и существуют 
методы ее улучшения , например замена транспортирующей заряды 
бесконечной ленты отдельными шнурами [ 1 76 ] .  Несмотря на то 
что в последнее время наметились другие весьма эффективные пути 
создания высоких потенциалов (в работе [ 1 77 1  сообщалось , 
в частности , что получена лента f дающая при ее облучении Солн
цем потенциал 1 00 в на каждый погонный сантиметр) , машинные 
электростатические генераторы , по-видимому , еще долго не поте
ряют своего значения . Космические летательные аппараты имеют 
необходимые размеры для установки на них генераторов Ван де 
Граафа с протяженными ускорительными трубками , но предпочте
ние для использования в космосе все же должно быть отдано 
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малогабаритным генераторам [ 1 78] - дисковым или роторным 
с вакуумной [ 1 79 ]  либо газонаполиенной [ 1 80] изоляцией. Отме
чается, что наиболее хорошие результаты дает газовая водородная 
изоляция при давлении 1 5 -20 ama. Особенно хорошо разработа
ны роторные генераторы [ 1 81 ] ,  которые еще в 1 939 г. при длине 
.500 .м.м и диаметре ротора 1 80 .м.м давали ток около 0 ,5  .ма при 
напряжении 0 ,2  М�в [ 1 74] . Но и генераторы Ван де Граафа могут 
быть улучшены. Т&к ,  американская фирма <<Хай Волтидж Энджи
ниринг Rорпорэйшю> разработала малогабаритный вариант такого 
rенератора ,  дающего при энергии ионов 1 ,5 Мэв ток 10-15  .мка 
1 1 82 ] .  Малые размеры генератора не означают, однако , большого 

выигрыша в объеме всей ап
паратуры зарядки , посколь
ку для получения очень боль
ших потенциалов требуется 
вводить в ее состав трансфор
маторы , размеры которых 
для предотвращения пара
зитных разрядов [ 1 83] до
вольно велики . 

R возможным типам бор-
товых электростатических 

Рис . 3. 7 1 .  Разрез трубки электростати- генераторов следует причи-
ческого ускорителя . слить широко распростра-

ненные в земных лаборато
риях импульсные трансформаторы и каскадные генераторы, при
чем последние могут работать при постоянном токе порядка 10 .ма 
и энергии частиц (ионов) до 2 Мэв [ 1 84] . 

Ускоритель заряженных частиц,  необходимый для получения 
униполярного заряда корабля и работающий в сочетании с электро
-статическим генератором (электростатическ:.�й ускоритель) , пред
ставляет собой устройство со стационарным (или квазистационар
ным) электростатическим полем. Для больших энергий разгон-а 
nрименяются ускорительные трубки (рис. 3 . 71 ) ,  длина которых 
может достигать десятков и сотен метров , поскольку по сообра
жениям электростатической прочности на длине 30 с.м поле должно 
спадать на 1 Мв [ 144] , т .  е. напряженность по длине трубки должна 
составлять 30 .",в/с.м.  В США уже существуют генераторы с напря
женностью по трубке 24,4 11,8/с.м , а в СССР - 14 11,8/с.м [ 1 74 ] .  

Обычные ионные движители без нейтралязаторов - это тоже 
электростатические ускорители ,  но энергия ускоренных ими частиц 
для зарядки аппарата недостаточна . 

В табл . 3 . 8  приведены характеристики действующих электро
-статических ускорителей [ 1 741  и величины их постоянных токов. 

В импульсном режиме значения токов будут значитедьно 
больше . Например , электростатический генератор , применявший
ся в качестве инжектора для протонного линейного ускорителя 
на 20 Мэ8 [ 1 73 ] ,  позволял получать токи 1 у = 25 ма в имnульсе 
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Т а б л и ц а 3.8 

Некоторые характеристики электростатических ускорителей 

Энергия Напряженность 
усnоряе- Ионный Е , 10вjсм Давле-

Страна мых ча- ток, Газ ние газа , 
стиц Е , I y ,  м10а 

в труб nе 1 в газовом а та _\lэв зазоре 

.СССР 4,0 3,5 12 95 N2 + С02 20 
3 ,0 80 10 120 N2 + С02 8 
1 ,9 100 14 140 Nz + COz + S Fo 8 
1 ,0 300 - - - -

.США 8,5 0 ,25 - - - 14-28 
6,5 30 - - - -
5 ,5  25 14,8 120 Nz + COz 16 
3 ,0  - 17 ,3  110 Nz + COz 20 
2 ,0  250 24,4  - Nz + COz 1 24, 5  

длительностью т = 250 .мксеп при энергии ускоренных частиц 
2 , 5  Мэв. 

Важный вопрос - определение к. п. д .  генераторов . Потери 
складываются из токов системы управления , коронных разрядов 
и потерь на трение.  Лабораторные генераторы имеют к. п. д. 
порядка 30 % [ 1 73]  и при токе ускоренных до энергии 1 Мэв ионов 
дают !у = 1 60 .мпа , затрачивая при этом мощность 0 ,5  пвт. Пред
полагается [ 144] ,  что конструкции таких ускорителей , выполнен
ные для космических кораблей , будут иметь к. п. д. не ниже 80 % ,  
а мощность примерно 5 пвт , причем на каждый килограмм массы 
будет приходиться 20 пв ускоряющего напряжения . 

Разработанные конструкции электростатических генераторов 
.[ 1 85 ]  имеют удельный вес 1000 пГ!Мвт. 

Элептроппые и протоппые успорители с пестациопарпы.ми 
.магпитпы.ми поля.ми пока очень тяжелы и ,  как правило , громозд
ки ,  так как в них применяется магнит с массивным железным 
сердечником . В табл . 3 . 9  приведены характеристики таких ускори
телей. Главная особенность и ценность этих ускорителей состоит 
в том , что они позволяют разгонять частицы до очень больших 
энергий , которые могут в перспектине потребоваться для зарядки 
аппаратов до сверхвысоких потенциалов .  Это , возможно , будет 
необходимо при дальних межпланетных или даже межзвездных 
полетах . 

Характерная особенность в развитии ускорителей этого типа -
проектирование безжелезных магнитов , которые в случае исполь
зования сверхпроводимости будут иметь значительно меньший 
удельный вес ,  чем магниты с железными сердечниками , и позволят 
вместе с тем ускорять заряженные частицы до энергий, практиче
ски недоступных современным ускорителям. Характеристики этих 
ускорителей и их особенности широко освещены в специальной 
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Т а б л и ц  а 3 .9 

Хара-птеристи-пи пе-поторых действующих и строящихся 
ус-порителей па большие энергии 
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Линейные ус�>орите.аи с бегущей волпой 

Орсе (Фран- е 1000 1Q-6 10-6 3 ,2 · 105 
ция) (в им-

Станфорд 10-6 10-6 
nульсе) 

е 700 3 · 105 8 ,27 670 
(США) (в им-

пульсе) 

Линейные ус�>орите.аи с дрейфовыми труб�>а.ми 

Миннеаполис р 68 2 · 10-8 10-6 1 3200 1 ,32 12,2. 
(США) 
Л онг-Айленд р 50 10-3 

5 ·:-4 1 2500 0,91 33,5-
(США) 
Беркли (США) р 9,9 3 · 10-4  500 1 ,07 6 ,1  

Цимичес�>ие резонансные ус�>орите.аи . Цимотропы 

Беркли (США) р ,а. ,а. 12 ,24 -

1 

- 196 250 2 
48 

Беркли (США) р 25 - - 350 250 2 ,5  
Стокгольм а 22 - 370 180 2 ,5  
(Швеция) 1 

Фазотроны (сипхроци�>.аотропы) 

Беркли (США) р , а. 730 64 4000 5 
Дубна (СССР) р 460 80 7200 6 
Женева (Швей- р 680 55 2500 5 

царил) 
Синхротро ны 

Воронеж 
(СССР)  р 7600 

Кембридж е 6000 60 298 37 
(США) 

Пасадена (США) е 1300 10-10 1 155 5 

Сипхрофааотропы 

Брукхейвен 

1 

р 

1
30 000

1 -

1 

-
1

3/60 
1 4 

000 1 
1 

90 

1 
(США) 

Дубна (СССР) р 10 000 - - 5 /60 36 000 2 · 105 30 

Ми�>ротропы 

Лондон (Анг- е 4 ,5  10-3 10-6 200 - 500 > 2  -
лил) (в IlM-

пульсе) 
Неаполь (И та- � 2 ,5  3 · 10-4 1 ,6 х  200 - 200 0 ,6 -

лил) х 1о-6 (в им-
пульсе) 



литературе [ 1 84 , 186-189 ] .  В данной же книге уместно сообщить 
лишь основные принципы их работы. 

Требуется , во-первых , получить необходимое количество 
ионов , причем источник ионов должен иметь высокой к. п. д . , 
малый вес и хорошие эксплуатационные характеристики [ 1 75 , 
1 90-193] . В электронных усiюрителях используются специальные 
источники электронов [ 1 86 ] . 

Во-вторых , необходимо иметь инжектирующее устройство ,  
посылающее электроны или ионы в рабочее пространство ускорите
ля. Так , для ускорителей на малые энергии (электростатические 
тенераторы) заряженные частицы вытягиваются специально соз
данным полем непосредственно из источника , а для ускорите
ля на большие энергии применяется предварительное уско
рение. 

Например , для синхротрона на 690 Мэв [ 1 86 ]  в качестве пред
варительного ускорителя (инжектора) используется электростати
ческий генератор .  Чем больше выходная энергия частиц , тем боль
ше , как правило , должна быть и энергия вводимых частиц.  

В-третьих , необходимо обеспечить вывод ускоренных частиц 
и, наконец , в-четвертых , осуществить фокусировку пучка частиц , 
предотвращая их потерю за счет соударений между собой и ео 
-стенками . 

Новые типы ус";,орителей .  Оеновные проблемы в е о здании 
будущих ускорителей евязаны с необходимостью увеличения тока 
fy ,  времени импульса т и энергии ускоренных частиц . В этой 
·связи необходимо отметить некоторые принципиально новые схе
мы ускорителей , которые дадут , очевидно , возможность решить 
проблему зарядки космических объектов . Так , известное теорети
ческое положение о возможности ускорения заряженных частиц 
практически до световых скоростей с помощью светового излуче
ния [ 1 94 ,  1 95 ]  и наличие оптических квантовых генераторов 
позволяет надеяться на создание в будущем ускорителей, разго
няющих частицы до субсветовых скоростей. 

Другой, более реальный путь - применение ускорителей 
плазменного типа , один из оригинальных вариантов которого 
рассмотрен в работе [ 1 96 ] . Принцип действия этого ускорителя 
-следующий. Внутри пучка электронов , находящихся в цикле 
ускорения , движется пучок положительных ионов , причем коль
цевое фокусирующее поле создается самими же электронами 
<J a  счет значительно большей по сравнению с ионами скорости 
их движения. 

Возможности ускорителей этого типа видны из следующей 
таблицы: 

Т о к  ускоренных электронов 1 У •  а 
Диаметр пучка на выходе d ,  с.ч . 
Энергия ускоренных частиц Ее , JИэв 
Диаметр ускорителя d ,  .м • . . . • 

вариант I I  вариант 

103 
о 04 
15оо 2 

104 
0 ,0016  

100 000 
6 
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Напряженность фокусирующего магнит
ного поля н, э . . • . . .  

Напряженность ускоряющего поля Е ,  
вjсм . . . . . . . . . . . . . . .  . 

50 000 

1 

1 250 000 

5 ,3  

В настоящее время пока до конца не решены проблемы устой
чивости пучка в этих ускорителях , но токи до 10  а уже получены. 

Ускоритель заряженных частиц или электростатический гене
ратор может не потребоваться совсем при движении аппарата 
в плотных слоях атмосферы Земли, поскольку известно [ 1 97 ] ,  
что самолеты иногда приобретают потенциал , доходящий д о  106 в .  
Если самолет или любое другое летящее тело покрыта нитрола
ком , то в водяных облаках оно заряжается отрицательно , а в ледя
ных - положительно . Сама величина потенциала заряженного 
тела пропорциональна свойствам и плотности частиц и третьей 
степени скорости их относительного набегания на тело .  Известны 
специальные покрытия , которые могут менять как величину 
потенциала ,  так и его знак . 

Механизм подобного рода электризации довольно сложен 
и подробно описан в монографии [ 97 ] . Для более простых оценок 
достаточно иметь приближенную формулу [ 1 97 ] , применимую 
к телам сферической формы: 

л Rл. а !рл. а = L1{j)л . а -d- • 

Здесь сrл . а - потенциал , приобретаемый летательным аппаратом , 
сrл . а = ср2 - cpt - U1 - U2, где , в свою очередь , ср 2 и ср1 - работа 
выхода электрона из налетающей частицы и из обшивки летатель
ного аппарата , ав ; U2 и U1 - уменьшение потенциалов у налетаю
щей частицы и тела в месте их контакта (для металлов .1срл . а = 
= ср 2 - ср1) ; Rл . а - радиус сферического тела ; ·d - среднее рас
стояние при разрыве контакта , когда обмен зарядами уже пре
кратился (d = 10-6 -т 10-7 с.м для воздуха и других сред с плохой 
проводимостью) . 

При Rл . а  =- 1 .м заряд может составить 10-н 1>: ,  а потенциал 
!рл . а = 108 7 109 в . 

Очевидно , что рассмотренный метод зарядки применим к телам 
любых размеров , так как не требует бортовой заряжающей аппа
ратуры. Однако его можно осуществить только в плотной атмо
сфере .  

Тела произвольных размеров в космосе можно заряжать 
с помощью постороннего источника заряженных частиц , направ
ляемых в сканирующем режиме [ 1 98] на заряжаемое тело .  В этом 
случае потенциал можно контролировать по энергии обратного 
рентгеновского излучения [ 144] . 

Необходимо , наконец , отметить , что практическое освоение 
методов электростатической зарядки немыслимо без с оздания 
специальной бортовой аппаратуры для регистрации величины 
заряда , приобретенного летательным аппаратом. Принципы рабо
ты и опытные образцы такой аппаратуры известны [ 1 99 ] .  
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Методы получения тяговых усилий с помощью электродинами
ческих сил очень многочисленны. В этом разделе ,  а также 
и в следующем будут кратко рассмотрены только те их них , 
практическое значение которых очевидно уже в настоящее время .  

Д ополпительпое лобовое сопротивлепие создается импульсной 
униполярной или дипольной зарядкой аппарата , движущегося 
в ионосфере . Отмечается , что даже при общем нулевом заряде 
аппарата с диэлектрической поверхностью может возникнуть 
дополнительное электростатическое сопротивление [200] : 

2 _ л4 М i е0 4 d2 1 
Хэ - т . q� · с- Vл. а (k + 1 ) 2  ' 

где ')..} = М� - 1 ,  причем М Р называется плазменным числом 
Маха и определяется из соотношения 

М 
-

Vл . а - Vн 
Р -- а - (a� + v2 R2 ) 1/2 t pi D 

vт;-
[ здесь а - скорость звука ; а; = � - скорость звука в ион-

Рнmi 
ном газе (k - показатель адиабаты ; Рн - невозмущенное давле
ние ,  пн  - равновесная ионизационная плотность в невозмущен-

ном потоке ,  mi - средняя масса ионов) ; �� . 4лq�п 
= � - квад-' т; kT рат плазменной частоты (q i - заряд иона) , RЪ = --2 - квад-4

:тtпнqе 
рат дебаевекого радиуса ] ; е0 е - диэлектрическая постоянная 
внешней среды; с - электродинамическая постоянная, равная 
скорости света в вакууме ; Vл . а - скорость полета аппарата отно
сительно среды; d - относительная толщина (диаметр) тела (по 
сравнению с его длиной) . Выражение для Х э получено в пред
положении слабого влияния пограничного слоя , что не всегда 
может оказаться справедливым. 

Полное относительное сопротивление тела определится сле
дующим образом : 

Х8 + Хэ = 1 + ь._ = 1 + 1 6л3 М2 ( RD ) 2 _1_ 
Х8 Х8 Л Р с k + 1  ' 

так как волновое сопротивление аппарата 

В плотной плазме электростатическое сопротивление Х э по 
сравнению с волновым Х в пренебрежимо мало , так как Rvlc << 1 .  
В разреженной ж е  среде (начиная с высоты 100 li:.М над поверх
ностью Земли и выше) учет этой силы обязателен. 

Что же касается самого волнового сопротивления Х в•  то оно 
различно для нейтральной среды и для плазмы и определяется 
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множителем V М� - 1 ,  причем для нейтрального газа в подкорен
ное выражение подставляется обычное число Маха М 11, а для 

плазмы - плазменное число Маха , М Р • которое в у k � 1 раз 

больше М ю вычисленного по тепловой скорости ионов. Можно , 
таким образом , сказать , что и само волновое сопротивление , дей
ствующее на тело с диэлектрическим покрытием, движущееся 
в разряженной плазме , больше волнового сопротивления для 
нейтральной среды в х раз : 

Vм � - 1 Х =  ' 
Vм� - 1 

причем Af11 вычисляется в данном случае по тепловой скорости 
ионов . 

Если же тело заряжено , т .  е .  имеет довольно значительный 
потенциал Ч'л . а • то сопротивление может быть существенно уве
личено [ 201 , 202] : 

Хв + Хэ = 1 - qic:pл. а { 1 - ехр [ _ 3,63 ( - qi!pл. a/kT) 1/2 J } ' Х в Ei (qi!pл. a /Ei) (Rл.  a!Rv) 

где q i  и Ei - заряд и энергия налетающего иона ; Rл . а - радиус 
сферического летательного аппарата. 

Для тел сложной формы такой простой оценки не получается, 
однако известные предпосылки о возможности моделирования 
этого явления [ 202] , и, с другой стороны, возможность графо
аналитического определения сложных пространствеиных траекто
рий ионов [ 203] позволяют надеяться , что и в этом случае можно 
будет находить сопротивление тел . 

У же проводятся эксперименты по определению величин рас
смотренных эффектов [ 201 ] ,  поскольку они могут иметь большое 
практическое значение для расширения <<коридора>> входа в атмо
сферу Земли , для аварийного торможения и посадки и главным 
образом как неизбежное явление , которое необходимо учитывать 
при расчете динамики аппарата, использующего тяговую силу 
Лоренца . 

Тяговая сила Лоренца - одно из многочисленных [ 204] воз
можных технических применений разнообразных силовых элек
тродинамических явлений [ 205-208] . 

Сила Лоренца возникает в результате взаимодействия тела 
с зарядом Qл . а • движущегося со скоростью Vл . а • с внешним элек
тростатическим Е н и магнитным В 11  полями и определяется по фор
муле 

Fл = Qл. а (Ен + [Vл. а , Вн ] ) . 

Поскольку в настоящее время еще господствует мнение , что 
околоземное электростатическое поле либо отсутствует , либо 
пренебрежимо мало , большинство оценок этой силы проводилось 
при условии , что Е11 = О [ 209-213] . 
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Упрощенные , но характерные результаты получены в рабо
те [ 210] . В предположении , что земная географическая и магнитная 
оси совпадают, а начальная круговая орбита спутника лежит 
на расстоянии 6500 х.м от центра Земли (высота орбиты 122 х.м) 

«."" 1 
� юо �--��--��-4----�-+--��-+------� 

Рис . 3 . 72 .  Зависимость изменения высоты онолозем
ной орбиты спутнина от массы спутнина и его заряда . 

в плоскости земного (и магнитного в соответствии с предположе
нием) экватора ,  были рассчитаны зависимости максимального 
изменения высоты от массы спутника и его электростатического 

Рис. 3 . 73 . Зависимость изменения высоты орбиты спут
нина от угла поворота � .  

заряда (рис. 3 .  72) . Характер изменения высоты орбиты после 
<<включению> заряда зависит от угла поворота � (рис . 3 .  73) , 
отношения заряда к массе спутника (рис. 3 .  74 и 3 .  75) и от продол
жительности полета , так как с увеличением числа оборотов спут
ник переходит на более высокую или более низкую орбиту , близ
кую к круговой. Если же заряд регулируется , т. е. включается 
и выключается , то орбита получается сильно эксцентричной 
( рис . 3 .  76) . 
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В работе [ 212 ]  отмечается , что этот эффект может заметно 
влиять на возмущение орбиты пояса из заряженных диполей 

Рис. 3 . 74 .  Изменение . формы 
орбиты при «включению> заря
да на продолжительное время 
для «легкого» сnутника (Q = 
= 10-1 � .  М = 10 г ,  Ro= 
= 6 , 5  · 108 см , Rманс = 12 ,47 Х Х 108 см , Rмин = 6 ,97 · 108 см) . 

R 

Старт 
Рис. 3 .  75. И зменение фор
мы орбиты nри «включе
нии» заряда на nродолжи
тельное время для «тя
желого>> спутника (Q= 
=10  - l � .  м = 100 г ,  
R 0 = 6 ,5 · 108 см , Rманс = 
=12 ,47 · 108 см , Rмин = 

= 6,97 · 108 см) . 

(спутник Файбер) , которые имеют массу М = 8 · 10-8 r;,г и раз
меры R = 1 ,3 · 10 -5 м и L = 1 ,8 · 10-2 м ,  или на орбиты метеорои

0Kif./OЫК;f. 

Рис. 3 .  76 .  Форма орбиты nри «вклю
чении» и «выключении>> заряда (R0= 
= 6 ,5 · 108 см , М8 = 500 г , Q = 

10 -3 �) . 

дов , даже если эти тела несут 
очень малый равновесный за
ряд. Естественный заряд спут
ника Эхо-1 (R · 15 .м, М = 65 r;,г) 
также может вызвать изменение 
его орбиты. 

Оценки показывают, что дан
ный метод получения силового 
взаимодействия можно приме
нять в следующих случаях : для 
корректировки орбиты спутни
ка ,  траектории снижения аппа
рата , входящего в атмосферу со 
второй космической скоростью , 
и положения (ориентации) лета
тельного аппарата , имеющего 
управляемый электростатиче
ский дипольный момент. 

Кудоновсr;,ое тяговое вааим,одействие определяется по известной 
формуле 

R - Q  Е - Q Чн н - л . а н - п. a 4neoer2 • 
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где qн - электростатический заряд внешнего те.1а ,  х: ; r - .рас
стояние между геометрическими центрами тела и летательного 
аппарата , ,м,. 

Космические тела , имеющие разные заряды и нулевую относи
тельную скорость , могут через некоторое время сблизиться между 
собой. Если , например , их массы М1 = М2 = 400 х:г , а потен
циалы <рд . а1  = <рл . а2 = 2 · 108 в при емкости каждого из них 
Сл . а1 = Сл . а2 = 200 пф (средний радиус равен 2 м) , то, находясь 
первоначально на удалении rн = 100 х:,м, , они сблизятся до рас
стояния rн  = 100 ,м, примерно за 1 ,5 ч [ 144] . Эт<?т результат полу
чим, если решим уравнение 

м .3!!.__ - - 2qtq2 
dt2  - 4ле0r2 ' 

которое в прибл иженном виде (rн � rн) описывается формулой 

_ 2 [:ле0МJ1/2 
[ з;2 з;2] � 

Т - -3 -- · Гн - Гн сеК ,  q1q2 
где q1 = q2 = Сл . а1<рл . а1 = Сл . а2<j)л . а2 = 0 ,044 к - заряд каж
дого тела. 

На зарядку тел , а следовательно , и на процесс их сближения 
затрачивается всего 10 -9 х:г ионов водорода, разгоняемых в уско
рителях с общей мощностью 15  х:вт , причем время работы этих 
ускорителей составляет всего 10 сех:.  Могут быть применены и изо
топные источники заряда . 

Если бы использовалась ионная тяга двигателя такой же 
мощности , то для сближения этих тел было бы затрачено время 
около 10 лет и соответственно в 105 раз больше водорода . Во столь
ко же раз большую работу пришлось бы совершить . Иначе говоря , 
к .  п. д. этого процесса сближения оказался бы в 105 раз хуже. 

Недостаток электростатического процесса сближения - направ
ление действия кулоновской силы по оси, соединяющей центры 
этих тел . В результате этого могут потребоваться дополнительные 
корректирующие усилия . В противном случае оба заряженных 
тела при сближении начнут вращаться около общего центра 
их масс , причем расстояние между ними определится равенством 
кулонопекой и центробежной сил. 

Необходимо также учесть и магнитное поле Земли , которое 
дает дополнительную силу (лоренцевский добавок) : 

11Fл = 1�4 (vл . а · Н  н) = 01��4 (7300 - 0 ,4) = 0 ,029 n , 
поскольку была припята высота маневрирования на экваториаль
ной орбите Н = 800 JS:М, где магнитное поле имеет горизонтальную 
составляющую напряженности 0 ,4 э, а скорость спутника равна 
Vл . а = 7300 ,м,/сех: . Направление этой силы для обоих тел различно , 
в результате чего дополнительное отклонение между их центрами 
составит около 1 ,3 ,м, [ 144] . 
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В той же работе [ 1441 предложен оригинальный проект исполь
зования кулоновской силы для осуществления левитации над 
поверхностью Луны. Практически ценность этого проекта состоит 
в том, что космонавты смогут более детально изучить поверхность 
и выбрать место для посадки. Кроме того , меньше будет тратиться 
энергии на подъем с поверхности Луны, поскольку процесс леви
тации близок к обратимому. 

1\ажущаяся на первый взгляд фантастичность такого проекта 
при детальном рассмотрении приобретает рамки выполнимой 
технической задачи. 

Например , затрата энергии на зарядку летательного аппарата 
и Луны при работе с одинаковыми (и, следовательно, минималь
ными) потенциалами <р =<р л . а  = IРл определится обычной фор-
мул ой 

Qл. а Qл Е = � IPл . a dq +  � ljJл dq = ; (Cл . a + Cл) ljJ2 = о о 
= 1 , 1 1 - 10- 10 

(R + R ) 2 2 л. а л ljJ , 

где Rл . а  - эффективный электрический радиус летательного 
аппарата. 

Если учесть ,  что при левитации сила притяжения уравнове
шивается кулоновской силой отталкивания 

Q;r . аQл _ �•М М 4лео - r л. а л . 

где у = 6 ,66 · 1О-11 n · м2 · 7�:г-2 - постоянная тяготения� и что 

С = 1 , 1 1 · 10-10R, 

то получим окончательно 

Е= 2nеоСлМлМл. а [ Rл. а + R.ч ] = СлМл. аМл [ Rл . а + Rтт J . 
1 ,  1 1 · 10 10 Rл. аRл 2 Rл . аRл 

Иначе говоря , следует стремиться к увеличению Rл . а (см. гл . 1 ) . 
Расчеты показывают, что для летательного аппарата массой 

5000 кг требуется 1380 11:г одиночного кабеля , масса которого рас
считывалась в предположении, что этот кабель выдерживает весь 
вес корабля , выполнен из силикатной нити, покрытой в вакууме 
алюминием, и работает при напряжении , равном половинному 
напряжению разрыва.  Длина кабеля 27 li:M , диаметр 6 мм. Тре
буемый потенциал корабля , рассчитанный из условия прочности 
кабеля , составляет 340 Мв. Этот потенциал может быть получен 
только при помощи ускорителя с ускоряющей трубкой длиной 
100 м .  Наряд корабля при этом составляет 56 11:, а заряд Луны -
6600 11:. На зарядку корабля и Луны потребуется не более 10 г 

водорода ,  а работа , затраченная на зарядку корабля и Луны , 
составит соответственно 1 , 7 - 1010 и 1 , 1 · 1013 дж. Если принять , что 



оба тела должны быть заряжены в течение суток , то токи и мощ
ности энергосистем для корабля и Луны будут равны соответ
ственно 0,65 .ма и О, 77 а ;  200 и 128 000 пвт. 

Энергия , необходимая для зарядки ,  может быть снижена 
примерно в 100 раз в результате увеличения потенциала корабля 
до 1000 Мв при одновременном снижении потенциала Луны 
до 28 М в. Этот случай требует более прочных кабелей и более 
высокой выходной энергии ускоренных бортовым устройством 
заряженных частиц. 

Условия минимальных затрат энергии опрtщеляются из выра
жения 

Е - ( Сл. аСJJ; . а ) + ( Слср; ) мин - 2 2 . 

Подставив в эту формулу уравнение равновесия гравитационной 
и кулоновской сил и выражения Qл. а = С л . аiРл . а .  затем продиффе
ренцировав и приравняв к нулю для отыскания Емин . получим 
решение относительно IРл : 

4 16л2е�у2М;. ам; 
\j)п = сз . с  л л . а 

Откуда , подставляя значение С = ..!1... , находим ер 
� - Qл. а = -. /Сл. а = -. /Rл. а 
CJJл . а - Qл V С л V Rл · 

Иначе говоря, расход общей энергии 

Е _ 4леоСлМл. аМл _ СлМл. аМл мин - -VСл. aCJI V Rл. аRл 
Если вспомнить ,  что для преодоления гравитации с помощью 
ЖРД (при условии , что его к. п .  д .  равен 100 %) требуется энергия 

уМ л. аМл 
Н+Rл 

которая примерно в 200 раз меньше вычисленной выше , то рас
смотрение этой задачи может показаться абсурдным. Однако 
не следует забывать , что в данном случае речь идет о создании 
силы без выброса бор1;овой массы. Более того ,  если тела уже 
заряжены и утечки заряда не происходит , то энергия , затрачи
ваемая на их относительное перемещение, будет уже в два раза 
меньше механической. Если Же требуется совершить десятки 
возвратно-поступательных рейсов при помощи незначительного 
изменения потенциала летательного аппарата , то затрачиваемая 
на это энергия будет во много десятков раз меньше той , которая 
развивалась бы обычными реактивными тяговыми системами. 
И тем не менее в настоящее время главным является не экономия 
энергии , а экономия массы, так как предполагается , что новейшие 
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ядерноэнергетические установки практически снимут ограничение 
на энергетические ресурсы летательных аппаратов. 

Несмотря на то что рассматриваемые проекты представляютел 
интересными, трудностей для их осуществления много. Достаточ
но , например , сказать о токе утечки с поверхности Луны (из-за 
обтекания ее солнечными протонами с энергией 5 r;,эв Луна при
обретает поверхностный отрицательный заряд) , который составит 
при выбранных условиях 3, 7 а, т .  е .  потребует дополнительных 
заряжающих устройств мощностью 1260 Мвт. В действительно
сти эта мощность может оказаться еще больше. 

Отметим также возможность сильного увеличения эрозии 
поверхности Луны, которая имеет место даже в нормальных 
условиях под действием равновесного электростатического 
поверхностного заряда. Отмечается , что песчинки диаметром 
оtюло 5 .мк,.м, и массой 1 , 5  · 10 -10 г создают под действием равновес
ного потенциала лунной поверхности 5 в эрозию примерно 
6 · 10 -10 г!(с.м2 · сек,) [ 214] . Замечательно и то , что эти частицы могут 
левитировать над поверхностью Луны на высоте 2 ,4  .м.м, вызывая 
за счет своего горизонтального перемещения выравнивание лун
ного рельефа. Естественно , что увеличение поверхностного заряда 
может быть причиной значительного <<распылению> Луны, тем 
более что удары о ее поверхность микрометеоритов будут приво
дить к инициированию этого процесса. 

И тем не менее важнее всего учесть электростатическое взаимо
действие между летательным аппаратом и Луной на близком 
расстоянии (электростатическую индукцию) ,  приводящее к почти 
полной ликвидации электростатической подъемной силы. 

Элеr;,тростатичесr;,ое вааи.модействие па блиаr;,их расстояпиях 
зависит от геометрии взаимодействующих тел. · 

Например,  для близких расстояний или малых высот Н кораб
ля над поверхностью Луны заряды на ней перераспределяются , 
причем те из них , которые противоположны заряду корабля , 
скапливаются под ним , создавая притягивающую силу, умень
шающую силу отталкивания. Если бы Луна была хорошим про
водником, то высота Н, на которой сила электростатического 
взаимодействия равна нулю , определялась бы по формуле [ 215 ]  

Однако существует предположение, что поверхность Луны 
скорее всего изолятор [ 216 ] , и для нее следует применять решения 
уравнений электродинамики с учетом возможных значений 
диэлектрической проницаемости [ 21 7] .  Используя аддитивность 
силовых электростатических воздействий , определим силу притя
жения заряженной частицы к незаряженному сферическому 
диэлектрику и вычтем величину этой силы из подсчитанной ранее 
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кулоновской силы отталкивания. Сила притяжения [ 215 ]  

р - _!._ . е- 1  2 R� { 1 + :� � 2 (Rл+Н)2 - 2 е + 1  Qл . а (Rл+Н)З 2RлН +Н2+  (2RдН+Н2) 2 е - 1  Rл/Rл+Н х 2 - е- 1 dx _ Rл+Н [1 - ( е- 1 ) 2] ( Rл ) е+ 1  � е+ 1 } R� е+ 1 Rл+Н � 1 - х2 о 
При 8 > 3 интеграл можно отбросить. Вычисления для 8 = 3 

f 144] показали, что равновесная, т .  е .  нулевая, Электростатическая 
сила получается: для припятых выше условий на высоте Н ;;:::: 20 к.м. 
Для режима минимальной энер-
гии эта высота больше. 

Более просто подобные вычи
сления можно проводить в пред-
положении о плоской поверхности 
Луны, что вполне оправдано для 
н -<  50 к.м . 

Сила притяжения точечного за
ряда к плоскому незаряженному 
диэлектрику определяется по фор
муле [215] 

F = :� � · 16�:�;2 , Н. 

+ + + + 

н 

+ + 

Рис. 3 . 7 7 .  Заряженное тело над 
выступом поверхности планеты. 

Если на поверхности имеется полусферический выступ радиусом 
а (рис. 3 . 77) ,  то сила притяжения возрастает на величину 

е- 1 Q1 . аазнз 11F = -- ·  Н е+ 1 ле0 (Н4а4 )2 ' • 
Небезынтересно отметить, что при -200° С лед имеет 8 = 2 ,43 , 

в то время как при -2° С 8 = 93 , 9 ,  т. е .  сила притяжения F при 
более высокой температуре льда значительно больше. Это обстоя
тельство будет иметь серьезное значение , если на поверхности 
Луны окажутся большие залежи льда.  

Аналогичные индукционные явления будут играть важную 
роль при электростатической стыковке объектов в космосе. Напри
мер , два сферических тела одинакового радиуса и с относитель
ным расстоянием (по отношению к радиусу) между их центрами 
С 2> 2 испытывают взаимодействие , равное кулоновскому, если 
пренебречь членами порядка 1/С4 . Более точное выражение для 
силы определится производной от работы по первмещению заря
женной сферы Lq по длине этого первмещения С. Например , для 
силы расталкивания между телами, заряды которых сохраняются 
постоянными, имеем 

F = _ дLр = _ __!._ ( дРн Q2 _j_ 2 дР12 Q Q + дР22 Q2 ) Н Р дС 2 dC 1 1  дС 1 2 дС 2 ' 

где P i j - коэффициенты потенциала; Qi - заряд тел , к . 
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В случае действия притягивающей силы знаки менлютел 
на противоположные. Например , для тел , у которых сохраняютел 
постоянные потенциалы <р, имеем 

F дL"' ( 1 дqн 2 дq12 1 дq22 2 )  с =--= ----ас = 2 · ----ас ер 1 + ----;}С ept ер2 + 2 · де"' ер 2 n . 
где qii - коэффициенты емкости ; qu - коэффициенты индук
ции [ 215 ] .  

Для двух сфер одинакового единичного радиуса точную силу 
взаимодействия на любом расстолнии можно рассчитать , поль
зулсь табл . 3 . 10. 

Q 
2 , 0 
2 , 1  
2 , 2  
2 , 5  
3 , 0  
3 , 5  
4 , 0  
5 , 0  
6 , 0  
00 

.... .. 
а. 
4 
� 

Т а б л и ц а 3 . 1 0  

Расчет взаимодействия двух ааряжеппых сфер 

.... .. <> 
lL .. ... ... ... а. <> 

па бдиа�их расстояпиях 

;: <> 

-
= iof /o 
а. � � � � . 
... j.,."- 1"" 11 __. 

;: IQ а. � 1 � 1 

-
.. , .. Q 

= jo g �  <> � • � . - 1"" � 1"" 1 1  1 __. 

"' Z. :s: :S: t:: :S: 
� � g  а с "' ;:IQ с <1: 1а  :.: = .,  � � E-i � ctS О О> �'>о 

о '  721 1 о '  721 00 - оо  00 00 00 00 1 
0 , 915 0 , 509 1 , 584 -0 , 844 0 , 154 0 , 453 1 , 138 2 , 349 0 , 391 
0 , 939 0 , 475 1 , 431 -0 , 724 0 , 0826 0 , 305 0 , 529 1 , 127 0 , 294 
0 , 968 0 , 406 1 , 253 -0 , 525 0 , 0300 0 , 181 0 , 1 74 0 , 413 0 , 1 69 
0 , 986 0 , 335 1 , 146 -0 , 389 0 , 0101 0 , 1 1 5  0 , 066 0 , 186 0 , 089 
0 , 993 0 , 286 1 , 099 -0 , 317 0 , 00437 0 , 0825 0 , 0344 0 , 1 14  0 , 053 
0 , 996 0 , 250 1 , 072 -0 , 269 0 , 00216 0 , 0628 0 , 0207 0 , 079 0 , 034 
0 , 998 0 , 200 1 , 044 -0 , 209 0 , 00065 0 , 0401 0 , 0096 0 , 048 0 , 016 
0 , 999 0 , 1 67 1 , 030 -0 , 1 72 0 , 00026 0 , 0278 0 , 0053 0 , 031 0 , 009 
1 , 0 о 1 , 0 о о о о о о 

Величина в играет большую роль при динамических процес
сах , например при горизонтальном перемещении летательного 
аппарата над поверхностью Луны или при его взлете . В этом 
случае скорость накопления заряда в определенной точке диэлек
трика находят из выражения [ 215 ]  

epq = epq0e еоеР , 

где <pq0 - объемная плотность зарядов в интересующей нас точке 
в момент времени t = О; р - сопротивление диэлектрика . Эта 
формула не учитывает поляризации диэлектрика. Поэтому силу 
электростатической индукции при горизонтальном перемещении 
заряженного тела над поверхностью следует определять экспе
риментально (см. приложение Б ) .  Очевидно , что эта сила в зна
чительной степени зависит от скорости движения тела относительно 
заряженной или нейтральной поверхности. 

Необходимо отметить, что горизонтальную силу для переме
щенил аппарата можно получить электростатическим путем 
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(рис. 3 .  78) . Однако эта сила в значительной степени будет зависеть. 
от скорости перемещения , проводимости поверхности , ее поля
ризуемости и характеристик бортового ускорителя . 

В заключение следует сказать о возможности применепил 
индивидуальной заряжающей системы для космонавтов , понидаю
щих корабль в космических условиях . 

Левитация ааряжеппых тел. Было установлено , что индукция 
препятствует использованию электростатического отталкивания 
на малых высотах или расстояниях , если не ориентироваться 
на громадные заряды и потенциалы, которые . практически недо
стижимы. Горизонтальная скорость может в значительной степени 

+ - + - + 

· �  + 
7 ,/-./-/ ЗАектроны - ./-/ - + - + - + 

Напра011ШfШ! 
+ no11ema • 

+ + + + 

Рис. 3. 78. Электростатическое торможение о поверх
ность планеты . 

уменьшить вредную притягивающую силу. Тем не менее пред
ставляет большой интерес вопрос о том, можно ли достичь леви
тации заряженного тела над одноименно заряженной поверхностью 
ограниченных по площади размеров. Одна из теорем электроста
тики - так называемая теорема Эрншоу - дает отрицательный 
ответ на этот вопрос и в общем случае гласит , что [ 218]  <<мульти
поль порядка n, помещенный в электростатическое поле , не может 
находиться в равновесии под действием одних только электриче
ских СИЛ>>. Забегая вперед, заметим, что эта теорема справедлива 
и для магнитостатики. · 

Поскольку на ирактике часто кроме электростатической силы 
действует сила гравитационная и может в зависимости от нашего 
желания существовать магпитостатическая сила, представляется 
интересным изучить вопрос о равновесии системы в этом случае . 
Такая задача была рассмотрена в работах [ 2 19 ,  220] , где отме
чается, что левитация подобного типа невозможна, так как нельзя 
достичь устойчивого равновесия. Тем не менее следует ожидать 
появления в будущем специальных стартовых площадок ,  заря
женных статическим электричеством (например , на Луне) , 
так называемых электродромов ,  с которых будут взлетать аппара
ты рассматриваемого типа , причем управление ими при взлете 
будет обеспечиваться другими , например реактивными, систе
мами , а основная доля подъемной силы будет создаваться весьмэ 
эффективным электростатическим способом. 
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В заключение напомним, что рассматривавшиеся ранее системы 
<: магнитным входным устройством и предварительной ионизацией 
набегающего потока могут хорошо сочетаться с системами , преду
-сматривающими зарядку летательного аппарата в целом, посколь
ку для обоих процессов можно использовать один и тот же источ
ник заряженных частиц. Эта комбинированная система будет 
сочетать принципы использования внешней и внутренней среды, 
внешней энергии (по-видимому, в незначительных количествах} , 
содержащейся в захватываемом веществе, энергии бортового 
источника , а также энергии внешнего электростатического и маг
нитного полей, поскольку реализуется силовое взаимодействие 
зтих полей с собственным электростатическим и магнитным полем 
.летательного аппарата . R этому же общему случаю левитации 
можно отнести и парение <<ионокрафта>> (см. Введение) . 

§ 3 .3 . Тяrовые системы,  
использующие эnектрома rнитные 
взаимодействия 

Так же как и при использовании электростатического потен
циала корабля , который либо сам является электростатическим 
аккумулятором энергии , либо имеет такой аккумулятор на борту, 
.летательный аппарат , у которого для получения тяги применяется 
собственное магнитное поле , также должен иметь на борту акку
мулятор магнитной энергии ( сверхпроводниконый контур или 
магпитотвердый аккумулятор) или же источник электрического 
-тока для питания катушки. 

Получение магнитных полей связано с рядом специфических 
проблем. 

Соленоиды и витки с током (см. гл. 1 )  требуют поддержания 
необходимой температуры, т. е. охлаждения, и, кроме того ,  
компенсации с помощью специальных конструктивных решений 
больших электродинамических нагрузок. Лучше всего , если 
зти усилия будут восприниматься самими проводниками. 

Кроме особенностей, изложенных в гл. 1 ,  следует отметить , 
что материал катушки должен иметь высокую теплопроводность 
{ 221 ] .  Поскольку катушки, создающие поля порядка 100 кгс 
и более , должны быть легкими, плотность тока должна быть чрез
вычайно высокой, иначе катушка превращается в довольно гро
моздкое сооружение [ 222] . Очень важен поэтому во:qрос об опре
делении сопротивления металлов при больших плотностях тока. 
При прочих равных условиях в результате повышения плотности 
тока, как правило , увеличивается сопротивление [ 223 , 224] . 
Электропроводность металлов зависит не только от температуры, 
плотности тока , напряженного состояния (механической нагрузки) 
проводника ,  но и от величины магнитного поля , в котором рабо
тает этот проводник [ 225 ] . С увеличением магнитного поля элек
тропроводность уменьшается . В качестве характерного примера 
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может быть рассмотрен гальванически чистый алюминий. При 
температуре жидкого гелия (4 , 2° К) его электропроводность 
в 1 1  800 раз выше, чем при нормальных условиях (700° К) [ 226 ] .  
Поведение алюминия в магнитном поле существенно зависит 
от степени его чистоты (рис. 3. 79) . Например , при температуре 
жидкого водорода (20 ,4° К) его сопротивление может увеличиться 
в 4-6 раз, если проводник по-
местить в поле 27 �гс.  � г----.----.-----т-----. Проблема прочности настоль- р 
ко важна , что , как это пока
зало в гл. 1 , более подходящим 
:материалом может оказаться 4 �--�--;�======t===:S��IбAlj 
при нормальных температур
ных условиях такой тяжелый 
металл с относительно малой 
проводимостью , как вольфрам. 
При очень низких температу
рах алюминий и его сплавы 
становятся весьма прочными 
(рис. 3 . 80) [ 227-229] , поэтому 
они могут оказаться предпочти
тельнее . 

Если говорить о перспекти
ве, то в первую очередь необхо
димо напомнить еще раз о проб
леме получения сверхпрочных 
металлов [ 230] ; уже сейчас 
известны сверхпрочные ните
видные кристаллы вольфрама 
[ 231 ] ,  на основе которых воз
можно создать высокопрочные 
конструкционные и электропро
водные материалы [ 232] . 

Основная трудность работы с 

fJ 10 20 ЗО Н, гс 

Рис. 3 . 79 . Зависимость увеличения 
сопротивления чистого алюминия 
при различной температуре от на-

пряженности магнитного поля .  

отдельными витками и соленои-
дамп, создающими очень сильные магнитные поля , состоит в тех
нике регулирования поля , которая уже начинает осваиваться 
[ 233] , и в технике шунтирования витков для предохранения их 
от разрушения [ 234] . 

В настоящее время самый большой соленоид имеет ,  по-види
мому, американская фирма «Bell Telephon Laboratories>> [ 235] .  
Этот соленоид создает поле 105 гс , затрачивая мощность 1500 �вт. 

Для оценки параметров соленоидов можно использовать при
ближенную формулу [ 236] 

Н = G 
( �� ) 112 ' 

где Н - напряженность поля в соленоиде , э ;  G - геометрический 
фактор , равный 0 , 18-0,21 ; N - мощность , затрачиваемая на 

251 



работу соленоида, вт ; Л - часть объема соленоида , занятая nро
водником; R - внешний радиус соленоида, см;  р - удельное 

100 

� �=�03; 11n �404; Sт�Of) 
/110 ............. 

� ............ .......;: -х 
�'о< 

80 

20 
� --� /СцАg F::: -
............ / r-- - - /Al -

...___ мrf /РЬ 
о -273 -233 -193 -153 -113 -73 -зз +7 t, ·с 

Рис. 3 . 80 . Зависимость прочности некоторых материалов от 
температуры. 

соnротивление материала проводника при температуре работы 
соленоида , ом · см. 

Для соленоидов из обычного проводника необходимо учиты
вать зависимость тока от времени при включении 

и при выключении тока 

- � t 
l = l0e L ,  

где Е - э .  д .  с .  цепи ; R - активное сопротивление ; L - индук
тивность ; t - время ; 10 - начальный ток. 

Гидромагпиты, как показывают расчеты и эксперименты, 
смогут создавать стационарные магнитные поля с индукцией 
выше 1 м.ля. гс [ 237] , так кЕш они лишены основного недостатка 
твердых проводников - затруднений с отводом тепла.  

Гидромагнит работает при повышенных температурах , потому 
что в нем используются расплавленные металлы и сплавы, такие , 
как Ag, Na ,  NaK . При низких температурах можно применять 
галлий , электропроводность которого достаточно велика [ 238] . 

В гидромагнитах проще преодолеть внутренние напряжения 
от электродинамических усилий, кроме того , в них меньше потери 
на нагрев , но зато необходимы механические насосы с очень 
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большим напором , а увеличение количества механически движу
щихся частей на космических системах не всегда желательно. 

Схема работы гидромагнита показана на рис . 3 .81 . Расплав
ленный металл перетекает из внутреннего цилиндрического 
объема во внешний через ряд отверстий и дискообразных пере
городок. Если к такому устройству приложять начальное поле 
напряженностью В0 , то 
зто поле из-за перекачки 
металла будет усиливать- в бак 2 
�я. Возникает концентри-
ческое электрическое поле 

VpB 
Е = -- , с Из бака 1 

rде Vp - радиальная ско
рость течения металла ;  

4л В � Во + с I - усилен- Рис. 3 . 8 1 . Схема работы rидромаrнита . 
ное магнитное поле ; с -

злектродинамическая постоянная , равная скорости света . 
При этом ток I находится по формуле 

VpB 
1 � !1Ra - , с 

rде дR - радиальное расстояние ; а - проводимость жидкого 

металла ( � = 10-5 о.м · см для натрия при 1 50° С или для серебра 

при 1000° С) . 
Генерация или самовозбуждение магнитного поля возможны 

при магнитном числе Рейнольдса 

4navpl\R 
Rем =  с 2 > 1 ,  

причем увеличение магнитного поля будет сопровождаться повы
шением перепада давления на гидромагните при постоянной 
радиальной скорости. 

Приведем следующие характеристики гидромагнита [ 237] : 

Радиус маrнита внутренний R вю с.м 
Радиус маrнита наружный Rн , с.м . 
Длина маrнита по оси L, с.м 
Генерируемое маrнитное поле Н, пгс 
Начальное маrнитное поле В0 , пгс 
Возбуждаемый ток 1, па . 
Радиальная скорость vp , .м/сеп . 
Перепад давления р ,  amu . . . 
Потребляемая мощность N, пвт 
Расход металла Q ,  л/.мип . . 
Генерируемое электрическое поле <р ,  в 

2,5  
30 
7 ,6 

1240 
100 

12 000 
40 

1 , 6 . 1Q'· 
530 000 

19 000 
44 
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Ниже даны формулы, связывающие эти величины между собой � 
ер =  Kt (QB0/L) ;  

1 = К2  (QBol2лLpж) ln (RнiRвн) ;  
N = Кз  (lJ21tPж) (QBoiL)2 ; 

Н = к4N1/2 = кзQВо; 

р = NQ ( бет учета вязкого сопротивления). 

Здесь Рж - сопротивление жидкого металла; к i  - коэффи
циенты, учитывающие размерности (i = 1 ,  2 ,  3 ,  4) . 

Импульсные магпиты в настоящее время распространены 
довольно широко [ 239] . Рассмотренный выше гидрамагнит потреб
ляет очень большую мощность , но при работе в импульсном 
режиме эта мощность может быть получена при разряде конден
саторов или от других аккумуляторов энергии, что доступно для 
технического осуществления уже сейчас . 

В настоящее время существуют импульсные магнитные системы, 
позволяющие на доли секунды получать поля до 200 [240] и даже 
до 104 �гс  [ 241 ] . 

В некоторых случаях может оказаться выгодным использова
ние импульсных магнитных полей с большой частотой повторения 
импульсов вместо непрерывного поддержания магнитного поля , 
так как это позволит ликвидировать экранирующее магнитное 
поле , создаваемое заряженными частицами окружающей среды , 
захваченными основным полем [ 242] . Подобное явление наблю
дается у земного магнитного поля : оно имеет характерный спад 
в районе высоты 15-20 тыс . �м (см. гл. 2) . 

Сверхпроводимость уже не раз упоминала9ь как явление , 
возможности которого для создания космических тяговых систем. 
трудно переоценить . Особенно важно осваивать это явление для 
получения интенсивных магнитных полей , так как для полей 
порядка 100 �гс не требуется тех громадных мощностей ( 1500 �вт) . 
которые необходимы в случае применепил обычных проводников 
[ 235] . Например , сверхпроводникавый сплав Nb 3St при 4 ,2° К 
позволяет достичь плотности тока 1 ,5 · 1ОБ а/см2 при магнитном· 
поле 88 000 гс .  Магнитное давление в этом случае 

нз Sл = 40 �г/с.м2• 

Наибольшие поля можно получить, питая сверхпроводникову:ю. 
катушку током непрерывно. Затрачиваемая при этом мощность. 
будет умеренной. Следует только помнить ,  что плотность тока 
с увеличением мощности поля уменьшается [ 243 , 244] . 

На работу сверхпроводников оказывают незначительное воз
действие механические нагрузки [ 245] , технология изготовления 
[ 246- 248] , геометрия [ 249] и их абсолютные размеры [ 250] . 

Следует отметить , что уже сейчас созданы сверхпроводящие 
соленоиды, дающие поля до 100 �гс [ 251 , 252] , и раара.ботана 
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nодробная методика их расчета [ 253] . Найдена возможность и длн 
увеличения nоля сверхnроводника выше тех величин, которые 
лимитируются током. Если две сверхnроводниковые катушки 
с током механически вдвигать одну в другую , то суммарное магнит
ное nоле увеличивается . Это устройство (в зарубежной литературе 
именуемое магнитным насосом [ 254] ) ,  как nредnолагают ,  найдет 
nрактическое nрименение для защиты космических кораблей 
от заряженных частиц и для других целей. 

Комбинированное эле.,.тростатичес.,.и-магнитное поле nозво
лит , nо-видимому, создать более маневренную � надежную тяго
вую систему. Известно, наnример , что выбором оnределенной 
геометрии магнитного nоля можно создать благоnриятные условия 
для nоддержания электростатического nоля , так как nри оnределен
ной комбинации векторов Е и Н ни одна из частиц заряжающего
источника не сможет вернуться на заряженное тело ( [ 1 60а] , 
приложевне I I ) .  

Большое значение nридается методам расчета магнитного nоля 
[ 255] и особенно методам nроектирования формы магнита по задан
ному nолю [ 256] . 

При зарядке тела в атмосфере, где основные nотери связаны 
с коронным разрядом , магнитное nоле может nривести к частич
ному nодавлению разряда [ 257] . Точно так же магнитное nоле 
nреnятствует nотерям на разряд в атмосфере водорода , аргона 
и других газов , что окажется nолезным nри создании электро
статических генераторов и трансформаторов. 

Применевне магнитных полей для создания тяговых усилий. 
Наиболее реально в настоящее время исnользовать взаимодей
ствие магнитного поля летательного апnарата с межnланетной 
nлазмой. Этот эффект позволяет получать значительные тормо
зящие усилия , тем более что магнитное поле может создаваться 
без затрат бортовой энергии за счет динамоэффекта . Такой метод 
торможения в космосе был подробно изучен американской фирмой 
А VCO и нашел отражение в многочисленной специальной лите
ратуре. 

Магнитное поле летательного аnпарата может также взаимо
действовать с внешним электростатическим и магнитным полями. 

Взаимодействие магнитного поля корабля с внешним (земным 
или межпланетным) магнитным полем В н = 1-Lo!J.H н может создать 
действующий на корабль момент или силу или то и другое одно
временно. Выражения для момента и силы имеют вид : 

М= [М Х В] = М В sin (Мв); 
Rм = 1 [ dL, В] - для кольцевого тока ; 

Rм = mH - для постоянного магнита , 

где М - момент, н ·м;  Rм - сила,  н ;  М= IS - вектор магнитного 
момента кольцевого тока (/ - ток , а, S - площадь круга , заклю
ченного в токовом кольце , .м2) или М =  mL - вектор магнитного 
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момента постоянного магнита (т = � В л .  а cos а dS - магнитная 

масса или количество магнетизма постоянного магнита (рис. 3. 82) , 
а ·.м2 ; L - расстояние между его полюсами) , В - магнитная 

индукция внешнего магнитного 
поля , в ·сех/.м2 * (Вл . а - магнит
ная индукция поля летатель
ного аппарата в районе полю
сов) , dL - элементарная длина 
отрезка контура с током, .м. 

Эти формулы остаются спра-
ведливыми для описания вза

Рис. 3 . 82 .  Схема магнитного полюса . имодействия магнитов или кон-
туров с током, однако для 

одного из них следует принимать значение поля Вн или Нн в 
месте расположения другого.  В частности , для магнитов 

в = ___!!!:___ 
4:n:r2 ' 

-если магнит очень длинный, имеет точечный полюс и расположен 
на близком расстоянии от другого магнита. Поле дипольного 
стержневого магнита 

rде R1 и R2 - радиус-векторы, соединяющие рассматриваемую 
-точку пространства с полюсами. На близких расстояниях эти 
формулы дают значительную ошибку, а на больших - очень 
"ТОЧНЫ. . 

Ближнее поле массивных постоянных магнитов (особенно 
леправильной формы) определяется экспериментально на моделях 
.этих магнитов .  

Поле кольцевого тока или магнитного диполя находить слож
нее , хотя на очень больших расстояниях от витка или диполя 
можно пользоваться формулой 

В =  М Vt + З sin� <p 
r3 

(М - вектор магнитного момента диполя) , которая справедлива 
как для кругового контура , так и для постоянных магнитов (здесь 
(jJ - угол магнитной широты) . 

Следует ,  однако , заметить, что при вычислении взаимодейст
вий на больших расстояниях от источников магнитных полей 
проще использовать формулы, аналогичные формулам электро
статики . Отметим также , что сохраняются все рассмотренные 
в предыдущем параграфе энергетические соотношения. 
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Сила магнитного взаимодействия (магнитный аналог закона 
Кулона) 

R - mtm2 м - 4:rtf.toltr2 • 
Сила электродинамического взаимодействия двух отрезков 

контуров с током 

Момент взаимодействия магнитов или тощ1в от магнитной 
проницаемости не зависит : 

М MtM2 . R = 2лr3 Slll t' · 
В этой формуле � - угол между векторами В1 и В2• 

Силу взаимодействия можно также выразить через магнитные 
моменты 

Сила, действующая на виток с током в произвольном поле ,  
определяется из соотношения 

dH Rм = f-tof-tlS = f-tof-tM dx • 

В эту формулу можно подставить как магнитный момент коль
цевого тока, так и магнитный момент постоянного магнита .  

Задача сводится , таким образом, к отысканию геометрии внеш
него поля. 

В качестве примера рассмотрим метод определения внешнего 
поля на любых расстояниях от его источника - произволь
ного контура или системы контуров с током, разработанный 
В. R .  Дементьевым. Отметим предварительно , что эта задача ранее 
была решена применительно к частным случаям - к нахождению 
поля кругового тока [258,  259] или поля эллиптического тока 
в плоскостях главных осей эллипса [ 260] , однако использовать 
эти решения для машинного счета затруднительно . 

Итак , в общем случае требуется найти градиент напряжен
ности и напряженность магнитного поля,  создаваемого совокуп
ностью контуров с током произвольной формы и произвольного 
взаимного расположения . Предполагается , что окружающая 
среда однородна. Задача сводится к отысканию напряженности 
магнитного поля вблизи линейного контура произвольной формы 
(под линейным контуром понимается проводник бесконечно малого 
поперечного сечения) . Совокупностью линейных контуров можно 
заменить любой реальный проводник или систему проводников. 
В силу свойства аддитивности общую напряженность можно 
найти , суммируя напряженности , создаваемые отдельными 
линейными контурами.  
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Напряженность поля Н ,  создаваемая элементом dL линейного 
контура ,  по которому течет ток 1, в произвольной точке простран
ства Р ,  отстоящей от этого элемента на расстоянии радиус-векто 
ра R ,  определяется известным законом Био - Савара - Лап-
ласа: 

н = __!_ �  [dL,R] 4л .) нз • (3 . 1 ) 

Из этой формулы следует, что для точек, лежащих непосред
ственно на контуре ( 1 R 1 = 0) , напряженность неопределенна , по
этому сам контур из рассмотрения исключается . 

Обозначив R1 радиус-вектор точки А , принадлежащей контуру 
(ей будет присвоен индекс « 1 >> ) ,  и R2 - радиус-вектор точки Р, 
в которой вычисляется напряженность ,  запишем 

{ R1 = x�i + �1j + z1k ; 
R2 = XI + YJ + zk. 

Учитывая это соотношение ,  можно написать 

(3 . 2) 

{ R =  R2 -
.
R1 = (х

.
- x1) i + (у - у1 ) j + (z - z1 ) k; 

(3 . 3) 
dL1 = dx11 --j- dy1J --j- dz1k. 

Найдем векторное произведение [dL , R] как функцию координат : 

[dL , R] = [dz1 (у - у1) - dy1 (z - z1) ] i + [dx1 {z - Zt) -
- dz1 (х-х1) ] j + [dy1 (х- х1) - dx1 (у - Yt ) ] k ,  (3 .4) 

так как 

[ i ,  j ] = - [ j ,  i ] = - k; [ i ,  k] = - [k ,  i] = j ; [k ,  j] = - [j ,  k] = i 

Произвольный пространственный контур зададим уравнением 
в параметрическом виде: 

Х1 = Х1 ( t) ;  
Yt = Yt ( t) ;  
Zt = Zt ( t) , 

(3 . 5 ) 

причем эти функции должны быть дифференцируемыми. Сам 
контур может быть как замкнутым, так и незамкнутым. 
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Выражение для dL можно переписать в виде 

dL = � Xt ( t) dti + :t Yt ( t) dtj --j- � Zt ( t) dtk .  (3 . 6) 

Обозначим 

� = l � 1 3  = { [х- х1 (t) ] 2 + [у - у1 ( t) ] 2 + [ z - z1 ( t) ]2 }-312, (3 . 7) 



а из (3 . 1 ) ,  используя выражения (3 .4 ) ,  (3 .6 )  и (3 . 7 ) ,  
проекции напряженности в точке Р:  

I f { dzt ( t ) dy t ( t ) } Нх = 4л J 6 � [Y - Yt ( t) ] - �  [ Z - Zt (l ) ] dt ; 

Ну = _!_ f 6 { dxt ( t ) [Z - Zt ( t) ] - dzt ( t ) [X- Xt ( t) J } dt · 4л J d t d t ' 
Н = ___i_ f 6 { dyt ( t ) [X- Xt ( t) ] - dx t ( t ) [ у - Yt ( t ) ] } dt z 4л J dt d t • 

найдем 

1 
1 
� (3 .8) 

J 
При интегрировании по t координаты х, у, z произвольной 

точки Р считаются постоянными .  Интегралы в выражениях (3 .8)  
в конечном виде не берутся .  Однако для каждого частного случая 
их значения можно найти численными методами. Отметим также, 
что они имеют особенность при одновременном выполнении усло
вий X = Xt ( t) , Y = Yt ( t) , Z = Zt ( t) (при этом 6 = оо) , т. е. когда 
точка Р, в которой вычисляется напряженность , лежит на кон
туре. 

Для вектора напряженности Н имеем следующее выражение: 

H = Hxi +Hyj + Hzk, (3 . 9) 
откуда,  введя обозначение Н =--= 1 Н 1 . получим 

Н =  V Н� +Н�+Н� . (3 . 10)  

Очень важной характеристикой магнитного 
градиент напряженности : 

поля является 

d н д Н • д Н • + д Н k gra = ах • + ayJ дZ , (3 . 1 1 )  

проекции которого с учетом выражения (3 . 10) будут иметь вид :  

Нх дНх +Н 
дНу 

+Н дНz 
д н дх у ----а;- z ----a;-(grad Н)х = ах = ---=----;н..-----

дНх дНу дНz ан Hx -a- +Hy -a- + Hz -д-
(grad H) = - =  У У У у ду н 

дНх дНу дНz 
дН Hx az- + Hy -----az + Hz --az 

(grad H)z = ----az = Н 

(3 . 12) 

J 
Для вычисления grad Н необходимо, очевидно, знать выра-

дНх дНх дНх дНу дНу дНу 
женил для пронаводных ----а;- , ----ау , ----а;- , ----ах , ---ау , ---az ' 

дНz дНz дНz 
дх ' ду ' дZ . 

Подынтегральные функции от х, у, z в выражении (3 .8)  опре
делены и непрерывны вместе со своей первой производной везде , 
кроме точек , принадлежащих контуру. Поэтому везде, кроме этих 
точек , можно дифференцировать под знаками интегралов. 

17* 259 



Введем следующие обозначения: 

'1\Jx = dz�;t) [Y - Yt ( t) ] - dy�?) [ Z - Zt ( t) ] ;  
'1\Jy = dx�?) [ z - z1 ( t) ] - dz�?) [х- х1 ( t) ] ;  

'Фz = dy�?) [x- x! (t ) ] - dx�}t) [Y - Yt ( t) ] .  
Тогда выражение (3 . 8) перепишется в виде 

Нх = fл � s'Фx dt; Ну = 4� � s'I\Jy dt ; Hz =- fл � s'I\Jy dt .  

(3 . 13) 

(3 . 14) 

Для производных от проекций напряженности Нх, Ну , Hz имеем : 

дНх �-о _l_ � ( d� , 11 + t dфх ) dt · дх 4л J dx 'I'X '::> dx ' 
dHy l � (� . 1, + S dфу ) dt · dX = 4л J dx 'tY dx ' 
dHz = _!_ � ( d� • 11 -L t dфz ) dt · dx 4л J dx 'I'Z ' "" dx ' 
dHx = _!_ � (� , 11 --!-- t d'ljJx ) dt · dy 4л J dy 'I'X ' "" dy ' 
dHy -- _!__ � (_3__ 1\J + S d'ljJy ) dt · -ау - 4л � dy У dy ' 

dH у l � (_3__ • 11 -L S d'ljJy ) dt · ---az = 
4л J dz 'I'Y 1 az ' 

dHz = _!__ � (� 1 11 + � d'ljJz ) dt dz 4л J dz 't'z ' dz ' 

) 

{ (3 . 1 5) 

d� d� d� d'Фх d'ljJx d'Фх d'ljJy d'ljJy d'ljJy d'ljJz г де Тх ' dY ' dz ' ---;ь;- ' (ijj ' ----;г;: ' dX ' ----а;;- ' ---az ' --;;:х ' 
d'ljJz d'ljJz 

----а;;- ' ---az . 
После дифференцирования выражений (3 . 7) и (3 . 1 3) получаем : 
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d� dx = - 3  [х- х1 ( t) ] { [х- х1 (t ) j 2 + [у - Yt (t ) j 2 + 
5 

+ [z - z1 ( t ) ] 2 }- 2; �� = - 3 [y - y1 ( t ) J {x- x1 ( t) ] 2 + [y - y1 ( t) J 2 + 
5 

+ [z - z1 (t ) ] 2 } 2; 

1 
( (3 . 1 6) 

1 
J 



�: = - 3 [z - z1 { t) ] { [x- x1 (t) ] 2 + [y - y1 ( t) ] 2 + J 
5 

+ [z - Zt ( t ) ] 2 }- 2 ;  
d'Фх _ О· d'ljJy _ dz1 ( t) • d'Фz dy1  ( t ) . 

----ах -- ' ----ах - - � ' (iX = � ' 
d'Фх = dz t ( t ) . d'Фу == О · d'Фz = _ dx1 ( t ) . 
dy d t ' dy ' dy dt ' 

d'Фх _ dyl ( t ) • d'ljJy _ dx1  ( t ) . d'Фz _ О 
dZ - - (it" · ----;гz -- (it" ' dZ - . 

(3 . 1 6) 

Проекции напряженности Н х •  Н У •  Hz можно получить (после 
вычисления �. 'Ф х ,  -ф ,1 ,  'Фz и их производных) численным интегри
рованием. Затем , найдя провзводные от проекций напряженности , 
по формуле (3 . 1 2) можно вычислить составляющие градиентов 
напряженности . 

Зная магнитный момент одного объекта и поле , создаваемое 
другим объектом , легко определить силы и моменты, действующие 
на источник магнитного поля. 

Следует еще раз напомнить , что силовые взаимодействия такого 
типа довольно выгодны в том отношении , что они не требуют 
расходования бортовой массы. 

Ориентация летательного аппарата во внешнем магнитном 
поле Земли уже осуществлена практически на спутниках <<Тран
зит 1 В>> и <<Транзит 2А>> (США) [ 161 ] . 

На плоскую катушку из 10 витков площадью 1 .м2 и с током 
103 а (такие токи дают в кратковременном режиме разрядки 
серебряно-цинковые аккумуляторы) , расположенную на высоте 
200 к.м от поверхности Земли , будет действовать момент 

Mm = [М Х В3] � 104 (а.м2) - 0 , 2 - 10-4 (в · сеп/.м2) = 0 ,2 n · .м , 
что является достаточно большой величиной .  

Не случайно поэтому принцип магнитной ориентации счи
тается наиболее предпочтительным для орбитальных космиче
ских станций, на которых предполагается устанавливать практи
чески неисчерпаемый источник энергии - ядерную электро
ст1шцию [262 ] . 

Следует отметить и отрицательный эффеит - снижение управ
ляемости иорабля , иоторый по каиим-либо причинам имеет маг
нитный дипольный момент [ 263] , приводящий и дополнительному 
возмущению траектории его полета [ 264] . Особенно важно учи
тывать это обстоятельство тогда , иогда на иосмичесиом иорабле 
имеются устройства с очень большим магнитным моментом , напри
мер магнитная радиационная защита [ 265 , 266] . 

Стыповпа в условиях пос.моса сопряжена с трудностями точного 
наведения и совмещения объеитов . При этом расходуется доволь
но значительное иолячество бортовой массы. Если применять 
магнитную стыиовиу , то в идеальном случае никакого расходо-
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вания массы не потребуется и система в целом окажется значи
тельно легче [ 267] . В качестве примера можно назвать систему 
для магнитной сборки в космосе <<Магнелую> ,  разработанную 
в США [ 268] . 

Левитация в магнитном поле космоса и в околоземном магнит
ном поле интересна прежде всего тем , что позволяет иметь нуле
вые скорости перемещения аппарата в гравитационном поле 
с иенулевым градиентом . Такая задача может возникнуть в связи 
с созданием неподвижных относительно данной точки простран
ства лабораторий. 

Следует отметить большое количество теоретических и экспе
риментальных работ , связанных с этой проблемой [ 2 19 ,  220 , 269 -
276 ] .  Объясняется это тем , что левитация находит важное тех
ническое применение в таких областях , как вакуумная плавка 
металлов вне контакта с тиглями , ультрацентрифуги с магнитной 
подвеской , сводящей почти к нулю потери на трение ,  безрельсо
вый транспорт в электромагнитном поле (который , кстати сказать , 
мог бы быть осуществлен в будущем на Луне) и т .  д. Необходимо ,  
очевидно , проверить , можно ли  эти принципы осуществить при 
взлете или управляемом неподвижном парении летательных 
аппаратов в магнитном поле Земли , например в районе полюсов 
или в районе Западно-Сибирской магнитной аномалии (см. гл . 2) . 

Оценим подъемную силу дискообразного корабля диаметром 
600 .м на высоте 100 �'>.М над Западно-Сибирской аномалией, у кото
рого по периферии проложено 1000 витков с током по 105 а в каж
дом витке .  Поскольку градиент напряженности на указанной 
высоте равен 2 , 1 · 1 0-8 а/.м2 , имеем 

Rм = 1 2 , 6 - 10-7 - 108 л -�02 
· 2 , 1 - 10-8 = 5 , 9  n , 

т. е .  величина этой силы практического значения не имеет. 
Можно , кроме того , заметить , что по аналогии с электростати

кой и в данном случае будет существовать индукция , уменьшаю
щая подъемную силу .  Величина этой электромагнитной индукции 
главным образом зависит от проводимости земных пород [277 ] .  

Земные породы под летательным аппаратом могут оказаться 
днамагнитными (можно предполагать и специальную постройку 
днамагнитных площадок) , и тогда подъемная сила будет неизме
римо больше . Магнитное поле Земли эдесь никакой практической 
роли играть не будет. Если же земные породы парамагнитные ,  
то  сила магнитного взаимодействия будет суммироваться с силой 
гравитационного притяжения и взлет станет затруднен. 

Сила взаимодействия электрического контура ,  создающего 
около себя магнитное поле (Н , grad Н) с окружающим про
странством , имеющим объемную магнитную восприимчивость Х ·  
выражается формулой 
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где объем интегрирования можно выбрать по схеме на рис. 3 .83. 
Знак силы Rм зависит от знака Х· Если у х знак минус , т .  е .  тело 
диамагнитно , то имеем подъемную 
силу. �:Jiti.t 

./ . ." 
/ 1 . 

. ' " 

��� . ��- . 

Величины магнитных воспри
имчивостей приведены в табл . 3 . 1 1 .  
Напомним , что восприимчивость 
молекул чаще всего аддитивна по 
отношению к атомарным воспри
имчивостям . При более сложных 
зависиl\.остях можно пользоваться 
теоретическими методами [ 278] , 
хотя для определения х и не отвер
гается путь прямого эксперимента . 

до сих пор точные значения Рис. 3 . 83 . R расчету диамаrнит
ной подъемной силы . восприимчивостей , по-видимому, 

не известны. Так , в работе [53 , 
гл .  1 ]  дается для азота значение восприимчивости (парамагнит
ной) 1 ,3 - 10-8 , в то время как в книге [279]  указывается на то , что 
он является диамагнетиком. 

Т а б л и ц  а 3. 1 1  

Объемпая магпитпая восприимчивость пек,оторых веществ 
при температуре 300° К 

Диама гнит- Водород Вода 1 Rаменнан 1 
Rварц Висмут ное вещество соль , стеило 

-х 6 ,3 · 10-8 9 · 10-6 
1 

1 ,26 · 10-5 
1 

1 ,51 · 10-5 1 ,76 · 1u-4 

Пара магнит-

1 1 

Жидиий 
Воздух Кислород Эбонит Вольфрам иислород ное вещество ( Т = 9 1 °  К) 

х 3 ,8 · 10-7 1 ,86 - 10-6 
1 

1 ,4 · 10-5 
1 

1 ,  76 · 10-4 3 , 62 · 10-3 

§ 3.4. Квантовые  тяговые системы 

Вопрос о создании квантовых двигателей чаще всего связы
вают с космической техникой далекого будущего .  При этом , 
Rонечно , имеют в виду фотонный двигатель ,  дающий при исполь
.зовании бортовых ресурсов максимальный удельный импульс . 

Существуют,  однако , и другие тяговые системы этого типа , 
которые могут использовать бортовые массовые ресурсы , затра
чивая на разгон бортовой массы внешнюю энергию , например 
�олнечную. 
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Солнечные энергетические установки различаются между 
собой методами иреобразования энергии фотонов . Считается, 
что энергию Солнца можно использовать в системах , мощность 
которых не превышает 1 0  ,;,вт [ 1 72 ] .  Для больших уровней мощно
сти лучшими являются ядерные и радиоизотопные установки. 
Из-за небольшой мощности солнечные установки применяют в каче
стве вспомогательных источников энергии , однако существуют 
проекты их использования и для двигательных целей. 

По расчетам Эрике [ 280] , солнечный теплообменный ракетный 
двигатель будет иметь удельный вес примерно 0 ,45 ,;,Г на каждый 
киловатт реактивной мощности и удельный импульс 700-800 сек,. 

Имея в виду большое разнообразие способов иревращения 
энергии солнечного излучения в энергию реактивной струи , 
а также большое количество специальной литературы, посвящен
ной энергетике этого типа , приводим только основные характе
ристики таких систем (табл . 3 . 1 2) . Некоторые данные этой табли
цы получены по косвенным результатам (ток , потенциал и т.  д. ) ,  
приведеиным в соответствующей литературе. 

Остановимся несколько подробнее на основных типах солнеч
ных энергоустановок : фотоэлектронной, фототепловой и фото
реактивной. 

Фотоэле.,;,троииые устаиов.,;,и (солнечные батареи) широко 
применяются уже сейчас.  С одного квадратного метра поверхно
сти батареи (конструкционные и опорные поверхности не учиты
ваются) на орбите Земли может быть получена энергия 0 ,084 .,;,вт ,  
так как и х  к .  п .  д .  в настоящее время равен 6 % .  Предполагается , 
что максимальный к .  п .  д. таких устройств не будет превышать 
1 6 -22 % [285] . 

Продолжительность работы солнечных элементов определяется 
испаряемостью тонкого (1 -3 .м.,;,.м) р-слоя и абразивным действием 
микрометеоритов ,  а в случае применепил защитных прозрачных 
покрытий (которые несколько ухудшают к. п. д . ) - их помут
нением в результате той же самой эрозии . В настоящее время 
считается , что срок гарантированной работы фотоэлементов 
составляет около 400 суток [284] .  

Фототепловые устаиов.,;,и довольно разнообразны. И з  рис . 3 . 84 
видно , что высокотемпературная солнечная система с паротур
бинным циклом и электрогенератором выгоднее фототепловой 
низкотемпературной системы с непосредственным преобразова
нием , если речь идет о мощностях выше 5 w,вт .  Высокая темпе
ратура цикла достигается путем концентрации солнечной энергии 
жестким или мягким (надувным) коллектором . В последнее время 
стали отдавать предпочтение жестким коллекторам (параболои
дам вращения и параболическим цилиндрам) , поскольку их отра
жающие элементы ( в  отличие от надувных конструкций) можно 
выполнить совместно с холодильниками-изучателями, а луч
шая фокусирующая способность и повышенный срок службы 
дают дополнительные преимущества даже в том случае ,  когда 
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Т а б л и ц а 3 . 12  

Некоторые характеристики солпечпых эпергетических устаповок; 
для условий па орбите Земли 

Система 

Фотоэлектроста
тическая 

Фотохимическая 

Фотоэмиссион
ная (фотоэлемен
ты) 

Фотореактивная 

Фотомеханиче
ская 

Фотоэлектрон-
ная (солнечные 
батареи) 

Фототепловая 

Фотоэлектриче
ская 

Принцип действия или 
устройство 

В результате фотоэмиссии 
часть электронов навсегда по
кидает поверхность эмиттера 
и заряжает ее положительно 

Используется способность ря
да газообразных веществ пре
терпевать химические иревра
щения с потлощением световой 
энергии и отдавать ее в тем
ноте при обратном процессе 

П оверхности фотоэмиттера 
анода заключены в герметич
ный, но проницаемый для сол
нечного излучения объем 

Давление солнечного излу
чения может вращать <<солнеч
ный ветряк» электрогенератора 
либо создавать тяговый им
пульс <<солнечного паруса>> 

Усилие от расширения твер
дых или жидких тел при цик
лическом освещении и нагреве 
передается электрогенератору 

Полупроводниковые фото-
элементы: катод, или п-слой, 
состоит из кремния с примесью 
мышьяка, а анод, или р-слой,
из кремния с примесью бора 

П ревращение солнечной энер
гии в тепловую и далее в элек
трическую за счет низкотемпе
ратурного нагрева плоского не
посредственного преобразова
теля либо за счет нагрева рабо
чего тела турбогенератора до 
высокой температуры с помо
щью концентраторов энергии 

Используется свойство ди
электриков, например политет
рафторэтиленовой пленки, ме
нять величину диэлектриче
ской проницаемости при цик
лическом нагреве , что ведет 
к генерации перемениого тока, 
снимаемого с обкладок предва
рительно заряженного конден
сатора с этим диэлектриком 

Удельный вес , 1<Гj1<вm 
по отноmе-
нию к злек-
трической 
мощности 

105-104 

103-2 · 102 

150-80 

100-80 

80-50 

60-40 

60-20 

50-20 

по от- Лите-ноше- рату-нию 
к реак- ра 
тивной 

мощ-
н ости 

- [281 } 

- [282 1 

0 , 1  [283 ]. 

70-50 [ 1 72 ] 

0,45 [280. 
284 ] 



мощность энергоустановки превышает 1 0  квт и используется 
цля тяговых целей . Общий к .  п. д. таких систем и в будущем 
не будет , очевидно , превышать 20 % [ 1 72 ] .  Следует , однако , заме
тить , что на больших расстояниях от Земли , где ионизованных 
внешних частиц мало ,  можно применить электростатическую 
зарядку мягких коллекторов и сохранять их форму даже тогда , 
когда в результате метеоритных пробоев их герметичность в ряде 
мест будет нарушена.  

Фотореактивпая установка (солнечный парус) привлекатель
па тем , что на первый взгляд она как будто не использует ни бор

товых запасов массы , ни бор
товых запасов энергии . Это 
обстоятельство еще в 1 923 го
ду заинтересовало русских 
ученых Я. И. Перельмана 
[ 286] и Ф. А. Цандера [ 287 ] .  
В настоящее время н е  только 
создана теория работы и дви
жения такого лета тельного 
аппарата [288-290] , не толь
ко подробно рассчитан вес 
паруса приемлемой конструк
ции [291 ] ,  но и разработан 
подробный проект летатель
ного аппарата в целом [283 ,  

104 105 106 292 ] .  В частности , американ-З11ектрuческая мощность, От екая фирма <<Вестингаую> име-
Рис . 3 . 84 . Зависимость удельной массы 
<:олнечных энергетических установок от 

их электрической мощности . 

ет проект паруса площадью 
около 2 - 105 м2 и тягой 454 кГ 
(отмечается [ 293 ] , что давле
ние солнечной радиации на 

орбите Земли составляет 0 ,83-0 ,976 · 1 0-6 кГ/.м2) .  'Гяга солнеч
ного паруса определяется по формуле 

Rс. п = � ( 1 + r) �с cos 8 dS, s 
rде r - коэффициент отражения паруса;  N с - мощность падаю
щего света ; е - угол между направлением на Солнце и нормалью 
к поверхности паруса ; dS - элементарная площадка. 

Для более точного расчета тяги следует учитывать разницу 
собственного излучения паруса с обеих сторон . Толщина рас
сматриваемого паруса 0 ,25 .м.м , а его масса 362 кг . R парусу спе
циальными стропами крепится гондола с людьми , общая масса 
которой 454 кг . Существуют подобные проекты Лос-Аламосской 
и других лабораторий. 

Во всех этих проектах закладывались слишком оптимистиче
ские оценки по испаряемости материала в космическом вакууме . 
Реальный учет расхода бортовой массы на испарение паруса 
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приводит к тому , что удельная тяга такой системы становится 
сравнимой с удельными тягами ионных и даже некоторых плаз
менных двигателей. 

Энергетические установки, использующие излучения не сол
нечного происхождения, вряд ли можно рассматривать в качестве 
нрименимых для выполнения космических операций внутри 
Солнечной системы, так как эти излучения имеют слишком 
низкую плотность энергии (см . гл . 2) .  Тем не менее было бы преж
девременным совсем отказываться от этих систем , потому что 
наличие в межпланетном 
и межзвездном простран
ствах нестационарных ма
гнитных и электрических 
полей может быть в прин
ципе использовано даже 
при наличии на борту 
энергетического источника 
весьма малой мощности . 
Всенаправленная УКВ-ан
тенна могла бы служить 
приемником энергии , а мо
нонаправленный источник 
излучения высокой часто
ты , вырабатываемой бор
товымпреобразователем , 
движущим устройством 
{рис . 3 . 85) . 

Другой весьма реаль
ный путь - использование 
направленных на космиче
екий аппарат искусствен
ных излучений, причем 

Рис. 3 .85 .  Схема переизлучающего устрой
ства . 

.эти излучения могут иметь вполне определенную частоту , согла
сованную с частотой бортового приемного устройства [ 1 72 ] .  
Отмечается даже [ 294] , что в будущем такие системы позволят 
па большом расстоянии заправлять космические аппараты инерт
но1й массой! О воплощении этой сверхоптимистической идеи пока 
не может , конечно , идти речь , но что касается передачи электро
магнитной энергии на большие расстояния и в больших количе
ствах , то она вполне возможна современными техническими сред
етвами. Припятая на борт энергия 

· GSб Е б = Еп 4лr2К ' 

где Еп - переданная энергия ; G - коэффициент идеального 
усиления антенны дальней зоны (коэффициент направленного 
действия антенны) 
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(Sп - эффективная площадь передающей антенны, Л - длина 
волн передаваемого электромагнитного излучения) ; sб - эффек
тивная площадь бортовой антенны, равная для параболической 
антенны диаметром d величине 

лd2 Sб = -- ' 8 
r - расстояние :между передающей и принимающей точками . 

Особо следует остаповиться на коэффициенте эффективности 
апертуры антенны К ,  который зависит как от точности выпол
нения антенны (желательно , чтобы допуск на фокусировку не пре
выmал 0 , 1  Л) , так и от той среды, в которой эта антенна работает 
[ 295 ] .  Для прикпдочных расчетов :можно принимать К = 3 - 5 .  
Предварительные оценки , проведеиные в работе [ 1 72 ] ,  показывают , 
что .удельная :масса бортовой приемпой аппаратуры составляет 
10 пг!пвт , т .  е .  примерно столько же, сколько дают бортовые 
ядерные установки . 

Что касается возможностей дальнейшего совершенствования 
подобных систем , то здесь имеются , по-видимому , известные 
перспективы, которые сулит при:мепепие квантовых генераторов 
[ 296 ] ,  особенно полупроводниковых (их к. п. д .  в режиме приема 
энергии близок к 100 % ) , и использование электроники больших 
:мощностей [297 ] .  

Фотонный двигатеJiь - поплтие слишком общее. При поJiетах 
вдали от Солнца можно было бы, например , использовать для 
ориентации летательного аппарата прожектор с довольно легким 
эпоксидпы:м зеркалом [ 298] и высокоинтенсивным источником 
света [ 299 ] .  Тяга такого двигателя была бы равна 

• N RФ = Мс = -с � 10-в n , с 

где М - секундный расход :массы фотонов ( масса фотона тФ = 

= �� ) ; с - скорость их истечения (скорость света) ; N с - :мощ-

ность источника (в данном случае 400 вт) .  
Заметим кстати , что из-за постоянства величипы с тяга фотон

ного двигателя зависит только от :мощности излучения , причем 
1 пвт излучаемой мощности всегда (пезависимо от длины волны 
или спектра излучения , по при идеальпой параллельпости фотон
пой струи) создает тягу 

Rt Nвm = 3 ,3  - 10-б n .  
Не пампого выше будет тяга плазменного источника фотонов 

такой же :мощности с примепепие:м цилиндрического зеркала [ 300] , 
поскольку в настоящее время плотность светлщихсл плазм 
не превышает 10 пг/.м3 (люминесцентные лампы) . Если говорить 
о более плотных плазмах и отвлечься при этом от процессов 
эрозии , расселпил и т .  д . , то экспериментально установленный 
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предел для плазм с электрическим разогревом характерен следую
щими величинами [301 ] :  при давлении плазмы 1 хГ/с.м2 и толщине 
ее слоя 1 .м.м интенсивность излучения порядка 107 ха.лJ(с.м2 · сех) 
(световое давление равно нескольким граммам на квадратный 
сантиметр) развивается при температуре плазмы 60 000" К.  

Для фотонного ж е  двигателя требуется световое давление 
как минимум 1 -10 хГ/с.м2 , что можно ожидать при давлении 
плазмы 100 хГ/с.м2 , толщине ее слоя 1 -10 .м.м и температуре 
300 000-400 000° К.  Эти параметры при электрическом разогреве 
плазмы недостижимы. 

В дальнейшем под фотонным двигателем буДем понимать такое 
устройство , тяга которого (исчисляемая десятками или сотнями 
килограммов) создается в большей степени «чистым>> фотонным 
излучением и в меньшей степени - истечением ускоренных 
частиц с инертной массой. 

Устройство такого типа необходимо только при очень дальних 
полетах (к внешним планетам солнечной системы , да и то только 
тогда , когда высокая удельная тяга при малой общей тяге выгод
нее более высокой тяговооруженности , создаваемой другими , 
например ионными , системами) . Считается пока бесспорным , что 
фотонный двигатель общего типа , т. е. использующий как борто
вые , так и внешние ресурсы, является практически единственным 
тяговым устройством , пригодным для межзвездных перелетов .  
Тем не менее весьма возможно , что , в то время когда такие пере
леты станут практической необходимостью , появятся и другие 
типы тяговых систем . 

Некоторые проблемы, возникающие при создании фотонного 
двигателя , могут изучаться уже сейчас . Главные из них : создание 
источников фотонов и фокусирующего устройства .  Очень важно 
также учитывать релятивистские эффекты как при расчете про
цессов в двигателе ,  так и при исследовании механики полета 
аппарата в целом . Однако последний вопрос в нашу задачу 
не входит,  поскольку он является наиболее изученным и именно 
ему посвящена обширная литература по «фотонным двигателям>> 
[302 , 303] . Некоторые авторы [304] , ссылаясь на теорию относи
тельности , полагают , что за 27 лет собственного (или ракетного) 
времени можно достигнуть туманности Андромеды, но вместе 
с тем почему-то в качестве основного препятствия приводят сооб
ражение о недопустимо высоких отношениях начального веса 
ракеты к конечному (число Циолковского) , забывая , вероятно , 
о возможности (и необходимости) запасания на борту только 
антивещества и об использовании обычного вещества извне 
по принципу прямоточного двигателя.  В этом смысле весьма 
поучительна оптимистическая работа Е .  Зенгера [305 ] ,  в которой,  
кстати сказать , наряду с проблемами релятивистской механики 
полета подробно рассмотрены процессы релятивистского забора 
и выброса (истечения) массы. В последнее время появился доволь
но подробный вывод уравнения релятивистского движения точки 
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переменной массы [ 306 ] ,  хотя основные решения этого уравнения .  
например релятивистский аналог уравнения Циолковского . 
существовали и ранее [307 ] .  

Наконец , необходимо предостеречь от  неправильного пони
мания термина <<фотонная ракета>> ,  под которым понимается аппа
рат, приводимый в движение фотонным двигателем , но не любой 
летательный аппарат, движущийся с релятивистской скоростью . 
В настоящее время такие скорости актуальны, хотя достичь их 
обычными методами будет весьма трудно [308] . 

Источnи1> фотонов - основной элемент фотонного двигателя. 
В качестве источника могут быть использованы нагретая твер
дая поверхность , изотопы, реактор деления , тяжелая плазма 
и, наконец , реакция аннигиляции вещества и антивещества . 

а )  Твердая нагретая поверхность (например , холодильник-из
лучатель) развивает тягу 

R - Nt - N2 
н. п -

с • 

Здесь N1 , 2  - мощность световой энергии , излучаемой с обеих 
сторон нагретой пластиной. Эта мощность определяется по фор
муле 

Ni = eaS (Т�. п - Т�) , 
где е - степень черноты излучающей поверхности ; а - постоян
ная Стефана - Больцмана ; S - площадь излучающей поверхно
сти ; Т н . п  - температура излучающей нагретой поверхности ; 
Т 0 - эффективная температура космического пространства ,  кото
рая вдали от планет и Солнца может быть припята равной 3 ,5° К ,  
а в остальных случаях находится п о  формуле т 

= 
(�т4 + (J)пл т4 ) 1/4 

о 4л с 4л пл ' 

где , в свою очередь, ffic - телесный угол , под которым видно 
Солнце относительно излучателя ; ffiпл - телесный угол , под 
которым видна планета ; Те = 5785° К - эффективная темпера
тура поверхности Солнца ; Т пл - эффективная температура 
поверхности планеты. 

Трудность технического воплощения твердых излучателей 
плоского типа состоит прежде всего в невозможности хорошей 
изоляции нагретой стороны от холодной , в большой испаряемости 
нагретой поверхности , в ее плохой несущей способности как кон
структивного элемента.  Поэтому более рационально применять 
плоские протекторы с раскаленными трубчатыми излучателями 
(протекторы с цилиндрическими зеркалами) . В этом случае 
при расчете тяги берется полная поверхность излучателя и умно
жается на коэффициент направленности зеркала , который к тому 
же значительно выше ноэффициента направленности плоеной 
пластины. 
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б) Радиоактивные изотопы могут двояко использоватьея при 
генерации фотонов - в качестве источников тепла для нагрев& 
излучающих элементов и в качестве непосредственных генерато
ров у-квантов .  Последний способ ,  по-видимому , неприменим , 
поскольку жесткое у-излучение сфокусировать почти невозможно , 
если , конечно , не иметь в виду у-лазеры, о которых говорилось 
выше. Плоские излучатели необходимо делать весьма тяжелыми 
(со свинцовыми или урановыми подкладками) , чтобы излучениЕJ' 
было односторонним. 

Есть ,  правда , надежда , что в будущем удастся создать твердые 
кристаллы для лазеров , которые можно <<закачиваты> у-излуче
нием , а не энергией светового излучения , как в настоящее время . 
Вместе с тем необходимо , чтобы к .  п .  д .  такого переизлучения 
был довольно высок , а главное ,  чтобы длина волны выходящего 
из лазера света обеспечивала возможность его хорошей фокуси
ровки обычными металлическими зеркалами . 

Эффективность радиоактивных нагревателей невелика .  Напри
мер , чистый изотоп Ро210 , заключенный в вольфрамовую трубку,  
диаметром 1 ,  7 с.м , может поддерживать ее температуру на уровне 
3300° К, развивая при этом удельную тягу Rуд = 3 · 107 сек [ 1 72 ] . 

н) Реакторы деления могут не только служить для получения: 
тепловой или электрической энергии , которую затем можно пре
вратить в излучение ,  но и непосредственно сами являются мощ
ными источниками у-квантов довольно широкого спектра .  Пред
полагается , что реактор с тепловой мощностью 100 тыс . хвт 
способен развить тягу 6 , 6  - 1 0-з n, т. е. мощность мононаправлен
ного у-излучения составляет 2000 квт. При этом он имеет удель
ную массу по отношению к реактивной мощности 1 кг/квт (отме
тим , что плоские излучатели при 1000° К имеют удельную массу 
4 кг/квт , а параболические излучатели при температуре источ
ника 6000° К - около 2 кг/квт [ 1 72] ) .  Тем не менее , как и в слу
чае с изотопами , выгоднее использовать реактор более полно , 
применяя для этого квантовые переизлучатели . При этом кон
струкция активной зоны реактора должна быть такой, чтобы 
большинство энергии приходилось на у-излучение .  Rак известно , 
мощность реактора распределена между отдельными эффектами 
следующим образом [ 309] (в процентах) :  

Rинетическая энергия осколков деления 
Энергия ')'-Квантов деления . . . . . . 
Rинетическая энергия нейтронов 
Энергия у-излучения продуктов деления 
Энергия р-излучения продуктов деления . . . . . . . о о 
Энергия ')'-излучения, сопровождающего захват нейтронов 

84 
2 , 59 
2 ,59 
3 , 1  
2 ,59 
5 , 13  

Поэтому в идеальном случае можно использовать для излучения: 
не 2 %  вырабатываемой реактором энергии , как было рассмотрено 
выше, а 1 1 % .  В реальном случае необходимо учитывать потерю 
нейтронов из реактора и ослабление потока у-квантов активпой 
зоной. Однако этими эффектами можно практически препебречь , 
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а точнее - довести лучевой к .  п .  д. реактора до 1 0 % ,  если исполь
зовать тепловой реактор с большим относительным объемом замед
лителя и с тонкой гадолиплевой оболочкой поверх отражателя , 
которая переведет в у-излучение энергию выходящих нейтронов 
(рис . 3 .86) . Предполагается , что коротковолновое у-излучение 
с помощью лазера удастся превратить в длинноволновое и в даль
нейшем фокусировать его с помощью обычных металлических 
зеркал . Если вес лазера и зеркала не будет превышать веса 

Рис. 3 . 86 .  Схема устройства 
реактора-и3лучателя : 

1 - антивная зона ; г - берил
лисвый отражатель ;  3 - гадали
нневал нейтронная защита ; 
4 - переизлучатель;(гамма-лазер ) ;  

5 - отражатель.  

защиты рассмотренного выше реак
тора-излучателя , то удельная масса 
такого излучателя по отношению к 
реактивной мощности составит 
0 ,2  r;,г/r;,вm. 

r') Высокотемпературная плазма , 
в которой происходит реакция деле
ния или синтеза , более выгодна как 
излучатель ,  чем твердый реактор , 
поскольку используется большая 
часть энергии осколков деления , 
высвечиваемая в виде световых кван
тов , хотя при этом высокоэнергети
ческие жесткие у-кванты теряются 
бесполезно . Принципиальные техни
ческие предпосылки для осуществле
ния такого источника излучения 
имеются уже сейчас .  Предложен он 

был на IX конгрессе Международной астронавтячеекой федера
ции (Амстердам , 1 958 г . )  [ 310 ]  и в настоящее время довольно 
подробно исследован [301 ] .  На рис. 3 . 87 и 3 . 88 даны зависимости 
удельной излучаемой энергии и давления излучения от темпера
туры плазменного слоя при различной толщине его и давлении 
в водородной и тяжелой урановой плазмах . Для сравнения там 
же приведены характеристики черного излучателя.  Как видно 
из рисунков , тяжелая плазма обладает лучшими излучательвымя 
свойствами , однако легкая высвечивает больше энергии на еди
ницу своего веса . Легкая плазма может быть получена за счет 
реакции ядерного синтеза . В связи с этим большой интерес пред
ставляет проблема получения термоядерных реакций в присут
ствии тяжелых ионов ,  так как свойства плазмы в этом случае 
будут приближаться к свойствам черного излучателя. 

Если в будущем окажется возможным осуществлять управляе
мую реакцию синтеза в водородной (а не в дейтериевой) плазме , 
то откроется практически неиссякаемый источник энергии , кото
рую можно будет получать из внешней среды [ 1 01 ] .  

Итак , с осуществлением термоядерных реакций проблема 
источника энергии мощностью в несколько миллионов киловатт 
будет , очевидно , решена . Что же касается других важных про
блем - создания излучателя и зеркала ,  то существует предложе-
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Рис . 3 .87 .  Зависимость излучательной способности и 
давления излучения водородной плазмы о т  ее темпера

туры при различных давлениях и толщивах слоя . 
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ние [ 31 1 ] ,  которое намечает решение и этих вопросов .  Речь идет 
о плазменном усилителе света (плазменном лазере) ,  дающем тягу 

R _ аМу 
Ф - АЛ. ('t' +'t' ) 

где а - доля атомов плазмы, участвующих в течение интервала 
времени 't в усилении ; М у - масса всей усиливающей среды; 
А - атомный вес элемента , образующего плазму ; Л - длина 
волны усиливаемого излучения ; 't ' - время цодготовки плазмы 
к импульсу излучения. 

В работе [31 1 ]  показано , что для приемлемых величин входя
щих в эту формулу параметров тяга может достигать десятков 
тонн . 

д) Реакция аннигиляции вещества и антивещества считается 
энергетической основой фотонных двигателей. Здесь необходимо 
сделать одну существенную оговорку: если речь идет о полетах 
внутри Солнечной системы и на небольтих расстояниях за ее 
пределами , то скорость летательного аппарата может не превышать 
0 , 1 -0,2  с (эту скорость целесообразно получать с помощью пря
моточного термоядерного двигателя) , но если рассматривать 
межзвездные , а тем более межгалактические перелеты, то здесь 
необходимы околосветовые скорости движения аппарата . А эти 
скорости действительно могут быть получены только с помощью 
реакции аннигиляции , поскольку из релятивистского аналога 
формулы Циолковского [302] 

(Mн ) Vafc = -. /1 + vfc
, Мк V 1 - vfc 

где Va - скорость истечения ; v - скорость летательного аппара
та ; М н! М к - число Циолковского (отношение начальной массы 
ракеты при v = О к конечной массе при v = 0,9 с) , следует , 
что при химических реакциях (Н 2 + F 2) имеем М нl М к = 10105 • 
Это исключает рассмотрение практической применимости таких 
реакций. При термоядерной реакции с водородом М н! М к = 1 05 ,  
что также неприемлемо , а при реакции аннигиляции (va = с) 
имеем М н! М к = 4 ,35 , т .  е .  полезный груз , получивший скорость 
v = 0,9 с, составляет 23% начального или стартового веса аппарата . 

В этих расчетах величина valc определялась по формуле [305 ] 

где Е - отношение выделенной энергии к энергетическому экви
валенту массы покоя , оставшейся после реакции ; '11 - к. п. д. 
иреобразования потенциальной энергии топлива в энергию реак
тивной струи (принимаем '11 = 1 ) .  Величина Е для различных 
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тяговых систем приведена ниже: 

Химические двигатели . . . 5 · 1 0 -11- 3 · 1 0 -Io 
Плазменные двигатели с ЯЭ�' 5 · 1 0 -Io_5 · 1 0 -9 
Ионные двшатели с ЯЭУ 5 · 1 0 -9-5 · 1 0-s  
Ядерные реакции деления . . 5 · 1О -4- 1 О -3 
Ядерные реакции синтеза . . 4 · 1 0 -3-6 · 1 0 -з 
Реакции аннигиляции . . . . 0 , 5- 1 ,0 

Итак , требуется определить возможность nолучения электро
магнитных излучений непосредственно в результате аннигиляции 
вещества и антивещества .  Среди возможных реакций этого тиnа: 

(е +е) ; (р + р); (n + n)  
nредпочтение отдается реакции между nротоном и антиnротоном 
(р + р) , nоскольку она дает максимальный энергетический выход 
с единицы массы антивещества , а также и nотому , что обычное 
вещество для этой реакции можно nолучить неnосредственно 
из космоса .  Есть и другие соображения , например отмеченная 
не�авно [ 312 ]  nространствеиная асимметрия у-излучения nри 
аннигиляции , которая в случае реакции (р + р) дает лучшую 
наnравленность и ,  следовательно , меньшие nотери из-за неnарал
лельности выходящего излучения , нежели у реакции (е + ;} . 

Практически же очень трудно осуществить чистую реакцию 
какого-либо одного типа [ 313 ] . Наnример , реакция (р + р) 
nроходит в несколько фаз с nоявлением л - и f!-мезонов и электрон
но-позитронного газа , nричем выходящее в результате этих после
довательных аннигиляций у-излучение снова может иревращаться 
в пары (е + е) и в общем случае - в  более интенсивные кванты с меньшим общим потоком [314] , а это может привести к бесполез
ным nотерям энергии. 

Наиболее целесообразно было бы осуществить реакцию анни
гиляции не между элементарными частицами , хранить которые 
на борту летательного аппарата весьма затруднительно и в настоя
щее время практически невозможно , а между веществом и анти
веществом в твердой , жидкой или газообразной фазе ,  причем 
сохранять твердое антивещество на борту , по-видимому , будет 
nроще всего . К сожалению , в настоящее время пока еще нет 
никаких рекомендаций по методам осуществления таких реакций. 

Что же касается реакций (р + iJ), то по ним существуют как 
теоретические , так и экспериментальные исследования . Обзор 
физической стороны процесса хорошо изложен в работе [312 ] . 

Как известно ,  реакции аннигиляции на фотоэмульсиях или 
в пузырьковых камерах можно узнать по характерным для них 
<< звездам>> .  Лучи звезд - это следы возникших в результате реак
ции аннигиляции заряженных частиц . Наряду с заряженными 
возникают и нейтральные частицы, которые следов не оставляют. 
Полное количество возникших барионов (тяжелых частиц) назы
вается множественностыо рождения при аннигиляции . 
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В качестве примера можно указать на эксперименты Солмитца 
[ 31 5 ] , согласно которым аннигиляционные двухлучевые звезды 
могут быть объяснены следующими реакциями : { л+ + л- + 2ло 

- л+ + л- --t- Зл0 
Р + Р - К± + л'�' + Ко 

К ± + л '�' 
+ К0 + л0 

а четырехлучевые - реакциями : 

1 200 
1000 
200 
300 

случаев 
)) 
)) 
)) 

1000 случаев 
3000 )) 
1 500 )) 

Можно предполагать в связи с этиlii , что на один К-мезон рож
дается 700 л-мезонов . 

Эти результаты были получены при высоких скоростях взаимо
действия (до 1 ,6 Гэв) . Для этих скоростей характерны реакции 
множественного рождения , однако примерно одна треть взаимо
действий (р - р) приводит к возникновению чистого фотонного 
излучения . Очень важно при это111 , что доля такой чистой анниги
ляции с увеличением энергии взаимодействующих частиц увели
чивается , а при аннигиляции покоящихся (тепловых) частиц 
отсутствует почти совсем [ 31 6 ] :  

Реапции попоящихся р и р 

Два луча . . . . .  
Четыре луча . . . . 
Шесть лучей . . . . 
Среднее число лучей . . . . . . 
Среднее число нейтральных частиц 
Средняя множественность . . . 
Сре;�;нее число К-пар • . . . . . . 
Средняя кинетическая энергия заря-

женных частиц, М эв 
Средняя кинетическая энергия собы-

тий, JIJ эв:  
с двумя лучами 
с четырьмя лучами . . 
с шестью лучами . . . 

Теория 
43 , 15% 
5 1 , 5% 
2 , 1% 
3 , 1  
1 ,55 
4 ,65 
0,05 

399 

472 
372 
310 

Экспери.меюп 
40% 
50% 

4,4% 
3 ,06±0,08 
1 ,6±0,5 

4 ,66±0,5 
0 ,04 

390±20 

424 
378 
310 

Двух- и четырехлучевые реакции характеризуются высокими 
значениями числа 8 (соответственно 0 , 758 и 0 ,572) , что может 
дать скорости струи Va = 0 ,95 с и 0, 945 с ,  поскольку масса л ± -ме
зонов равна 273 те, масса л0-мезона 256 те, а масса р- или 
/)-частицы 1 836 те (те - масса электрона) . 

Распад л-мезонов на заряженные JL-мезоны ( 8 = 0 ,23) даст 
дополни:гельно д vа = 0 ,64 с или в общей сложности Va = 0 ,995 с .  
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Дальнейшее увеличение скорости выходящей струи будет про
исходить за счет распада �-мезонов на электронно-позитронные 
пары и аннигиляции последних . 

Как уже говорилось выше , действительная реакция анниги
ляции больших объемов частиц и античастиц значительно слож
нее , поскольку будут взаимодействовать (упруго и неупруго) нук
лоны , различные мезоны, фотоны и электромагнитное фокусирую
щее поле двигателя. Особенно важно проследить процессы 

г., % о 

/l 
r-- � ......-

At/ 1 J 
1/ '/ v 1 

� l--' у 

�g \ J 

&О 
50 
40 
20 
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Рис. 3 .89 .  Зависимость отражательной 
способности некоторых материалов от 
длины волны падающего излучения . 

образования и время жизни 
нейтральных мезоатомов и 
мезоантиатомов ,  позитрония , 
мезопозитрония и т . д . , кото
рые не смогут фокусиро
ваться электромагнитным по
лем. 

Фок,усировк,а истекающей 
струи квантов фотонного дви
гателя сопряжена с принци
пиальными трудностями, так 
как хорошо можно фокуси
ровать только длинноволно
вое или световое излучение 
(рис. 3 . 89) .  Как видно из 
рисунка ,  уже ультрафиолето
вые лучи (Л < 0 ,35 .мк,.м) от 
металлических поверхностей 

отражаются плохо. Тем более это можно сказать о коротковолно
вом ультрафиолетовом и рентгеновском диапазонах , характерных 
для высокотемпературных тяжелых плазм. Например , урановая 
плазма при 150 000° К излучает в диапазоне длин волн 
Л =  10-4- 10-7 см. Чтобы отражательная способность равнялась 
99, 999 % ,  плотность электронного газа в зеркале должна составлять 
1027 элек,троп/с.м3 [ 3 1 7 ] .  Такая большая величина r (она значитель
но выше , чем у серебряного зеркала в инфракрасном диапазоне) 
необходима потому, что фотоны, создающие давление на поверх
ности зеркала 1 , 3 к,Г/с.м2 , одновременно сообщают ей тепловой 
поток , равный 106 к,к,ал/(сек, · с.м2) [ 318 ) , а тепловые потоки, кото
рые можно снять искусственным охлаждением, - примерно в 
106 раз меньше [ 1 28) . 

Концентрация электронов 1027 элек,троп/с.м3 может быть полу
чена только в детонационной плазме ядерного взрыва (в метал
лах имеем обычно лишь 1022-1023 элек,троп/с.м3) . 

Отражательные свойства любых веществ зависят от двух фак
торов : характеристической частоты среды 

v2 = 4лnq�lme cer.:-1, 
где n - число электронов в 1 с.м3 ; qe - заряд электрона ; те -
масса электрона (вместо электронов могут использоваться другие 
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осцилляторы) и коэффициента затухания 
б = nq�lmea сюс1 , 

где а - электропроводность материала отражателя [ 31 7] . 
Иначе говоря , отражательная способность зависит от плот

ности электронов и электропроводности. 
В работах [ 3 1 7 ]  и [ 319 ]  делается вывод о невозможности созда

ния нужной концентрации электронов ни в электростатически 
нейтральных плазмах , ни в твердых телах , ни в чистом электрон
ном газе (в последнем из-за высокой требуемой :плотности зарядов 
1 , 6 · 108 т;,/см,З ) .  Интересно , однако , отметить , что плотный электрон
но-позитронный газ будет , по-видимому, хорошим отражателем. 

Можно было бы несколько увеличить плотность электронов 
на выпуклых твердых металлических поверхностях в результате 
их электростатической зарядки , однако фототок с этих поверх
ностей приведет к совершенно неприемлемым энергетическим 
затратам на зарядку. 

Возможное решение проблемы зеркала в будущем - глубокое 
охлаждение металлов , что при неизменной объеj\fной концентрации 
электронов значительно увеличит их проводимость. 

Интересная особенность фотонного излучения высокой энер
гетической интенсивности - возможность его течения аналогично 
обычному гидродинамическому [ 320] в сопле illаваля. Если , напри
мер , температура тяжелой плазмы внутри камеры двигателя 
(плазма не истекает, а удерживается внутри) составляет 106 0К, 
а критическое и выходное сечения равны соответственно 1 и 100 с.м2 , 
то реактивная тяга такого двигателя составит 40 000 н ,  массовый 
расход будет равен 0 , 1 3  .мг/сет;, при давлении фотонного газа 
в камере 2,9 т;,Г/с.м2 [ 320] . Rак и в случае с зеркалом , проблема 
защиты стенок здесь не решена. 

Несмотря на то что проблема зеркала кажется такой сложной , 
она может быть , по-видимому, успешно решена принципиально 
другим путем : с помощью электронного дискообразного зеркала 
(рис. 3 . 90) плотностью 106 - 109 элет;,трон/с.м3 , но очень большой 
площади ( 106- 1 010 м2) . Rак уже отмечалось раньше , такое диско
образное состоящее из электронного газа зеркало может удержи
ваться магнитным и электростатическим полем витка с током . 
Проблема расчета равновесия электронного диска очень сложна , 
однако существуют методы [ 321 , 322] , которые могут быть исполь
зованы для ее решения. 

Создать магнитное поле заданного типа для фокусировки пуч
ков взаимодействующих частиц в реальном двигателе с внешним 
электронным диском довольно сложно . В частности , для рассмат
риваемой задачи в общем виде ее решения потребуется не только 
несколько осесимметричных витков с током, но и магпитопро
вод [ 323] . Поскольку магнитопровод в рассматриваемой системе 
создать необычайно трудно , потери из-за недостаточной фокуси
ровки неизбежны. 
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Частицы обычного вещества в :: ону реакции (рие. 3 .  91 )  подаются 
извне , причем за счет фокусирующего действия магнитного поля 

Рис. 3 . 90 .  Схема работы прю,шточного фотонного двигателя с элек
тронным зеркалом. 

их объемная плотность значительно выше , чем в окружающей 
среде. Антивещество и, возможно , пекоторая доля вещества в зону 

Рис. ;� , 9 1 .  Схема аннигиллционных процессов в струе фотонного 
двигателя . 

реакции подаютел непосредственно из бортового аккумулятора . 
В силу того что пейтральные частицы не фокусируются , лучше 
всего , по-видимому, применять антиводород . 
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Начальная зона аннигиляции 1 (см. рис. 3 .9 1 )  характерна 
образованием устойчивых электрон-позитронных и протон-аяти
протонных пар. Эти пары по отношению к внешнему электроста
тическому и магнитному полям ведут себя как нейтральные 
в целом частицы, поэтому фокусировка пучка нарушается. Это , 
однако , не очень существенно, так как время жизни подобных 
пар певелико (для [р - pl равно 10-70 сек, [ 3 12] ) ,  хотя точные 
расчеты обязательно должны учитывать релятивистское увеличе
ние этого времени. 

Фотоны и :n:-мезоны образуютел на участке .//. При этом могут 
образоваться нейтральные :n:0-мезоны, а по некоторым предполо
жениям , и нейтральные тяжелые р0-мезоны (их времена жизни 
соответственно 10-15 и 10-10 сек, [ 315 1 ) , что может привести к рас
фокусировке реактивной струи. Время жизни :n: ±-мезонов на два 
порядка больше (2 ,6 - 10 -s сек,) , поэтому можно предположить , что 
потери из-за расфокусировки будут незначительными. 

В зоне 111 :n:-мезоны распадаютел по схемам : 

:n:0 ---'J> 2у ; :n:0 ---'J> у + е+ + е- ; 
:n:+ ---';> !1+ + v ; 

:п:- ---';> �-�-- + v , 

образуя на короткое время нейтральные фрагменты - мюоний: 
и позитроний. Но энергетическая доля аннигиляции этих фрагмен
тов очень мала. 

В зоне I V  происходит распад 11-мезонов ( 2 ,2  - 10 -6 сек,) по схемам : 

!1+ ---';> е+ + v + v; 
11- ---'J> е- +  v + v, 

и ,  наконец, процесс заканчивается аннигиляцией лептонов 

е+ + е- ---'J> 2у, 
которал происходит в зоне V.  Отметим, что осуществление реак
ций ,  которые происходят в зонах I V  и V, практически немыслимо 
в твердых стенках , так как расстояние , проходимое 11-мезонами , 
равно нескольким километрам : 

1 L = VaТ: • 
Y1- va2fc2 

Как было отмечено выше , процесс аннигиляции может сопро
вождаться выходом незначительного количества К-мезонов , ней
тронов и антинейтронов ,  однако доля энергии, уносимой ими , 
по-видимому, невелик а .  

Электронный диск , выполнял функцию зеркала, может превра
титЪ в тягу (конечно,  с определенными потерями) импульсы отра
жающихсл от него фотонов .  Фотоны, вылетевшие при различных 
распадах по ходу движения реактивной квантовой струи [ 324] , 
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вклада в тягу двигателя могут не дать , так как никакой связи 
с кораблем (если не считать слабого гравитационного взаимодей
ствия) они не имеют [ 325] . То же самое можно сказать и о нейтри
но - антинейтрино . Существует , правда , предположение о том , 
что аннигиляция в магнитном поле может привести к тому, что 
это поле воспримет импульс отдачи [ 302] , но пока неизвестно , 
как это можно проверить экспериментально . 

Все замечания , сделанные в этом параграфе , дают основание 
надеяться на применение в будущем фотонных двигателей , исполь
зующих внешние ресурсы, а именно содержащиеся в космическом 
пространстве протоны (водород) . При этом весьма существенно , 
что для предварительного разгона аппарата такой схемы можно , 
вероятно, надеяться на принципиальную осуществимость термо
ядерного прямоточного двигателя с внешней активной зоной 
(см. рис. 3 . 90) , причем предварительный нагрев плазмы можно 
осуществить мощным излучением бортовых лазеров [ 326 ] . Есте
ственно , что такой термоядерный двигатель мог бы иметь и само
-стоятельное значение. 

§ 3 .6 .  Пробл емы испопыов а н ия 
гра витации дпя тягово й  
энергетики 

Весьма вероятно , что дальнейший прогресс в области косми
ческих тяговых систем выразится не в увеличении мощности их 
энерговыделения , а, наоборот , в ее резком уменьшении . 

Практическая сторона этого вопроса в настоящее время состоит 
прежде всего в использовании сил гравитационного притяжения 
для ориентации [ 327] и космической навигации [ 328] летатель
ных аппаратов , а также в правильном учете этих сил при расчете 
траекторий [ 329] . Заметим , что гравитационным полем обладают 
не только инертные массы, но и другие поля , например магнит
ное [ 330] . 

Обычное гравитационное поле , определяемое хорошо изве
стной ньютоновской теорией , не является, по-видимому , чрезвы
чайно большим препятствием , так как на его преодоление при 
выводе на орбиту, например ,  искусственных спутников затрачи
вается от 15 до 30 % суммарной энергии двигательной установки. 
Однако эта энергия не теряется впустую , а присутствует у спут
ника в потенциальной форме , и ее можно в принципе использовать 
при спуске на поверхность планеты , например для накопления 
внешней массы (см. § 3 . 1 ) .  Если речь идет о межпланетных пере
летах , то в этом случае гравитационные потери при старте с орби
ты Земли почти полностью компенсируются гравитационным 
притяжением при подлете к другой планете , причем это притяже
ние опять-таки можно использовать во время посадки. 

Если бы даже принцип эквивалентности инертной и тяжелой 
масс не соблюдался и тяжелую массу можно было бы уменьшить 
или уничтожить без из:менения инертной массы , то затраты энер-
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гии на полет между планетами в заданное норотное (1 -2 месяца) 
время прантичесни оставались бы теми же. При неограниченно 
большом времени полета затраты энергии стремились бы н нулю, 
что , нонечно, имело бы большое значение при решении ряда 
задач. 

Уменьшение энергетичесних затрат объясняется очень просто :  
основная доля энергии тяговой системы используется для сообще
ния массе полезного груза определенной спорости полета v или 
нинетичесной энергии 

Е - Mv2 
R - 2 • 

Уменьшая v прантичесни до нуля , т .  е .  увеличивая до беснонеч
ности время полета,  мы тем самым сведем почти н нулю затрачи
ваемую на полет энергию. Двигатель малой тяги в этом случае 
можно было бы примелить для старта непосредственно с поверх
ности Земли, что танже дало бы известные преимущества .  Можно 
надеяться и на уничтожение инертной массы, однано нельзя , 
по-видимому, считать , что это удастся осуществить без затрат 
каних-то энвивалентных ноличеств энергии. Есть мнение , что 
гравитационное поле само по себе может переносить энергию , 
причем распространяется оно на значительно большие расстоя
ния . чем все другие виды полей. 

Рассмотрим неноторые проблемы, связанные с изучением гра
витации , с точни зрения новых возможностей в создании тяговых 
систем носмичесних летательных аппаратов . 

ИскусственНЪiе гравитационные экраны для практических 
целей использоваться , по-видимому, не будут - тан ничтожно 
экранирование даже очень плотными материалами. Известны 
опыты Майорана [ 331 ] ,  в которых якобы был обнаружен эффент 
экранирования тел ртутными экранами , свидетельствующие об 
уменьшении тяжелой массы (уменьшение g) всего на 7, 7 · 10-10 
часть своей первоначальной величины. Если при этом остается 
в силе принцип эквивалентности , то должна уменьшиться и инерт
ная масса , а это уже соответствует как бы выделению гравита
ционной энергии, которая равна 11mc2 , где 11m - дефент массы 
в результате экранирования ; с - скорость света. 

Существуют и другие, более тщательные экспериментальные 
проверки этого явления , причем неноторые из них выполнены 
в последнее время [ 332] .  Результаты самые противоположные . 
Несомненно одно - вопрос экранирования требует постановки 
.очень качественных и, возможно, довольно сложных и дорогих 
экспериментов [ 333] . 

Если окажется , что такое экранирование все же имеет место , 
то в будущем возникнет , по-видимому, возможность перемещений 
·С очень большими скоростями , но при малом расходовании энергии. 

В настоящее время гравитация при изучении взаимодействия 
злементарных частиц не учитывается ,  однако ее правильный учет , 

283 



например при объяснении причин уменьшения массы возбужден
ных гиперфрагментов , может потребовать привлечения меха
низма экранирования. 

Гравитационные трансм)·тации пока что гипотеза [ 334] , однако 
экспериментальное подтверждение этого явления (переход пар 
частица - античастица в гравитоны и обратно) может сыграть 
основную роль в создании гравитонных двигателей. Вероятность 
образования гравитонов в обычных условиях даже при аннигиля
ции электрона и позитрона очень мала [ 3351 , поэтому основная 
задача будет состоять в определении таких физических условий , 
при которых продукты аннигиляции будут содержать не только 
фотоны , но и большое количество гравитонов. 

Согласно гипотезе о трансмутациях возможен и обратный про
цесс , т. е .  гравитоны могут. переходить в фотоны, нейтрино и обыч
ные пары частиц - античастиц. Поэтому возможен в принципе 
и другой тип антигравитационного двигателя, который захваты
вает налетающие на него с какой-либо стороны гравитоны и иреоб
разует их в сферически-симметричное фотонное излучение.  

:Можно предположить также , что летательный аппарат, снаб
женный подобной тяговой установкой , будет развивать очень 
большие ускорения и приобретать скорости , близкие к световой 
за доли секунды. При этом экипаж не будет ощущать никакого 
силового воздействия (перегрузки) , так как гравитационное излу
чение действует на все части человеческого тела ,  равно как и на все 
части аппарата, одинаково , т .  е .  сила тяги приложена не к поверх
ности , а ко всему объему. 

Скорость распространения гравитации пока также не установ
лена , хотя в рамках общей теории относительности она не должна 
превышать скорости света. В связи с этим обсуждается методика 
постановки соответствующих экспериментов [ 336 , 337] . Если ока
жется, что гравитоны (или гравитационные взаимодействия) рас
пространяются со скоростью , превышающей световую , а на это· 
указывают некоторые астрономические эффекты, замеченные Лап
ласом и Пуанкаре [ 331 ] , то возможности для полетов человека 
в далекие миры будут практически неисчерпаемыми. В частности, 
Лаплас считал, что скорость распространения гравитации должна 
быть больше световой не менее чем на 7-8 порядков , а по мнению 
Пуанкаре , - на 18 порядков. 

Современным летательным аппаратам приходится преодолевать 
так называемые звуковой и тепловой барьеры, но пока не изве
стно , что ждет их за барьером световым. Во всяком случае ,  наши 
физические представления хотя и не отвергают такую возможность , 
но не помогут , наверное , даже в общих чертах представить все 
возникающие при этом трудности. 

Энергия гравитационного поля может быть использована для 
эффективной передачи информации на сверхдальние расстояния 
[ 338] , но для нас основная проблема состоит в применении этой 
энергии для перемещения летательных аппаратов. 
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Уже отмечалось , что энергия статического гравитационного 
nо.тrя планет играет большую роль в космических полетах ,  в част
ности для удержания на орбите искусственных спутников ,  при 
гравитационном захвате летательного аппарата полем планеты 
и т. д. 

Статическая гравитационная энергия довольно велика и сосре
доточена около массивных тел. Сила гравитационного взаимодей
-ствия с расстоянием убывает меньше , чем все другие полевые 
взаимодействия . 

Большой интерес представляет вопрос, могут ли существовать 
волны гравитации (наподобие электромагнитных волн, которые 
не связаны с телом и переносят энергию) и какова переносимая 
ими энергия. Иногда гравитационные волны считают квантами 
излучения ,  именуемыми гравитонами. В этом случае ставится 
;вопрос о реальности существования гравитонов , а следовательно , 
о возможности создания гравитационного двигателя , подобного 
фотонному, или какого-либо иного двигателя , использующего гра
iВитационную энергию ,  переданную на большие расстояния. 

В. А. Фок оценил возможную энергию гравитационных волн 
.[ 339] в рамках общей теории относительности. Если эта теория 
верна (в чем уже начали сомневаться [ 340 , 341 ] ) ,  то интересующая 
нас энергия очень мала. Солнце , например, затрачивает на притя
жение планеты Юпитер всего 450 вт гравитационной энергии, 
при полном электромагнитном излучении в 1024 раз большем. 
Отсюда напрашивается вывод, что энергию гравитационных волн 
:в практических расчетах движения планет можно не учитывать. 

Принцип эквивалентности пока что не поколеблен никакими 
даже очень точными опытами [ 342] , однако до сих пор вопрос 
о тяжелой и инертной массе антивещества решенным считать 
нельзя. 

Предполагается, в частности, что антивещество может иметь 
.положительную инертную массу и отрицательную тяжелую . 
В таком случае два изолированных тела ,  одно из которых состоит 
из антивещества ,  смогли бы персмещаться в пространстве без 
видимого приложепил внешней силы [ 343] . С другой стороны, 
гравитационное отталкивание антивещества давало бы полезный 
эффект при старте летательного аппарата с фотонным двигателем ·С поверхности планеты. Запасенная на борту такого аппарата 
:масса антивещества может быть равна или даже превышать его 
обычную массу. Это привело бы к тому, что на аппарат стала бы 
действовать не обычная сила притяжения, а сила отталкивания , 
которую можно использовать для его подъема перед запуском 
фотонного двигателя . 

Поскольку в настоящее время антивещество можно получить 
то.тrько в виде элементарных частиц (антипротонов или К-мезонов) , 
.предполагается продолжать экспериментальную проверку принци
па эквивалентности именно с этими частицами [ 334, 344] . Необхо
димо отметить , что предварительные эксперименты, проведеиные 
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по программе , изложенной в работе [ 334] , положительного резуль
тата не дали , т. е. не подтвердили наличия у антивещества отрица
тельной тяжелой массы. Однако эти эксперименты будут , оче
видно , продолжены. 

Наряду с проблемами изучения физической природы гравита
ционного поля и использования антигравитации существуют , 
вероятно , другие , еще не известные типы силовых взаимодействий. 

Предположений на этот счет довольно много . R ним, по-види
мому, можно отнести работы Н. А .  Козырева [ 345 ] , предполагае
мые новые открытия в биологии , и в частности выяснение при
роды биологической радиосвязи [ 346] и так называемого психо
кинезиса [ 347] . Уже сейчас установлено , что в процессах жизне
деятельности большое значение имеют электромагнитные поля 
[ 348] , но выяснено далеко не все. 

Можно делать оптимистические предположения относительно 
того ,  что новые открытия позволят иметь более эффективные 
тяговые системы, чем фотонные , электромагнитные и даже грави
тационные, но никаких конкретных прогнозов в этой области 
пока нет. 
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ПР ИНЦИПЫ 
ОБОБЩЕН Н О ГО 
ТЕРМ ОДИНАМ ИЧЕСКОГО 
АНАЛИЗА 
ЭФФЕКТИВН О СТИ 
КОСМИЧЕСК ИХ 
ТЯ ГОВЫХ СИСТЕМ 

Из предыдущих глав следует , что термин 
<<тяговая система>>- понятие весьма обшир
ное , ибо система может использовать как 
внутренние (бортовые) , так и внешние 
источники массы и энергии. Что касается 
конкретных проектов ,  то рассмотрение 
только некоторых возможностей (см. гл. 3) 
показывает , что у конструкторов тяговых 
систем имеется практически неисчерпае
мое количество самых разнообразных 
вариантов и схем. Трудность состоит в вы
боре такой схемы и такой конструкции , 
которая бы удовлетворяла следующим тре
бованиям : 

максимальное использование имеюще
гося опыта ; 

максимальный эффект при выполнении 
космической задачи ; 

высокая надежность при наименьших 
затратах времени и материальных средств 
на разработку и изготовление системы ; 

перспективность , т. е .  возможность ис
пользования некоторых принципов, закла
дываемых в конструкцию , для создания 
более совершенных тяговых систем в бу
дущем. 

Могут быть и такие случаи , когда 
решающее значение имеет не первое , а вто
рое , третье или даже четвертое условие . 
Тогда, вопреки установившимел схемам , 
в конструкцию космических тяговых 
систем вводится совершенно новый эле
мент или даже закладывается совершенно 
новый принцип ее работы , требующий 
больших затрат времени и средств на пред-



варительные теоретические и экспериментальные исследования и 
на последующую отработку конструктивных решений , но дающий 
качественный скачок в развитии техники. 

Примером таких новых направлений можно считать разработку 
систем , использующих атомную энергию и внешние массово-энер
гетические ресурсы. Первый путь позволяет практически снять 
ограничения на бортовые энергетические ресурсы, а второй , ча
стично их дополняя, снимает ограничения на бортовые запасы 
инертной массы. 

Очевидно , что новые тяговые системы, требу.ющие на разработку 
значительных затрат времени и средств , должны предварительно 
анализирJваться с точки зрения их максимальной эффективности 
и перспективности для широкого класса космических задач. 

R сожалению , теоретических методов ,  применимых для инже
нерных расчетов , позволяющих проводить обобщенную оценку 
эффективности различных космических тяговых устройств , пока 
не создано , а используемый в настоящее время динамический 
анализ весьма ограничен в том отношении, что , давая возможность 
сравнивать системы между собой и определять их оптимальные 
режимы работы, не отвечает на вопрос о путях совершенствования 
космической тяговой системы в целом, поскольку не рассма
тривает физические процессы , обусловливающие появление тяго
вых сил. 

Чтобы ответить на этот вопрос , следовало бы провести энерге
тический анализ , идеи которого излагаются в современных курсах 
теоретической физики и который требует более широкого пред
ставления о тяговой системе . Он сложнее динамического анализа , 
так как существует большое количество всевозможных сочетаний 
внешних и бортовых ресурсов ,  из которых следует найти опти
мальные. Но ,  по-видимому, и этот анализ не сможет удовлетво
рить всем требованиям , накладываемым на выбор рациональной 
тяговой системы. Последняя должна в принципе обеспечивать 
многоразовое (обратимое) применение ее , что связано в общем 
случае не только с таким понятием, как энергия , но и с термоди
намическим попятнем энтропии. 

В связи с этим в данной главе предпринята попытка наметить 
пути обобщенного анализа эффективности космических тяговых 
систем с привлечением аппарата неравновесной термодинамики. 

Термодинамический метод выбран в силу того , что современная 
неравновеспая термодинамика * рассматривает практически все 
интересующие нас энергетические процессы [ 1 ,  2 ]  и все известные 
в настоящее время процессы переноса ,  т. е .  является наукой, 
изучающей процесс переноса обобщенного заряда [ 3 ] .  Даже обыч
ная ньютоновекая !IIеханика ,  как зто было недавно показано [ 4] , 

* П ри этом мы используем и развиваем многие пз пдей А .  И .  Вейника , 
которые в силу их необычности еще не получили всеобщего признания . Сове
туем ознакомиться с его книгой «Термодпна)ШКа» . :Мпнск ,  << Высшая школа>> ,  
1 968. 
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имеет полный аналог в термодинамике необратимых процессов, 
что позволит , вероятно , используя ее методы, проводить анализ 
наиболее сложных видов механического движения. Именно таким 
движением и является в общем случае полет искусственного кос
мического объекта или нескольких объектов , взаимодействующих 
между собой на некоторых расстояниях при помощи сил дально
действия (реактивные струи , электромагнитные поля и т .  д . ) .  
Предложение использовать для анализа рассматриваемых задач 
аппарат неравновесной термодинамики может показаться не только 
необычным, но и неуместным , поэтому необходимо ознакомиться 
с ее основными положениями. 

§ 4.1 . Методы классическо ii 
термодина мики 

Начюш (законы) термодинамики. Первое начало термодина
мики - закон сохранения энергии в процессе иревращения одних 
.ее видов в другие . Иногда первое начало понимается ограничен
но - как закон сохранения энергии только при переходе раз
личных видов энергии в тепло и обратно [ 5] , но такая узкая 
формулировка имеет мало сторонников . 

Второе начало термодинамики характеризует направленность 
процессов в макроскопических (подчиняющихся вероятностным 
законам) системах. При этом утверждается , что любые термодина
мические системы стремятся к наиболее вероятному, т . е. к равно
весному, состоянию. Иногда второе начало обобщают на более 
широкие в физическом смысле системы и утверждают , по-видимо
му, необоснованно , что его можно отождествить с наблюдающимся 
якобы законом рассеяния любых видов энергии. в природе [ 6 ] .  

Согласно третьему началу, нельзя построить машину, способ
ную отнять всю теплоту от тела,  т .  е. охладить его до абсолют
ного нуля. Этот закон , так же как и второе начало ,  принцилиаль
но справедлив только для макромира . 

Термодинамика, базирующаяся на этих началах , называется 
нлассической. Она изучает в основном равновесные и однородные 
в пространстве процессы [ 3] .  

Что бы примелить законы термодинамики к объяснению про
странетвенно-временных явлений , была разработана термодина
мика необратимых процессов [ 7-9] , которая полностью исполь
зует все положения классической термодинамики , но позволяет 
расширить метод на любые процессы, происходящие в простран
стве обобщенных координат (одной из координат может быть 
время) . 

Очень важно отметить , что в последнее время все большее 
распространение находят идеи использования нетеиловых форм 
энергии (например , энергии аннигиляции) , теоретические описа
ния которых зачастую требуют знания физики микропроцессов . 
Необходимо поэтому определить области , где ограничивается 
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или даже прекращается действие второго и третьего начал термо
динамики. Такими областями могут быть не только элементы 
микромира, но в некоторых случаях и макромира. Таков , напри
мер , термо�инамический аналог механической задачи двух или , 
вообще говоря , n тел. 

Очень часто критикуют попытки объяснить на основании след
ствий второго начала термодинамики тепловую смерть Вселенной 
1 10- 12 ] .  Трудно , например, согласиться с взглядами Хвольсона 
1 10] , который считает , что всеобщий закон возрастания энтропии 
является самой важной истиной , до которой удалось додуматься 
человечеству. Однако сторонники противоположных взглядов , 
отрицающие возможность тепловой смерти , либо ссылаясь на флук
туационные явления [ 6 ] , либо с помощью постулатов о том , что 
Вселенная не замкнутая термодинамическая система [5 ] , тоже 
н:е стремятся вступать в противоречия с законом возрастания 
энтропии или обесценивания энергии , хотя его справедливость 
для физики микромира еще требует серьезных обоснований. В то же 
время давно установлено , что энергетика Вселенной в первую 
очередь определяется именно микропроцессами (синтез ядер , 
�ннигиляция, ядерный распад и т. д. ) .  Еще в 1916  г. это отметил 
выдающийся русский физик Н. А. Умов [ 13 ] . 

Что же касается третьего начала ,  то необходимость его дока
.зательства еще более очевидна , поскольку вблизи абсолютного 
нуля начинают проявляться квантовые свойства энергии, а поня
тие температуры как статистической монотонной функции исче
зает . 

В настоящее время энергетика микромира успешно осваивается , 
поэтому современная термодинамика,  чтобы остаться общей наукой 
об энергетических процессах, должна включить в себя и этот 
вид энергетики. Термодинамика с каждым годом совершенст
вуется. Если даже предположить , что она со временем будет 
.описывать в общем виде любые энергетические процессы, в том 
числе и происходящие с элементарными частицами и электромаг
нитными полями (а предпосылки для этого имеются) , то и тогда 
·будет далеко до ее полного завершения , так как потребуется 
установить термодинамические законы одного из самых загадоч
ных в настоящее время полей - гравитационного. Существуют , 
по-видимому, и другие формы энергетических взаимодействий, 
о которых сейчас можно делать только различные предположе
ния [ 14] . 

Прежде чем знакомиться со сложными методами современной 
неравновесной термодинамики [ 1 5] , рассмотрим кратко ее более 
простые аспекты. 

Наиболее важное для нашего анализа первое начало в рамках 
классической термодинамики представляет собой закон сохране
ния любых видов энергии в замкнутых макросистемах : 

Е к =  Еп + и = const , 
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где 
и =  ин + ип 

есть внутренняя энергия системы, причем кинетическая энергия: 
атомов и молекул и1, складывается из энергии поступательного . 
вращательного и колебательного движений, а их потенциальная 
энергия ип характеризует силы взаимодействия между ними . 
Под Еп иногда понимают потенциальную энергию системы в поле 
сил тяготения , но в более общем случае следует рассматривать 
потенциальную энергию в любых возможных полях (электромаг
нитном, кулоновском , магиитостатическом и т .  д . ) .  

Обобщенная форма записи первого начала аналогична преды
дущей, но в выражение для ип необходимо включить энергию· 
связи ядра, а в некоторых случаях и полную энергию покоя 
элементарных частиц, которая вычисляется из известного соот
ношения 

и0 = m0c2 • 

Развитие теоретической физики позволяет точнее представить 
основное соотношение для первого начала, однако это выражение 
никогда нельзя будет назвать исчерпывающим. В последнее вре
мя , например, серьезно обсуждается вопрос об излучении телами 
гравитационной энергии [ 16 ] , причем в случае положительного· 
результата в решении этого вопроса обобщенная запись первого 
начала должна будет включить совершенно новый вид энергии. 

Еще сложнее обстоит дело с обобщенным представленнем вто
рого начала , отвечающего ядерным микропроцессам. Некоторая 
возможность для такого представления имеется , например на осно-· 
в е рассмотрения энергий связи на один нуклон [ 1 7] .  Существенная 
трудность состоит в лезлании микропроцесс9в ,  происходящих 
при абсолютном нуле температуры (здесь , вероятно , может иметь 
место аннигиляция двух внутренних электронов на протоне , при
водящая к вылету у-квантов и электрона , причем принципиальнал 
возможность такого процесса была рассмотрена еще в 1 926 г. [ 18] ) .  
В настоящее время изучены многие взаимодействия элементарных 
частиц, что дает возможность написать для них закон сохранения 
энергии (уравнение первого начала) . Однако вероятность многих 
из этих процессов , которая необходима для вычисления энтро
пии [ 1 9] , еще не подтверждена экспериментально , хотя и вычис
лена теоретически . 

Энергия и работа .  Космические тяговые системы характери
зуются в настоящее время в основном силой (тяга , тяговооружен
ность , удельная тяга ,  вес на единицу тяги и т. д . ) . Что же касается 
более универсальных энергетического и термодинамического ана
лизов эффективности космической тяговой системы (именно это 
является нашей задачей) , то они более сложны, но зато и пред
почтительнее , нежели силовой анализ ,  так как все механические
свойства сложной системы можно описать математически с по
мощью ограниченного числа скалярных функций - энергий [20] . 
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Аналогичные идеи переносятся и на теорию поля , релятивист
·скую [ 20] и даже квантовую механику [ 21 ] ,  что , несомненно , 
-еще более расширит область применения термодинамики. 

Чем же объяснить, что энергетическая сторона вопроса при 
анализе современных тяговых систем отодвигается на второй план? 
Такое положение сложилось потому, что энергетические пара
метры РДТТ и ЖРД однозначно определяются тягой, видом 
применяемого топлива и коэффициентом полезного действия . 
llоявившиеся недавно проекты ядерных двигательных установок 
требуют наряду с тяговым или силовым энергетического анализа , 
но ему пока отводится второстепенная роль , так как основная 
проблема до сих пор заключается в уменьшении забираемой 
на борт реактивной массы. В настоящее время придерживаются 
только одного пути для решения этой проблемы - увеличивают 
энергетический бортовой ресурс и повышают скорость истечения 
(удельную тягу) , хотя общая энергия реактивной струи зачастую 
·остается такой же , как и у обычных ЖРД. На этом принципе 
работают двигатели малой тяги . Применение этих двигателей 
приводит к более эффективному использованию энергии , что ведет 
к лучшему решению ряда космических задач [ 22 ] . 

Таким образом, имеют место две проблемы, требующие эффек
тивного разрешения : уменьшение бортовых запасов реактивной 
массы и размещение в космической тяговой системе значитель
ных энергетических ресурсов . 

Эти проблемы могут быть весьма эффективно решены с по
мощью новых типов космических тяговых систем , использующих 
внешние , т .  е . не запасаемые на борту, источники реактивной 
массы и энергии, а также путем применения бортовых ядерно
энергетических установок (см. гл. 3). Известно , однако , что внеш
ние источники массы и энергии распределены крайне неравно
мерно , поэтому анализ новых тяговых систем должен быть сопря
жен с анализом траекторий. Отметим также , что для подобных 
.систем в большинстве случаев будет трудно разграничить (как 
с конструктивной точки зрения , так и по принципу создания 
тяги) тяговую систему и полезный груз . Поэтому имеет смысл 
иногда говорить не об энергетике тягового устройства ,  а об элер
тетике космического корабля в целом. При этом должен анализи
роваться наиболее выгодный путь иревращения одних видов 
энергии корабля в другие (см. гл . 1 ) ,  и в частности иревращение 
пот<Jнциальной энергии или располагаемого запаса работы ракет
ного топлива - химического цли ядерного - в кинетическую 
.энергию движения корабля . 

Проблема перехода одних видов энергии в другие ,  связь энер
гии и работы, а также само определение этих понятий еще мало 
изучены и недостаточно обоснованы [23] , тем не менее предпола
rается , что полную энергию системы можно представить в 
виде простой суммы [ 24] энергий (потенциальной , кинетической 
-и т .  д . ) .  
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Обобщенлая сила и обобщенпая тер.модипа.кичес�ая w,оордипата. 
Понятие «энергию) прежде всего возникло в механике ,  поэтому 
энергию механической системы чаще всего берут за эталонную [23] : 

d ( м;2 ) = - dE , 

где М - масса ;  v - скорость ; dE - любой (немеханический) вид 
энергии.  

Учитывая специальную теорию относительности , получаем 
более общее соотношение 

d ( М ос2 ) = - dE' 
V1 - v2jc2 

где с - скорость света в вакууме;  М 0 - масса покоя. 
Величина dE в общем случае представляет собой сумму всех 

возможных видов энергии : 

Например , для системы двух притягивающихся точечных 
масс М 1 и М 2 энергия 

где r -- расстояние между центрами этих масс , .м . 
Для системы двух точечных электростатических зарядов 

энергия 

4л8 , 85 . 10 1 2er ' · 
где q1 и q2 - заряды, а е - диэлектрическая проницаемость . 

Для системы из двух точечных, не обладающих массой и заря
дом магнитных полюсов энергия 

Е 
_ 4лВ1В2 _ 4лВ1В2 

3 - !!o!!r - 1 , 26 - 10 6/!r 

где В1 и В2 - магнитные заряды (не путать с вектором индукции 
4лВ ) магнитного поля В = --,:г- , а 1.1 - магнитная проницаемость . 

Для энергии заряженного проводника или конденсатора спра
ведливо выражение 

Сс:р2 
Е, = -

2
- ,  

где С - емкость ,  ф; 'Р - потенциал или разность потенциалов , в .  
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LJ2 
Е5 = -2

- , 



где L - индуктивность соленоида , гп :  
n2S 

L = f!o�L -z-

(п - число витков; S - площадь поперечного сечения соленоида; 
l - его длина) ;  1 - проходящий через соленоид ток , а .  

Энергия вращающегося тела 
/оо2 Еб = -2- ,  

где 1 - момент инерции, .м2 · кг ;  ro - угловая скорость вращения, 
рад/сек . 

Для деформирующейся системы 
kx2 Е7 =
т · 

где k - коэффициент упругости, т . е .  сила , необходимая для удли
нения тела на 1 .м, н/.м; х - деформация, или абсолютное удли
нение тела , .м . 

Плотность энергии электрического поля, имеющего напряжен
ность Е, 

Ев = е0еЕ2 = 8 , 85 · 10- 1 2еЕ2 . 
2 2 

Плотность энергии магнитного поля напряженностью Н 
Е9 = f.tof.tH2 = 

1 , 26 · 10-6�-tH2 .  
2 2 

Форма записи выражения для тепловой энергии иная : 

Е1 о  = Q = М с Т + Qo . 
где М - масса ,  кг ; с - удельная теплоемкость , дж (кг · град) ; 
Т - абсолютная температура ,  о к ;  Q 0 - тепловая энергия при 
абсолютном нуле ,  дж . 

Аналогичным образом можно представить и другие виды энер
гии (химическую , поляризации и т. п . ) ,  однако однотипные выра
жения здесь не всегда удобны. Это видно на примере тепловой 
энергии , для которой пришлось бы выписывать очень сложную 
вероятностную зависимость энергии от скорости вращательного , 
колебательного и поступательного движения молекул или атомов . 

Для определения энергии можно использовать термин «рабо
Та>) , причем работа определяется одной общей формулой 

dE = dL = F dq дж, 

где F - обобщенная сила ;  dq - изменение обобщенной термоди
намической координаты [ 2 ] , причем иногда ее называют обобщен
ным зарядом [3 ] . 

Чтобы более подробно остановиться на характеристиках F 
и dq ,  приведем некоторые конкретные выражения для работы. 
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Работа перемещения в пространстве 
dL1 = F dx, 

rде F - сила , п; dх - путь, .м .  
Работа вращения: 

dL2 = 1VI dqJ, 

где 1VI - момент силы, n · .м ; dqJ - угол поворота , рад. 
Работа кинетического перемещения 

dL3 -= v dK,  

где v- скорость, .м/сек ;  dK = d (ilfv) - элементарное количество 
движения, кг.м/се�> .  

Работа кинетического вращения 

dL4 = ro dM к . д •  

где rо - угловая скорость, рад/сек ; 1VI11• д - момент количества 
движения относительно оси вращения, n · .м · сек . 

Работа инерционного перемещения 

dL5 = У dx, 

где У = М а - сила инерции, n ;  dх - перемещение , .м.  
Работа инерционного вращения 

dLв = 1VI и dqJ , 

где Ми = lе - момент силы инерции (/ - момент инерции, .м2 · кг ,  
g - угловое ускорение, рад/сек2) ;  dqJ - элементарный угол пово
рота , рад. 

Работа гравитационных сил 

dL7 = G dh, 

где G = 1Vfg - вec тела , п;  dh - элементарное перемещение по вер
тикали, .м. 

Работа сил поверхностного натяжения 

dL8 = о dS , 

где о - поверхностное натяжение , п!.м; dS - площадь поверх
ности, .м2 • 

Работа сжатия газа 

dL9 = p dV, 

где р - давление, п/.м2 ; dV - изменение объема , .м3• 
Работа перемещения электростатического заряда 

dL1o = qJ dq, 

где qJ - электрический потенциал , в; dq - элементарный заряд, 1<> .  
Удельная работа поляризации диэлектрика 

dL11 = Е dP дж/.м3 , 
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где Е - напряженность электростатиче�.:кого поля, в! .м; dP - вектор 
поляризации, п/.м2 • 

}'дельная работа зарядки тела 

dL12 = E dD, 

где Е - напряженность электростатического поля, в! м ;  dD - век
тор электростатической индукции, в/.м. 

}'дельная работа намагничивания 

dL13 = H  dl , 

где Н - напряженность внешнего магнитного поля , а/.м ;  dl -
вектор намагничивания , в/ (сеп · .м2) . 

Работа <<химических сию� при фазовых переходах и химиче
ских реакциях 

dL14 = f..t dт, 

где 11 - химический потенциал , дж!пг ; dm -<<дефект>� массы дан
ного компонента или данной фазы, кг . 

Термическая работа 

dL15 = Т dS, 

где Т - абсолютная температура ,  ок;  dS - изменение энтро
пии , дж/град.  

Работа реактивной струи (например , у ракетных двигателей) 
dLto = Na dt ,  

Rv 
где Na = т - мощность реактивной струи , вт ;  (R - тяга , 

Va - скорость истечения) ; dt - период времени , в течение кото
рого работает двигатель ,  cen. 

Важно отметить , что для количественного определения работы 
необходимо знать не абсолютную величину обобщенной коорди
наты , а только ее изменение. Очень часто поэтому <шулм этой 
координаты выбирается произвольно . В то же время такая опе
рация не применяма к нахождению абсолютного значения энер
гии , так как оно всегда будет в какой-то степени неполным , осо
бенно для микросистем [25 ] .  

3а.мпнутые ,  пвааиаа.мпнутые и неаа.мпнутые системы. Замкну
той или изолированной называется такая система , через контроль
ную поверхность которой не могут переходить никакие заряды . 
Поскольку изменения внутренней энергии системы могут быть 
определены через сумму обобщенных работ, формула первого 
начала термодинамики для замкнутой системы записывается сле
дующим образом: 

2 0 - 5 5 6  
dU = � dLi = � Fi dxi = O . 

i i 
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При этом очень важно правильно расставить у каждого сла
гаемого знаки, что можно сделать , принимая во внимание логи
ческий смысл каждого компонента работы. 

В природе не существует замкнутых термодинамических систем . 
Тем не менее понятие замкнутой системы является хорошим 
приближением при выполнении большинства конкретных расче
тов . Когда же оно не применимо , тогда говорят о степенях свобо
ды , определяющих условия взаимодействия систем с окружающей 
средой. Каждая степень свободы означает возможность выполне
ния работы данного вида . Так , для систем , обладающих одной 
степенью свободы , имеем 

а для систем с n степенями свободы 
n 

dU = � dLi . i= i 

Фактически эта форма записи включает не только первое , 
но и второе начало термодинамики ,  т .  е .  может трактоваться 
как аналитическая запись обобщенного уравнения термодинамики . 

Понятие квазизамкнутой термодинамической системы позво
ляет упростить рассуждения и не говорить о незамкнутой систе
ме,  когда , например , имеет место использование внутриядерной 
энергии или энергии топлива реактивных двигателей . Очевидно , 
такое понятие полностью соответствует действительному физиче
скому смыслу рассматриваемых явлений. Потенциальную энергию , 
заключенную в топливе , можно в этом случае принять за один 
из видов работы dL; и записывать затем обычное уравнение пер
вого начала для замкнутой системы. Известная трудность состоит 
в учете изменяющейся массы системы, так как иногда контроль
ную поверхность удобно выбирать таким образом , что масса 
системы оказывается переменной. 

Припципы построепия тер.модипа.ми,;,и тел пере.меппой .массы . 
Для изучения систем переменной массы предлагается учредить 
специальный раздел термодинамики -«Термодинамику тел пере
менной массы>> [ 26 ] .  При этом за основу берется определение 
<<твердого тела переменной массы>> ,  данное еще в 1 897 г .  И .  В .  Ме
щерским : 

а) движение материальпых точек до присоединения их к телу 
или nосле отделения от него само по себе нас не интересует ; 

б) присоединение к телу новых частиц понимаем в том смысле ,  
что они принимают такое же участие в движении тела , как если бы 
это были частицы самого тела ; 

в) с момента их отделения точки уже не принадлежат телу.  
Затем понятие <<частица твердого тела>> ,  данное Мещерским , 

заменяется понятием «Термодинамическая частица>> с совершенно 
аналогичными свойствами . 
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Основное уравнение термодинамики тела переменной массы, 
полученное в работе [ 26 ] , имеет вид 

Щ dU � Тt + Ен.Gн. = Тt + EaGa + Тt ,  

где �; - приток (утечка) тепла к телу в единицу времени , дж/се-,;, ; 
Ен. - количество энергии , поступившее к телу в единицу вре
мени с единицей веса присоединяемого элемента , дж/се-,;, ; Gn - вес 
присоединяемого в единицу времени элемента (секундный приток 

) 
1 dU б u u 

массы , н се-,;, ; dt - изменение о щеи внутреннеи энергии тела 
в единицу времени ; Еа - количество энергии, ушедшее из тела 
в единицу времени с единицей веса отделяемого элемента , дж/се-,;, ;  
Ga - вес отделяемого в единицу времени элемента (секундная 

утечка массы) , н/се-,;,;  �� - изменение работы, совершаемой телом 

в единицу времени . 
Термодинамическое тело переменной массы , трактуемое таким 

образом , является классическим примерам квазизамкнутой тер
модинамической системы. Так как система уравнений , описываю
щая поведение квазизамкнутой системы (в отличие от уравнений 
незамкнутой системы) , принципиально разрешима математически ,  
т о  такой метод представляется целесообразным. Очень важным 
вопросом во всех термодинамических задачах является выбор 
уравнений состояния системы независимых переменных , а также 
определение термодинамических функций. 

Первое начало термодинамики для материальных полей. Rак 
уже отмечалось , на практике не существует термодинамических 
систем , в которых совершалея бы только какой-либо один вид 
внешней работы. Тем не менее в целях упрощения определенного 
класса задач широко пользуются основным уравнением термоди
намики , записанным для электростатического , магнитного и гра
витационного полей. 

Если , например , требуется записать уравнение первого начала 
для единицы объема непроводящего диэлектрика , помещенного 
в постоянное и однородное электростатическое поле ,  то тогда 
можно принять векторы напряженности Е и индукции D парал · 
лельными и иренебречь пьезоэффектом: 

p dU = O. 

В этом случае получим 

dQ = dU0 - E dD,  

где Е dD - работа поляризации . 
Следует учесть ,  что член dU 0 должен включать и энергию 

электрического поля . Иначе говоря, энергия электрического поля 
производит работу поляризации - Е dD, увеличивает внутреннюю 
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анергию электростатического поля и приводит к выделению 
тепла dQ . Используя выражение для электрической поляризации Р 

dD = e0 dE + dP 
и выделяя из полной энергии и 0 энергию электростатического 
поля в вакууме (е  = 1 )  

т т  и еоЕ2 и 0 = + -2- или dи0 = dи + e0E dE, 

имеем 

dQ = аи + е0Е dE - е0Е dE - Е dP 
или 

dQ = dи - E dP.  
Очевидно , что работа , которую совершило внешнее электри

ческое поле над диэлектриком , пошла на его поляризацию 
и на изменение электрического поля, которое можно относить 
к внутренней энергии системы: 

dи = - E dD = - e0E dE - E dP. 
Поляризация проводников и полупроводников происходит 

по разным законам (электронная и ионная проводимость) , но основ
ные соотношения по форме совпадают [ 27 ] .  

Используя известную аналогию между электростатическим 
и магнитным полями [27 , 28] , записываем уравнение первого 
начала для магнитного поля 

dQ = dи0 - H dB 
или 

dQ = dи - H dJ ,  
поскольку 

Приведеиные соотношения можно рассматривать лишь как 
примеры, поскольку электромагнитные формы взаимодействия так 
разнообразны , что , несмотря на их длительное изучение ,  нельзя 
утверждать невозможность никаких новых поправок , особенно 
в нестационарных случаях . 

Гравитационные взаимодействия , если говорить только о нере
лятивистском случае ,  также могут быть введены в выражение 
для первого начала термодинамики . Однако следует отметить , 
что кажущаяся аналогия [29]  между гравитационным полем 
и электростатическим (или магнитостатическим) не облегчает реше
ния конкретных задач. Существуют даже термодинамические тео
рии гравитации [ 25 ] ,  но они не являются общепризнанными. 

Важная особенность рассмотренных трех типов полей - их 
потенциальный характер , т .  е. сила взаимодействия между источ-
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ником поля и помещенным в это поле телом , - определяется веко
торой потенциальной функцией Ф и расстоянием от источника 
поля : ф F = - .  r 

Это обстоятельство ставит на первый план вопрос изучения 
и математического описания потенциальных функций или потен-
циалов . . 

Потенциальная форма первого начала термодинамики. В осно
ву термодинамического анализа заложено два метода исследова
ния : широко распространенный в технической термодинамике 
метод циклов - графическое построение зависимостей термодина
мических параметров друг от друга и более общий - метод потен
циалов , дающий их связь в аналитической форме . Основоположни
ками первого метода считаются Карно и Клаузиус , а второго -
Гиббс . В настоящее время метод циклов уже не может удовлетво
рить потребностям термодинамического анализа систем с числом 
независимых переменных больше трех ввиду невозможности rрафи
ческих построений. Затруднение вьrаывает также анализ незам
кнутых систем, особенно если для них характерны электромагнит
ные взаимодействия. Все это обусловливает переход к другому. 
зачастую лишенному наглядности, но зато более строгому методу 
потенциалов . Существует и успешно развивается в последнее вре
мя и третий (компромиссный) метод термодинамического анализа -
так называемый метод эксергетических функций или просто эксер-
гетический метод [30 ] .  

· · 
Лреобрааоваиия Лежаидра .  Предположим, что термодинами

ческая система совершает обратимый процесс при постоянстве 
двух независимых переменных р и Т.  Этот процесс обязательно 
должен быть неравновесным, а система может быть как однород
ной, так и неоднородной (например, двухфазной) [ 31  ] .  Полезную 
внешнюю работу такой системы можно выразить уравнением 

L = l'11 - T!1S, 

где I - энтальпия ; S - энтропия, или таким выражением 

L = (/ - TS ) 1 - (/ - TS)2 •  

Величину I - TS обозначают Z и называют изобарно-изотерм
ным или просто изобарным потенциалом. Изобарный термодина
мический потенциал является функцией состояния и служит для 
исследования систем , находящихся при постоянном давлении 
и температуре. С помощью специальных иреобразований (преобра
зований Лежандра) [ 32 ] из изобарного потенциала можно получить 
другие термодинамические функции состояния, которые r.гакже 
называют потенциалами (можно провести аналогию из механики, 
где работа в поле консервативных сил численно равна раз
ности потенциалов поля в начальной и конечной точках пути) : 

309 



внутренняя энергия 

U = TS - pV 
применяется для системы, в которой поддерживаются постоянны
ми V и S ;  

свободная энергия 

F = U - TS 
применяется для системы, в которой поддерживаются постоянны
ми V и Т; 

энтальпия 

применяется для системы, в которой поддерживаются постоянны
ми р и S .  

Многие новые курсы термодинамики излагаются главным обра
зом с помощью потенциалов [33]  - термодинамических функций 
состояния , в данном случае от любых двух независимых перемен
ных. Потенциалы обладают полным дифференциалом и аддитивны. 

Термодинамический метод для стационарного случая можно 
цqяснить на следующем примере :  

из уравнения первого начала 

dQ = dU + p dV, 
где pdV - работа расширения , но может быть взята любая дру
гая работа , например Edp, а также второго начала 

dQ = T dS 
получаем объединенное уравнение 

T dS = dU + p dV. 
Из этого уравнения видно , что состояние термодинамической 

системы определяется пятью переменными величинами : Т, S , V, 
р ,  U. Если две из этих переменных принять за независимые, 
то для получения замкнутой системы уравнений потребуются 
кроме объединенного уравнения первого и второго начал еще два.  
В качестве второго уравнения можно использовать одно из урав
нений состояния : 

ft (p, V, T) = O; 
например уравнение для идеального газа 

p = pgRT. 
В качестве третьего уравнения берется выражение для одного 

из рассмотренных выше термодинамических потенциалов.  
При выборе этих уравнений принималось , что термодинами

ческая система имеет только две (тепловую и механическую) 
степени свободы. В общем случае появятся дополнительные члены , 
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выражающие работу электрических , магнитных и других сил , 
причем каждый из них будет характеризоваться в общем случае 
двумя дополнительными независимыми переменными. Потребуется 
использовать новые уравнения состояния (иногда найденные 
экспериментально) - по количеству дополнительных членов.  
Чаще всего задача в большинстве практически ценных случаев 
оказывается разрешимой либо отдельно для каждой степени сво
боды, либо при введении дополнительных (граничных и началь
ных) условий. Можно применять и вариационный метод решения. 

Виды тер.модипа.мических потенциалов. Иногда термодинами
ческими потенциалами переноса называют величины, которые 
были определены ранее как обобщенные силы. Очевидно , более 
строго было бы называть обобщенной силой [ 9 ]  градиент потен
циала переноса по пространственной , а не по обобщенной коорди
нате . Однако здесь может произойти путаница , связанная с тем , 
что в термодинамике укоренился термин <<химический потенциаЛ>> 

f.L , равный производной от термодинамического потенциала ,  
взятого при постоянных х и у,  по обобщенной координате q ,  и 
представляющего собой среднюю молярную массу вещества :  

- ( дф ) f.L = дq х у '  

где Ф - любой из термодинамических потенциалов .  Это следует 
помнить ,  когда обобщенную силу F называют термодинамическим 
потенциалом переноса в выражении для количественной меры 
переноса определенной субстанции С (энергии , тепла , массы, 
электрического заряда и т .  д . ) :  

dC = F dx, 
где dx - приращение обобщенной координаты. 

"Уравнение первого начала для открытых термодинамических 
систем записывается следующим образом : 

dQ = T dS = dU + p dV - � f.Lk dqk , k 
где k - номер компоненты вещества ,  участвующего в массообмене .  

Химический потенциал иногда называют удельным термоди
намическим потенциалом переноса .  Что же касается полных тер
модинамических потенциалов ,  то их в необратимой (неравновес
ной) термодинамике иногда называют функциями сопряжения 
термодинамической системы с окружающей средой. При этом 
каждый удельный потенциал выражает вид сопряжения при посто
янстве двух независимых переменных. В соответствии с этим име
ем четыре вида химических или удельных потенциалов : 

f.L = (�;) v, s ;  f.L = (�� ) v, т; 

f.L = ( :� ) р , s ; f.L = ( �� ) р , т · 
3 1 1  



Из изложенного видно ,  что при известных термодинамических 
потенциалах можно решать самые разнообразные приюшдные 
задачи. В классической термодинамике с помощью метода потен
циалов определяются все термодинамические коэффициенты (тепло
емкость , коэффициенты сжатия и расширения и т .  д .  [ 1  ] } , а в нерав
новесной термодинамике выводятся дифференциальные уравнения 
переноса [ 9  ] .  Основная трудность при этом заключается в опреде
лении вида функций U, 1, F и Z, поскольку это должно быть сдела
но независимым от термодинамики методом (с помощью квантовой 
механики , из статистических соображений или эмпирическим 
путем [ 34-36 ] ) . Могут встретиться и другие выражения для потен
циалов . Например, Планк [ 37 ] и Дебай [ 38 ]  применяли несколько 
видоизмененные потенциалы: 

В последнее время предложено ввести новую функцию состоя
ния [ 39 ] ,  которую также можно именова!fь потенциалом. 

Вычис.ttение термодинамичесr;,их потенцимов. Рассмотрим термо
динамический потенциал для твердых me.tt [ 1 ] : 

где 10 - энтальпия при абсолютном нуле ; [ - JJ - потенциал 
. �v Дебая, который определяется в зависимости от т (�v = е -

характеристическая температура тела ,  зависящая только от часто
ты колебаний атомов v ) ;  К - коэффициент пропорциональности. 
Наилучшее совпадение с экспериментом дают формулы Нернста 
и Дебая. Первый полагал, что определяющими служат частоты 

v u о v и 2 ,  а второи рассматривал весь спектр частот v от до Vмакс · 

Чаще всего под термодинамическим потенциалом подразумева
ют изобарно-изотермный потенциал Z, поскольку он наиболее 
легко определяется экспериментально . Ограничимся рассмотре
нием только этого потенциала ,  так как другие потенциалы, как 
уже отмечалось , получаются из него с помощью иреобразований 
Лежандра .  
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Для определения Z можно использовать соотношение 

т т 
Z = lo + � Cp dT - T  � Cv dT + So , о о 1 8 



причем, как это следует из посту.'!ата Планка, S 0 = О . Что же
касается нулевой энергии 10, то по большинству источников [ 1 ] , 
она также равна нулю. В то же время некоторые авторы утвержда
ют, что следует брать в качестве нулевой энергию покоя всех час
тиц тела, равную mc2 [40 ] .  Эта неопределенность легко устранима 
для таких твердых тел , в которых не происходит процессов , сопро
вождающихся дефектом массы. В этом случае можно принять 
10 = О, так как в конкретных расчетах будет иметь значение не 
абсолютная величина Z , а разность Z1 - Z 2 , т. е. разность потен
циалов,  что приведет к уничтожению члена 1 0 • .  

Если же имеют место процессы, сопровождающиеся дефектом 
массы и выделением внутриядерной энергии, то следует либо пре
небрегать ими и считать термодинамическую систему открытой ,  
либо руководствоваться в дальнейших расчетах соотношениями 
для термодинамики тела переменной массы. 

Теплоемкость твердого тела можно найти экспериментально .  
Если известна только одна из теплоемкостей, т о  следует восполь
зоваться соотношением 

Cp = Cv + KT312, 
где К - коэффициент пропорциональности. 

Иногда известно только одно значение c v  или ер для какой
либо одной температуры. В этом случае можно найти сначала c v ,  

h а затем �v (� =т , h-постоянная Планка , а k - постоянная 

Больцмана) , используя при этом соотношение 

причем 

�v �v _ 3 
{ ( Р; ) 2 е т ( �; ) 2 е2 Т } 

Cv - 2 R �v + �v ' 
(е т - 1) 2 (е2Т - 1 ) 2 

где N А - число Авогадро .  
Затем по этой же формуле можно получить C v  для всего интер

F вала температур . Значения - т ,  S ,  Cv и ер для наиболее употреби-

тельных твердых веществ приведены в табл . 4 . 1 . 
Дифференцируя термодинамические потенциалы по соответ

ствующим переменным, найдем необходимые уравнения состоя
ния . Если , например , продифференцировать выражение для сво
бодной энергии по объему, то ·получим 

Р =  � R� ( 1 � + t ;2� ) ( �; )
т · 

1 - е т 1 - е т 

Очевидно , что здесь независимым от термодинамики способом 
(например , экспериментально) должна определяться функция соб-
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Т а б .п и ц а 4 . 1 

Тер.модина.мичесr;,ие параметры r;,pucmaл.ttuчecr;,ux веществ 
(по Дебаю) 

6' 6' «;' «;' " 0::: " " ... ... ... ... "' � "' � "' "' "' "' 
Вещество о о о о !:: !:: !:: !:: . " ? ? " � 1 1 

r... ie-. � � "' � о ...... 
. � . � ;> е-:- �Je-. 1 � - �  cQ, rt.J <t>  J' <t>  uR. <t> 

Уран 180 300 0 ,6 26 46 24,52 27,5 
900 0,2 50 74 24,89 45,36 
1402 0 ,127 60 85 24,92 -

· Серебро 216 300 0 ,7 23 42 24,85 25 ,4 
720 0,3 40 63 24,85 28 ,2 
1235 0 , 175 52 77 24,90 30,6 

Цирконий 238 310 0,8 21 39 24,18 25 , 15 
1200 0,2 50 74 24,89 33 ,95 
2173 0 , 1 1 64 89 24,94 -

Во.пьфрам 300 300 1 ,0 17 33 23,76 24,8 
1500 0,2 50 74 24,89 28,79 
3653 0,082 72 93 24,94 -

Маrний 293 300 0 ,98 17 34 23 ,8 24,8 
600 0,49 31 51 24,7 28,56 
923 0,318 39 62 24,85 32,09 

Медь 315 300 1 ,05 16 32 23,75 24,3 
800 0,394 35 57 . 24,8 28,1 
1356 0,233 46 66 24,9 31 ,4 

Хром 465 300 1 ,55 10 24 22,2 23,35 
1000 0,465 31 52 24,7 33,93 
2150 0,217 48 70 24,9 45,55 

·тИТII'Н' 396 300 1 ,32 13 27 22 ,9 25,0 
1000 0,396 35 56 24,8 32,13 
2098 0 ,190 50 75 24,9 -

·железо 410 300 1 ,37 12 26 22 ,8 25,23 
1000 0,41 34 56 24,75 57,74 
1806 0,227 46 70 24,9 -

..Алюминий 390 300 1 ,3 13 28 22,97 24,34 
600 0,65 25 44 24,45 28,09 
933 0,42 33 55 24,75 32,22 

Бериллий 354 300 1 , 18 14 30 23,3 16,44 
1000 0,354 36 60 24,8 27,53 
1551 0,228 47 70 24,9 -

Молибден 379 300 1 ,26 13 28 23 , 1 23,75 
1500 0,253 45 67 24,9 31 , 1 
2873 0, 132 60 84 24,94 -



ственной частоты от объема : 

" = "  (V) . 
Известно , что твердые тела могут быть диэлектриками или маг

нетиками либо в определенном соотношении сочетать эти свойства .  
В этом случае их термодинамический потенциал будет существен
но зависеть от внеiПних электростатического и магнитного полей 
и в общем случае запиiПется в виде 

Z = U + pV - TS - � � Xixi .  
i 

Выражения для других потенциалов следующие: 

U = TS - pV +  � � Xixi ; 
i 

F = U - TS; 

l = U + pV - � � Xixi , 
i 

где Х- напряженность либо электрического (Е) , либо магнитного 
(Н) поля; х - электростатическая (D) , или магнитная (В) , индук
ция. 

Продифференцировав эти потенциалы по xi или по Xj , можно 
найти электрические или магнитные уравнения состояния. Таким 
путем,  в частности, были получены уравнения электро- и магнито
стрикции, а также соотноiПения 

( дТ ) Т ( дВ ) дН s , р = - срН дТ р , н; 
( дТ ) Т ( дD) дЕ s , р = -

Ср ,Е дТ р, Е '  

которые указывают на возможность получения сверхнизких тем
ператур с помощью адиабатического размагничивания и адиабати
ческого выключения электростатического поля. Последний эффект 
еще не наiПел практического применения .  

Дифференциалы от термодинамических потенциалов .мпого1'>о.м
попептпых систем при отсутствии химических реакций запсиы
ваются в виде 

dU = Т dS - p dV + � JLj dnj ; j 
dl = Т dS + V dp + � JLj dnj ; j 

dF =  - S dT - p dV + � JLj dnj ; j 
dZ =  - S dT + V dp + � JLj dnj , j 
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где знак � обозначает суммирование по всем химическим элеменj 
там данной фазы, а f.Li - химический, или удельный, потенциал, 
определяемый таким образом: 

f.Lj = ( �� J s , v ,  ni = ( ::i )  s , р ,  r' i = (:�) т , v , ni 
= и:J т, р ,  " i 

Здесь ni - число молекул каждого химического компонента за 
исключением того ,  по которому ведется дифференцирование, т . е .  ni . 

Равенство химических потенциалов следует из физического 
смысла этой формулы, который заключается в том, что работа 
изменения числа молекул соверiПается при постоянном значении 
всех переменных, определяющих состояние данной термодинами
ческой системы. Иначе говоря , f.Li отражает только те изменения, 
которые связаны с изменением числа молекул, что не зависит от 
вида выбранного потенциала . 

· 
Приведеиные значения потенциалов справедливы для любого 

состояпия (фазы) вещества ,  поэтому их можно использовать при 
выводе уравнений фазовых переходов.  Применяя правило адди
тивности, можно написать соответствующие выражения для мно
гофазной системы (при отсутствии химических реакций) : 

dU = � та dSa - � ра dYa + � � !!f dnf; а а а i 

dF = - � sa dTa - � ра dYa + � � f.Lf dn� ; а а а i 

d/ = � тa dsa + � уа dpa + � �  !!� dn� ; 
а а а i 

dZ = - � sa dTa + � уа dpa + � �.f.Lf dnf, а а а i 

где � - суммирование по фазам а , а � - суммирование по хими-
а i 

ческим элементам . 
Для некоторых термодинамических процессов (например ,  про

цессов, протекающих в земной атмосфере) нельзя пренебрегать 
гравитационными явлениями . Если массу молекулы (атома) i-го 
химического элемента ,  присутствующего в системе , обозначить f.L; , 
а гравитационный потенциал в бесконечно малой области Фg,  
то  дифференциалы от  термодинамических потенциалов примут 
следующий вид : 
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dUa = та dSa - ра dYa + � (!!� + f.LiФg) dnf; 
i 

d/a = та dSa + уа dpa + � (f.Lf + f.LiФg) dnf ; 
i 

dFa = - sa dTa - ра dYa + � (f.Lf + f.LiФg) dnf ; 
i 

aza = - sa dTa + уа dpa + � (f.Lf + f.LiФg) dnf. 



В этих выражениях систему, расположенную в гравитационном 
поле с потенциалом Фg , можно интерпретировать как систему 
Rакой-либо одной (гравитационной) фазы [ 33] . 

Учет химических реакций рассмотрен в работе [ 1 ] . 

Термодинамические потепциалы излучепия абсолютно черного 
"Тела в вакууме могут быть получены из соображений электро
магнитной теории света . 

где 

<<Внутренняю> энергия излучения 
и 8:rtik4 4 4 = 15c3h3 Т V = аТ V ,  

- 8:n;lik4 - 7 62  1Q-1 6 д / ( 3 д4) а - 15c3h3 - ' . ж .м . гра ' 

.а V - объем, в котором распределено излучение . 
Энтропия и давление излучения выразятся соотношениями: 

4 1 s = 3 aT3V; Р = з аТ4• 

Остальные потенциалы излучения будут:  

F = U - TS = - � aT4V; 

4 I = И  + pV = з aPV; 

Z = F + pV = O. 

Нулевое значение изобарно-изотермного потенциала объясняется 
тем, что для излучения температура и давление не являются 
независимыми переменными [ 5] . 

Для термодинамического описания излучения чаще всего 
пользуются термином <<nлотность потенциала>> .  Например, плот
ность энергии излучения абсолютно черного тела 

и 
и = v = аТ4 • 

Если обозначить Е энергию интегрального излучения 1 .м2 
поверхности абсолютно черного тела в единицу времени внутрь 
единичного телесного угла ,  причем излучение происходит перпен
дикулярно к поверхности , то получим закон Стефана - Больцмана 

Е = аоТ\ 

где постоянная 
cr0 = 5 ,67  · 10-8 вт/(.м2 •  град4) . 

Давление излучения 

р :::::::: 2 , 5 . 1Q-1GT4 пf:м.2 .  
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Интересной величиной является отношение светового давления 
к газовому (при условии, что нагрев происходит при постоянном 
объеме) 

РевРта = 6 , 93 · 1  O-I9T3 . 
Ргаза 

Можно показать, что при Т = 1 1 30 000°!\ световое давление 
равно газовому, а при температурах в десятки м1шлионов граду
сов превышает его в несколько сот раз (еще раз напомним, что это 
справедливо только лишь для абсолютно черного тела) . 

Удельная энтропия излучения 

- + 
4 

тз S - So g O'  ' 

где s0 - энтропия излучения при абсолютном нуле температуры. 
Удельная энтальпия 

i = � = :  аТ4 .  

Удельная свободная энергия определяется выражением 

f = � = - soT - � аТ4 • 

Уравнение для удельного изобарного потенциала следующее : 
<р =  - s0T. 

В некоторых процессах может наблюдаться переход массы 
в энергию излучения. Солнце излучает 3 ,  77 · 1 026 вт, теряя при 
этом 3 , 1 7 · 106 т вещества в 1 се�> . Не редко поэтому говорят о термо
динамическом равновесии между излучением и· веществом в зам
кнутой системе , подразумевая при этом равенство абсолютных 
температур излучения, вещества ,  находящегося в рассматривае
мом объеме, и стенок, образующих этот объем. Такой анализ будет. 
вероятно , полезен при исследовании схем фотонных двигателей . 

Эксергетический метод . При исследовании процессов обмена 
энергией между телами вследствие излучения иногда пользуются 
эксергетическим методом . Сущность его состои1' в том, что вместо 
понятия <<энергия источника излучению> вводится понятие <<эксер
гию> ,  т .  е .  энергия, которая может быть передана рассматриваемо
му телу. Очевидно , что при увеличении температуры принимаю
щего энергию тела воспринимаемая им энергия будет уменьшать
ся. Если температура источника и приеминка лучистой энергии 
одна и та же, то эксергия излучения равна нулю, поскольку она 
определяется формулой [ 30 ] 

б = е �� (3Т4 + Т�р - 4Т прТ3 ) ,  

где е - степень черноты ; с - скорость света; Т - температура 
источника; Т пр - температура приемника излучения. 
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На рис . 4 . 1  приведена зависимость :эксергии б и энергии излу
чения е от температуры излучающей поверхности Т при темпера
туре приемник а излучения Т пр = 300° R.  Там же изображена кри
вая отношения эксергии к энергии 'Ф = б !е . При Т пр О эксергия 
излучения , очевидно ,  будет 

б - ас Т4 -- е 4 

При Т = О, т . е .  когда энер
гия, излучаемая источником, 
равна нулю и может быть ис
пользована только внешняя 
::шергия, имеем конечное значе
ние эксергии : 

б ас т4 = е 12 пр · 

Например ,  при использова
нии энергии солнечного излу
чения необходимо иметь в виду, 
что при температуре приемника 
300° R отношение эксергии к 

о т, �  

2 

Рис. 4 . 1 .  Зависимость эксерrпи 11 
энергии излучения , передаваемых на 
пластину с температурой 300° К ,  от· 

температуры внешней среды . 

энергии солнечной радиации 'Ф равно 0, 935 . 
Эксергетический метод анализа наиболее оправдан там, где реша

ющее значение имеют тепловые процессы. Это связано с тем, что 
практически все виды энергии, кроме тепловой, могут переходить 
из одного в другой полностью, а тепловая энергия характеризует
ся дополнительной величиной - качеством или мерой обратимо
сти в другие виды. 

Необратимость перехода тепловой энергии в другие виды опре
деляется энтропией, т .  е .  вторым началом термодинамики, одна
ко для практического (инженерного) применепил (анализ диа
грамм состояния или диаграмм движения тепла, энергии и энтро
пии) эта величина недостаточно наглядна . Физическая нагляд
ность определяется термодинамической вероятностью, но для 
теплотехнических целей это понятие не используется. Лучше всего 
требованию наглядности удовлетворяет термин <<эксергию> . по
скольку он определяет только ту часть тепловой энергии, которая 
может полезно испол»зоваться . Для электрических, магнитных ,  
деформационных и кинетических процессов эксергия и энергия -
тождественные понятия, поэтому анализ диаграмм потоков эксер
гии, а не энергии можно проводить для очень сложных энергети
ческих систем. 

Эксергетический анализ , в частности, может использоваться при 
изучении химических превращений, сопровождаемых тепловыми 
явлениями, однако такой анализ требует не только определения 
температуры окружающей среды как конечной равновесной 
температуры процесса , но и конечных химических соединений 
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при этой температуре . Иногда в качестве таких соединений реко
мендуется брать исходные природные продукты или вещества ,  
существующие при выбранной температуре окружающей среды. 
Тогда будет учитываться энергия , затрачиваемая на переработку 
природного сырья .  

В отличие от термодинамической работы, определяемой как 
разность изобарных потенциалов Гиббса , эксергию находят 
из следующего выражения : 

б =  Zex - Z" = 1 - !" - Тп (S - S") , 

где Zн , lн , Тн и Sн - соответственно изобарный потенциал , 
энтальпия , температура и энтропия внешней среды , а Zex - эксер
гетический изобарный потенциал системы Zex = I - Т нS ,  в кото
ром ,  в отличие от выражения для изобарного потенциала ,  темпе
ратура системы Т заменена температурой окружающей среды. 
. При эксергетическом анализе к .  п .  д. процесса '11 (отношение 

полученной работы к исходной эксергии) более удобен , так как 
не включает к. п .  д .  цикла :Карно и находится в пределах от О 
до 1 .  Тем не менее этот метод в анализе космических тяговых 
систем использовать затруднительно , потому что параметры окру
жающей среды при движении космической системы непрерывно 
меняются , следовательно , ее суммарная энергия уже не будет 
абсолютной величиной. Могут также возникнуть трудности с при
менением метода обобщенных потенциалов. 

:Кроме того ,  аналитические методы анализа , основанные на ва
риационных решениях , не требуют введения дополнительных 
условий, усложняющих задачу и являющихся в ряде случаев 
искусственными , хотя это и диктуется требованиями наглядности . 

Например , известно , что в замкнутой или · квазизамкнутой 
термодинамической системе суммарный энергетический потенциал 
равен постоянной величине . Это условие зачастую определяет 
разрешимость многих задач. Если же вместо термина <<тепловая 
.энергию) использовать термин «эксергию) ,  то это условие выпол
няться не будет и задача может оказаться аналитически нераз
решимой. 

Полный термодинамический потенциал (феноменологический) .  
Само п о  себе понятие <шотенциаю) , к сожалению , не имеет в тер
модинамике однозначного смысла . Этим термином называют фун
даментальные термодинамические функции , например 

U = TS - pV.  

Поскольку потенциал есть аддитивная величина , следователь
но , каждое из отдельных его слагаемых (в данном примере Т S 
и р V) может быть формально названо также потенциалом . Ранее 
упоминалось о том , что иногда потенциалом называют обобщен
ную силу F в выражении для обобщенной работы dL . Вместе 
с тем из общей теории потенциалов следует [ 41 ] ,  что обобщенную 
работу также можно назвать потенциалом в общем смысле ,  так как 
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сила ,  по определению , записывается через потенциал и коорди
нату сJ1едующим образом : 

dL 
F = dx ' 

В большинстве случаев все-таки оказывается , что термин 
<<nотенциаЛ>> применяется для обозначения величин , имеющих 
конкретный физический смысл , выражающих понятие <<работа» . 
Первый закон термодинамики , объединенный со вторым , можно 
трактовать как обобщенный закон термодинамики. Его матема
тическое выражение 

dФ = � dLi = O  
i 

можно переписать в виде 
Ф = const . 

Здесь для обозначения потенциалов (работы) определенного 
вида принят символ Li ,  что следует ив проиввольного выбора 
обобщенных координат. Величину Ф в дальнейшем будем имено
вать полным термодинамическим потенциалом замкнутой термо
динамической системы. Ив свойства аддитивности следует , что Ф 
системы равен сумме обобщенных термодинамических потенциа
лов Ф' ее подсистем , т. е. 

dФ = � dФj = � � dLi = O, j j i 

причем может оказаться , что 

dФj = � dLi =1= О. 
i 

Если система не находится в равновесии , то потенциалы Ф' 
подсистем не равны друг другу и в ней , таким образом , возможны 
явления переноса ,  в ревультате которых данная система стре
мится к состоянию равновесия (ее энтропия возрастает) . 

Удобство применепил полных потенциалов заключается в том , 
что не обязательно знать обобщенные силы, в качестве которых 
могут выступать такие величины, как температура ,  химический 
потенциал и т. д .  (это может Э'атруднить объяснение связанных 
с такими силами понятий) . Не надо в некоторых случаях знать 
и координаты, в качестве которых могут выступать как основные 
величины (компоненты радиус-вектора ,  время , масса , сила тока} , 
так и проивводные- (энтропия , объем , вектор поляризации и т. д . ) .  
При этом минимальная размерность задачи определяется количе
ством исходных или основных обобщенных термодинамических 
координат. Следовательно , обобщенные решения будут прово
диться не в трехмерном, как обычно , а в многомерном простран
стве n координат. Возможны, конечно , и упрощения. 
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Полное определение любого потенциала подсистемы Ф' невоз
можно , в силу того что нельзя считать известными все явления 
природы и все ее энергетические запасы , что не снижает, однако , 
ценности рассматриваемого метода . Более того , даже некоторые 
иа хорошо известных явлений (например , эффекты теории отно
сительности) не обязательно учитывать в ряде практических 
вопросов .  

Все это означает, что в целях упрощения проблемы потен
циал Ф должен определяться феноменологическим путем , т. е .  
в с е  члены суммы 

dФ' = � dLi , 
i 

дающие общий вклад в Ф ' ,  меньший по модулю , чем величина 
модуля необходимой точности , должны исключаться иа рассмо
трения. 

§ 4.2 . Методы термоди намики 
н еобратимых nроцессов 

Энтропии и обратимость . Энтропия , как и любая термодинами
ческая функция , обладает свойствами аддитивности и полным 
дифференциалом. Беа понятия энтропии трудно описать термиче
скую работу (термическую энергию , работу диссипации и т. д. ) ,  
а следовательно, затруднено построение не только обобщенного ,  
но  и вообще любого термодинамического потенциала.  Первая 
производпая от энтропии по времени служит приалаком или кри
терием обратимости процессов , т .  е .  мерой вероятности того 
или иного события в термодинамическом процессе [ 42] . Поэтому 
можно распространить методы термодинамики, применяемые
в физике и энергетике для изучения многих групповых процес
сов : инфwмационных , биологических , экономических и даже 
социалы(ых. 

Общее выражение для определения энтропии , выведенное
из уравнений первого и второго начал термодинамики, имеет вид: 

или 

или 
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S = S 0 + � ( :; ) v dV + � ; dT, 
Vo То 
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S = So - � ( :� ) v  dp +  � с: dT, Ро То 
р \' 

S = So + � -j;- (:� )v dp +  � ; (:�) Р  dV. РО Vo 



Если энтропия - функция только температуры (практически 
это имеет место лишь вблизи абсолютного нуля) и не зависит от 
давления и объема , то 

т т 
8 =- 8о +  � с; dT = 80 + � с; dT. 

То То 

Эти соотношения позволяют определить не абсолютное значе
ние энтропии, а только ее изменение: 

118 = 8 - 8о. 
Абсолютное значение энтропии равновесной системы можно 

найти при использовании третьего начала термодинамики, согласно 
которому при Т = О  80 = 0 . 

Понятие <<энтропию> значительно упрощает аналитическое опи
сание процессов переноса . 

Уравнение переноса энтропии . Теория переноса базируется 
на следующих уравнениях . 

а) Дифференциальное уравнение переноса (сохранения) массы 

dp - . - = -- p dtv v dt ' 
.м u м где р = V - средняя плотность переносимои массы ; t - время; 

v - скорость центра тяжести переносимой массы. 
б) Уравнение дейс'Jвия внешних сил или уравнение движения 

(в иренебрежении силами вязкости) 

г де р - давление; Рн - плотность каждого элемента переносимой 
массы (т. е .  к-го элемента) ;  Fн - сила , действующая на этот 
элемент. 

в) Дифференциальное уравнение сохранения энергии 

deo d ' I dt = - lV э , 

где общая удельно-массовал энергия единицы объема 

у2 ео = и + т ' 

а удельный массовый поток энергии 

lэ = (ео + pVy) pv + lч , 

где V у - удельный массовый объем; I q - удельный массовый по
ток тепла . 
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г) Уравнение Гиббса в удельных (приходящихся на единицу 
массы) величинах 

к s 
где s =М- удельная массовал энтропия; е- удельная массовая 

м энергия; Uк = М
к - удельная масса элемента к ,  причем масса М -

величина в общем случае переменнал. 
При этом имеет место соотношение 

Ts = e +pVy - � �кик . к 
Средний химический (или удельный термодинамический) потен

циал 

� = � �кUн = ; � �кРк = е- Тs+ pVy . 
к к 

Совместное рассмотрение этих четырех уравнений позволяет 
вывести одно общее уравнение переноса (баланса) энтропии [ 9] : 

d�; = di v (j s + Svp) + (j,  
- s 

где S v = V - средняя объемная концентрация энтропии ; 
j 8 - удельный поток энтропии 

. 1 ( . ) � . ]s = y  ]q - LJ �кl к · 
R 

Здесь j к = рvк - удельный поток массы ; а - источник энтропии , 
связанный в данном случае с необратимостью тепломассопереноса : 

а = � { - jq tJ.: + � jк [Fк- TV { jк ) J - � �кVкVо; 
R R 

� f.t кV к - химическое сродство ;  v0 - скорость реакции ; V к к 
стехиометрическое число к-го вещества ,  умноженное на его моле
кулярный вес. 

Более подробный вывод уравнения переноса энтропии можно 
найти в работе [ 1 5 ] .  

Припципы вычисления эптропии. В последнее время все чаще 
обращают внимание на определение роли энтропии при изучении 
различных задач переноса, в том числе задач движения в космосе 
[43 ] . Поскольку энтропия - функция состояния , ее общую 
величину для космического корабля можно найти как сумму 
энтропий его различных элементов . 
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Рассмотрим некоторые частные случаи определения энmрQпии , 
поскольку это требуется для обобщенного термодинамического 
анализа . 

Энтропия для идеальных газов записывается по-разному, 
в зависимости от известных независимых переменных . Например , 
при независимых переменных р и Т 

S = 80 - R  ln p + cp ln T,  

где S 0 - энтропия газа при р = 1 п/м2 и Т = 1 о К. 
Если теплоемкость газа  зависит от температуры, то энтропия 

такого полуидеального газа выразится соотношением 

S = S 0 - R ln р + � с р d ln Т .  

Энтропия идеальных газовых смесей при независимых р и Т 
равна 

S = � n;S0 i - R ln :О �  n; + ln � � n;cpi - R  � n; ln C; . 
i i i i 

Индекс <<0» обозначает начальное состояние системы; n ;  - число 
грамм-молекул каждой газовой компоненты; С i - молекулярная 
концентрация i-го газа в смеси : 

Это выражение показывает , что энтропия газовых смесей 
всегда больше , чем сумма энтропий газов до смешения. 

Имея значения энтропий для газов и газовых смесей, можно 
перейти к отысканию этой функции для веществ в жидком и твер
дом агрегатном состоянии. 

Молекулярная энтропия жидкой фазы при температуре Т 
TJ.I. 

Sж = Sr -т , J.l. J.l. 

где S г - молекулярная энтропия газа ;  rJ.t - молекулярная теплоJ.t 
та испарения при температуре перехода Т. 

Аналогично находится молекулярная энтропия твердой фазы 

или 

Qвоз 
S .. = Sг _ __ J.t ... J.l. т 

Qпл 
S . .  = Sж _ __ J.t_ ... J.l. т ' 

где Qвоз - молекулярная теплота возгонки ; Qпл - молекуляр-
J.t J.l. 

ная теплота плавления. 
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Существуют и другие методы определения энтропии. Например , 
значение ее для одноатомного газа имеет вид 

где RJJ. - газовая постоянная для одного моля ; f.A. - молекуляр
ный вес . 

Приведеиная формула справедлива для электронного газа 
(электроны проводимости) и приближенно верна для свободного 
электрон-позитровного газа . Для газа ,  состоящего из одноатомных 
ионов и чистого электронного газа ,  необходимо учитывать энергию 
расталкивания , что можно сделать , заменив кинетическое давле
ние р давлеВ!Ием 

рт, = р + рр = nkT + q�n41з = nkT + 2 , 3  · 1О-22п4/з нfм2 , 
где n - число электронов (ионов) в 1 м3 ; k - постоянная Больц
иана (k = 1 ,38 · 10 -23 дж/град) ; qe - заряд электрона (иона) , ti,, 
Более подробно по этому вопросу см. работу [ 44] . 

Предлагаются и другие методы учета расталкивающих уси
лий. Например , в работах [ 34, 39] отмечается , что когда между 
частицами газа (например ,  электронного) действуют силы отталки
вания , энтропия , по определению классической термодинамики , 
не имеет смысла и может быть заменена другой функцией вида 

f SQ - pp dV Ма = \ Т + Ма0, •J 

где Р р  - давление расталкивания , Ма0 - функция Масюкова 
при Т =  О. . 

Весьма интересным является тот факт , что энтропия в основном 
зависит от температуры и очень мало от давления или напряже
ния . Это дает основание не учитывать увеличения мольной энтро
пии при сжатии газа, при заводке пруживы или при раскрутке 
маховика. 

В магнитном поле переход в сверхпроводящее состояние 
сопровождается поглощением тепла, а обратный переход - его 
выделением. При отсутствии поля �QФ = О и имеем дело с фазо
вым переходом второго рода , а при �QФ =1= О - с фазовым пере
ходом первого рода . 

Разность энтропий нормальной и сверхпроводящей фаз 

Sн - Sc = - Н� d�c ,  
причем 

В этой формуле Н с - критическое магнитное поле . Разность 
свободных энергий при этом переходе равна энергии вытесняемого 
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из сверхпроводника магнитного поля (эффект Мейсснера) :  

н� Fн - Fс = т ·  

Теплота этого перехода 

Qф = - ТсНс d;c , 
:где Т с - критическая температура перехода . 

Энтропия физических растворов ( включая растворы газов 
в жидкостях, твердые растворы и т . д . )  находится из выражения 

S = n* (S� - R  ln p +  с� ln T - R  ln C*) + 
+ l:ni (So . - R  ln p + cp . ln T - R ln Ci ) ,  l l 

где n* , n i - число молекул растворителя и i-го растворенного 
.вещества соответственно ; s; и S 01 - энтропии растворителя 
и i-го растворенного вещества при р = 1 н/м2 и Т = 1° К ;  С* 
и С i - концентрации растворителя и i-го растворенного вещества 
в растворе. Абсолютные значения энтропий для ряда веществ 
приведены в табл. 4 .2 . 

Понятие об источниl'>е энтропии. Вернувшись к уравнению 
переноса энтропии, заметим, что очень важно во всех процессах 
переноса знать мощность источника энтропии а .  Одной из состав
ляющих этой величины в частном случае движения летательного 
аппарата будет диссипация его кинетической энергии на аэроди
намическое сопротивление.  Для пластины, движущейся парал
лельно потоку (в простейшем предположении , что число Прандтля 

/!Ср Рr = т 

для ламинарного и турбулентного пограничных слоев соответ
ственно равно Pr = Pr* = 1 ) ,  имеем [43] 

00 
= ;

н � РкVкVн (Vн - Vк) dy , о 
rде S - поток энтропии в коне.чном по потоку сечении п.uастины 
(считаем, что энтропия в начале пластины равна нулю) , Р к  -
плотность потока в конце пластины ; Vн и V к  - скорость соответ
ственно в начале и конце пластины; у - вертикальная координа
та, перпендикулярная к поверхности пластины ; ер - теплоем
кость окружающего потока; Т н - температура окружающей 
среды в начале пластины. 
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Т а б л и ц а 4 .2  

Эптропии паиболее употребительпых веществ , джl(<� · .моль · град) 

1 

температура 

1 1 1 

Температура 

1 
Вещество то к ' Энтропия , S Вещество т о к ' Энтропи я ,  S 

{ 293 , 15  203 ,9 { 293 , 15  236 
400 213 ,9  400 253 ,3  

02 800 236 NzH4 800 302 ,6 
1600 260 1 600 369,5  
3000 284 , 1  3000 438,9  

{ 293 , 15  238 { 293 , 15  5,225 
400 250 400 8,218 

Оз 800 284 с 800 19 ,52 
1600 323 1 600 34,9 
3000 359 3000 50 ,99 

{ 293 , 15  130 { 293 , 15  212 ,7  
400 139 400 223 ,8  

Hz 800 159 COz 800 257 
1 600 180,5 1 600 295 ,5  
3000 202 ,3  3000 333 ,5  

{ 293 , 15  187 ,6  { 293 , 15  18,47 
400 198 400 24,99 

HzO 800 223 Si 800 41 ,71  
1600 253 ,9 1 600 60 , 19  
3000 286 ,9 3000 108 ,2 

{ 293 , 15  144,2 { 293 , 15  41 ,04 
400 153 400 56,01 

Dz 800 172,9 Si02 800 109,4 
1600 196 1 600 149,8 
3000 219 3000 21 1 ,9 

{ 293 , 15  152 ,6  .- 293 , 15  38,37 
400 161 ,2  { 400 46,39 

Tz 800 182 ,2  Zr 800 66,46 
1 600 205 ,6 1 600 91 ,54 
3000 228,6 3000 120 

{ 293 , 15  201 ,8 { 293 , 15  27,88 
400 21 1 ,9 400 35,6 

Fz 800 235 ,7  Al  800 54,75 
1600 262 1 600 88 
3000 287 ,5 3000 107 ,4  

F,O { 293 , 15  246,2 { 293 , 1 5  9,54 
400 260,4 400 14 ,89 
800 295 ,9  В е 800 30 ,6 

1600 334,8 1600 59,9 
3000 361 , 1  3000 78,4 

{ 293 , 15  190 ,6  

В еО { 293 , 15  13 ,6  
400 1 99 ,8 400 22 ,8& 

Nz 800 220 ,7  800 50 ,6 
1600 243 ,6  1600 83 ,6 
3000 266 ,2 3000 147 ,1 



Вещество 

Mg { 
1 температура , , Э 8 

1 
т· к нтропия , 

293 , 15  32, 14  
400 40 
800 59,4 

1600 91 ,5  
3000 104,9 

П р о д о п ж е н и е т а б JI .  4. 2  

Вещество 

1 
Li { 

1 

Температура , , Э 8 т· к нтропия , 

293 , 15  27.78 
400 35,8 
800 62 ,7 

1 600 82 ,5 
3000 99,5 

Отрицательная тяга (или аэродинамическое сопротивление 
на трение) 

- R � TнS . 
Vн 

Другая составляющая диссипативного члена а при движении 
летательного аппарата со скоростью , превышающей звуковую , 
увеличение энтропии в скачках уплотнения. В частности, для 
одного скачка имеем [ 43] 

S1 - Su = R  { k� 1 ln [ 1 + k�i (M�, cos2 <p - 1)] + 

+ k k 1
ln [ 1 - 1 � k ( 1 - м� c

1
os2 1P ) J } ' 

Ср 
где k = - - покаватель адиабаты; 

Cv 
м Vn М и = -- число аха ;  

а а 
<р - угол наклона скачка 
рата. 

уплотнения к вектору скорости аппа-

Остальные компоненты а (индукционные , донные и другие 

потери) могут быть выражены феноменологически - по данным 

экспериментов . 
Очень важный вопрос,  связанный с потерями, - вопрос о рас

пределении источника энтропии между кораблем и окружающей 

средой. При этом следует иметь в виду, что выхлоп реактивно:Ц 

струи или отделение отработавшей ступени служит стоком энтро� 

пии для корабля и ее источником для обобщенной системьt 

корабль - окружающая среда.  Аэродинамический нагрев - это 

источник энтропии для корабля. 
Если выхлопная струя представляет собой поток диссоцииро

ванного или даже ионизованного газа (например , в плазменных 

двигателях) , то термодинамические параметры р и S для нее 

можно найти из работы [ 45] , зная абсолютные энтропии всех 

составляющих, степень ионизации и предполагая, что процесс 

равновесный. 
В некоторых случаях неравновесностью пренебрегать нельзя , 

например при анализе работы орбитального прямоточного дви

гателя , у которого время рекомбинации может оказаться: больше 
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времени пребывания захваченного внешнего потока в камере. 
Приближенный прием такого анализа был изложен в гл. 3 ,  а что 
касается более точного метода, то он может быть развит на основе 
термодинамики необратимых процессов или же на основе обобще
ния кинетической теории неоднородного газа (уравнение Мак
свелла - Больцмана) . Последние работы в этой области посвя
щены обобщениям уравнения энтропии Гиббса [ 46 ] , что позволяет 
строить термодинамику нестационарных процессов в идеальном 
газе взаимодействующих частиц. 

В заключение отметим важность не только теоретического , 
но и эмпирического определения энтропии (как и вообще термо
динамических функций [ 36 ] ) ,  например при определении термоди
намических свойств атмосферы, где обязательным является учет 
rравитации [ 47] .  

Описание процессов переноса в потенциальной форме. Фет-ю
.менологичеспие аапоны . Явления переноса в термодинамической 
системе обусловливаются , как уже говорилось , градиентом потен
циала переноса, который именуется термодинамической движущей 
силой [ 9 ] .  Например , перенос электрического заряда определяется 
градиентом электрического потенциала или напряженностью 
электрического поля , перенос тепла или теплоотдача - темпе
ратурным градиентом , а перенос вещества (диффузия , вязкое 
трение при течении жидкости , архимедоно движение и т . д . ) -
градиентом давления или концентрации. Очевидно , что то же 
самое можно сказать и о переносе магнитных зарядов в потенциаль
ном магнитном поле (если в процессе переноса магнитный заряд 
не пересекает контура с током , то это поле может характеризо
ваться не векторным, как обычно, а по аналогии с электростати
ческим полем - скалярным потенциалом [ 48] ) ,, а также о пере
носе массы в гравитационном поле , о переносе непрозрачных тел 
в электромагнитном поле (солнечный парус) и т . д. 

Практика показала,  что закон переноса какой-либо одной 
субстанции в большинстве случаев линеен, что особенно заметно , 
когда система находится вблизи состояния равновесия , т .  е .  поток 
переносимой субстанции или скорость приближения системы 
к состоянию равновесия линейно зависит от термодинамической 
движущей силы. 

R числу экспериментальных линейных законов можно отнести 
закон Ома ( 1826 г . ) ,  устанавливающий связь между потоком 
электрического заряда I q и градиентом электрического потен
циала q> :  

lq = - cr grad q> ,  

где а - множитель пропорциональности , именуемый проводи
J\Юстью . 

R этому же типу законов следует отнести закон теплопровод
ности Фурье ( 1822 г . ) .  В 1 855 г. был экспериментально получен 
аналогичный закон для явления диффузии (закон Фика) , 
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а в 1856 г .  - такой же закон для фильтрационных явлений 
(закон Дарси) и т .  д .  Не составляет исключения из этого правила 
.и широко известный закон классической механики, т .  е. закон 
Ньютона , который также линеен относительно действующей 
силы [ 4] , закон течения вязкой жидкости (закон Бернулли) 
и многие другие законы переноса [ 3 ] . Существенно нелинейвые 
.законы можно рассматривать в рамках этой теории линеаризо
ванными в бесконечно малом промежутке времени. 

Вскоре после открытия линейных законов было замечено , что 
многие явления переноса связаны между собрй. Так , в 1878 г .  
Дюфор открыл закон переноса тепла за счет диффузии , а в 1881 г .  
Соре сформулировал закон термодиффузии (наличие градиента 
температуры приводит к градиенту концентрации) . Многие 
совместные эффекты совершенно очевидны, например движение 
электрического заряда одновременно является и движением 
массы покоя . 

Имея большое количество подобных экспериментальных дан
ных , можно сделать следующий важный вывод : для nepenoca 
космической системы .можпо испольаовать градиепт любой суб
стапции при любой его паправлеппости. В гл. 1 было отмечено , 
например , что можно применять как бортовой аккумулятор тепла ,  
так и бортовой аккумулятор холода. Внутренняя (бортовая) 
энергия , а также внешняя энергия необходимы лишь для полу
чения градиентов (их может быть несколько) и зарядов , которые 
и выполняют основную роль при создании тяговых усилий и пере
носе космических систем. Вот почему нас интересует не столько 
анализ, который может быть проведен, в частности на основе 
уравнения переноса энергии при V = const Умова [ 9 ]  

деv d "  ( . + . . 
) 7ft =  lV ]q l] m , 

где i = е + р V + . . . - удельная энтальпия , и который может 
быть назван поэтому энергетическим, сколько обобщенный термо
динамический анализ процесса переноса (движения) космической 
системы. В его основе лежат методы неравновесной термодинами
ки ,  разработанные Онзагером , Пригожиным, Де Гроотом и др . 
Именно с помощью этого метода изучают необратимость процесса 
переноса, которая оценивается по источнику энтропии а . Опреде
ление эффективности процесса переноса основано на выделении 
той части энергии системы, которая непосредственно пошла 
на создание градиентов и зарядов , т. е .  на перемещение космиче
ской системы. Можно найти также энергию диссипации , т. е. необ
ратимые потери энергии . 

Следует заметить , что еще далеко не все градиенты могут быть 
в настоящее время полезно использованы (градиент гравитацион
ного поля , например , используется пока только в одном направ
лении) , поэтому создание конкретных тяговых систем , переме
щающихся за счет принципиально новых , а может быть, и еще 
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не известных градиентов и их сочетаний, является обширнейшим 
полем научной, конструкторской и изобретательской деятельности . Линейный аа,.он и соотношение вааи.мяостей Онаагера , допол
няя уравнение переноса энтропии, также служит теоретической 
основой современной неравновесной термодинамики. 

Линейный закон не имеет строгой теоретической основы, если 
не считать возможности его вывода из статистической теории 
флуктуаций для систем , близких к равновесию [ 9 ] .  Если обо
значить I количество переносимой субстанции в единицу времени 
через единицу площади изопотенциальной поверхности (удельный 
поток) , то линейный закон представится в следующем виде : 

l; = � L;jXj, j 
где Lu - кинетические коэффициенты (диффузии , теплопровод
ности , гидравлического или аэродинамического сопротивления 
и т. д . ) ; Х; - термодинамическая движущая сила . 

Для потока тепла она будет такой : 

для потока вещества 

где 

'VT Хq = - т ;  

Xm = - TV ( � ) , 

для потока электричества 

для упорядоченного поступательного течения жидкости 

( pv2 ) Хж = - V 2 

и т .  д .  
Соотношения взаимности Онзагера есть не  что иное, как дока

зательство микроскопической обратимости (прямой и обратный 
процессы в условиях равновесия протекают с одинаковой средней 
скоростью) : 

L; ; = Lл .  

Это сопоставление выполняется при любом выборе потоков 
и термодинамических сил , т .  е .  симметрия матриц Lu инвариантна. 

Полного решения системы уравнений Онзагера в настоящее 
время не получено [ 9 ] , однако для практических целей часто 
достаточно ограничиться только некоторыми термодинамиче
скими силами. 
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Термодинамическая аналогия с неконсервативными механиче
скими системами.  П онлтие о консервативной и псевдоконсерватив
ной системах. Аналитические nринцилы термодинамики (исnоль
зование потенциальных функций) можно nрименять только для 
консервативных систем , т. е . для таких систем , в которых работа , 
совершенная термодинамическими движущими силами , не зависит 
от вида nроцесса , а характеризуется только начальным и конеч
ным состояниями системы. В частном случае, когда рассматри
вается только механическое движение , это означает , что работа 
в поле консервативных сил (которые всегда можно выразить через 
nотенциалы nоля) не зависит от вида траектории , а определяется 
только ее начальной и конечной точками . 

Но большинство систем консервативными назвать нельзя . 
Так, движение ракеты на активном участке nолета nредусматри
вает наличие тяги, не зависящей в общем случае от геометрических 
координат .  Чтобы nрименить термодинамический метод к рас
смотрению nодобных систем, необходимо найти nриемы, позволяю
щие выразить силы через искусственные nотенциалы и вспомога
тельные координаты. В частности , для ракеты в качестве вспомо
гательной координаты можно брать время и рассматривать , 
таким образом, термодинамическую задачу в четырехмерном nро
странстве. Если тяга существенно зависит от скорости nолета 
(например, в ракетах, использующих воздушно-реактивные дви
гательные установки) , то задача может расематриваться в nро
странстве семи измерений, так как дополнительными координата
ми могут быть три компоненты скорости. В nодобных п с е в д ок о н с е р в а т и в н ы х системах nотенциальная функция не 
непрерывна, nоэтому может оказаться nолезным и другой метод 
решения таких задач : метод временных внешних связей. 

Внутренние и внешние степени свободы и связи . Как известно ,  
внутренними степенями свободы называются свойства термодина
мической системы,  допускающие появление и изменение опреде
ленных форм движения (или условной формы энергии) внутри 
данной системы. Если система может взаимодействовать с внеш
ней средой,  то количество различных форм такого взаимо
действия оnределяет число внешних степеней свободы. Число 
внешних стеnеней свободы всегда меньше или в nределе равно чис
лу внутренних . Если число внешних степеней свободы равно нулю, 
то система называется внешне изолированной. Система может быть 
и внутренне изолированной по отношению к оnределенным (но не 
ко всем) внутренним стеnеням свободы. 

Все формы движения связан·ы между собой. Однако установить , 
а тем более nолностью оnисать аналитически такую связь удается 
не всегда. Приходится nоэтому иногда пренебрегать некоторыми 
связями, если они не оказывают существенного влияния на физи
ку явления . Однако более предпочтительным следует считать зна
ние дифференциальных уравнений связей, что значительно облег
чает аналитическое решение задачи. Если уравнения связей конеч-
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ны и дают зависимость между некоторыми (или всеми) обобщенны
ми координатами, то такие связи по аналогии с механикой можно 
именовать голономными. Если дифференциальное соотношение 
связи не интегрируется , то связь не является голономной. Иногда 
для решения задачи уравнение связи упрощают (например , лине
аризуют) ,  доводя его до интегрируемого .  

Роль связей заключается в том, что они позволяют сократить 
число независимых переменных или обобщенных координат (такие 
уравнения связи в термодинамике именуются уравнениями состоя
ния) и приводят к тому, что задача решается не в пространстве ,  
определяемом n координатами, а в пространстве n - т  координат , 
где т - число уравнений связи. Некоторые связи называются 
временными, так как проявляются (или существуют) только при 
определенных обстоятельствах. Если связи описываются постоян
ными уравнениями и характер их проявления не зависит от вре
мени, то такие связи называют неработающими [ 20 ]. В качестве 
неработающих связей чаще всего выступают уравнения состоя
ния . В предыдущем примере тяга ракеты в общем случае зависит 
от времени, т. е. уравнение R = R ( t) можно назвать работающей 
связью. Надлежащий выбор обобщенных координат позволяет 
иногда избавиться от написания некоторых уравнений связей, 
т . е. упрощает задачу. 

Аналогия между механи"l'>ой и термодинами.,.ой . В некоторых 
работах строго доказывается аналогия между механическими 
и термодинамическими системами. При этом рекомендуется исполь
зовать хорошо разработанные методы механики для изучения 
более сложных термодинамических систем, ибо в настоящее 
время еще не существует метода, дающего обобщенное решение 
уравнений Онзагера [ 9 ) .  Действительно , основные уравнения 
термодинамики необратимых процессов можно представить 
в виде [4 )  

или 

X = - ga;; 

a; = LX 

так как R = L-1 , где Х - вектор силы; g - транспонируемая 

симметричная матрица (g = g) , элементами которой являются взя
тые со знаком минус производвые второго порядка от энтропии 
S = S (an) 

д2S gtk = - да.t да.k 
а; - вектор состояния; L - матрица проводимости; R - матрица 
сопротивления. 
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Продифференцировав исходные уравнения по времени, имеем. 

X = ga.; 
• Gt Х = т · 

Сопоставив полученные выражения с исходными, найдем 

- Х = (LgL)-1"d = Rg-1R"d. 
Если теперь вспомнить , что основное уравнение ньютоновской. 

механики имеет вид 

F = Mr, 
то представится очевидной следующая аналогия: 

F - Х 
М (LgL)-1 

r а. 

Очень важно , что аналогия распространяется и на знаки :
положительно определенная матрица (LgL) -1 и R (при 1 g 1 =1= О· 
и 1 L 1 =1= О) соответствуют положительной. величине М. 

Поскольку ранее было показано , что линейный закон Ньютона 
аналогичен любому другому термодинамическому линейному 
закону, то механическое движение может быть введено в систему 
линейных уравнений Онзагера .  Вместе с тем из доказанной выше 
аналогии следует , что применение идей, развиваемых в анали
тической механике , к обобщенному решению уравнений термо
динамики может оказаться плодотворным. Остается только выяс
нить , совместимы ли эти идеи с термодинамикой по физическому 
смыслу. 

Фунrщии Лагранжа и Гами.льтона. Рассмотрим прежде всего· 
функцию Лагранжа 

L = Ен - Еп, 
где Ен = � ; Mix� - кинетическая , а Еп = Еп (xi ) - потен-

i 
циальная энергия системы. Как уже отмечалось , в курсах анали
тической механики [ 20 , 49] доказывается предп()чтительность 
применения скалярных функций Ен и Еп (в общем случае L) 
по сравнению с вектором силы F. Функцию L можно использовать. 
для описания не только консервативных, но и неконсервативных 
систем, а также для систем с неизвестными или неинтегрируемыми 
уравнениями связей (вариационные принципы в сочетании с мето
дами неопределенных множителей Лагранжа) . Примером некон
сервативной системы является движение заряженного тела 
в электромагнитном поле. Для этого случая функция Лагранжа 
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имеет вид 

L = Eн - q (rp - vA) , 
где q - заряд частицы ; q> - скалярный электростатический 
потенциал ; А - векторный потенциал магнитного поля ; v 
скорость движения тела .  

Функция Лагранжа L есть обобщенный потенциал механиче
ской системы или часть полного потенциала термодинамической 
системы. Следует отметить, что в целом ряде задач механики 
нельзя пренебрегать диссипативными процессами. В связи с этим 
существует понятие диссипативной функции, которая зачастую 
вводится произвольно . Наиболее распространенный вид дисси
пативной функции: 

которая иногда именуется диссипативной функцией Релея. При
мером диссипативной функции является общепринятое выраже
ние для аэродинамического сопротивления. 

Введение этой (аналогичной выражению для кинетической 
энергии) функции оказывается возможным на основе неоднократ
но упоминавпrегося экспериментального линейного закона зави
симости диссипативной силы от производной по времени от коор
динат : 

где k i  - постоянные. . 
Короче говоря , и диссипативная функция строится на тех же 

принципах , которые лежат в основе термодинамики необратимых 
процессов . Существенным здесь является то , что введение дисси
пативных функций этого вида иногда может привести к неверным 
результатам, так как эти функции - аналоги потенциалов и слу
жат только для определения сил сопротивления: 

дR Fi = --. .  
дхi 

В то же время некоторые виды диссипации влияют на состоя
ние системы (переход магнитиого вещества в немагнитвое в резуль
тате нагрева и т. д . ) ,  что может изменить основные движущие 
силы. В механике эти процессы не учитываются. Для их учета 
припrлось бы вводить дополнительные (тоже искусственные) 
граничные условия или же репrать обобщенную термодинамиче
скую задачу. 

Рассмотрим теперь функцию Гамильтона 

H = � piqi - L, 
i 
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где P i - компоненты импульса ;  q i  - компоненты радиус-вектора .  
Эта  функция , так же как и функция Лагранжа L ,  имеет размер
ность энергии. Основная ее особенность состоит в том , что она 
тождественно равна полной энергии замкнутой системы. Функция 
Гамильтона имеет большое значение для статистической и кван
товой механики , так как траектории движения рассматриваемых 
объектов находятся не в пространстве конфигураций (определяе
мом в механике пространственными, а в термодинамике обобщен
ными координатами) , а в фазовом пространстве , определяемом 
не только компонентами радиус-вектора ,  но . и компонентами 
импульса. 

Функция Гамильтона , так же как и функция Лагранжа,  позво
ляет находить энергии без специального определения компонент 
силы. Кроме того , эта функция равна полной энергии системы, 
т .  е. является ее полным потенциалом и постоянна во времени. 
Отметим, наконец, что в случае применепил функции Гамильтона 
нельзя пользоваться диссипативной функцией, так как общая 
энергия системы должна сохраняться. При этом можно предпо
ложить , что энергия диссипации поглощается системой .  Однако 
в механике этот прием явился бы чисто формальным, в то время 
как в термодинамике такой метод рассмотрения диссипативной 
системы физически оправдан. 

Можно , таким образом, констатировать , что применевне функ
ций Лагранжа, диссипативной и Гамильтона есть не что иное ,  
как использование энергетических принципов или принцнпо в ,  
лежащих в основе современной термодинамики. Это еще раз ука
зывает на обоснованность методов термодинамики для анализа 
движения сложных механических систем. 

§ 4.3 . Bonpoc1o1 теории nотенциала 

iПотенциал и псевдопотенциал. Обобщенная работа и обобщен
ный потенциал . Как уже отмечалось , все силовые взаимодействия 
при термодинамическом анализе выражаются через производвые 
от потенциальных или псевдопотенциальных , но в общем случае 
энергетических функций по обобщенным координатам. В связи 
с этим необходимо более подробно рассмотреть некоторые аспекты 
теории потенциалов . 

Если силы, действующие на механическую систему, зависят 
только от координат и если существует однозначная и дважды 
дифференцируемая по всем ее аргументам функция 

ер = ер (х1 , У1 • z1 , . . . • ZN, YN• xN) , 
такая, что проекции на координатные оси силы, действующей на 
точку Mi (xi , Yi • Zi )  этой системы, равны взятым со знаком минус 
частным производным от ер по координатам этой точки: 

2 2- :'i 5 6  

д<р  • д<р  • д<р Fix = - -- , F1y = - - , Fi . = - -а , 
дхi дуi • zi 
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то qJ называется потенциальной функцией или потенциалом веiпор
ного поля F.  Поверхности qJ = const называются потенциальньпш 
поверхностями. Из выражений для сил F; очевидно, что qJ опре
деляется с точностью до аддитивной постоянной . В более общем 
случае, когда для сил имеем выражения [ 50] : 

- дер • F;x - !-" 7JX: , 1 
дер • F;y = !-" ду; ' дер р. - · !-" I Z - az; 

[ где !t = !t (x, у , z) - интегрирующий множитель] , функция qJ назы
вается псевдопотенциальной функцией или псевдопотенциадом. 
В обоих случаях qJ = const есть уравнение поверхности,  нормальной 
в данной точке к вектору напряженности поля (к силовым линиям 
или линиям тока) . 

Если дх, ду, дz - компоненты приращений геометрических коор
динат, то , очевидно, 

дqJ = F; дr 

есть приращение работы. Ранее было отмечено , что координата 
может быть обобщенной, т .  е. она не обязательно выражает перв
мещение в пространстве. Тем не менее функция с:р всегда означает 
обобщенную работу - в этом и состоит физическое определение 
nотенциала. Следует, правда, оговориться , что удобство примене
пил потенциальных функций иногда вынуждает пользоваться 
фиктивными nотенциалами - потенциалом скоростей, потенциа
лом возмущений , комплексным потенциалом и т. д. [ 5 1-541 , 
но такие потенциалы в нашем анализе , естественно, фигурировать 
не будут . 

Обычно потенциальные функции qJ служат для характеристики 
консервативных систем , однако при наличии · соответствующих 
дифференциальных уравнений связи 

qJ; = qJ; (r; ) 

эта функция может быть обобщена и на неконсервативные системы. 
Примером неконсервативной системы можно считать полет ракеты 
под действием тяги R .  Чтобы тягу выразить через тяговый потен
циал <рт , необходимо знать зависимость 

'Рт = 'Рт (r , r,  t ) ,  

тогда будем иметь 

R = R ( дерт дерт дерт ) • дr ' • ' дt дr 
В частности , для ракет с двигательными установками , исполь

зующими только внутренние ресурсы, но имеющими возможность 
регулировать тягу, с большой степенью точности можно принять 

R =  дерт • дt 
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Если же используется воздушно-реактивная двигательная 
установка или в тягу включается аэродинамическое сопротивле
ние ,  то необходимо брать 

R = R ( дrрт д(/)т дrрт ) 
дН ' дv ' дt ' 

где Н - высота ; v - скорость полета. 
Определение скалярной функции IРт для двигательной уста

новки в настоящее время заменяется использованием расчетных 
или экспериментальных зависимостей типа 

R = R (H, v , t) . 

Эти зависимости не дают возможности проводить обобщенный 
анализ ,  но позволяют сравнивать двигательные установки между 
собой после детальных баллистических расчетов. 

Ньютоновский потенциал н его свойства . Потенциал поля 
в точке Х ,  создаваемого массой, распределенной с плотностью р 
в объеме V, определяется с точностью до множителя выражением 

tp (Х) = � � � � dV 
v 

и называется ньютоновским потенциалом [ 55] . Здесь r - расстоя
ние между точками х и s ,  причем � Е V. Частным случаем ньюто� 
новского потенциала является потенциал тяготеющей массы 

tp (X) = -у � � � � dV, 
v 

где у - гравитационная постоянная . 
Знак минус указывает на определенный характер взаимодейст

вия - притяжение. Если рассматривается кулоновский потен
циал , то в случае одноименных зарядов перед интегралом должен 
стоять знак плюс .  

Наиболее распространенная задача - определение потенциала 
для тел произвольной формы и состава. Состав тела задается 
функцией 

р = р (r) ,  
причем ее определение часто представляет большие неудобства ,  
тем более что р в различных областях может менять знак . Форма 
тела также значительно влияет на вид потенциальной функции , 
определяемой вблизи тела .  В силу этих причин потенциальная 
функция tp (Х) обычно представляется довольно сложно -
в виде бесконечно сходящегося ряда. Основанием для этого служит 
гармоничность функции 1 /r. Некоторые задачи , однако , не тре
буют точного определения ер (Х) , так как простая , но приближен
ная формула дает очень большую точность . Например , если 
поместить центр тяжести тела произвольной формы и состава 
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в начало координат и рассматривать его гравитационный потен
циал в точке,  расположенной вне области , занятой телом , 
то хорошим приближением (с точностью до членов 1/r) , особенно 
если расстояние от точки до тела больше поперечных размеров 
последнего , будет формула м <р (Х) = Т2 '  

где 1VI - масса тела ; r - расстояние от центра тяжести тела 
до точки, в которой отыскивается потенциал. В этом случае фор
мула совпадает со значением потенциала тяготения точечной массы . 

Важнейшие свойства ньютоновского потенциала следующие. 
1. Если плотность р - ограниченная функция с непрерывными 

первыми производными, убывающая на бесконечности не медлен-

нее , чем по закону 1 �1 1 2 '  причем 1 s 1 2 = s� + s� + s; ,  то ньюто

НОБСКИЙ потенциал удовлетворяет уравнению Пуассона 

Ll<p = - р 
и имеет не:!Jрерывные первые и вторые производные. Первые 
производвые могут быть получены дифференцированием под 
знаком интеграла [ 56 ,  57] . 

2. Если Х Е R - V, где R - все пространство ,  а V -
объем тела , то подынтегральная функция непрерывна и дифферен
цируема (под знаком интеграла) по координатам точки Х неогра
ниченное число раз .  Вне области расположения масс (зарядов) 
ньютоновский потенциал является гармонической функцией 
и удовлетворяет уравнению Лапласа 

Ll<p = о  
или 

Основные свойства этого уравнения и методы его решения 
подробно рассмотрены в работе [ 41 ] ,  а методы решения уравнения 
Пуассона в применении к различным физическим задачам в рабо
те [ 55 ] .  

Особенности скалярного · потенциала. Если поле в какой
либо точке пространства характеризуется одной-единственной 
величиной, то такое поле называется скалярным. Характеристи-
кой скалярного поля служит скалярный потенциал. Если поле 
определяют два параметра - величина и направление , - то 
о:но называется векторным и имеет векторный потенциал. Любое 
векторное поле , согласно теореме Гельмгольца [ 50] , может быть 
представлено суммой 

F = grad <р + rot А,  

где <р - скалярный ; А - векторный потенциал поля . 
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Элеr;,тростатический потенциал. Электростатическое поле ,  
так же как магнитное и гравитационное , - векторное. Оно может 
описываться скалярным потенциалом , потому что определяется 
эквипотенциальными поверхностями (поверхности уровня) .  

Что касается направления ,  то оно задается знаком р и не  тре
бует специального рассмотрения векторного потенциала А. 

Именно поэтому основная задача электростатики - отыскание 
одной скалярной функции - потенциала !р , который связан 
с напряженностью поля соотношением 

Е =  - grad !p .  

Если теперь написать уравнение Максвелла 

div D = div вE = р,  

то можно из совместного рассмотрения этих уравнений доказать , 
что электростатический потенциал удовлетворяет упомянутому 
выше уравнению Пуассона 

Очевидно , что в тех точках пространства ,  где зарядов нет 
(р = 0) , это уравнение упрощается и принимает вид 

�(/) = 0, 

т .  е. иреобразуется в уравнение Лапласа .  
Математически основная задача электростатики заключается 

в том [ 57] , что требуется найти функцию !р , удовлетворяющую 
уравнению 

�(/) = 0  

всюду вне заданной системы физических тел, которая обращается 
в нуль на бесконечности и принимает заданное значение IP i 
на поверхностях проводников. В математических курсах [41 ] 
доказывается единственность решения этой задачи (первая 
краевая задача для уравнения Лапласа) . 

Обратная задача , также имеющая единственное решение [57 ] , 
отличается от первой только тем , что функция IP должна прини
мать на поверхности проводников S i некоторые постоянные значе
ния IPsi = const и удовлетворять интегральному соотношению 

k., !!1_ д - !1.i. ';}' дп Рп - Е ' 

где n - нормаль к поверхности S i ;  Рп - поверхностная плотность 
зарядов; Qi - полный заряд i-го проводника . 

Из единственности решения этих задач следует, что потенциал 
уединенного проводника прямо пропорционален его заряду :  

Q = CIJ). 
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Множитель пропорциональности С называется емкостью. Он 
зависит только от формы и размеров проводника и не зависит 
от величины заряда . 

Для системы проводников справедливо соотношение типа онза
геровского  линейного закона : 

Qt = Cн1J>t + Ct2 (1J'2 - IJ't) -;- · · · -т- Ctп (IJ'п - IJ't ) ;  

Q2  = С21 (IJ't - IJ'2) + C221J'2 - . . .  + С2п (q>п - 1J'2) ; 

Qп = Cnt ( IJ't - IJ'п) + Cn2 ( IJ'2 - IJ'п) + · · · + Спп'Рп · 

Здесь также справедливо соотношение взаимностей 
ci j =- cji · 

Это показывает, что идею емкости С можно распространить на 
все явления , описываемые с помощью обобщенного термодинами
ческого потенциала . 

Из электростатики известно , что заряды располагаются пре
имущественно в поверхностном слое проводника, поэтому электро
статический потенциал тела с большой степенью точности можно 
охарактеризовать потенциалом только поверхностного слоя. Это 
несколько упрощает вычисление потенциала тела ,  рассмотренное 
ранее , так как теперь следует находить так называемый потенциал 
простого слоя , выражаемый не объемным , а поверхностным инте
гралом 1 � � Рп S IP (Х) = 4:n:e J J r d · 

s 

Д инамические процессы в электростатике (например , зарядка 
тела) можно описать уравнениями параболического типа 

д - i. .  dpy 
q> - (J dt ' 

где а - проводимость; Pv - объемная плотность заряда (в неко
торых частных слуqаях применяется Рп - поверхноетпая плот
ность заряда) . 

Используя также уравнение Пуассона 

где в - диэлектрическая постоянная, имеем 
dpv _ ару 
dt = е 

Интегрируя это уравнение, получаем (в системе СИ) 

Pv = Pvo exp ( - �  t ) ' �>Е о 
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(J 
где Pvo - плотность заряда в начальный момент времени ; 

ЕЕо 
время релаксации. 

Релаксационные явления (см. гл. 3) могут быть реализованы 
практически. Если, например, заряженное тело движется вдоль 
плоскости диэлектрика (такой случай может возникнуть при 
взлете заряженного электростатическим электричеством корабля , 
которому необходим горизонтальный разгон) , то в результате 
индукции это тело будет притягиваться к диэлектрику с силой 

F =  Е - 1 . Q2 
е +  1 16л:h2е0 

rде Q - заряд тела ;  h - вертикальное расстояние от поверхности 
плоского диэлектрика до тела . 

Эта формула верна только в том случае , если заряд на диэлек
трике наводится мгновенно . На самом же деле отраженный заряд 
не будет равен заряду тела,  поэтому силу притяжения можно 
представить в первом приближении (считая , что отражение остает
ся зеркальным) следующим образом : 

(J е - 1 Q2 - - t F = е + 1 . 16л:h2ео (1 - е еео ) .  
Теперь задача сводится к определению времени релаксации 

(J 
- , которое должно меняться при изменении скорости относиее0 
тельного движения тела. 

До сих пор предполагалось , что скорость распространения 
электростатического взаимодействия бесконечно велика. На самом 
же деле даже в вакууме она не превышает скорости света с. Для 
реальных веществ скорость электростатического влияния 

с 

Се = 
Y ef.t '  

где е = e0 er - диэлектрическая , а ll = !lo !l r  - магнитная про
ницаемость , причем е7 и /l r - относительные проницаемости.  
Из этой формулы видно , что действие потенциала запаздывает 
на время 

Следует отметить, что высказанные здесь положения применены 
к скалярным потенциалам другого типа . Выше говорилось , что 
скалярным потенциалом описывается ньютоновское гравитацион
ное поле . Известно ,  что на значительном удалении от источника 
магнитного поля (диполь , виток с током и т .  д . ) можно использо
вать понятие скалярного (а не векторного , как обычно) магнитного 
потенциала [ 48] . Для скалярных потенциалов справедливы все 
замечания относительно запаздывания и релаксации. Запаздыва
ние может наблюдаться и для гравитационного взаимодействия , 
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что будет иметь немаловажное значение при полетах со скоростью , 
почти равной скорости света вблизи больших космических масс . 
До последнего времени , правда , еще окончательно не выяснен 
вопрос о скорости распространения гравитации. Если в свое 
время Пуанкаре и Лаплас считали [ 58] , что скорость распростра
нения гравитации на несколько порядков превышает скорость 
света ,  то появление теории относительности ограничило эту 
скорость световой [ 59] . Окончательно решить вопрос можно 
только после соответствующих экспериментов [ 60] , которые уже 
проектируются. 

Обобщенная сила, обобщенные и фиктивные координаты . 
Предположим, что известны обобщенные силы F n ,  зависящие 
только от обобщенных координат qn . Признаком потенциальности 
этих сил (дающим право применить к ним теорию потенциала) 
будет выполнение условия [ 49] 

где k и s = 1 ,  2 , 3. 

дFs дFk 
дqk дqs ' 

При выполнении этих условий элементарная работа есть 
полный потенциал от пекоторой функции координат : 

n n 
dФ ' дФ ' 

dL = - � -
d

- = - � -д - dq 8 • 
qs qs 

s = 1  s= 1 

Если функция Ф' (она была ранее названа обобщенным термо
динамическим потенциалом) однозначно определена , то и силы 
определяются однозначно (так как силы предполагаются потен-
циальными) 

· 
дФ ' 

Fs = - -- . дqs 

В некоторых случаях можно указать локальные области , 
в которых условие потенциальности сил не соблюдается, причем 
наиболее часто в качестве такой области выступает начало коор
динат и реже так называемые области перенастройки (например, 
отсечка двигателя , отделение ступени, перекладка рулей, вклю
чение двигателя и т. д . ) .  

Когда декартовы координаты связаны с обобщенными неста
ционарно , можно рассматривать обобщенный потенциал Ф' 
в пространстве Минконского 

Ф' = Ф' (qt , • . .  , qп , t) ,  

в котором время является равноправной обобщенной координатой. 
Если сила явно зависит от времени (скажем, тяга регулируе

мых двигателей) , то обобщенный потенциал равен 

Ф' (r, t) =  - F ( t) r . 
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В этом случае работа сил на действительном перемещении 
выразится через Ф' следующим образом : 

n n 
дФ ' дФ' dL = � F8 dq8 = - � дqs dq8 = - dФ' + --at dt. 

s= 1 s= 1 
Это выражение, в частности , показывает, что работа в данном 

случае не является полным дифференциалом. 
Кинетические потенциалы. Уравпепие Л аграпжа для копсерва

тивпых систем. Обычно L - функция обобщенных скоростей 
(производных по времени от обобщенных координат) , обобщенных 
координат и времени :  

L (q1 , . . • qn ; q1 ,  . . • , qn; t) = Ек- Еп . 
Функцию Лагранта L называют иногда кинетическим потен

циалом [ 49] , хотя в принципе кинетическим потенциалом можно· 
называть и такой фиктивный потенциал , как скорость , по кото
рому определяются кинетические параметры движения. 

Наиболее распространенный вид замкнутых систем - консер
вативные системы, для которых основвое (или центральное) урав
нение Лагранта 

n n � � Psбq8 = бЕп + � Fsбqs 
8= 1 s= 1 

может быть записано в виде 
n :t � Psбqs = бL, 

8= 1 
так как силы для таких систем потенциальны. 

В этих уравнениях Ps - обобщенвые импульсы 

дЕк 
Рв = -. - , 

дqв 

где Е к- кинетическая энергия системы 
n 

Ек = ; � M;v� . 
i= 1  

Уравнение Лагранта - одно и з  основных уравнений меха
ники, однако его можно рассматривать и как частвый случай 
обобщенного термодинамического описания системы n тел в про
странстве ковфигураций s-измеревий. 

Потенциальные функции и их значение. Применеине потенциа
лов , как правило , оправдывается там, где они сводят задачу 
к решению уравнений Лапласа или Пуассона. В некоторых слу-



чаях введение потенциальных функций не упрощает решения 
задачи , но зато облегчает понимание ее физического смысла , что 
позволяет находить методы приближенного решения или каче
ственной оценки. Чаще всего это встречается при введении псевдо
потенциала для непотенциальных сил в неконсервативных 
системах . 

Очень важным свойством потенциальных функций является 
то , что их можно рассматривать как термодинамические функции 
состояния. Эти функции аддитивны и имеют полный дифференциал , 
что ,  в свою очередь , означает возможность введения полного 
термодинамического потенциала. В предыдущих разделах речь 
шла только лишь о скалярных слагаемых полного потенциала 
(этого ,  впрочем, уже достаточно для решения многочисленных 
задач) . Отметим теперь, что в качестве слагаемых полного потен
циала могут выступать и векторные потенциалы. 

Полный потенциал. Если поле векторное , то для полного его 
описания необходимы как скалярные , так и векторные потенциа
лы. Согласно теореме Гельмгольца , доказательство которой при
водится почти во всех курсах электродинамики [ 50] , любое вектор-
ное поле F, если оно непрерывно и однозначно обращается в нуль 
на бесконечности , можно представить в виде суммы 

F = grad q> + rot А, 
причем 

div А = О ,  
где q> - скалярный; А - векторный потенциалы поля. 

Типичным, но более частным случаем векторного поля являет
ся магнитное ,  которое , как уже отмечалось , требует для своего 
nолного описания применении векторного потенциала ,  хотя 
на значительном удалении от источника магнитного поля можно 
применять для его описания скалярный потенциал.  

Основная формула магнитного поля связывает напряженность 
nоля с током в произвольном замкнутом контуре :  

Н - -1- f Jl!l dV 
- 4л � яз ' 

v 
где j - плотность тока ; R - расстояние от точки наблюдения 
до элемента с током ; dV - элемент объема проводника. Напом
ним, что соответствующее выражение для линейного, т. е. не имею
щего объема , проводника выражает известный закон Био - Сава
ра - Лапласа. 

Из этой формулы можно получить следующее выражение : 
1 � i ) H = 4n J rot (Л dV. 

v 

Операция rot и интегрирование независимы, так как диффе
ренцирование rot производится по координатам точки наблюдения, 
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.а интегрирование - nо объему nроводника . Следовательно, 

Н = rot ( 4� � � dV ) . 
v 

Положив 

имеем 
H = rot A. 

Иначе говоря, наnряженность магнитного nоля может быть 
nредставлена в виде векторного nотенциала . 

Веwторпый потепциад и его особеппости . Если иренебречь 
поnеречным сечением nроводника с током и учесть �, то 

А = � � ..!!.!_ 4л J R ' 
L 

тде dl - элемент длины nроводника . 
Интересно соnоставить векторный nотенциал магнитного nоля А 

<:о скалярным потенциалом q> электростатического : 

Е = 4�8 � �� dV; 
v 

_ _  1_ � p dV . q> - 4ле J R ' 
v 

Е =  grad q>, 

н - -1- � li!!l dv· - 4л .) нз ' 
v 

A = L � ; av . 
4л J R ' 

v 
1 H = - rot A .  fl 

Векторный потенциал (как и скалярный) очень широко nри
меняется при анализе различных векторных полей . Этот потенциал 
также удовлетворяет уравнению Пуассона . В частности, для магнит
ного поля имеем 

�А = - �j . 

Если учесть граничные условия, то система уравнений, одно
значно определяющая магнитное поле постоянных токов, будет 
следующей : 

rot H = j ; 
div H = O; 

Rot H =  i ; 
Div H = O. 

Для ее решения необходимо знать распределение объемных i 
и поверхностных i токов, а HR2 при R --,).  оо должно быть нонеч
ным .  При наличии поверхностных тонов i справедливы выражения 

Н = -1- � J.i.!U dV + -1- � l.!.!!l_ dS · 4л J яз 4л J яз ' 
v s 

1 � ; 1 � i 
А = 4л J R dV + Тл J R dS .  

\" s 
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Кроме векторного потенциала А теория магнитного поля опери
рует потенциальной функцией системы токов [28] . Эта функция 
по физическому смыслу аналогична термодинамическому потен
циалу, так как представляет собой работу поидеромотарного 
взаимодействия контуров с током, а также взаимодействия внутри 
каждого контура в отдельности . Если, например , имеется два 
контура с током, то их общая потенциальная функция (потен
циальная энергия , ишi полный термодинамический потенциал) 
определяется выражением 

Ф' = Ф�1 + Ф�2 + Ф�2 = � L1 1n + Lt2ltl2 +  � L22I; 

или в общем случае (поскольку L12 = L21 ) 

Ф'  = � � � L;kl;lk + � � Lu l; .  
i h i 

В этих выражениях L;h - коэффициенты индукции (при i = k 
самоиндукции, а при i =1= k - взаимоиндукции) . Для линейных: 
контуров при i =1= k имеем 

L · � L . � L � � dik di i  zh � hz � 4л 'j' 'j' r • 
L;Lk 

Даже беглый взгляд на эти выражения заставляет вспомнить 
соотношения Онзагера и предположить , что они справедливы 
не только для скалярных , но и для векторных потенциалов типа 
магнитного. И действительно, в самое последнее время Де Гроот 
включил магнитное поле в термодинамику необратимых процес
сов , т .  е .  в уравнения Онзагера [ 61 ] .  

Полный потенциал :магнитного поля выражается через вектор
ный следующим образом : 

Ф' = Ф�1 + Ф�2 + Ф�2 = � � A1j1 dV + f � A2j1 dV + 
V1 V1 

+ � � A1j2 dV + � � A2j2 dV . 
V2 \'2 

Поскольку векторный потенциал А аддитивен, имеем 

Ф' = � � Aj1 dV + f � Aj2 dV = � � Aj dV. 
V1 V2 'т 

Все эти замечания показывают, что при решении задач, свя
занных с векторными полями, придется иметь дело не со скаляр
ным, а с векторным уравнением Лапласа. Это уравнение одно
родное . Для решения неоднородного уравнения (типа уравнения 
Пуассона) опять-таки требуется знать методы решения уравнения 
Лапласа ,  поскольку оно является левой частью уравнения Пуас-
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сона. Решение уравнения Лапласа используется и в том случае , 
если задача описывается , например , векторным уравнением Гельм
rольца [ 50] , так как последнее с помощью иреобразований Лапла
са приводится к уравнению Лапласа .  

Такую большую популярность уравнения Лапласа можно 
объяснить удобством потенциальной функции или потенциала .  
Математическая теория обобщенных тепловых потенциалов нача
ла развиваться еще в начале ХХ века [ 67 ,  68] .  Следует отметить 
справедливость этой теории и для обобщенных термо;:�;инамических 
.потенциалов , так как в ней использовалась при-менимость ньюто
новского потенциала к задачам теплопроводности . Теперь же изве
-стно ,  что аналогичные линейные свойства имеют и другие про
.цессы переноса. 

С помощью методов теории обобщенных потенциалов удалось 
решить ряд задач, сводимых к системам параболических диффе
ренциальных уравнений [ 62] . Несколько ранее этими же методами 
оыл решен целый класс краевых задач для одиночных уравнений 
второго порядка с переменными коэффициентами , зависящими 
-от пространствеиных и временной координат и от неиавестной 
функции [ 63 ,  64] . Эти работы могут быть полезны и для исследо
Jщния задачи по определению эффективности космических тяго
яых систем , использующих внешнюю среду, причем в качестве 
неиавестной функции лучше всего брать тягу, развиваемую за счет 
внутренних (бортовых) ресурсов реактивной массы и энергии. 
С помощью этого же метода потенциалов были решены системы 
-эллиптических уравнений произвольного порядка в п-мерном 
nространстве (в общем случае - с переменными коэффициентами 
[65] ) .  

Спа.лярный и вепторпый потепцимы пап слагаемые решения 
.вепторпых уравнепий. Поскольку основой для многих математиче
-ских построений, связанных с теорией обобщенного потенциала,  
является уравнение Лапласа, остановимся на некоторых особен
ностях его обобщенного решения. 

Прежде всего отметим, что векторное решение этого уравнения 
можно разделить на скалярную (продольную) и векторную (попе
речную) части : 

F = F nр од + F nопер , 

т де 

F прод = grad <р;  Fnonep = rot А, 

nричем обычно прини:мается, что 

rot F nрод = О;  div F nопер = О .  

Такое разделение общего решения позво.т1яет , во-первых , 
.выразить его в виде трех скалярных решений (вектор А описы
rвается двумя скалярами) , а во-вторых , приводит к наиболее 
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простому оперированию с граничными условиями , которые обычн(} 
накладываютел на скалярную и векторную части отдельно . .Как 
следствие этого обстоятельства выступает очень важная возмож
ность раздельного решения многих векторных уравнений (Лап
ласа , Пуассона, Гельмгольца и т. д. ) . Подробный анализ некото
рых методов решения, а точнее,  методов нахождения векторной 
составляющей в решениях векторных уравнений , приведен 
в книгах [ 50] . Ограничимся только одним при:мером, который 
чаще встречается в практических случаях . Речь пдет о силе ,  
действующей на заряд ,  помещенный в электромагнитное поле � 

F = pvE + !i Х В] .  
Прежде всего заметим , что для полного описания классическог(} 

электромагнитного поля <<сглаженных>> зарядов (когда не учиты
ваютел микросвойства зарядов) необходимо к этому уравнению· 
добавить уравнения Максвелла (часть этих уравнений уже фигури
ровала в предыдущих разделах) : 

rot H = 
дD + J· . дt ' 

div B = O; 

В = flH; 

д В 
rot E = - дt ; 

div D = pv ; 
D = вЕ; 

j = aE. 

С учетом зависимости от времени имеем 

rot Е = - rot ( �� ) , 
причем , как всегда , 

B = rot A 

или 

rot [Е + �� J = О.  

Известно ,  что вектор , для которого rot равен нулю, может быть 
получен из с�>аляра . Вспомним определение эле�>тростатического 
скалярного потенциала : 

Е =  - grad !p,  

где !р - скалярный потенциал, или в общем виде 
дА Е = - grad qJ - дt . 

Учитывал все сказанное выше ,  можно записать (при 
ч т о  в и fl постоянные) для rot Н следующее выражение : 
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или 

�А = 8ft a;t� = grad [ div А + 8ft �i ] - ftj . 

В последнем уравнении можно положить 

d . 
А 

д!р lV = - 8ft dt .  (4 .3 )  

Наконец , исходное уравнение для определения скалярного 
потенциала можно получить , подставляя Е и div А из уравнений 
(4 . 1 )  и (4 .3) в выражение для div D :  

д2!р Pv �q> - 8ft дt2 = - В  • 

Уравнение для определения векторного потенциала получим 
из выражения (4 .2 )  при выполнении условия (4 .3 ) :  

д2А • �A - 8J.L аtг = - J.L] ·  

Имеем , таким образом, два уравнения , с помощью которых ,. 
зная объемную плотность зарядов Pv и плотность тока j , можно 
определить скалярный q> и векторный А потенцюшы, т .  е .  электро
магнитное поле. Если Pv и j равны нулю , то два последних урав-

/Т пения будут волновыми, причем волновая скорость с 1 1  -" Цt 
(в гауссовых единицах) или с , /  1 (в междупародной системе V БоБr ltoltr 
единиц) превращается в вакууме ( в = JL = 1 )  в скорость света. 
В соответствии с двумя аддитивными членами решения векторного 
уравнения волны, связанные с q> , называются продольными, 
а волны, связанные с А, - поперечными. 

Асимптотическое представление потенциала. Ранее было 
отмечено , что паиболее простое приближение для пьютоповского 
потенциала тел произвольной формы и состава получается в том 
случае ,  если точка,  в которой ищется потенциал , достаточно уда
лена от тела. Иногда приходится определять потенциал в точке ,  
расположенной близко к телу или находящейся внутри него .  
Последпий случай, например ,  имеет место ,  когда «пробпый>> 
заряд взаимодействует с облаком заряженных частиц , находясь 
внутри этого облака . 

Рассмотрим сначала пример, когда точка,  в которой отыски
вается потенциал , расположена близко к телу, создающему этот 
потенциал. Пусть М' (х' ,  у' , z ' ) - любая точка тела Т. Плотность 
этого тела р (х' , у ' , z' ) - непрерывная функций координат. 
Точка наблюдения М (х , у , z) отстоит от М' на расстоянии R. Если 
теперь обозначить r1 расстояние от произвольной точки О Е Т 
до точки М' и r - расстояние от О до М, то можно написать 
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,разложение объемного потенциала в ряд [ 57] : 
00 

Ф ' = � p :V = � � р � a;nPп (JL) dV = 
Vт Vт n = O  

= Ф� + Ф; + Ф; + . . . = � � p dV + т12 � pr1P1 (JL) dV +  
Vт Vт 

+ т; � pr�P2 (JL) dV + . . . , 
Vт 

где d = � , а Pn (JL) - полиномы Лежандра п-го порядка ( JL т 
косинус угла между отрезками r1 и r) .  

Известно, что первый член разложения дает 

Ф ' � .!!.._ т ' 
где М - общая масса тела Т .  

Учет второго и последующих членов разложения необходим 
для подробного анализа возмущений орбит искусственных спут
ников , находящихся на низких орбитах [ 66 ] .  Для анализа эффек
тивности обычных тяговых систем и для обычных расчетов траек
торий ограничиваются, как правило , только первым членом [ 67] . 
Следует отметить, что возможность разложения потенциала в ряд 
позволяет решать обратную задачу : по измеренным в некоторых 
точках потенциалам и найденным с их помощью постоянным коэф
фициентам разложений можно описать общую характеристику 
тела (т. е. указать массу, расположение центра тяжести и т .  д. ) ,  
в том числе определить его общий потенциал: Иногда может 
оказаться , что r1 > r. При этом вид разложения сохраняется, 

но d = .!.._ [ 68] . Tt 
Асимптотическое выражение потенциалов позволяет прибли

женно , но с заранее заданной точностью находить силовые функ
ции , в то время как аналитическая силовая функция в общем 
·случае притяжения двух конечных тел неправильной геометриче
ской формы выразится шестикратным интегралом, причем , как 
правило ,  ни одно из интегрирований не выполнимо [ 68] . Это , 
естественно , исключает точный аналитический метод. Если даже 
в случае гравитационного nритяжения двух сферических масс 
аналитическое решение выглядит довольно просто , то уже элек
тростатическое притяжение или отталкивание таких же сфериче
ских тел не является простой задачей, а требует также асимпто
тического описания [ 27] . 

Асимптотический метод определения потенциалов теснейшим 
образом связан с теорией сферических функций. С элементами 
этой теории можно ознакомиться в работах [ 69-71 ] .  Существует 
несколько возможных вариантов разложения потенциалов в бес-
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конечно сходящийся ряд , но разложение по сферическим функ
циям наиболее удобно, поэтому остальные методы почти не полу
чили практического применения. 

Заметим теперь, что в общем случае тело может обладать 
несколькими видами потенциалов , например гравитационным , 
электростатическим, магнитным и т . д .  

Теория суммируемости различных потенциалов в последнее 
время успешно разрабатывается [ 72 ] .  

Свойства внутренних потенциалов. Перейдем теперь к рас
смотрению потенциала в точках , принадлежащих телу Т. "Уже 
отмечалось ,  что потенциал внутри тела Т удовлетворяет уравне
нию Пуассона 

�!р = - р. 

Наиболее просто потенциал внутри тела определяется в том 
случае , если это тело имеет форму шара радиусом R и массой М: 

_ mM ( 3R2 r2 ) 
IР - У вз -z- - т · 

где у - гравитационная , а вообще говоря , пекоторая постоянная;  
т - масса притягиваемой точки. Иначе говоря, шар притягивает 
тело , находящееся внутри его , так , как если бы вся масса шара 
была сосредоточена в его центре. При этом предполагается , что 
не существует эффектов экранирования. Это справедливо только 
для гравитации (да и то требует уточнения) [ 58] . 

В случае произвольных тел определить потенциал в общем 
случае довольно сложно . Существуют, однако ,  определенные 
положения (характеристические свойства) , которые позволяют 
выявить некоторые общие свойства внутренних потенциалов [ 68] 
для тела конечных размеров и непрерывной плотности, если 
притягиваемая точка лежит внутри тела или на его поверхности : 

а) силовая функция (потенциал) конечна, однозначна и непре
рывна; 

б) составляющие силы притяжения также конечны, однознач
ны и непрерывны; 

в) справедливы формулы 

дФ Fx = - ; дх 
дФ Fy = -- ; д у 

дФ 
Fz = - , дz 

определяющие компоненты силЬr взаимодействия ; 
г) составляющие силы притяжения материальной точки, дей

ствующей на это тело ,  и составляющие момента силы притяжения 
относительно точки , жестко связанной с телом , конечны, непре
рывны и однозначны ; 

д) формулы для составляющих силы взаимодействия, дейст
вующей со стороны точки на тело , и составляющих момента 
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ЭТОЙ СИЛЫ 
дФ Fe =- ar ;  

Lrp = дФ
; clc:p 

дФ Fz = ar: , 
дФ Lv = - ,  
дv 

остаются тюш:t\Ш же , как и для точки вне тела ;  
е )  если плотность тела имеет непрерывные частные производ

вые первого порядка , то в каждой внутренней точке тела силовая 

функция (потенциал) удовлетворяет уравнению Пуассона . 

Следует отметить , что все сказанное , за исключением пункта е) , 

справедливо и для точки, лежащей вне тела . Кроме того,  если. 

потенциал внутри тела мож�т иметь максимум и не может иметь 

минимума , то вне тела он не может иметь ни максимума, ни мини

мума. 
Задачи по определению внутренних потенциалов , как правило , 

очень сложны, так как не существует общего метода их решения. 
Более разнообразны также и граничные условия. Все это застав

ляет по-разному подходить к определению внутренних потенциа

лов в каждом конкретном случае . Работа [ 73 ] , например , служит 
хорошей иллюстрацией того ,  как важно правильно задать гранич

ные условия для нахождения необходимых потенциалов , в дан

ном случае электростатического и магнитного. 

§ 4.4. Принциnы обобще н ного  
термодинамического анапиза 
космических тяговых систем 

LПолезный груз и тяговая система. Постановка общей задачи. 

Напомним, что под полезным грузом уеловились понимать такой 

объект, который непосредственно предназначен для выполнения 

космической задачи. Тяговой системой называется устройство , 

предназначенное для доставки полезного груза в заданную точку 

пространства или для сообщения ему заданных кинетических 

параметров. Тяговую систему вместе с полезным грузом будем 

называть космической системой или космическим кораблем. 

При этом можно исходить из очевидного предположения , что 

расходование бортовой массы есть в общем случае непосредствен

ная и непроизводительная потеря энергии космической системы, 

так к ак  

Если рассматривать современные космические полеты в рамках 

такого энергетического анализа ,  то станет ясно , насколько они 

малоэффективны. Суммарная кинетическая энергия , сообщенная 

полезному грузу при разгоне , маневрировании и торможении, 
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составляет миллионные доли процента от энергетического экви
валента сброшенной массы. 

Полезный груз , рассматриваемый при анализе как основной 
объект переноса, может быть в принципе различным : твердым, 
жидким, газообразным , причем он может и не размещаться в кон
тейнерах .  Это создает большое разнообразие возможных космиче
ских операций, что не только будет оправдывать , но и подчас 
сделает необходимым общий термодинамический анализ задачи , 
в которой полезный груз является основным объектом переноса. 
Такой анализ необходим еще и потому , что иногда следует 
не только учитывать , но и полезно использовать разнообразные 
факторы космического пространства .  В обычных анализах они 
либо не учитываются, либо рассматриваются изолированно один 
от другого [ 7 4] . 

Для решения термодинамической задачи необходимо иметь , 
во-первых , уравнения законов сохранения (массы , энергии , 
импульса) , во-вторых , уравнение второго начала термодинамики 
(уравнение Гиббса) , комбинируя которое с первыми тремя урав
нениями, можно получить одно общее уравнение переноса энтро
пии , и в-третьих , уравнения феноменологических законов пере
носа , согласно которым компоненты потоков линейно связаны 
с компонентами термодинамических движущих сил . Могут потре
боваться также соотношения взаимностей Онзагера. Такая систе
ма уравнений совместно с уравнениями связей и граничными 
условиями позволяет получить полное термодинамическое реше
ние поставленной задачи , т. е. определить изменение во време
ни всех локальных термодинамических переменных . Понятие 
<<локальный>> означает , что физические функции термодинамиче
ской системы предполагаются непрерывными по координатам 
и во времени. 

Рассмотрим исходные уравнения более подробно . Прежде 
всего перепишем полученное ранее уравнение переноса энтропии 
в виде 

d (S!V) 
dt 

где S/V - средняя объемная кqнцентрация энтропии ; t - время ; 
Т - температура ;  jq - удельный поток тепла ; /-tk - химический 
потенциал ; j k - удельный объемный поток массы ; v - скорость 
движения центра тяжести термодинамической системы ; Fk -
равнодействующая массовых (действующих на единицу массы) 
сил ; 'Vk - стехиометрический коэффициент компонента k, умно
женный на его молекулярный вес ; v0 - скорость химической 
реакции в единице объема за единицу времени) . 

23* 355 



Физически это уравнение означает , что скорость возрастания 
энтропии в системе зависит от стока энтропии за счет непосред
ственного отвода энтропии и тепла от системы, а с другой сто
роны, от генерирования энтропии в результате необратимости 
разJшчных переносов. Выражение в фигурных скобках представ
ляет собой сумму произведений различных потоков на термо
динамические движущие силы. Так , для потока тепла термоди
намической движущей силой служит градиент температуры, для 
потока массы - градиент химического потенциала и массовые 
силы, а для потока вещества ,  возникающего при химических 
реакциях, - химические силы � /tkvk . 

k 
Для обобщения уравнения переноса энтропии введем вместо 

химических более общие электрохимические потенциалы [ 64] : 

itk = /tk + Qyk q>, 
где Qyk - электрический заряд,  приходящийся на единицу массы 
компонента k; q> - электростатический потенциал. Это обобщение 
позволяет не отрывать электролитические явления от химических 
реакций , которые наблюдаются, например, при работе топливных 
элементов или преобразователей химической энергии в электриче
скую. 

В последнее слагаемое левой части уравнения переноса энтро
пии, т. е. в источник энтропии, можно ввести член, учитывающий 
вязкое трение [ 64] 

1 Gтр = Т П/grad v , 

где П - тензор вязких напряжений. 
Силы � Fk могут быть консервативными, тогда они выражаются 

k 
через потенциальные функции Ф/.: 

причем обычно 

Fk =  - grad Ф/. , 

дФ/.
= О дt ' 

и неконсервативными, тогда выражение для сил будет иметь иной 
характер . Как уже отмечалось ,  типичным примером неконсерва
тивных сил является сила Лоренца 

F л = Qk (Е + [vk >< В] ) .  

Используя скалярный потенциал q> и векторный потенциал А ,  
иреобразуем это выражение : 

F л = - Qk grad q> - Qk ( �� - [ vk Х rot А] ) , 

где первый член - консервативная электростатическая сила . 

356 



Перепишем , опуская некоторые простые преобразования, урав
нение переноса энтропии в обобщенном виде : 

d ( S!V) d . [ 1 ( . � - • ) ..l s J -t-dt === - l V  Т ]q - � f.!k]k , у V , 
k 

+ i { - jq8 gr� Т + П : grad v + � j k  [ Qk grad ер + 
k 

+ Qk ( �� - [ vk Х rot A ] ) - Т grad ( �k ) J - L �kvkvo } . 
. k 

В этом уравнении не учтены гравитационная сила , сила свето
вого давления, магиитостатическая сила и т. д. Это вынуждает 
записать выражение для консервативных сил через обобщенные 
удельные потенциалы Фi и обобщенные заряды qi , а также доба
вить вектор произвольной силы R, которая в общем случае может 
не быть консервативной (например , сила тяги ,  возникающая при 
отбросе бортовой массы) : 

d (S!V) d . [ 1 ( . � - . ) + s J . 
dt = - lV Т ] q - ..:;J f.!k]k у У -j-

k 
+ i { - ) q8 gr�d T  --t- П : grad v + � ]k [.L, qi grad Фi. 1- grad Фg + 

k i 

--t- Qk ( �� - [vk Х rot A] ) + Rk - T  grad ( �k ) J - � �kvkvo} . 
h 

В обобщенный заряд qi , приходящийся на единицу объема 
системы, не входит масса , позтому для учета гравитационной силы 
добавляют член grad Фg , т .  е. градиент гравитационного потен
циала . 

Выразим теперь в явном виде все потоки ,  входящие в зто 
уравнение (напомним, что они даны относительно центра масс 
термодинамической системы, т. е. � jk = О,  � )q = О  и т. д . ) : 

k k 
d ( SfV) d . [ 1 ( . � - . ) --t- s J dt = - lV Т ]q - � f.!k]k y V + 

k 
+ i { - jq8 gr�d T  + П : grad v +  � j k grad Фg --t- � jkRk + 

k k 

+ � jkQk �� + L М k (jэ g1·ad ер + ]м grad Н + iv grad р -1- ) с  grad C)-
k k 

- � iэ [ rot А Х ik J - � ikT grad ( �k ) - � �kVkVo} . 
k k k 

Смысл потоков отдельных: зарядов будет пояснен далее . 
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Можно было бы разделить электрический поток ]э на ток 
проводимости и конвективный ток , но здесь этого делать не будем . 

Итак ,  написано уравнение переноса энтропии для термодина
мической системы , состоящей из невзаимодействующих точечных 
масс (материальных частиц) ,  находящихся во внешнем силовом 
nоле . Теперь необходимо учесть магнитное и электростатическое 
взаимодействие между телами. Гравитационным же взаимодей
ствием можно иренебречь [ 75] . Силы расталкивания и притяже
ния можно включить в давление , представив его в виде суммы : 

Р = Р +  Рэ - Рм , 
где р - гидростатическое (газокинетическое) давление ; Р э -
давление электростатического расталкивания или притяжения ; 
Рм - давление , обусловленное магнитным притяжением частиц. 
Этот метод позволяет учесть , да и то весьма приближенно , только 
статистический характер взаимодействия между частицами , 
поэтому иногда предлагается находить кинетические коэффициен
ты взаимодействия экспериментально [ 76 ] .  С помощью коэффи
циентов ,  полученных экспериментально , можно также учитывать 
взаимопревращение частиц в результате ядерных реакций. 

При анализе космических тяговых систем многие из рассмот
ренных факторов могут быть заданы в виде геометрических или 
временных граничных условий ,  а также учтены искусственно , 
как , например ,  при расчете генерации энтропии от вязкого трения. 

Система термодинамических уравнений включает также линей
ные уравнения переноса: 

]i = � Lin.X, 
k 

а также соотношения взаимностей Онзагера. Если в переносе 
участвует магнитное поле , то последние принимают вид 

Дело в том, что эти соотношения без учета магнитного поля 
означают инвариантность процессов во времени , а при наличии 
магнитного поля смена направления движения на противополож
ное (при постоянном знаке электрического заряда и постоянной 
силе Лоренца) должна сопровождаться сменой знака у напряжен
ности магнитного поля [ 64] . 

Естественно , что для полного решения задачи потребуется 
знать кроме этих соотношений еще и уравнения состояния , а также 
начальные и граничные условия. Например,  уравнениями состоя
ния д.тrя электродинамических явлений будут следующие [ 77] : 

D = eE;  В = �Н; j = аЕ.  
Д:rя газов общеизвестными уравнениями состояния яв.тrяютс11 
уравнения Клапейрона , Ван дер Ваальса,  Клаузиуса ,  Бертло 
и Rамерлинга - Оннеса [ 5 ] .  
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Наиболее характерны такие граничные условия : 
геометрия , а также электродинамические и механические 

свойства отдельных <<частиц>> ,  входящих в рассматриваемую 
термодинамическую систему * ,  

пространствеиные и временнЫе координаты внешних полей, 
действующих на систему ; 

пространствеиные и временнЫе ограничения , накладываемые 
на движение <<частиц>> системы. 

Такая система уравнений довольно сложна , но с ее помощью 
можно анализировать практически все нерелятивистские явления 
переноса ,  в том числе и все мыслимые процессы вывода и переме
щения полезного груза независимо от его вида (твердое тело , 
серия разобщенных твердых тел с самыми различными свойст� 
вами , включающими возможность их электромагнитного и элек
тростатического взаимодействия и возможность установки на них 
тяговых систем , неконтейнированная жидкость , которая в общем 
случае может быть неоднородной , или , наконец, газ) и от способа 
его выведения к космическое пространство (баллистическая раке
та, аппараты, взаимодействующие с атмосферой и внешним элек
тромагнитным полем, способ доставки в космос вещества с помощью 
разнообразных ускорителей, начиная от обычных линейных 
и кончая квантовыми и т. д. ) .  

Несмотря на  т о  что каждая и з  многочисленных конкретных 
идей могла бы иметь свой определенный смысл и перспективность 
(научившись, например ,  выводить на околоземную орбиту поток 
газообразного вещества, можно было бы создавать временные 
или постоянные топливозаправочные пояса) , решать задачу 
в общем виде для какого-либо из этих,  по существу пока фантасти
ческих , вариантов на данном уровне техники не представляется 
возможным и целесообразным. Даже мыслимые тяговые системы 
весьма отдаленного будущего целесообразно ограничить рас
смотренными в гл. 3 .  Излишне также напоминать , что получение 
окончательных численных значений потребовало бы много машин
ного времени при самых совершенных способах счета. Известно , 
например,  что некоторые частные случаи этой системы уравне
ний , например уравнение Навье - Стокеа [ 78 ]  или обычные 
уравнения механики , требуют значительных затрат машинного 
времени. 

Неудобство состоит также и в том , что уравнения записаны 
для термодинамической системы с неподвижным центром масс . 
Иначе говоря, в нашем случае потребовалось бы анализировать 

* Все термодинамические функции имеют вероятностный характер , т .  е. 
тср�юдинамиче�кая система , в которой исследуются процессы переноса , как 
правило ,  состоит из большого количества частиц ( n � 1 020) . Но можно при
менять термодинамические методы , изложенные выше , и для анализа про
цсссов переноса конечного числа макроскопических тел («частиц») или даже 
одного тела.  Это следует из доказанной выше аналогии между термодинами
кой п механикой.  
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динамику и энергетику не только самого летательного аппарата , 
но и близлежащих космических тел , перемещение которых отно
сительно неподвижного центра масс может оказаться существен
ным. Если же основное тяговое усилие создается в результате 
отброса реактивной массы , то в рамках этого анализа пришлось 
бы исследовать движение летательных аппаратов и движение 
отброшенных частиц реактивной массы опять-таки относительно 
центра масс или первоначального центра тяжести системы косми
ческих летательных аппаратов .  

Эти соображения заставляют пока что ограничиваться более 
конкретным классом задач, когда исследуется возможность взаи
модействия только одной твердой (а вообще говоря, контейниро
ванной в твердую оболочку) космической системы с атмосферой,  
гравитационным и электромагнитным полями , с излучением и межпланетным веществом. 

Следует отметить , что в последнее время начинается серьезное 
изучение влияния на искусственные спутники Земли атмосферы, 
магнитных полей и т . д .  [ 74] , но ввиду малости каждого взаимо
действия они могут быть учтены отдельно одно от другого , т .  е .  
явление в целом может и не потребовать , как в нашем случае ,  
обобщенного термодинамического анализа. 

Уравнение переноса энтропии в задаче о движении космиче
ской системы и его особенности. Постановка аадачи. Будем 
рассматривать космический аппарат как элемент термодинамиче
ской системы, на который могут действовать внешние консерва
тивные и неконсервативные силы. 

Как следует из обобщенного уравнения переноса энтропии , 
данного в предыдущем разделе , в процессе перемещения (полета) 
космического аппарата в пределах замкнутой термодинамической 
системы энтропия последней не сохраняется постоянной, а неиз
менно увеличивается из-за необратимых процессов переноса , 
которые происходят внутри ее. Хотя такой способ решения и дает 
важное дополнительное условие �ji = О,  т .  е .  сумма nотоков 

i 
относительно центра масс замкнутой термодинамической системы 
равна нулю , тем не менее сложность оnисания всех потоков 
в настоящее время вряд ли оправдывается . Не обязательно , 
наnример , интересоваться законами распространения реактивной 
струи , истекающей из реактивных двигателей , законами ее взаи
модействия с окружающей средой, химическими и другими реак
циями , nроисходящими в ней , и т .  д. * 

* Это не всегда справедливо. П роцессы, происходящие в истекающей 
струе на близких от корабля расстояниях , изучают для защиты конструкции 
от радиационных , акустических и радиоактивных ее воздействий .  Газодина
мические параметры удаленной струи [ 79 ] могут быть важны с точки зренпя 
ее воздействия на отделяемые ступени ,  однако к тяговому анализу последнее 
может и не относиться . В более общем случае струя вплоть до очень больших 
расстояний от корабля может оказывать на него спловое воздействие через 
электромагнитное поле . 
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Будем формулировать постановку задачи обобщенного анализа 
космической тяговой системы следующим образом. 

а) Термодинамическая открытая система (космический корабль) 
состоит из одного точечного твердого тела и имеет переменную 
массv. 

б) Система может иметь в общем случае пять степеней свободы. 
Она может взаимодействовать с внешней средой вследствие 
обмена импульсами с помощью консервативных и неконсерватив
ных сил (механическая степень свободы) , теплообмена (тепловая 
степень свободы) , массообмена (массообменная .степень свободы) , 
электростатически (сюда относится поляризация и другие фазовые 
переходы в системе , но не силовое взаимодействие , так как послед
нее относится к механической степени свободы) и магпитостатиче
ски (магнитная степень свободы, как и электрическая , относится 
к фазовым переходам , а не к силовому взаимодействию) . 

в) Процесс присоединения и отделения от тела массы задается 
дополнительными условиями , связанными с необходимостью 
получения эффективной тяги R , создаваемой истекающей струей, 
входящим потоком и аэродинамическими средствами . 

г) Полезное силовое взаимодействие с внешней средой и поля
ми в целях уменьшения силы Rб совершается с помощью совре
менных технических устройств , рассмотренных в гл . 1 и 3 (Rб 
тяга ,  создаваемая истечением бортовой массы) . 

д) Эффективность тяговой системы будем определять инте
гральным увеличением ее удельной объемной энтропии. 

е) Анализ систем для создания тяги R следует проводить 
с учетом веса необходимых агрегатов , биологической защиты 
и т .  д .  Эта сила должна включать в целях упрощения анализов 
полное аэродинамическое сопротивление .  

ж) Химическим взаимодействием системы с окружающей сре
дой пренебрегаем . Выход энергии от различных реакций (ядерных 
или химических) учитывается дополнительными условиями. 

Эти семь условий значительно сужают область применепил 
уравнения переноса энтропии . Помня , что по условию задачи 
процессы, приводящие к возникновению тяги R ,  рассматриваются 
отдельно , и учитывая остальные условия , перепишем это уравне
ние в следующем упрощенном виде : 

d (S!V) _ _  d' 
L
� __!_ • + У J _ __!_ .  grad Т , 

dt - lV Т ] q V V Т ] qв Т т 
+ i { � j k grad Фg + � jkRk + � ikQk дд� + 

k h h 

+ � Mh Oэ grad <р + iм grad H + jy grad p + ]c grad C) + 
h 

+ � iэ (rot А Х bl}  
k 
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и проанализируем его . Левая часть представляет собой измене
ние (не только увеличение ,  но и возможное уменьшение, так 
как система открытая) удельной объемной энтропии во времени . 
В первом слагаемом правой части суммированы утечка энтропии 
в результате теплоотвода от корабля и утечка энтропии с реактив
ной струей и отделяемыми от корабля элементами . Второй член 
правой части - источник энтропии , обусловленный внутренними 
тепловыми потоками , т. е. выравниванием температуры отдельных 
частей системы (корабля) . Этим членом можно вполне пренебречь, 
если не используется тепловой аккумулятор энергии . Третий 
член правой части - потенциальный источник энтропии , так как 
выражения , стоящие в фигурных скобках , представляют собой 
секундные работы различных сил , приложеиных к системе. Ввиду 
того что термодинамическая система в нашем случае состоит 
всего лишь из одной <<частицы>) (k = 1 ) ,  понятие источника энтро
пии потеряло ,  как уже отмечалось , статистический смысл . Приме
нимость уравнения от этого не нарушается , тем более что по физи
ческому смыслу его можно представить в данном случае как источ
ник потенциальной энтропии или потенциальным источником 
энтропии для более широкой системы, включающей рассматривае
мое тело .  Когда <<частица>) соударяется с космическим телом или 
тормозится окружающей средой (вход в атмосферу) , приобретен
ный запас кинетической энергии переходит в тепловую , увеличи
вая тем самым энтропию . То же самое наблюдается при использо
вании для торможения двигателей. 

Что касается рассматриваемого конкретного случая , то это 
уравнение при умножении его левой и правой частей на характери
стическую температуру тела Т можно перевести в уравнение , 
объединяющее первое и второе начала термодинамики , т . е .  
в уравнение энергии Умова.  

Предположим , что летательный аппарат имеет постоянную 
массу JИ, постоянную температуру Т и что на него действуют две 
внешние силы - удельная тяга ,  просуммированная с удельной 
силой аэродинамического сопротивления R ,  и сила гравитации F.  

Исходное для этого случая уравнение переноса энтропии 

d��v = - div j8 + А-;Т [ (jm grad Фg + {jm · R) ] 

перепишется в виде 
dSmv = _ div ls -+- М vн ( d Ф --i-__!!_ ) dt .МV M VT gra g ' М • 

Умножая левую и правую части последнего уравнения на 
MVT,  получаем известное уравнение переноса энергии Умова 

�� = - div iE + (vн · F) + (vн · R) .  

Применение этого уравнения для анализа кос�шческоii задачи 
в некоторых случаях может оказаться предпочтительнее исполь-
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зования уравнения переноса энтропии , так как для открытой 
as термодинамической системы знак производной dt меняется , 

dE в то время Iiaк для di он остается постоянным. 

Если предположить далее , что летательный аппарат не обме
нивается с оliружающей средой теплом (lq = О) и , кроме того , 
удельные массовые энергии втекающей и истекающей масс равны 

l!!е = ен - еа = О , 

то дивергенция потока энергии относительно подсистемы (летатель
ного аппарата) в уравнении Умова 

- div IE = - div ( lq + енlтн - ealma) = О ,  

поскольку ранее предполагалось ,  что поток втекающей массы равен 
потоку истекающей , т. е .  

п � u онимая под dt приращение только кинетячеекоп энергии 
движущейся подсистемы , получаем 

или 

M v2 
а (т ) аvн dt = VнМ dt = (Vн · F) + (v11 · R) 

М d:ен = F + R =  � F, , 
i 

т. е .  известное уравнение механики Ньютона , методы анализа 
которого известны. 

Этот упрощенный переход является необходимым , но по-види
мому , еще не достаточным условием доказательства применимости 
уравнения переноса энтропии для анализа эффективности наи
более общей схемы космической тяговой системы, комплексно 
использующей внешние и бортовые ресурсы. 

Заряды систе.м и nomor;,u аарядов. :Каждое слагаемое правой 
части так или иначе связано с потоком определенной субстанции, 
которая в дальнейшем будет именоваться зарядом . Это означает ,  
что движение космической системы связано с переносом различных 
(обобщенных) зарядов .  · 

Обобщенный заряд q 1 будет определяться из выражения для 
потока заряда 

j i = qivi . 

Чаще всего бывает удобнее пользоваться не абсолютными , а удель
ными (массовЬIМИ или объемными) зарядами , т .  е .  количеством 
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той или иной субстанции , заключенной в 1 х:г или в 1 .м3 •  Заряд 

может иметь размерность энергии (работы) , и тогда он по физиче

скому смыслу тождествен термодинамическому потенциалу. 

Но иногда понятие <<заряд>> вводится условно как субстанция , 

характеризующая определенное силовое взаимодействие системы 

с окружающей средой .  
Рассмотрим потенциалы переноса и заряды, входящие в урав

нение переноса энтропии , отвечающее постановке задачи обоб
щенного анализа одиночной «твердой>> космической системы. 

Предположим для простоты, что система перемещается в простран

стве ,  где изменения магнитного поля со временем (для одной 

и той же точки пространства) ничтожны. Следовательно , членом , 

учитывающим секундную работу изменяющегося магнитного 
поля , 

� .  Q дА � ] k k дt  
k 

можно пренебречь . Естественно ,  что эта силовая компонента 

может в других случаях использоваться как основная движущая 

сила ,  например в непосредственной близости от заряженной 

поверхности , где электростатическое отталкивание сменяется 

притяжением за счет электростатической индукции. 
Космическая система чаще имеет постоянный объем , а не 

постоянную :массу , поэтому в дальнейшем будем пользоваться 

не объемными , а объемно-массовыми энтропиями , отнесенными 

не только к объему , но и к массе системы М. 
Уравнение переноса энтропии теперь запишется в виде [все 

члены этого уравнения имеют размерность дж/ (.м3 · х:г · сех: · град} 
или 1 / (.м ·сеп3 · град) ] : 

d (� ) d " [ 1  . . ] + 1 { ·  d Ф + ( .  R) +  dt == - lV Т ] q  т J s  М Т  ]т gra g ] т .  

+ '� Оэ grad ер -г iм grad Н +  iv grad Рн + i c grad С) + iэ [rot А Х iтJ } � 

где Т - усредненная текущая температура космической системы. 

Это уравнение показывает , что увеличение удельной объемно

массовой энтропии летательного аппарата , которую , пользуясь 

идеей Де Гроота , можно определить как 

S 1 ( S + Екин ) M V  = M V  -т ' 

связано ,  во-первых , с переносом тепла и энтропии , а во-вторых , 

с возрастанием энтропии из-за  необратимости явлений переноса. 

Уравнение переноса энтропии выводилось для сплошной 

среды с очень большим числом компонент (k > 1020) , поэтому 
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возможность его применепил ДJIЯ описания переноса одного 
материального тела требует детального обоснования и особенно 
доказательства не только необходимых (см. стр. 334- 335 п 
362-363) , но и достаточных условий .  

Но это необходимо , по-видимому , только для более г .'Iубокого 
понимания физической взаимосвязи между отдельньп1и эффек
тами, ответственными за перенос космической системы , и отдель
ными слагаемыми ее энергетического и энтропийного заряда 
(возможность же использования формального аппарата неравно
весной термодинамики очевидна) . 

Важно , например , исследовать свойства фиктивной энтропии 
и ее составляющих . В практическом отношении это необходимо 
для выбора рациональных способов аккумулирования энергии 
и устройств для ее трансформации. В качестве примера можно 
рассмотреть посадку космического корабля (спускаемого аппа
рата) на поверхность планеты .  Чем большую он имеет удельную 
:кинетическую энергию и чем сильнее нагрет , тем труднее осуще
ствить его посадку . Таким образом , чем больше потенциаль
ная и обычная энтропии спускаемого аппарата (равноценность 
Ен! Т и Sт пока еще в общем случае не доказана) , т. е. чем больше 
его фиктивная энтропия , тем труднее осуществить обратимый 
nроцесс (в данном случае вернуть аппарат :к месту старта) . Для 
этого потребуется совершить работу внешних сил , причем тем 
большую , чем больше возрастает энтропия . 

Рассмотрим теперь более подробно исходное уравнение пере
носа энтропии . Первый член правой части характеризует приток 
или утечку энтропии из рассматриваемой термодинамической 

системы. Первое слагаемое в квадратных скобках i )q есть поток 

энтропии , обусловленный утечкой (охлаждение корабля) или 
nритоком (нагрев) тепла .  Очевидно , что этот член характеризует 
тепловое взаимодействие системы с окружающей средой (тепловая 
степень свободы) . 

Как известно , основными источниками тепла для космической 
системы являются: 

тепло , выделяемое тяговой или энергетической установкой 
(членом , учитывающим повышение энтропии за счет перетечек 
тепла внутри системы, мы уеловились пренебрегать) ; 

аэродинамический нагрев , или нагрев от диссипации энергии 
в пограничном слое , от излучения ударных волн и от истекающих 
струй. Нагрев от пограничного слоя (без учета рекомбинациок 
ных явлений) можно заменить , как отмечалось в §  4 . 2 ,  источником 
удельной объемной энтропии , а нагрев аппарата от диссипации 
энергии в ударных волнах - источником энтропии, возникающей 
в скачках уплотнения , умноженным на коэффициент n < 1 ,  
nоскольку на нагрев идет только часть диссипированной энергии . 
Коэффициент n находится из экспериментов и специальных тепло
вых расчетов . 
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Диссипация кинетической энергии летательного аппарата на 
трение в пограничном слое и на волновое сопротивление создает 
тормозящую силу , которая является составляющей силы тяги 
двигателей: 

Rт = �= ( S п. с +  Sltв ) , 
где Sп . с  и S 8 - источники энтропии за  счет диссипации энергии 
в пограничном слое и в ударных волнах соответственно . 

Нагрев аппарата от истекающих струй находится эксперимен
тально и при специальных расчетах . 

Нагрев от излучения Солнца ,  Земли ,  от соударений с кораблем 
молекулярных потоков и от рекомбинации кислорода верхней 
атмосферы на поверхности корабля [ 80] определяется в каждом 
конкретном случае особо . 

Перечислим некоторые процессы, приводящие к сбросу тепла 
от корабля. 

Использование в качестве охлаждающего теплоносителя 
окружающего воздуха ,  причем при больших скоростях полета 
система может иметь турбодетандер для предварительного его 
охлаждения . 

Охлаждение с помощью сбрасываемой из системы массы 
(бортовой запас охладителя , абляция , сброс защитных экранов 
и т .  д . ) ,  которое обусловливает не только тепловое, но и массо
обменное взаимодействие с внешней средой. 

Радиационное охлаждение. Специальное место в этой проблеме 
занимает создание высокоэффективных холодильников-излу
чателей . 

Различные способы охлаждения , используюiДие взаимосвязь 
тепловых и электродинамических явлений. Здесь можно упомя
нуть об адиабатическом размагничивании и об адиабатическом 
снятии заряда . 

Охарактеризуем прежде всего массообменное взаимодействие , 
обозначив его через объемно-массовый поток энтропии j8 •  Выше 
отмечалось,  что утечка массы может быть связана с процессом 
испарения материалов в вакууме и с необходимостью охлаждения 
системы, однако главная составляющая j 8 чаще всего зависит 
от притока массы (забор воздуха в воздушно-реактивных двига
телях и в накопительных устройствах) и от ее истечения (реактив
ные струи , отделение ступеней и т. д . ) .  

Поскольку термодинамический потенциал равен 

Z = l - TS ,  
имеем 
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где V - объем; v - скорость ;  f- усредненная температура 

_ '1:.Gicp .тi 
Т = ' . "f.Gicp .  

' 
Изобарный потенциал Zi и энтальпию /i следует находить , 

как правило ,  для смеси газов , иногда ионизованных . В последнее 
время появился обширный справочник для определения термо
динамических функций отдельных веществ [ 81 ] .  Им можно поль
зоваться и для этого случая , так как термодцнамические функ
ции Z и I - аддитивны. Следует отметить , что j8 можно было бы 
найти через другие величины (например , массу , теплоемкость , 
температуру и скорость движения этой массы) , однако в дальней
шем характеристики корабля и окружающей среды будут даваться 
в потенциальной форме , поэтому предложенный метод записи 
предпочтительнее. 

J' величение потенциальной энтропии от сил ,  действующих 
на систему аарядов. Гравитационное взаимодействие системы 
с внешним притягивающим телом выражается членом 

.:т jm grad Ф g, 

который представляет собой , так же как и другие слагаемые , 
секундное увеличение потенциальной энтропии космического 
летательного аппарата . Очевидно , что в первом приближении 

1 • d Ф 1 М Мв М Т  ]m gra g = y ·  MV Vн'\' ---;:г • 
где V - общий объем космической системы (корабля) ; jm  = 

м u б u = V v н - удельныи о ъемныи поток массы. 

Гравитационный потенциал Земли Фg [ 82 ]  

ф _ Мв _ 3 ,986 - 1014 2; 2 g - '\' -r- - r .м cer;, • 

Масса корабля есть массовый заряд системы. Естественно , 
что в каждом конкретном случае необходимо строго учитывать 
направление гравитационного взаимодействия, т .  е .  ставить 
знак минус или плюс перед гравитационным источником энтропии .  

Испусственная тяга .  Все  современные средства перемещения 
в космосе предусматривают использование реактивной тяги , 
образующейся за  счет истечения запасенной на борту массы . 
Но существуют проекты и таких тяговых систем , которые наряду 
с бортовой массой используют атмосферу или в общем случае 
внешнюю массу. Было бы желательно поэтому разделить тягу 
на бортовую и внешнюю (в зависимости от вида массы) , а также 
учесть аэродинамическое торможение 

R = Rб + Rн - Rт.  
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Силы, входящие в эту формулу, имеют размерность н,/пг или 
.м/сет-.2 , т .  е .  величины абсолютных сил R, Rб , R н , Rт отнесены 
к текущей массе летательного аппарата М. 

Поскольку основной является проблема уменьшения бортовых 
запасов реактивной массы , то понятно , что обобщенное решение 
задачи термодинамического анализа тяговой системы должно 
в первую очередь давать ответ на вопрос: при каких условиях 
функция R6 принимает минимальное значение. 

Элептростатичеспое вааи.модействие.  Увеличение потенциаль
ной энтропии за счет электростатического (кулоновского) взаимо
действия оиределяется выражением 

1 м .  1 м Q -- · - ]э grad m = - · -- · - Vн grad m МТ V т Т MV М т ·  

Причина такого взаимодействия - наличие у системы про
-странствеиного электростатического заряда определенного знака. 
Здесь i з = Z Vн - удельный массовый поток электрического 
заряда. 

М агнитостатичеспое вааи.модействие . Если система обладает 
магнитным моментом , то по аналогии с электростатикой можно 
записать 

1 м . d H  мт · y ]м gra ' 

где i м - удельный массовый поток магнитного заряда * .  
Сила Архи.меда. Если иренебречь ветрами , которые , вообще 

говоря , могут и должны быть учтены дополнительно , то силу 
Архимеда следует считать консервативной и увеличение потен
циальной энтропии от этой силы следует записать в виде выра
жения 

1 М • d 1 М V d Vн d мт · v ]v gra Рн = МТ · v · М Vн gra Рн = мт gra Рн ·  

Зарядом в этом случае является удельный массовый объем 
-системы, а движущей силой - вертикальный градиент атмосфер
ного давления. 

Силу солнечного давления можно не учитывать , однако в так 
называемых солнечных парусах она является основным тяговым 
усилием. В некоторых других случаях , например при анализе 
движения спутника США <1Эxo-I I>> , эта сила также учитывалась. 

Если обозначить проекцию удельной массовой поверхности 
аппарата , обращенной к Солнцу , на перпендикулярную к его 
лучам плоскость через Sc и считать формально эту величину заря
дом , то поток этого заряда выразится соотношением 
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Выражение 

1 м . d C МТ · y- ]c gra 

есть объемное увеличение потенциальной энтропии системы за счет 
солнечного давления , причем grad С введен формально , так как 
имеет размерность н,/ .м2 •  Точное аналитическое описание реаль
ного градиента давления от электромагнитного излучения значи
тельно усложняет задачу. 

Некопсервативпая электродипа.мическая сила ,. или сила Лорен
ца , состоит из двух частей - консервативной и неконсервативной. 
Здесь рассматривается только неконсервативный член 

;т iэ [rot A Х im] , 

где А - векторный потенциал магнитного поля ; j э - поток 
удельного (приходящегося на единицу массы) электрического 
заряда ; ]m - объемный массовый поток . 

Из рассмотрения следует , что обобщенные заряды позволяют 
четко представить физический смысл задачи , хотя и являются 
иногда формальными величинами. Наличие известных уравнений 
связи между зарядами может существенно упростить задачу. 

Поскольку заряд, как это видно , в некоторых случаях вводит
ся формально , а решение задачи с его помощью упрощается , 
можно все силы выражать через заряд ,  умноженный на градиент 
соответствующего потенциала .  

Аэродинамическая подъемная сила ,  например , может быть 
выражена двояко.  Во-первых , ее можно включить в тягу R ,  
поскольку последняя , как уже отмечалось , должна определяться 
с учетом всех аэродинамических эффектов .  Во-вторых , можно 
ввести фиктивный аэродинамический потенциал G , который 
давал бы градиент 

grad G = Су (v , Н, а , Г) q (v , Н) ,  

где С u -· зависящий от  скорости и высоты полета , а также от угла 
атаки и геометрии аппарата коэффициент подъемной силы; 
q - скоростной напор . В этом случае площадь несущих поверхно
стей ,  деленная на массу всего аппарата , дала бы <<аэродинамиче
ский подъемный заряд>> 

У =. � . 

Емкости системы по отнощению к зарядам и к энергии. Прежде 
чем говорить о связи между зарядами , следует определить понятие 
<<емкость системы по отношению к тому или иному заряду>> . 
Из теории электричества известно , что емкость - это отношение 
дифференциала заряда к дифференциалу от электростатического 

2 4 - 5 5 6  
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потенциала 

с = dQ 
dcp • 

Физически понлтие <<емкостЬ>> означает такое количество под
веденного к системе обобщенного заряда (или такое изменение 
обобщенной термодинамической координаты) , которое изменлет 
на единицу обобщенную силу (или удельный термодинамический 
потенциал) . Геометрически емкость интерпретируется как тангенс 
угла наклона кривой , изображающей зависимость градиента 
потенциала от обобщенной координаты. 

Для термического заряда (энтропии) величина емкости рав
на [ 3 ] 

dS Ct = dТ дж/град2 • 

В общем случае емкость по отношению к заряду может быть 
выражена следующим образом :  

где dq ; - обобщенная термодинамическая координата , а F;  -
обобщенная сила .  

Емкость по отношению к энергии вводител соотношением 
dE; 

Сэ; = dF · ' ' 

причем в данном случае емкость есть величина изменения энергии 
системы при изменении обобщенной силы на единицу [3 ] .  

Здесь еще раз следует напомнить о пекоторой произвольности 
в выборе заряда . Действительно , ранее упоминалось , что зарядом 
можно назвать обобщенную термодинамическую координату . 
В то же время из обобщенного выражения для энергии 

Е = к Q2 
q 

следует , что в качестве заряда можно рассматривать величину Q 
(q играет здесь роль обобщенной термодинамической координаты) . 

Например , если рассматривать кинетическое перемещение ,  
то , исходя из первой формулировки заряда , масса будет емкостью 
тела 

С = d (Mv) = М, dv 
а по второму определению , масса тела может рассматриваться 
как заряд. Особенно отчетливо это заметно в законе тяготения 
Ньютона 
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Таким образом , можно отметить , что не существует предпочти
тельного определения заряда и емкости . Этот вопрос требует, 
очевидно , дальнейших исследований. Тем не менее в нашем ана
лизе емкость определяется зарядами (как бы последние не интер
претировались) и служит функцией состояния . Если система 
имеет одну внутреннюю степень свободы , то обобщенная сила 
может однозначно определяться емкостью или зарядом [3 ] : 

При наличии сложных систем емкость записывается матрицей 
Ci j , а в самом простом случае представляет собой не зависящий 
от зарядов множитель пропорциональности между зарядом 
и потенциалом , т. е. может использоваться для определения 
потенциалов .  Иногда этот множитель пропорциональности равен 
единице. 

Итак , заряды системы могут быть выражены с помощью емко
сти через обобщенные потенциалы системы. Можно ,  следова
тельно , использовать не только связи между зарядами , но и связи 
между потенциалами , через которые выражаются заряды. 

Потенциалы космической системы. Анализ уравнения пере
носа энтропии окажется , вероятно , полезным для тяговых систем ,  
которые используют в основном внешние ресурсы. Он  менее 
нужен для определения эффективности существующих систем 
или систем ближайшего будущего ,  так как малая весовая и энеr
гетическая отдача ,  одноразовое применевне и полное пренебреже
ние эффектами , связанными с использованием внешних ресурсов , 
противоречат его основной идее - определению наивыгоднейших 
сочетаний бортовых и внешних ресурсов не только с целью созда
ния экономичной (с точки зрения их расхода) тяговой системы, 
но и системы, использующей наиболее эффективные виды энер
гии (с точки зрения ее обратимого функционирования) . 

Тем не менее в целях конкретизации задачи рассмотрим более 
подробно отдельные составляющие уравнения переноса энтропии 
для орбитального спутника-накопителя , напомнив при этом , что 
полный термодинамический потенциал Ф' космической системы 
характеризует энергетический заряд этой системы, включая 
и энергию специальных аккумуляторов , так как этот потенциал 
равен сумме всех заключенных в системе видов энергии . Он состав
ляет только часть общего потенциала Ф, принадлежащего в нашей 
задаче системе Земля - космическая система - Луна - Солнце 
и т. д . , который можно принять постоянным в течение времени 
выполнения космической задачи . Поскольку космическая система 
рассматривается как открытая в термодинамическом смысле ,  
будем интересоваться только составляющими потенциала Ф' . 

Тепдовой потеициад. Первый член уравнения 

S• d " 1 • q = - IV y ]q 
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характеризует охлаждение или нагрев системы, т .  е .  ее тепловое 
взаимодействие с окружающей средой. Тепловые проблемы для 
космических летательных аппаратов являются в большинстве 
случаев определяющими и трудоемкими для анализа . В нашем 
случае средняя температура системы Т за счет накопления жидко
го кислорода уменьшается , а удельный объемно-массовый тепловой 
поток ]q , обусловливаемый в конечном счете сбросом неиспользо
ванной энергии в системе накопления и в атомных электростан
циях (АЭС} , не меняется. Полагая высоту орбиты накопительной 
станции постоянной , а параметры атмосферы на этой высоте -
неизменными , запишем скорость увеличения энтропии : 

где 

• • а [Т (G02, t ) ] - t  Sq = - ]q дt 

Gc + cP G0 t 
[ Т (Go2' t) ]-1 = о2 � 

TGc + To2cPo2Go2t 
Здесь Т ,  G и с означают соответственно среднюю температуру, 
вес и теплоемкость конструкционных элементов станции , а Т02 , 
G0 и еР - температуру, расход и теплоемкость накапливаемого 2 о2 
жидкого кислорода . 

Таким образом , первый член правой части уравнения приводит 
к уменьшению энтропии и тепловой энергии или теплового потен
циала системы. 

Второй член уравнения -div j8 характеризует массообмен
ное взаимодействие системы с окружающей средой , т. е .  изменение 
энтропии в результате притока и уноса массы. Пренебрегая испа
рением материалов в вакууме и принимая одномерный установив
шийся режим забора и выброса массы , имеем 

. . 
S d

" • дjs . . S,.Cн. - SaGa s = - IV ] s = - ах- = Jвн. - J ва = MV 
(1,. - Z,.) G<�. ( 

Go2 ) M0 + -g- t VT,. 

( 
Go2 ) Mo + -g- t VTa 

где /, Z, Т и G - соответственно энтальпия, термодинамический 
потенциал, температура и расход захватываемой внешней (n) 
и выбрасываемой бортовой (а) массы; М0 - начальная масса стан-

ции; G02 = G.,. - Ga - скорость накопления кислорода ; V - объем 
накопительной станции, принимаемый неизменным. 

Таким образом, изменение в процессе функционирования тепло
вого потенциала Фт системы определяется первыми двумя членами 
уравнения переноса энтропии. 
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Гравитационный потенциал. Третий член уравнения 

• jm grad Фg 
Sg = м. т 

определяет секундное увеличение энтропии от гравитационного 
взаимодействия. Он может записываться двояко 

S 1 М М3 1 М3vн М 
g = y ·  MV Vв'\' (R3 + H)2 = y ·  M V- y (lf3 + H)2 ' 

где ]m = � Ун - объемный поток массы ; М3 - масса Земли; R3 -

ee радиус ; Н - высота орбиты ; Ун - с:корость на орбите ; у - грави-М 
тационная постоянная. Ео втором выражении у Rз+ Н - гравита-

ционный потенциал станции в центре тяжести Земли. Обычно 
пользуются первым выражением, та:к :ка:к гравитационный потен
циал Земли 

ф _ М3 _ 3,986 · 1014 2/ 2 g - '\' Rз + Н - lfз + H .м се/'> 

хорошо извесrен . Если полет происходит по потенциальной трае:к

тории, то Sg = О .  
Rинетический потенц иал или :кинетичес:кая энергия станции 

определяется выражением 2 't G 
Ф� = �н � (Мо +  · �2t )  dt, о 

из :которого видно, что Ф� с течением времени увеличивается . 
Это увеличение происходит вследствие наличия силы R в чет

вертом члене уравнения переноса энтропии и соответствует увели
чению энтропии системы .  Все составляющие этой силы подстав
ляются в уравнение ,  будучи отнесенными :к массе системы М. 
Та:ким образом, общее выражение для четвертого члена уравнения 
будет иметь вид . . 

Sн = Мvн . R - x = � (� v _ S!_ vв ) -V М V g а g 

- ту  (Sв + Sтp + Sg) =  '; ( G; Va - G; Vв - Х ) , 
где S 8 ,  S т р  и Sg - источни:ки энтропии , связанные с волновыми , 
вяз:костными и донными аэродинамичес:кими потерями , а Х -
суммарный вентор аэродинамичес:кого сопротивления. 

Энергетичесl'>ий потенциал а�'>�'>у.муляторов. Из-за необратимых 
процессов увеличение :кинетичес:кой энергии на:копительной 
станции сопровождается расходованием энергии Ф; ее бортовых 
а:к:кумуляторов , в данном случае АЭС. Та:ким образом , имеем 

Ф' = Ф� + Ф� + Ф; = var. 
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Изменение Ф; по времени полета определяется выгоранием 
ядерного горючего .  Когда его масса становится равной критиче
ской , принимаем , что Ф; = О. 

Внешние потенциалы. Внешние потенциалы ,  и в частности 
энтальпия I н и термодинамический потенциал Zи , были рассмо
трены в гл . 2. Гравитационный потенциал в рассматриваемой 
задаче не учитывается , так как предполагается , что полет осу
ществляется по эквипотенциальной орбите . Не учитываются 
также и другие факторы внешней среды, однако для полноты 
описания уравнения переноса энтропии о них следует кратко 
упомянуть . 

Электростатический потет-щиал ЧJ ,  как отмечалось в гл . 2 ,  
зависит от географических координат , высоты и времени суток .  
Если бы накопительная станция имела значительный электро
статический заря� , то увеличением энтропии из-за  кулоновсi{ОГо 

взаимодействия Sq пренебрегать было бы уже нельзя . Эта вели
чина определяется пятым членом правой части уравнения: 

S. 1 М • d 1 Qvн d Q = МТ · V ]э gra ЧJ = TV · м gra ЧJ, 

где j 3 = �н - удельный массовый поток электрического заряда . 
М агиитостатический потенциал. Соответствующее увеличе

ние энтропии - шестой член уравнения : 
• 1 М • 1 /S 

Sм = МТ · V ]м grad Н,. = TV · М Vиf.to grad Ни, 

где I - общий ток витка ; S - его площадь ; · J.to - магнитная 
проницаемость вакуума ; Н,. - напряженность внешнего магнит
ного поля , которая может быть определена через векторный маг
нитный потенциал Земли А3• 

Определение магнитного потенциала Земли - сложная задача , 
так как магнитное поле неоднородно в пространстве и переменно 
по времени . В силу этого потенциал определяется приближенно -
как полином Лежандра- с использованием большого количества 
коэффициентов ,  получаемых специальными измерениями. Более 
просто поэтому находить напряженность Ни по магнитным картам. 

Архи.медовский потенциал - искусственное понятие ,  отожде
ствляемое с атмосферным давлением только ради сохранения 
единства записи источников энтропии 

S. 1 м . d 1 м v d v,. d а = МТ · y- Jv gra Ри = МТ · v · м vн gra Рн. = МТ gra Ри· 

В данном случае используется вертикальный градиент давле
ния, а в роли заряда выступает удельный массовый объем системы. 

Потенциал внешнего электро:магпитпого иалучепия , например , 
излучения Солнца, может создавать световое давление и тем самым 
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увеличивать энтропию системы 

S• 1 М • d С 1 М S с v ,. d С S с Va 
d С с = МТ • у ]с gra = МТ . у ·  --м- gra = MTV gra , 

где Sс - облучаемая эффективная поверхность ,  а grad C - фор
мально введенный градиент , так как имеет размерность н,/ .м2 • 

У величепие энтропии иа-аа н,е,.опсервативпой силы электро
динамического воздействия обусловлено векторным потенциалом 
магнитного поля 

Sл = .Л:т iэ [rot А Х  iml · 

В нашей частной задаче внешние потенциалы, рассмотренные 
в данном параграфе, не учитываются, хотя они и могут при 
надлежащем выборе удельных зарядов повысить эффективность 
системы. 

Перепишем теперь для рассматриваемого частного случая урав
нение переноса энтропии в виде 

dSmv = - jq cPo2Gopc (T - To2) 
+ Gn (I,. - Z < ) 

dt (TGc + To е Р  G0 t ) 2 ( G02 ) 2 02 2 VT,. М о+ -g- t . . . 
Ga (/a - Za)  -+ � (� V _ G

a V ) • • V g a g н 

VTa (мо + 
G:2 t ) 

Решением этого уравнения будет выражение 
't 't � А dt � 

,'!J,.Smv = - ,) (B + Ct) 2 
+ J 

'to 'to 

д dt 
E + H t 

't "t � Б dt � J R + Иt - J М dt 

или окончательно 

где 

А Д Б 
!!!..Smv = с (В + С•) + н- lп 1 Е + H-r 1 - и ln 1 R + И-r 1 + 

А Д Б + M-r - - - - ln Е + - ln R вс н и ' 

Д = G,. (I ... - Z ... ) ;  E = VT ... M0; 

. . 
М =- � ( �а Va -- �"' v,.X ) . 

И = VТа Go2 • g ' 



Все постоянные , входящие в выражение для 11Smv ,  опреде
ляются на стадии проектных проработок , поэтому данная задача 
здесь до численного результата доведена быть не может . 

Поскольку величина 11Smv должна быть минимальной, получен
ное выражение необходимо выразить графически в виде функции 
11 Smv = f (т) , откуда определять наивыгоднейшее значение цикла 
или времени функционирования т .  Можно , конечно , находить 
экстремум и исследовать его на минимум аналитически , а в общем 
случае даже применять вариационный анализ , однако следует 
ожидать , что в большинстве случаев это не будет оправдываться 
сложностью аналитического выражения для 11 Smv · За критерий 
обратимости целесообразно принять величину 

= 1 + !::.Smv = 1 + !::.SmvTo = 1 + !::.SmvTo 
'f)s S Ф' Ф ' + Ф ' + Ф ' + ' 

Omv э т н . . .  

причем 1 < 'f)s < оо .  
Таким образом ,  если 'f)s = 1 ,  то процесс обратим (11Smv = 0) , 

в других же случаях - необратим. Поскольку везде используется 
понятие фиктивной энтропии 

S = Sт + �R , 

где S т - термодинамическая функция энтропия , Е н - кине
тическая энергия тяговой системы, Т - ее температура ;  величина 
'f)s может принимать любые , как угодно большие, значения . 

В общем случае само понятие S т требует существенной дета
лизации , так как оно должно отражать конструктивную слож
ность и стоимость тяговой системы, а не быть , простой суммой 
энтропий отдельных ее элементов .  Этот вопрос в данной книге 
не рассматривается , так как связан с решением не только техниче
ских , но и экономических проблем. 

Методы упрощенных анализов необходимы для оценки энер
гетической эффективности тяговой системы, которая должна пред
шествовать анализу термодинамической обратимости , проведеи
ному выше. 

Известно , что для стационарно работающих двигателей кри
терием эффективности может служить предложенный Н. Е .  Жуков
ским и Б. С. Стечкиным тяговый, или полетный, к. п. д . [ 83] 

2vн (�va- ин) 
'fJп = Rv2 - v2 • 1' а н 

где � - увеличение массы рабочего тела в двигателе.  
Очевидно , что при � = 1 

2vн 2vнfVa 
'f)п = va+ vн = 1 + vнfVa ' 

т .  е .  при va < Vн (характерный случай для космических ракет) 
'llп > 1 , что лишает его наглядности .  
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В дальнейшем появилось много модификаций этого к .  п. д. ,. 
и в частности такая [84] :  

которая применима для случаев Va < Vн опять-таки при устано
вившемел режиме полета и работе двигателя . 

В последнее время в связи с множественностью толкования 
этого коэффициента была предпринята попытка [85 ] более строгого
его определения , причем считалось , что он должен удовлетворять 
следующим необходимым требованиям: 

1 )  максимум 1Jп соответствует вариационному решению урав
нения движения ; 

2) коэффициент 1Jп остается инвариантным при переходе 
от одной системы координат к другой ; 

3) значение 1Jп лежит в пределах О < 1Jп <. 1 .  
Показывается , что всем этим требованиям удовлетворяет 

выражение 

где М u.г - масса полезного груза ,  Vн и Vн - соответственно· 
конечное и начальное значения скорости полета , а Ф' - суммар
ный начальный энергетический потенциал космической системы. 

Для определения минимального значения Ф' необходимо 
провести энергетический и силовой анализ нескольких вариантов 
тяговых систем , разработанных на уровне технического проекта . 
Тем не менее получим только их сравнение по величине 1Jп, 
но методы возможного увеличения этого коэффициента останутся 
неизвестными. Не ясна также эффективность запаса бортовой 
массы , поскольку в Ф' не входит ее энергетический эквивалент. 
Может оказаться поэтому, что применение тепловых аккумулято
ров , например с разогретой водой , имеющих большой расход. 
массы при малой начальной энергии , даст большее значение 1Jп, 
чем самые совершенные ракеты на химических топливах .  Более 
удобен , по-видимому, другой критерий эффективности , равный 
отношению полной работы реактивной струи к полному расходу 
массы , как возможного эквивалента энергии , и называемый нами. 
эффективным к .  п .  д .  

lн g S R ( t )  Луд ( t )  dt о Т)э = --''---;-t н ___ _ 
с2 S G ( t )  dt о 

Предположим, что т�га R ( t) , удельная тяга Ryд ( t) и секундный
расход бортовой массы G ( t) в течение всего времени полета постоян-
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ны. Тогда , приняв во внимание , что 

Ryд ( t) = R_<t) = � .  
gG (t )  g 

.где Va - скорость истечения реактивной струи ,  можно написать 

gRRyд 
'I'Jэ = Rc2JRyдg 

g2R�д v� -с-2- = С2 ·  

Такой критерий очень удобен, так как сравнивается скорость 
истечения реактивной массы с абсолютной физической величиной 
скоростью света . Заметим, что критерий valc применялея и ранее 
[86] , однако он меньше отвечает физическому смыслу. 

Для тяговых систем, использующих внешние ресурсы , имеет 
смысл ввести фиктивную скорость истечения v� , определяемую 

через расход бортовой массы G (t) и полную тягу R (t) : 

v� ( t) = g  � (t) , 
G ( t )  

Т а б л и ц а 4.3 

Сравн,ителън,ые эн,ергетичеспие эффе-к-тивн,ости -к-ос.мичеспих 
тяговых систем 

Тяговая система 

Баллистическая ракета 
на химическом топли
ве (V = 2) 

Баллистические ракеты 
на ядерном топливе 

Баллистические ракеты 
с использованием атмо
сферы в двигательной 
установке первой сту
пени 

Орбитальная накопи-
тельная станция 

Электростатическая (ку-
лоновская) тяговая 
система 

Солнечный парус 
Идеальная фотонная ра

кета 
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Ф' , дж 

6 ,6 • 1010 

4 ,7  · 1014 

7 ,5  · 101 4 

v� , мjcen 
1 995 

9 000 

10 000 

7 000 

105 

3 · 108 

'11п 

3 ,4 · 10-3 

�6 · 10-7 

0 ,0 

'11э 

2 ,25 · 10-10 

9 . f0-10 

1 , 1 · 10-9 

5,5 · 10-10 

1 , 1 · 10-7 

1 , 1 · 10-7 

1 ,0 



и заранее условиться о методе ее усреднения за время выполнения 
космической задачи 

t k 
S v� dt 

v� = -'-о --,--t k 
s dt о 

Таким образом , будем иметь общий критерий эффективности 

(;� ) 2 
'УJв = � , 

ноторый достигает единицы при использовании бортовых ресурсов 
только для идеальных фотонных двигателей. 

Примеры оценок 'УJп и 'YJ в для многих тяговых систем приведены 
в табл . 4.3 ,  из которой видно , насколько эффективны способы 
использования внешних ресурсов . В тяговых системах , имеющих 
очень малые расходы реактивной массы или вообще не расходую
щие ее (солнечный парус) , учитывается унос бортовой массы при 
испарении материалов в вакууме. 
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П р и л о ж е l'! и е  д 
Н Е К О Т О Р Ы Е Ф И З И Ч Е С К И Е  ПОСТ О Я Н Н Ы Е 

Гравитационная постоянная 
Диэлектрическая проницаемость 

вакуума 
Магнитная проницаемость вакуума 
Мольный объем газа при нормальных 

условиях 
Постоянная Больцмана 
Постоянная Планка 
Постоянная Стефана - Больцмана 
Скорость света в вакууме 
Удельный заряд электрона 
Удельный заряд протона 
Элементарный заряд электрона 

(протона) 
Число Авогадро 

П р и л о ж е н и в  Б 

у = 6 , 67 · 10 -11 м3 / (кг · се,;_2) 

в0 = 8 ,854 · 1 0 -1 2 ф /м f.to = 1 , 257 · 10 -6 гн /м 

VJ.L = 22,4 ;м,3 кмодъ-1 k = 1 , 38 · 1 0 -23 дж /гра д 
h = 6 , 62 · 1 0 -34 дж · сек 
а = 5 , 67 · 1 0-8 вт/ (м2 · град4) 
с =  3 · 108 м /сек qme = 1 , 76 · 1 011 к /кг qmp = 9, 59 · 107 п /кг 

qe , р = 1 , 6 · 1 0 -19 к NA = 6 ,02 · 1026 к;м,одъ-1 

В Л ИЯ Н И Е  Д И Н А М ИЧ Е С К И Х  
И Н Д У К ЦИ О Н Н Ы Х  Я В Л Е Н И Й 
Н А  Э Л Е К Т Р О С Т А Т И Ч ЕСК УЮ П О Д Ъ Е М Н У Ю  СИ Л У  

В гл . 3 и 4 говорилось о том, что явление электростатv:ческой индукции 
может существенно ухудшить тяговые характеристики электростатических 
левитирующих летательных аппаратов . Отмечалось также, что сила притя
жения точечного тела к диэлектрической поверхности выражается зависимо
стью - .!!._ t F = в - 1  . Q2 ( 1 - е Е ео ) 

в + 1 16nh2e0 (4 . 1 )  

и может суммироваться с кулонавекими силами, определяемыми обычным 
способом. П оэтому индукционные силы можно в первом приближении 
изучать независимо от кулоновских . 

Формула (4. 1 ) ,  так же как и другие соотношения для индукционных 
явлений, выводится с использованием метода зеркальных отображений 
(рис . 4 . 2) ,  в котором вычисляется кулонавекое взаимодействие исходного 
заряда Q и «отраженногО>> фиктивного заряда - Q*,  значение которого 

Q* = - :�� Q. (4. 2) 

В действительности же это взаимодействие является следствием того. 
что плоскость раздела двух сред несет индуцированный заряд, плотность 
которого для случая проводящей поверхности равна 
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Очевидно ,  что при мгновенном возникновении заряда (идеализир ованныii 
случай) индукционная сила притяжения экспоненциально в озрастет от U· 
до F . Это произойдет потому, что под действием создаваемой точечным зарядом 
Q напряженности электростатического поля 

(4 .3 ), 

возникает мгновенный ток проводимости , или активвый ток 

(4.4) 

и мгновенный ток смещения (поляризации) ,  
или реактивный ток 

lс = еЕн, (4.5 ) 
которые затухают по экспоненциальному за
кону, по мере того как устававливается рав
новесие первичвого и отраженного полей . 

Вычислить аналитически законы затуха
ния этих токов не представляется возможным, 
поскольку не изучена динамика индукцион
ных процессов в сложных системах, хотя 
исследование ведется с 1 758 г . ,  когда рус
ский академик Ф . Эпинус - совремевник 
М . В .  Ломоносова - впервые открыл и опи
сал это явление . В настоящее время поведение 
диэлектриков в перемевных полях (чаще всего 
синусоидальных) в каждом случае определя
ется экспериментально.  Однако, эксперимен
ты по нарастанию поляризации при включе
нии поля практически отсутствуют. 

(} 

Рис. 4 . 2 .  Схема взаимодей
ствия заряда с проводящей 

поверхностью . 

Каждый диэлектрик характеризуется не только статической, во и дина
мической, т. е. зависящей от частоты, диэлектрической провицаемость» 
e(v) . В гл . 1 отмечалась также зависимость е от напряженности поля Е и тем
пературы. 

Индукционные явления , обусловленные поляризацией и приводящие 
к изменению е , характеризуются различным временем релаксации по отдель
ным механизмам поляризации, причем это время часто существенно зависит 
от напряженности поля и температуры. 

Ниже Приведевы времена релаксации при различной поляризации (сеп) = 

Электронная . . . . . . . . . . . . 10-15_10-I6 
Ионная . . . . . . . . . . . . . . 10-12_ 1o-ts 
Дипольпая в полярных диэлектриках 10-2-10-в 
Иовно-релаксационная . . . . . . . 10-2-10-в 
Межслойпая (для слоистых диэлектри-

ков) . . . . .  
Высоковольтная . . . . . . . . . . 
Электретная . . . . . . . . . . 
Некоторые виды поляризации в маг-

нитном поле . . . . . . . . . 

10-2 · 102 
103-104 
103-106 

10-106 

От соотношения между этими эффектами зависит общее время релакса
ции. Следует заметить , что сами термины «диэлектрик» или «проводвию� 

u а определяются не величинов е или а, а комплексом ero ,  где е - статическая 
диэлектрическая проницаемость;  w = 2nv - круговая частота , сеп -1 ; v -

(J частота . Е сли ёОО � 1 ,  то вещество характеризуется как диэлектрик, а при 
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::0 )..> 1 - как проводник (рис. 4 . 3) . Даже серебро может при сверхвысоких 
частотах (пока недоступных современной технике) быть диэлектриком. 

Каждый из перечисленных выше механизмов поляризации в той или 
иной стuепени характерен для любого диэлектрика . В стекле, например,  при 
�бычнои температуре наблюдается в основном ионно-релаксационная поля
ризация , характеристики которой, а следовательно,  и величина е , суше

(] Рис. 4 . 3 .  Зависимость - для разоое 
личных материалов от частоты . 

ственно зависят от технологии его 
изготовления . Незначительное содер
жание примесей, изменение напря
женности внешнего поля или темпе
ратуры диэлектрика может сильно 
изменить его релаксационные свойст
ва. В силу этого электрические па
раметры систем, содержащих диэлек
трик, проверлютея всегда экспери
ментально не только в переменных,  
но и в стационарных электрических 
полях . 

В данном случае нас интересует 
поведение заряженного сферическо
го летательного аппарата над поверх
ностью незаряженного диэлектрика . 
По-видимому, искусственные взлет
ные и посадочные площадки - элек
тродромы целесообразно делать сло
истыми, так как это не только улуч
шает обычные эксплуатационные, но 
и электродинамические их свойства,  
поскольку диэлектрическая прони
цаемость двухслойного диэлектрика 
определяется зависимостью 

е = -...----е-'1'-е-=2....".. __ _ 
6 1 62 

, 
--. е2 + -- е1 61:  6 1:  

(4 . 6) 

где ei - диэлектрическая проницаемость (i = 1 ,  2) ; 6 i - толщина каждого 
слоя; 61: - общая толщина диэлектрика . Очевидно,  например, что слоистый 
.электродром будет лучше работать на поверхности Луны, где резкие колеба
ния температуры не позволяют применять верхний слой из высококачествен
ных нелинейных диэлектриков (пьезокерамики) . Оптимизация толщип 
и электрических параметров слов может проводиться на основе не только 
условий теплозащиты, но и электрических параметров тяговой системы лета
тельного аппарата использующего данный электродром. 

Качественная сторона динамического поведения такой системы была 
проверена экспериментально на специальной установке (рис . 4 . 4) , которая 
состояла из слоистого диэлектрика ( 1 ) ,  выполненного в форме диска , вращаю
щего диск механизма (2) , модели сферического летательного аппарата с ме
таллизованным проводящим покрытием (3) , подвешенной на одно из плеч 
технических весов типа «Госметр>> (4) , киловольтметра ГОСТ 1845-50 (5) , 
позволяющего измерять потенциалы до 3 К-8 (пробивное напряжение 7 n8) 
с точностью до 1 , 5 % , микроамперметра ГОСТ 871 1-60 (6) , позволяющего 
измерять токи утечки до 500 мпа с точностью до. 1 , 5 % , и большой электро
форной машины, способной создавать потенциалы обоих знаков до 50 К-8.  
На рис . 4.5 приведена схема рабочего участка установки, ограниченного 
двумя изолированными пластинами , в которых укреплены зонд и эмиттер .  
Расположение этих пластин, и х  размеры и зазор между ними и вращающимся 
плоским слоистым диэлектриком (см. рис . 4 .4) выбраны экспериментально 
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с таким расчетом, чтобы погрешности от аэродинамического эффекта бьши сведены практически к нулю (показания весов при остановленном и nращающемся диске совпадают) .  _Наконец, на стрело:;'ном указателе весов (рис . 4 .4) 
укреплен дополнительныи груз , IIозволяющии увеличить диаnазон измеряе
мых сил (тарировочная кривая IIриве
дена на рис . 4 . 6) .  Рабочий участок вы
полнен таким образом, чтобы возмуще
ния от кулоновского взаимодействия 
модели, зонда и эмиттера были сведены 
к минимуму (сила , регистрируемая ве
сами при убранных дисках IIpи неваря
женной и заряженной моделях , была с 
точностью до 3-5% одна и та же) . 2 

Прежде чем начать эксiiеримент, 
опытным путем IIодобрали оiiтимальные 
условия для его IIроведения . При этом 
были выявлены следующие обстоятельст
ва, существенно снижающие точность 
IIроведения оiiЫтов : 

биение высоты модели над IIоверх
ностью диэлектрика составляло ±0,2 .м.м; 

IIpи IIотенциале зонда выше 2 пв воз
дух сильно ионизован и заряд стекает 
с модели очень быстро; 

при IIотенциале на зонде меньше 2 кв р 4 4 ис.  . . Схема эксiiерименталь-индукционная сила,  а следовательно,  и ной установки . точность ее оiiределения на весах резко 
уменьшается; 

IIоложение коромысла весов во время IIроведения опытов в некоторых 
случаях было не устойчивым, что IIриводило к ускоренному стеканию заряда 
с модели; · 

к микроамперметру 

Рис . 4 . 5 .  Схема рабочего участка установки . 

IIpи оiiтимальном начальном IIотенциале зонда 2 кв ток утечки IIpи заряд
ке модели был ничтожно мал (примерно 0 , 5  .п па) , что затрудняло его точное 
измерение ; 

процесс зарядки модели эмиттером (рис . 4 . 5) на расстоянии не приводит 
к механическим возмущениям весов и не снижает точности их IIоказаний, 
но зато вызывает незначительную зарядку в IIервоначальный момент времени 
IIоверхности IIлоского диэлектрика и зонда зарядом того же знака , что 
и на модели . Поэтому следует IIроводить эксiiеримент с учетом динамики 
разрядки диэлектрика и модели, а кроме того ,  эксiiериментально IIодбирать 
геометрию эмиттера и его расстояние от модели;  
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поле, замеряемое зондом, искажается в результате его присутствия, что 
учесть практически невозможно; 

во  время проведения опыта заряды на сфере и диэлектрике перераспре
деллютсл, следовательно ,  з онд не может измерять утечку заряда с модели; 

одновременное считывание показаний 
F, 10-зн киловольтметра,  весов и секунд омера до-

- - -

по.;шительно увеличивает погрешности 
эксперимента ; 

постепенная высоковольтная и меж
слойвал поляризация диэлектрических 
шшстин менлет с течением времени показа
ния весов , внося в них систематичесюr на
растающую погрешность ; 

снятие поляризационного заряда с вра
щающихсл дисков после каждого опыта 
приводит к различной величине биений вы
соты (расстояния от диска до модели) от 
опыта к опыту; 

показания весов и киловольтметра , 
т .  е .  результаты опытов , в существенной 
степени зависят от давления , температу
ры , а главное, влажности атмосферного 
воздуха. Б дождливую погоду эксперимен
ты, как правило ,  не удавались; 

быстрая зарядка модели приводит к 
большой нестабильности результатов из-за 
трудности контролирования показаний ки
ловольтметра , а медленная - к преждевре
менной поляризации дисков и уменьшению 
динамических эффектов . Оптимальное вре-О 5 мя зарядки 30 се�>. 

делеflця fla шкале ОесоО 10 Все это позволило считать проведеиные 

Рис. 4 . 6 .  Тарировочнал кривая 
весового устройства с грузом 

(1 ) и без груза (2) .  

эксперименты скорее качественными , чем 
количественными, что ,  однако , об.ТJеrчило 
выбор аппаратуры , например, простейшего 
шарикового зонда , киловольтметра и т. д. 
Для более детальных экспериментов , кото-

и рые будут, вероятно,  проводиться в даль-
неИШtJМ при создании летательных аппаратов рассматриваемого типа , по
требуется организация специальных лабораторий и стендов ,  оснащенных 
соответствующей аппаратурой и системами единого времени . Зондоные 
измерени:я поля следует проводить не в одной, а во многих точках, особенно 
для моделей сложной формы. 

На рис . 4 . 7  приведены экспериментальные результаты по силовому вза
имодействию модели и диска с учетом статической поляризации . Модель 
заряжалась в течение 30 се�> , причем зонд в это время показывал отрицатель
ный потенциал 2 �>в. При достижении указанного потенциала его величина 
поддерживалась постоянной в течение нескольких секунд, после чего элек
трофорную машину останавливали,  отрицательные злрлды с зонда стекали 
на заземление (см. рис . 4 . 4) , и зонд , будучи заряженным положителfuю 
за счет индукции, регистрировал отрицательный заряд модели. 

Из рис . 4 . 7  видно, что время выдержки существенно влияет на динамику 
процесса . В о всех случаях в первый момент времени после прекращения 
зарядки наблюдалась кулоновскал сила отталкивания , максимальное значе
ние которой равнялось примерно 0 ,0002 n .  

На 20-40-й секунде начинала преобладать индукционная сила притяже
ния , которал по мере уменьшения расстояния между моделью и диском , 
а также вследствие его дальнейшей поляризации быстро возраста
ла до 0 ,0016 n. Конец эксперимента определился касанием моделью 
диска.  
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Рис .  4. 7 . Экспериментальная зависимость силы индук
ционного взаимодействия от времени для статического 
случая при разном времени выдержки t:. t и потенциале 

V0  = -2 " в .  

150 200 'Г, сек 
Рис. 4 . 8 .  Экспериментальная зависимость спл индукцпон
ного взаимодействия от времени для статического ( Х )  и ди
намических случаев при относительной скорости 0 , 393 ж /се" 

(D ) и 0 ,785 ж /се" (0) : 
! -расчет для двух точе ч н ы х  варядов при отсутствии влияния на 
зонд отраженного заряда ; 2 -р асчет варядов н а  сферячеених по

верхностях при том же условии ; 3 -расчет п о  формуле ( 4 . 1 2) .  
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Эксперимент, проведенный без выдержки модели в заряженном состоя
нии, несколько отличается от предыдущих, однако при это111 могли сказаться 

Рис.  4 . 9 .  Геометрическая 
схема эксперимента в бипо
лярных координатах .  Основ
ные геометрические соотно-

шения следующие:  

V r� + (Н + hз)2 . 4 ) еТJ = ��==== V r� + (hз - Н)2 ' 

ЗН2 - r� + hi 6) cos 6 = -? 
V r; + (hз + Н)2 

- V r� + (hз - Н)2 · 

многочисленные уменьшающие точность 
факторы , описанные выше. Проверка вли
яния остаточного заряда на эмиттер (он 
определяется в пекоторой степени емкостью 
лейденских банок электрофорной машины) по
казала , что оно ничтожно , так как прп его 
снятии за счет заземления , включаемого при 
остановке машины, результаты не менялись . 
Все дальнейшие эксперименты проводились с 
нулевой выдержкой, поскольку при этом полу
чается минимальная погрешность от предва
рительной поляризации . 

Прежде чем перейти к анализу результа
тов по  динамическому силовому воздействию, 
необходимо проверить точность статического 
эксперимента . Для этого сравним опытные зна
чения сил (рис . 4 . 8) с их расчетными значения
ми , используя экспериментальные данные о 
потенциалах зонда . 

П ри количественной оценке результатов 
эксперимента воспользуемся бисферической 
системой координат с центрами 01 и 02 
(рис . 4 . 9) . 

В ообще говоря, потенциал в точке 3 опре
деляется не только потенциалами модели и ее 
отражения , но еще и потенциалом отражения 
зонда . Однако последним обстоятельством 
можно пренебречь , так как при этом получа
ется не оправданное точностью проведения 
эксперимента усложнение расчетных фор
мул . 

Соотношение между потенциалом моде
ли <рм и потенциалом ее отражения <р0  можно 
получить из следующей ·системы уравнений 
(см . гл . 3) : 

Qм = � н<рм + � 12<ро; 
Qo = �21<рм + �22<ро , 

(4 .7)  

где Qм и Q0 - соответственно заряды модели 
и ее отражения ; �ij - потенциальные коэффи
циенты . Их находят по формулам: 

(4.8) 00 
� 12 = �z1 = - 4:tвrl sh J.t � sh 2 (n1+ 1 ) �-t '  

n = O  

rде е � е0 - ;з;иэлектрпчесь:ая проницаемость 
х и ее отражения , Jll ; fl = 2 - половина корня 

ния , определяемого соотношением 
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воздуха ; r - радиус модели 

характеристического уравне-

(4.9) 



При этом , конечно , не учитывалось дополнительное индуктивное взаи
модействие зонда и его отражения с моделью и ее отражением . 

Зная соотношение между Qм и Q0, которое в силу аддитивности взаи
модействия отдельных точек на действительное и отраженное изобрашение 
полностью соответствует выражению (4.9 ) :  

Eg - 1  
Qo = Qм eg + 1 , (4 . 10) 

где eg - средняя диэлектрическая проницаемость диска, определяемая 
выражением (4 .6 )  через диэлектрические проницаемости и толщины отдель
ных слоев , найдем окончательное соотношение между потенциалами модели 
и ее отражения 

или 

fPo = <fм 

Eg - 1 
�12 + e;+I �1 1 

Eg - 1 
�1 1 +  eg + 1  �i2 

(4 . 1 1 )  

Измерив неличину потенциала зонда rp3 в процессе проведения экспе
римента и найдя соотношение между fРм и rp0 (4, 1 1 ) ,  можно получить зна
чения fРм и rp0 из выражения [см. 21 5 ,  (гл. 3 ) ]  

{ "' sh ( n + � ) ( а + t]) 
fPз = fPo {2 (ch tj - COs 6) } � 1 n = O  sh ( п+т) 2а 

{ оо sh ( п + ; ) ( a - t]) 
+ fРм {2 (ch tj - COS 6 ) } � ( 1 ) 11 = 0  sh п+т 2а 

-{  n+_.!_) а 
Pn (cos �) e 

2 , 

(4 . 1 2) 
в котором а , t] и cos � определяются с помощью рис. 4. 9 ,  а Pn (cos �) есть 
полиномы Лежандра . 

Значения fРм приведены на рис .  4 . 10. 
Зная,  наконец , fРм и rp0 , определяем силу взаимодействия между моделью 

и ее отражением , которая , очевидно , равна силе взаимодействия модели 
и диэлектрического диена :  - _!!_ t 

F = t0-9 (_!_ · dqн 2 + dqtz + _!_ · dq22 2 ) ( t - 8o8g ) (4 13) 9 2 dc fР
м dc fPмfPo 2 dc fPo е · · 

В этой формуле размерность потенциалов - вольты. Значение а для 
стекла равно 10- 12  си.м · .м-1  ( 1  си.м - .м- 1 = 1  о.м,-1 . .м,-1 ) , а для полихлорвинила 
ю-13  си.м · .м-1 ,  следовательно ,  можно - nринять 10-12 си.�t · .1Г1 .  Для стекла 
eg = 6 ,  а для полихлорвинила 3 ,2 .  Поэтому, согласно формуле (4. 6 ) ,  прини
маем eg = 5,8. 

Обозначив 

и 
dqt z - в  dc - ' 

(4 .14) 

(4 . 15)  
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будем иметь - 0 , 1 1 3 1 -1-
F = 0,1 1 1 · 10-9 (Acp� + Bcrмcro + Acp� ) ( 1 - е eg ) н . (4. 16 ) 

Значения А и В, взятые из табл . 3 . 1 0  (см. гл . 3) , приведены на рис. 4 . 1 1  
в зависимости о т  параметра 

ho С = - -1- 2, (4. 17)  r 1 ' 

причем для определения h0 в функции показаний весов следует пользоваться 
рис . 4 . 1 2 .  

Этот пример показывает всю сложность и громоздкость вычисления 
усилий от статических поляризационных явлений даже при условии 

'Рм,К�г------.-----г-----..., 

Рис. 4 . 10 .  Экспериментальная зависимость от вре
мени потенциала зонда для статического ( Х ,  0) 
и динамического (.6., 0) случаев . Приведена так
же расчетная зависимость потенциала на модели 
для статического (сплошная кривая) и динами-

ческого (пунктирная) случаев : 
1 -истинный потенциал модели; 2- потенциал , рас

считанный для изолирова нной модели; 3 - зонд . 

з а м е р е н н ы х потенциалов зонда и высоты h0 • Упрощение этих вычис
лений , например представление зарядов Qм и Q0 сведенными в точку, совпа
дающую с центром каждой сферы, в совокупности с предположением о неза
висимости потенциала зон,J;а от отраженного заряда дает непрпемлемое 
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отклонение от экспериментальных значений (пунктирная линия на рис .  4 . 1 0) . То же самое можно сказать и о расчете по формуле (4 . 1 6) , к огда потенциал 
модели определяется в предположении , что на нее и на зонд не действуют 
никакие посторонние поля, в частности от отражения модели (см. рис . 4 . 8) . 

Задача чисто теоретического определения усилий при учете стекания 
заряда с модели (или с натурного объекта) без точного замера высоты h0 

А в 
1,0 2,0 

1 . 0,8 t,ь 

016 1,2 

0,4 0,8 
\ / в 

А� � з 5 б с 
Рис. 4 . 1 1 .  Зависимость коэффи

циентов А и В формулы от С .  

и потенциала <р3 в каждый момент времени 
практически неразрешима . Если же модель 
имеет сложную , а не простую сферическую 
форму, то практически будет невозможно 
провести даже такую проверку экспери
ментальных результатов , поэтому для кон-

!'-...... 
.............. 

............. !-.... 
............. 

............. 18 '{} 2. 2. 24 ........... 
Рис. 4 . 1 2 .  Соотношения между числом де
лений весового устройства и высотой цент

ра сферы над плоскостью . 

троля правильиости проведения эксперимента потребуется , очевидно,  всегда 
тарировать весовое устройство на сферическом проводящем эталоне, как 
это было рассмотрено в нашем примере , а иногда и измерять заряд, сооб
щенный модели .  

Для случая , когда диск вращается, изображение модели искривляется , 
а не остается сферическим . Поэтому полуэмпирическая проверка эксперимен
та в общем случае невозможна , и приходится довольствоваться непосред
ственными замерами усилий (рис . 4 . 13) ,  которые в обработанном виде пред
ставлены на рис. 4 . 8 .  

Реальный закон изменения поля для натурных условий и модели легко 
получить из геометрического рассмотрения схемы полета (см. рис . 4 . 4  и 4 . 5) . 
Очевидно ,  что расстояние от нижней точки модели до фиксированной точки 
на диске ,  расположенной на радиусе R (R = 1 00 .м.м ) и вращающейся вместе 
с этим диском, определится формулой 

rм = V4R2 sin2 � + h� ,  (4 . 18) 

где !Х - угол поворота диска ;  h0 - высота нижней точки модели (см. рис . 4 . 5) .  
В принципе для натурного случая можно также пользоваться анало

гичной формулой, если имеет место барражирование, т .  е .  полет по кругу 
или правильной восьмерке над данным местом поверхности. однако более 
реален случай полета по прямой, когда 

rм = Yl2+ hб ,  (4. 1 9) 

где l - горизонтальное расстояние от нижней точки поверхности летатель
ного аппарата до места на плоском диэлектрике, в котором определяется 
напряженность . 
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Поскольку н апряженность поля обратно �пропорциональна квад рату 
расстояния,  можем записать для модели и натурного аппарата 

1 1 Ем - - - (4 .20) r2 а; м 4R2 sin2 - + kJ 2 
1 1 Ен - т� - l2 + k5 . (4 .2 1 )  

Изменение поля по времени характеризуется для модели угловой ско
ростью вращения диска 

a = 6n, 

которая имеет два значения а1 = 469 град/сеп ,  а;2 = 1 98 град/сеп ,  что соот
ветствует значениям мгновенной линейной скорости v1 = О, 785 .м/сеп и v2 = = 0 ,393 .м, fcen . 

Для натурного случая изменение поля определяется скоростью посту
пательного движения vн. 

5 г----т----.----.----.----.---
ru= -2к0 

Рис. 4 . 1 3 .  Экспериментальная зависимость характера силы 
индукционного взаимодействия (показания весов) от времени 
для динамических случаев v= 0 ,393 м /сеп (0) и v= 0,785 ,w, /cen 
( Х ,  О) , а также для контрольного статического опыта (,6 ) .  

Приближенное значение частоты 'V можно получить и з  зависимости поля 
от времени (4 . 20) , которая необходима для нахождения е (v) . Значение е (v) 
можно было бы применять для такого же полуэмпирического расчета ·усилий , 
как в статическом случае , однако его точность , как показали предварите.1Jь
ные расчеты, явно неприемлема . 

Очевидно, что для более строгого определения частоты v необходи�ю 
знать истинный закон изменения амплитуды во времени Е = Е ( t ) ,  для 
чего можно использовать формулу (4 . 1 2) . Продифференцировав ее по R ,  
получим истннную зависимость поля в любой точке пространства ( в  данном 
случае,  на поверхности диэлектрика) от заданных значений IРм 11 <ro (шш IРи и «р0н) . Поскольку зависимость Е = Е ( t) в общем случае не будет сину-
соидальной, необходим ее гармонический анализ и последующее определение 
диэлектрической проницаемости по значениям этой величины для отдельных 
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гармоник 
2 

( ) '\.-, Ei е v = L e ( v · Е · ) -- . 
i l '  z 'l: Ei 

(4 .22) 

В этой формуле ,  как и ранее, не учитываем незначите;�ьного магнитного 
поля , которое неизменно сопровождает динамические процессы , связанные 
с изменением Е .  

И�-за громоздкости расчетов по приведеиным выше форму;�ам, и х  ограни
ченпои ценности ввиду пренебрежения многими эффектами (искажением 
отражения , магнитным полем и т. д . ) и пригодности только для сферических 
тел основное внимание должно уделяться эксперименту. 

Экспериментально функцию Е = Е ( t) находят при помоши диска 
с укрепленным зондом с подвижным контактом , показания которого реги
стрируются осциллографом. П ров од , соединяющий зонд с подвижным кон
тактом , не должен идти по поверхности диска или вблизи ее, так как это 
приведет к сильному искажению показаний . R сожалению, подобных замеров 
сделано пока не было ,  но они станут обязательными в дальнейших экспери
ментах такого рода . 

Неплохое совпадение полуэмпирического расчета и эксперимента для 
времени "t' > 20 cer;, в статическом случае показано на рис. 4 . 8 . При "t' < 20 cer> 
имеет место кулоновекая сила отталкивания в результате предварительной 
зарядки самого диска , что и обусловливает значительное расхождение резуль
татов . Для динамического процесса делать выводы о точности совпадения 
расчетов и экспериментов,  принимая во внимание перечисленные выше 
погрешности, очевидно ,  не имеет смысла . Однако ясно , что поляризационная 
сила притяжения при таком процессе резко снижается , поскольку провероч
ный эксперимент, проведенный после динамических опытов опять для стати
ческого случая, показал совпадение с прежним результатом (различный 
наклон статических кривых не имеет при этом значения, поскольку он, как 
уже отмечалось , определяется атмосферными условиями и в первую очередь 
влажностью ,  которая характеризует быстроту стекания заряда с модели) . 

В заключение необходимо кратко рассмотреть вопросы подобия . Е сли 
иренебречь утечкой заряда в атмосферу, то рассматриваемая задача характе
ризуется семью определяющими параметрами: силой F (r;,г · м · сеr;,-2) , потен
циалом ер (м2 · r;,г · сеr;, -3 - а -1 ) , удельной проводимостью cr (м 3 · r;,г -1 · сеr;,3 · а2) , 
характерным геометрическим размером h0, (м) , емкостью С (.м, -з . ,.г -1 · сеп4 · а2 ) ,  
временем t (сек,) и диэлектрической проницаемостью е ( м  -з · пг -1 • cer;,4 · а2) , 
которые выражаются четырьмя основными размерностями : м ,  r;,г , cer;,, а . 
Поэтому, согласно л-теореме , должно быть три безразмерных комплекса 
(критерия) ,  постоянство которых для модели и натуры будет означать пол
ное моделирование процесса . Такими критериями моделирования являются 
следующие величины: 

ho cr Feh� 
d '  e t ' С2ер2 ' 

или , поскольку емкость С однозначно определяется геометрией h0, 
h0 cr Fв 

d '  -g t, --;рг ·  
Иначе говоря , следует ,  как обычно ,  выдерживать геометрическое подо-а u 

бие , комплекс в t , где t - время , за которое летательныи аппарат пере-
мещается на расстояние,  равное размеру его горизонтальной проекции 

d Fв t = - , а также безразмерную силу 2 . Vм ер 
На основе изложенного постараемел определить , возможно ли при 

приемлемой скорости горизонтального движения осуществить старт электро: 
статически заряженного летательного аппарата с поверхности заряжеинои 
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Jlуны , причем будем предполагать , что стартовая площадка имеет такие же 
параметры а и е , что и в опытах с моделью . 

Последовательность расчета при этом должна быть следующей . По усло
вию равновесия u поле кулоновской , гравитационной, инерционной и поля
ризационной сил для случая равных потенциалов, исключающего перетечки 
зарядов с летательного аппарата на поверхность планеты, 

-Fи+ Fg- Fи+Fц= O  (4.23 ) 
находим hю ин и F ю используя очевидные соотношения 

dн h . hн =  dм М •  

rде 

da . v,"I . а =  Vн = dм Vм , 

fj)� Fн =-2- Fм , 
fРм 

dн= dл. а =  2Rл. а• 
Запишем уравнение (4 .23 ) в виде 

Qл. аQл + У 
М л . аМл 

ео ( r 1 + hн --L Rл) 2 ( r1 + hн + Нл) 2 
2 

+ F  fРл. а = О  м fj)� ' 

Мл. аV� 
r1 + hн+Rл + 

что равносильно следующему выражению: 
fP;. a уМл. аМ;r + Fм fj)� (Rл . а + hн+Rл)2 -= 

2 С л. aCлfJJ; . а =М л. аvн (Rл. а + hн+Rл) + 
ео ' 

(4 . 24) 

(4.25) 

и , подс1.авляя сюда значения , полученные из соотношения (4. 24) , а также 
известные численные значения гравитационной постоянной у , массы Луны М л , радиуса Луны Rл , ее емкости Сл= 1 , 1 1 · 1О-1 1Rл, будем иметь 

или 

Fм fP;. a 6 66 - 10- 1 1 . 7 36 · 1022 +-- · -- (Rл а + hн --+- 1 738 · 106) 2 = ' ' fJJ� Мл. а · ' ' 

= ( R;� a ) 2 v� (Rл . a + hн+ 1 ,738 - 106 ) + 

+ 1 ,22 - 10-22Rл . а · 1 ,738 - 106 . fP; . а 
8,854 · 10 1 2 Мл. а 

4 ,9 · 1012 -!- fP; . a · F� [hн ( 1 +�) + 1 , 738 · 106] 2 = Jl ;r . а fРм hм 

= (-/;- ) 2 v� [ hн ( 1 +-if-) + 1 ,738 - 106] + ;; а . -/;- r1 - 0 ,24 - 10-4 . м м л . а м 
Откуда получаем окончательно 

fJJ; . 
а 

Мл. а = 

З94 

(hfhм) 2 v� (h+i- r1 --+- 1 , 738 - 106 ) - 4 ,9 - 1012 

Fм h ' 6 h ( Fм 4 ) - (  � 1 738 - 10 ) --+-- r1 --0 24 · 10-
rp� ' ' hм fj)� ' 

(4 .26) 



Расчеты , nроведеиные с использованием данных эксперимента в диапазо
не т = 90 -7- 100 cero (рис . 4 . 8) применительно к взлету с поверхности Л уны,  
представлены на рис . 4 . 14  в виде зависимости орбитальной скорости v от вы-

щ2 �--------�--------�------�-+--------� 

Рис .  4 . 1 4 .  Зависимость необходимой тангенциальной скорости сфе
рического летательного аппарата с эффективным электрическим ра-
диусом rл�а • равным 102.м (-) ,  103  .м (- · - · -) и 104 .м (- - ) , от 

высоты полета h при различных комплексах <р2 (<р - электростатп-т 
ческий потенциал, а т - масса летательного аппарата) . 

соты орбиты h. Из рисунка видно ,  что электростатическая подъемная сила 
позволяет значительно снизить орбитальную скорость полета летательного 
аппарата , но,  правда , в очень узком диапазоне высот . 

П р и ложе н и в  в 
Р А С Х ОД Н Ы Е Х А Р А К Т Е Р ИС Т И К И 
О С Е С И М М Е Т Р ИЧ Н О Г О  Д И Ф Ф У З О РА С К О Л Ь Ц Е В Ы М В И Т К О М  

В качестве примера использования бортового магнитного поля рассмот
рим один из возможных методов увеличения коэффициента расхода возду
хозаборника (см . рис . 3 . 46) . 

Магнитное поле кольцевого тока рассчитывается по методу, изложенному 
в гл . 3. Для этого предполагается, что виток или групnа витков с током I 
имеет такой размер nоперечного сечения d, что выполняется условие d � R ,  
где R - средний радиус витка . nоскольку магнитное поле - величина 
аддитивная , это условие может выполняться всегда , если разбить кольцевой 
проводник любой формы на серию фиктивных проводников как угодно малой 
толщины . 

Уравнение Rольцевого витка (уравнение окружности) в параметрической 
форме будет следующим: 

x 1 ( t ) = O; x2 ( t) = R cos t ;  x3 ( t ) = R sin t ,  
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откуда 
dxt = О· dt - ' 

Выражение для !; (C}I . гл. 3) принимает упрощенный вид 3 
!; =  [xf + (x2 - R  cos t ) 2 + (x3 - R sin t ) 2 )-2 

а выражения для ф1 , ф2 и Фз запишутся следующим образом: 
ф1 = R  (R - x2 cos t - x3 sin t ) ;  
Ф 2  = Xt R cos t ;  
ф3 = х1R s i n  t .  

Производвые о т  !; ,  ф 1 ,  ф2 и Ф з  примут вид 
d6 = - 3xt s5fз ; d.cl 
d�  

-d (; = -3 (x2 - R cos  t )  !;5/3 ; 
х2 

d
d!; 

= - 3  (x3 - R  sin  t) !;513 ;  
хз 

( О - R cos t - R sin t) 
dфj 

-- = R cos t О О . 
dx · 

z R sin t О О 
Напряженность н градиент напряженности магнитного поля витка 

в любой точке пространства за исключением точек , занятых самим витком , 
вычисляются по соотношениям 

и 

Hi = 4� � sФi dt (i = 1 ,  2 ,  3) 

dHi = -/- � (� .�,,- + т:  dфi ) dt ( . 1 2 3 d 4 d '1' ... d i ,  1 = ' ' ) . Xj Л Xj Xj  

Если теперь предположить, что аппарат с рассматриваемым диффузором 
движется в атмосфере Земли на высоте 100 - 150 пм с первой космической 
скоростью ( vн = 8000 м - се,.-1 ) , и считать , что парамагнитные частицы 
(молекулы и атомы :кисл орода) между собой не взаимодействуют и не иска
жают магнитного поля витка , то сила !J.F, действующая на элементарный 
об ъем газа !J.V,  запишется та:к : 

!J.F = Jlo'X-н.H grad Н !J. V ,  
где 

Р-н.Т8 Р-н. 'Х-н. = Хо � = О , 158 F - об ъемная магнитная восприимчивость кислорода Ро -н. -н. 
при температуре Т -н. и парциальном давлении Р-н. ( 1t f.м,2) [поскольку на рас-
сматриваемых высотах длина свободного пробега (см.  рис. 2 . 19) соизмерима 
с размером диффузора радиусом 3 м, движение кислородных и азотных 
моле:кул и атомов можно считать независимым] .  

Сила, действующая на единицу объема , 
!J.F F =  !J.V = JloX-н.H grad Н. 
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Эта сила в каждой точке траектории движения элементарного объема меняет величину и направление и находится численным методом.  Поэтому выразить траекторию движения аналитически как функцию координат не nредставляется возможным. Рассмотрим движение элементарного объема за малый интервал времени 1\1: и будем считать  движение на каждом из этих интервалов равноускоренным. 
Пусть рассматриваемый объем 1\V имеет массу 1\m. То1 да его плотность 
/\т р = 
1\ V , а уравнение движения имеет вид 

rде а - ускорение . 
П оскольку 

1\m = p/\V, 
1\v 

а = -кг ·  

(4 .27)  

еде v - скорость рассматриваемого объема, то выражение (4 .27)  можно 
записать в виде 

откуда Fi\o 1\v = -- . р (4. 28) 

Изменение р в процессе движения рассматриваемого объема полностью 
компенсируется соответствующим изменением Хн или , что то же самое , 
изменением силы F, поэтому можно принять p = const и F = const .  

Пусть в некоторый момент времени • = •о рассматриваемый элементар
ный объем имел координаты (х! }0 , (х2}0 , (х3)0 и компоненты скорости ( v 1 }o , 
( v2)0 , ( v3)0 •  З а  время 1\-r составляющие скорости получат приращения 

( л · } _ Fi [ (xt )o , (х2)о . (хз)о ] d't t..> V z 1 -- • р 
где i = 1 ;  2; 3 .  Следовательно , в м омент 1:1 = -r0 -L 1\'t рассматриваемый эле
ментарный объем будет иметь компоненты скорости 

(vi ) t = ( vi)o + (1\v д t , 
и координаты 

rде [ (1\vдt J (1\xi ) t = (v i )o  + -2- 1\-r. 
Повторяя эти вычисления для других моментов времени, получим всю 

интересующую нас траекторию движения рассматриваем ого объема. 
На рис. 4 . 15 представлены результаты расчета траекторий движения 

элементарных объемов кислорода. 
Коэффициент расхода диффузора Sн 

<р - --- Sвх ' 
где Sн - площадь невозмущенной струйки тока ; Sвх - площадь входного 
отверстия заборника .  Rроме того , <р равен сумме парцпальных коэффициен-
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тов расхода 
<p = <poCo + <Fo2°o + <FNPN2• 

где С0, С02 и CN2 - объемное содержание в атмосфере атомарного и молеку-
лярного кислорода ,  а так-

:==============�� же молекулярного азота . 
_ Очевидно, что для па-

рамагнитных компонент 

20 15 10 5 Расстоян11е, м 

Рис. 4 . 1 5 .  У среднеиные траектории движения 
элементарных объемов кислорода вблизи вхо

да в воздухозаборник . 

8о2 
<Fo2 = -;s- > 1 • вх 

поэтому, предполагая, что 
<t'N2 = 1 ,  будем иметь <р::> 1 ,  
что означает не только 
увеличение расхода через 
диффузор,  но и обогащение 
втекающего воздуха кисло
родом . 

Зависимость <р и <р02 от числа ампер-витков диффузора с радиусоы входа 
R = 3 .м для высоты полета 1 00 к.м и скорости полета v = 8000 .м / сек пред
ставлена на рис . 4 . 1 6 .  Располагая виток с током впереди заборного уст
ройства, можно получить существенное увеличение коэффициента расхода . 

На рис. 4 . 1 7  приведена зави-(/1, Гfoz симость ср02 от высоты полета 

2 1 
� 1 

_.......-:: 

о 1 п!, аВ 
Рис . 4 . 1 6 .  Зависимость коэффициентов рас
хода <р и ср02 через магнитный диффузор от 

чпсла ампер-витков. 

( v= 8000 .м/сек) при постоянном 
числе ампер-витков nl = 107 . 

j I:VI 
О 50 100 Н, км 
Рис. 4 . 1 7 .  Зависимость коэф
фициента расхода сро2 магнит
ного диффузора o:r высоты ор
битального полета в атмосфере 
Земли при постоянном числе 

ампер-витков nl = 107 • 

В заключение отметим, что общий пли любой из парциальных коэффи· 
циентов расхода можно увеличить, используя предварительную ионизацию 
встречного потока фотонным лучом или пучком ускоренных заряженных 
частиц. 



З А К Л Ю Ч Е Н И Е  
Рассмотренные в книге проблемы использования внешних массово
энергетических ресурсов для увеличения эффективности косми
ческих тяговых систем позволяют сделать следующие выводы: 

увеличение удельной массовой энергии бортовых ресурсов 
не может служить препятствием и не исключает возможности 
использования внешних ресурсов для улучшения эффективности 
космических тяговых систем ; 

соврем-енное состояние космических исследований уже дает 
большинство ответов на практические запросы относительно 
состава , физических свойств и энергетического содержания внеш
них ресурсов ; 

полная энергия , заключенная в единице массы земной атмо
сферы, примерно равна удельной массовой энергии , запасаемой 
на борту современных ракет. Следовательно , выполняемые ими 
задачи могли бы осуществляться тяговыми системами , не имею
щими бортовых запасов массы и энергии , но максимально исполь
зующими внешние ресурсы ; 

наиболее реальны для технического осуществления комбиниро
ванные системы , сочетающие использование бортовых и внешних 
ресурсов массы и энергии ; 

преимущества ,  разнообразие и сложность физических прин
ципов , заложенных в основу работы комбинированных тяговых 
систем , затрудняют их теоретическое изучение на основе приме
няемых в настоящее время упрощенных представлений о тяговых 
характеристиках ; 

основным задачам обобщенного теоретического анализа ком
бинированных тяговых систем может удовлетворять метод , исполь
зующий основные понятия неравновесной термодинамики ,  хотя 
он , по-видимому , не исключает возможности использования 
и других методов . ; 

при сравнении применяемых в настоящее время ракет-носи
телей и комбинированных тяговых систем оказывается, что боль
шинство последпил использует новые физические принципы 
создания тяговых усилий , требующие новых представлений 
не только о конструкции и компоновочных схемах летательны� 
аппаратов , но и о методах экспериментального определения 
их характеристик .  



С о д е р ж а н и е  
П редисловие 
О бозначения 7 
П одстрочные индексы 1 1  
Введешrе . . . . . . 14 

Г л а в а 1.  Запас массы 1 1  аккумулирование энергии на борту лета-
тельного аппарата . . . . . . . . . . . 33 

§ 1 . 1 .  Аккумулирование механической энергии . . . . . 33 
§ 1 . 2 .  Аккумулирование тепловой энерrпи 41 
§ 1 . 3 .  Аккумулирование химической энергии 47 
§ 1 .4 .  АккумулироваШiе электромагШiтной энергии 59 
§ 1 . 5 .  Аккумуляторы ядерной энергии . . . . . . 79 
§ 1 . 6 .  Бортовой юшумулятор антивещества . . . . 91  
Ли тера тура 93 

Г л а в а 2. Внешние источники энергии и массы 97 
§ 2 . 1 .  Термодинамические параметры атмосфер Земли, Марса и 

Венеры . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97 
§ 2 . 2 .  Состав атмосферы Земли . Сведения о составе атмосфер других 

nланет Солнечной системы . . . . . . . . . . . . . . . . 1 1 1  
§ 2 . 3 .  Динамические характеристики атмосферы Земли и параметры 

переноса в ней . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120 
§ 2 .4 .  Магнитное ПOJie Земли и межпланетного пространства 129 
-§ 2 . 5 .  Электростатическое поле Земли . . . . . . . . . . . . 134 
§ 2 . 6 . Электромагнитные излучения в Солнечной системе 140 
§ 2 . 7 .  Некоторые характеристики межзвездного пространства 147 
Ли те ратура . . . . . . . . . . . . • • . . . . . . . • . . 148 

Г л а в а 3. Принцивы использования внешних массово-энергетиче-
ских ресурсов . . . . . . . . . . . . , . . . . . . 151 

§ 3 . 1 . Методы использования атмосферы и космической среды 151 
-§ 3 . 2 .  Электростатические тяговые системы . . . . . . . . . . 212 
§ 3.3 .  Тяговые системы, исnользующие электромагнитные взаимо-

действия . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 250 
§ 3 .4 .  Квантовые тяговые системы . . . . . . . . . . . . . . . . . 263 
§ 3 .5 .  Проблемы использоваШiя гравитации для тяговой энергетики 282 
Ли те ратура . . . . . . . . • . . . . • . . . . . . . . . . . . . 286 Г л а в а 4. Принцивы обобщенного термодинамического анализа 

эффективности космических тяговых систем . . . 296 
§ 4 . 1 . Методы классической термодинамики . . . . . 298 
§ 4 . 2 .  Методы термодинамики необратимых nроцессов 322 
§ 4 . 3 .  Воnросы теории nотенциала . . . . . . . . . 337 
§ 4 .4 .  П ринциnы обобщенного термодинамического анализа косми-

чесних тяговых систем . . . . . . . . . . . 354 
Ли те ратура . 379 
ПрилоЖеиле А .  Неноторые физичес1ше постоянные . . . . . . 382 
Приложение Б .  Влияние динамических ин;:J;укцпонных явлений на 

электростатическую подъемную сплу . . . . . . . . . . . . . . 382 
П риложеине В .  Расходные харантеристиюr осесимметричного диффу-

зора с кольцевым витком 395 
Занлючение . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 399 




	0001
	0002
	0003
	0004
	0005
	0006
	0007
	0008
	0009
	0010
	0011
	0012
	0013
	0014
	0015
	0016
	0017
	0018
	0019
	0020
	0021
	0022
	0023
	0024
	0025
	0026
	0027
	0028
	0029
	0030
	0031
	0032
	0033
	0034
	0035
	0036
	0037
	0038
	0039
	0040
	0041
	0042
	0043
	0044
	0045
	0046
	0047
	0048
	0049
	0050
	0051
	0052
	0053
	0054
	0055
	0056
	0057
	0058
	0059
	0060
	0061
	0062
	0063
	0064
	0065
	0066
	0067
	0068
	0069
	0070
	0071
	0072
	0073
	0074
	0075
	0076
	0077
	0078
	0079
	0080
	0081
	0082
	0083
	0084
	0085
	0086
	0087
	0088
	0089
	0090
	0091
	0092
	0093
	0094
	0095
	0096
	0097
	0098
	0099
	0100
	0101
	0102
	0103
	0104
	0105
	0106
	0107
	0108
	0109
	0110
	0111
	0112
	0113
	0114
	0115
	0116
	0117
	0118
	0119
	0120
	0121
	0122
	0123
	0124
	0125
	0126
	0127
	0128
	0129
	0130
	0131
	0132
	0133
	0134
	0135
	0136
	0137
	0138
	0139
	0140
	0141
	0142
	0143
	0144
	0145
	0146
	0147
	0148
	0149
	0150
	0151
	0152
	0153
	0154
	0155
	0156
	0157
	0158
	0159
	0160
	0161
	0162
	0163
	0164
	0165
	0166
	0167
	0168
	0169
	0170
	0171
	0172
	0173
	0174
	0175
	0176
	0177
	0178
	0179
	0180
	0181
	0182
	0183
	0184
	0185
	0186
	0187
	0188
	0189
	0190
	0191
	0192
	0193
	0194
	0195
	0196
	0197
	0198
	0199
	0200
	0201
	0202
	0203
	0204
	0205
	0206
	0207
	0208
	0209
	0210
	0211
	0212
	0213
	0214
	0215
	0216
	0217
	0218
	0219
	0220
	0221
	0222
	0223
	0224
	0225
	0226
	0227
	0228
	0229
	0230
	0231
	0232
	0233
	0234
	0235
	0236
	0237
	0238
	0239
	0240
	0241
	0242
	0243
	0244
	0245
	0246
	0247
	0248
	0249
	0250
	0251
	0252
	0253
	0254
	0255
	0256
	0257
	0258
	0259
	0260
	0261
	0262
	0263
	0264
	0265
	0266
	0267
	0268
	0269
	0270
	0271
	0272
	0273
	0274
	0275
	0276
	0277
	0278
	0279
	0280
	0281
	0282
	0283
	0284
	0285
	0286
	0287
	0288
	0289
	0290
	0291
	0292
	0293
	0294
	0295
	0296
	0297
	0298
	0299
	0300
	0301
	0302
	0303
	0304
	0305
	0306
	0307
	0308
	0309
	0310
	0311
	0312
	0313
	0314
	0315
	0316
	0317
	0318
	0319
	0320
	0321
	0322
	0323
	0324
	0325
	0326
	0327
	0328
	0329
	0330
	0331
	0332
	0333
	0334
	0335
	0336
	0337
	0338
	0339
	0340
	0341
	0342
	0343
	0344
	0345
	0346
	0347
	0348
	0349
	0350
	0351
	0352
	0353
	0354
	0355
	0356
	0357
	0358
	0359
	0360
	0361
	0362
	0363
	0364
	0365
	0366
	0367
	0368
	0369
	0370
	0371
	0372
	0373
	0374
	0375
	0376
	0377
	0378
	0379
	0380
	0381
	0382
	0383
	0384
	0385
	0386
	0387
	0388
	0389
	0390
	0391
	0392
	0393
	0394
	0395
	0396
	0397
	0398
	0399
	0400

