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DRÁHY KOZMICKEJ RAKETY 
Prof. dr. J. SKOTNIOKÝ 

ťfvod 

Úspěchy sovietskej raketovej techniky v posledných rokoch udivili světovú 
veřejnost. Vyplynuli ony z celkového rozvoja védy a techniky v Sovietskom 
svaze a boli dokumentované úspěšným vystřelením i přesnými zásáhmi medzi-
kontinentálnych balistických striel, vytvořením 3 umělých družíc Země a najma 
vystřelením kozmickej rakety tažkej temer poldruhej tony, ktorá ako prvé zem
ské těleso překonala zemskú přitažlivost a odpútala sa od Země, aby sa stala no
vou planetou J31nka. K dosiahnutiu týohto výsledkov bolo třeba vyvinúť nie len 
mohutnú raketová techniku, ale tiež úspěšné zvládnut mnohé problémy radio
techniky na základe posledných pokrokov v elektronické] a polovodičové] 
technike. Radiotechnické přístroje na raketě sú totiž nutné z dvoch dóvo-
dov: úmožňujú dialkové ovládanie rakety -— jej směru a rychlosti ako áj 
odpojovanie jej jednotlivých stupňov. Ďalej podávajú tieto prístroje hlásenia 
na Zem o rychlosti rakety ako aj o meraniach ktoré prevádzajú na raketě 
rózné automatické vědecké přístroje. Vidno teda že problém kozmickej rakety 
je problém komplexný, realizovatelný len na základe všeobecné vyspelej védy 
a techniky. í 

Ked na počiatku r. 1959 bola poprvé úspěšné překonaná zemská přitažlivost, 
možno počítat s tým, že v budúcnosfci budu tieto pokusy čá^to opakované 
a za róznými účelmi. Aby sme mohli <posúdit dráhy kozmických rakiet a před
poklady ktoré třeba splnit pri ich vystřelení ako aj výhlady pre zásah kozmic
kých cielov, nutno sa zoznámit s rovnicami ovládajúoimi planetárny pohyb 
okolo gravitačného centra. Účelom tohoto článku je podat tieto rovnice vo 
íorme čo najjednoduchšej, všeobecné přístupnéj a hlavně názornej, â by za 
pomoci grafov bolo možné lahko si učinit představu o dráhe rakety a jej prv-
koch: rychlosti, doletu, možnosti a době zásahu Mesiaca apod. 

Rýchlostné prvky drah 

Pod prvou kozmickou alebo kruhovou rýchlosťou rozumieme takú rychlost 
pri ktorej těleso krúži okolo gravitačného centra po kružnici. K tomuto pří
padu dochádza, ked dostředivé gravitačně zrýchlenie (sila) g -= kM/r2 sa rovná 
zrýchleniu (sile) odstředivému v%jr, takže kruhová rychlost je daná vzťahom 

^ = ykMjF=ymj^^y^^9 a) 
kde k je gravitačná konstanta, M hmota gravitačného centra, r poloměr kru
hové j dráhy rovný nr0, kde r0 je určitý základný poloměr a g0 gravitačné zrýchle
nie vo vzdialenosti r0. ( 

Tak dostáváme pre kruhovú rychlost okolo .Země vo vzdialenosti jej polo
měru hodnotu v\ = 6,68 . 10"» . 6 . 10*76,37. 10* = 62,7 . 1010 z čoho vk = 
= 7,9 km/sec. Vo vzdialenosti Mesiaca, ktorá obnáša n = 384/6,37 polomerov 
zemských, je táto rychlost y?t krát menšia, čiže 1,02 km/s. 

Kruhová rychlost okolo Mesiaca, ktorého hmota je 81,5krát menšia než 
Země, obnáša vo vzdialenosti jeho poloměru 1740km t£ == 6,68 . 10~8 . 6 . 1027/ 
/81,5 / 1,7-ft. 10* W 2,82 . 1010 takže vk = 1,68 km/s. 
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Kruhová rýchlosť okolo Slnka, ktorého hmota je 333.000krát váčšia než 
Země, obnáša vo vzdialenosti jeho poloměru 700.000 km v\ = 6,68 . 10~8 . 
. 6 . 1027 . 3,33 . 105/7 . 1010 = 19,1 . 1014 takže vk = 437 km/s. Vo vzdiale
nosti Země, ktorá obnáša n = 150/0,7 polomerov Slnka, je táto rýchlosť ]/nkrát 
menšia, činže 29,8 km/s. 

Pohyb kruhový představuje stabilný stav, nakolko potenciálna aj kine
tická energia krůžiaceho-revolvujúceho tělesa sú konstantně a v čase sa 
nemenia. 

Keď ale rýchlosť tělesa je váčšia než kruhová, převláda sila odstředivá nad 
dostředivou a těleso sa vzdialuje od gravitačného centra po elipse, parabole 
alebo hyperbole, ale tak že jeho plošná rýchlosť \r2 dy/dt zostáva podlá Keple-
rovho 2. zákona konstantná a rovná i]/kM§> kde p je parametr kuželosečky, 
t. j . prievodič kolmý na jej velkú os p = b2/a = + a(l — e2\ = rn(l + e), kde 
a, b sú poloosi, c excentricita a rn minimálny prievodič kuželosečky. Podlá 
velkosti parametra p resp. jemu úmernej plošnej rychlosti je kuželosečka 
kružniciu ked p = rn, elipsou ked rn < p < 2rn, parabolou keď p = 2rn a 
hyperbolou ked p > 2rn. Třeba tiež pripomenúť, že u elipsy velká poloos je 
aritmetickým priemerom obpch prievodičov a = \(rx + r2) a malá poloos 
geometrickým priemerom maximálneho a minimálneho prievodiča 6 = ]/rmrn. 
— V perigeu a apogeu sa situácia' zjednodušuje, nakolko plošná rýchlosť je 
daná súčinom z tangenciálněj rychlosti a v polovodičného poloměru tj. \rv 
takže pre tuto tangenciálnu rýchlosť móžeme písať podlá %. Keplerovho zá
kona 

vt = ]/kM/r]/pfr = v^r^rjar . (2) 

Ked perigeum volíme na povrchu Země, tj. rn = r0 a keď maximálny prieVodič 
označíme rm = Nr0, dostaneme pre tangenciálně rychlosti v perigeu a apogeu 
vzťahy 

vp = vj2N/(N + 1) = vj2N2/(N + 1) (3) 

*. = vj2/(N +!) = vkp]/2/N(N +l) = vp/N . (4) 

kde vkp a vka znamenajú kruhové rychlosti, ktoré by těleso málo pri kruhovom 
pohybe v perigeálnej a apogeálnej vzdialenosti. 

Z oboch vzťahov vidno, že v perigeu je tangenciálna rýchlosť váčšia než 
kruhová vP > vkP a v apogeu naopak va < v^ — v perigeu je tedy odstředivá 
sila, váčšia než dostředivá a v apogeu dostředivá váčšia než odstředivá: preto 
sa v perigeu těleso od gravitačného centra vzdialuje a v apogeu k němu při
bližuje. 

Eliptický pohyb tělesa přejde v parabolický keď parameter kuželosečky 
dosiahne hodnotu p = 2rn, čo sa dá realizovať zvýšením perigeálnej rychlosti 
podlá vzťahu (2) na vP = vk]/2 alebo podlá vzťahu (3) zvýšením N do nekoneč
na. Preto sa rýchlosť vk]/2 nazývá tiež druhou kozmickou, parabolickou alebo 
únikovou rýchlosťou v2. Těleso s touto rýchlosťou sa vymaňuje z pósobenia 
zemskej přitažlivosti a jeho rýchlosť po parabolickej dráhe klesá podlá vzťahu 
(4) v nekonečnu k nule. U Slnka druhá kozmická rýchlosť sa nazývá tiež 
treťou, lebo umožňuje uniknutie zo slnečnej sústavy. 

Mimo maximálně j rychlosti v perigeu a minimálně j v apogeu možno určiť 
tiež rýchlosť tělesa v lubovolnej vzdialenosti nr0 od středu Země keď uvážíme, 
že zvyšovanie potenciálnej energie tělesa jeho vzdialovaním sa od Země sa 
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děje na úkor jeho energie kitíetickej, čiže d($mv2) = d(kMmjř) alebo 
vdv = — (kM/r2) dr 

a po integrácii 
(v*]l* = 2kM [ljrynr9 

( čiže v* — v2 = (2kMjr0) (1 —- 1/n) = v\ — v\\n a po úpravě 

H »* = vf/rt + v\ — v\. 

(5) 

(6) 

(7) 

/ 

30 N-%.H 

OЬr. 1. 

< 
Ked počiatočná-perigeálna rýchlosť rakety je váčšia než úniková, vv > v2, 

dráha tělesa je hyperbolická a rýchlosť tělesa v nekonečnu sa určí zo vzťahu (7) 
v% = vl - vl • 

U parabolického pohybu v^ = 0 lebo vp = v2. 
U zvislého vrhu nahor výšku vrhu .0VO si určíme, ked položíme vo vzťahu 

(7) v = 0 a n = H: 
H = t£/(t* - t# . (9) 

U eliptického pohybu apogeálnu vzdialenosť .N>0 si určíme zo vzťahu (3) 
N = vH(vl-vl) = H-l9 (10) 

z ktorého vidno, že vo vzdialenosti Nr0 rýchlosť tělesa ešte neklesla na nulu 
(N < H) ale má hodnotu va = vJN podlá vzťahu (4) a tíež (7—10). 

Zo vzťahu (7) tiež vyplývá, že pri eliptickóm pohybe rýchlosť rovnu rychlosti 
kruhovéj v danom miest̂ e má těleso vó vzdialenosti hlavnej poloosi od ohniska: 
ked n = a/r0 = (N + l)/2 potom 

v2 = v\ln - v* + v\p . 2N/(N + 1) = v\j2n a u = **,/]/£. 
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' Uvedené kvantitativné poměry sú názorné zachytené na obraze 1: křivka 1 
znázorňuje počiatočnú rychlost v0 = v9 zvislého vrhu potrebnú pre dosiahnutie 
výšky Ůr0 pódia vztahu (9). Křivka 2 zase perigeálnu rychlost v9 potrebnú 
pre dosiahnutie apogeálnej vzdialenosti' Nr0 podlá vztahu (10). Křivky spo-
čiatku poměrné rychle stúpajú smerom k únikovej rychlosti v9 = lfl\2 = 
= 11,2 km/s ale pre H resp. N váčšie než 10 už malé změny počiatočnej rych
losti majú za následok velké změny dostihu, ako to tiež vyplývá z derivaci! 
(9 a 10), ktoré udávajů percentuálně zmeňy dostihu rakety v závislosti na 
pereentuálnych změnách počiatočnej rychlosti: 

dff/žř = 2(H - 1) dvjv a dN/N = 2(N + 1) dv/v . 
Ďalšie křivky na obraze 1 znázorňujú pokles rychlosti tělesa pri jeho vzdia-

lování sa od Země podlá vztahu (7). Křivky 3—4 znázorňujú zvislý vrh resp. 
eliptický pohyb pri počiatočnej rychlosti 10,8 
a 11,0 km/s, křivka 5 pohyb parabolický 
— v9= 11,2 km/s a křivky 6—7 pohyb hyper
bolický pri v9 = 12,2 a 13,2 km/s. 

Na obraze 2 je znázorněná rychlost rakety 
vo vzdialenosti Mesiaca (n = 6 0 ) a v neko
nečnu v závislosti na počiatočnej rychlosti vp 

resp. v0 podlá/vztahu (7) resp. (8). Obekrivký 
sú rovnostranné hyperboly o poloosách a = 
= 6 = v2 = = 11,2 a 1^59/60 = 11,1 km/sec. 
Z toho vidno že Mesiac je dosažitelný už při 
počiatočnej rychlostipodúnikovej 11, lkm/sec-

Na základe jednoduchých vzťahov doteraz. 
uvedených možno zodpovedať niektoré otáz
ky o kozmických cestách. 

1. .Aká musí být počiatočná rychlost v,, 
rakety na Zemi, aby vystřelená vo směre 
pohybu Země okolo Slnka, unikla zo slneč-
nej sostavy? 

Druhá kozmícká rychlost Slnka vo vzdialenosti Země obnáša podlá predoš-
lého v$2 = 29,8]/2 = 42,1 km/s a nazývá sa tiež treťou kozmickou rýchlosťou 
nakolko umožňuje už únik zo slnečnej sústavy. Táto rychlost převyšuje 
o 42,1 — 29,8 = 12,3 km/s kruhovú rychlost Země a preto raketa vymanená 
z přitažlivosti zemskej, musí mať voči Zemi rychlost v* = 12,3 km/s. Podlá, 
vzorca (8) musí teda raketa byť vystřelená z povrchu Země vo směre jej revolú-
cie okolo Slnka rýchlosťou v9 pre ktorú platí v\ = v\ + t?*, = ll,2 a + 12,3* = 
= 125,4 + 152 = 277,4 čiže v9 = ]/2T7\i = 16,7 km/sec. 

2. Akou rýchlosťou musí byť zo Země vo směre jej pohybu vystřelená-
raketa, aby dosiahla Mars, ktorého „kruhová" dráha má poloměr 228 .106 km? 

Podlá predošlého N udává poměr medzi maximálnym a minimálnym prie-
vodičom eliptickej dráhy rakety a obnáša preto N = 228/150 = 1,52. Tak 
dostáváme podlá vztahu (3) pre rychlost rakety na zemskej dráhe, na ktorej 

savytvárape^eliumraketovej dráhy, vv=vk9 1/ = 29,8 1/ ' ' = 

= 32,8 km/s z čoho v* = 32,8 — 29,8 = 3,0 km/sec a preto vj = vj + v^ = 
= ll,2 a + 32 = 134,4/ čiže .vp = ]/l34,4 = 11,6 km/sec. 

OЬr. 2. 

І7á 



Na marsovej dráhe kde bude afelium raketovéj dráhy klesne rychlost rakety 
na vA = vp[N = 32,8/1,52 = 21,6 km/sec, fio je ovšem hodnota menšia než 
rychlost Marsu, ktorá obnáša v^ = VKPJYN = 29,8/Vl,52 = 24,2 km/sec 

3. Akou rychlostem musí byt zo .Země proti jej ponybú vystřelená raketa, 
aby dosiahla Venušu, ktorej dráha má poloměr lfiS . 106 km? 
' N = 150/108 = 1,39 a preto pre rychlost rakety v afeliu, t. j . na zemskej 
dráhe dostáváme podlá vzorca (4) hodnotu* vA = vKA]/2j(N + 1) = 29,8 . 
. y2/2,39 = 27,3km/s z čoho v* = 29,8 — 27,3 = 2,5 km/sec a preto v\ = 
= v\ + «£ = 11,2* + 2,5a = 131,7 čiže vp = ]/l31,7 = 11,5 km/sec. 

Na venuSinej dráhe stúpne rychlost rakety n a v p = ^ . j y = 27,3. 1,39 = 
= 38,0 km/s, čo je ovšem rychlost váčšia než venušina, ktorá obnáša vKP = 
= VjdjN = 29,8]/1^9 = 35,1 km/sec. ! 

Časové prvky drah 
Vzorce pre časové prvky drah kozmickef rakety sú už zložitejšie než pre jej 

rychlosti. Poměrné najjednoduchší je vzorec pre dobu letu rakety z perigea 
do apogea, ktorý podlá 3. Keplerovho zákona má tvar T = T0(afr0)

Ztt kde T0 
znamená polovičnú dobu oběhu rakety pri kruhovom pohybe o poloměre r0 
okolo Země: T0 = wrř

0lvk = itvk/g0 = n 6370/7,9 = 2540 s. Nakolko a = J(r0 + 
+ Nr0) máme dalej 

T = (T0I2]/2)(N~+1)*I*9 (11) 
káeT0l2Y2 = 8 9 8 s = 15 min = Jhod, 

Podstatné žložitejší je už vzorec určujúci dobu letu ť rakety pri eliptickej 
dráhe z perigea r0 do vzdialenosti nr0 od středu Země. Táto doba sa určí tak, 
že plochu výseče elipsy ohraničenu oblúkom elipsy a oboma prievodičmi r0 

i nr0 dělíme plošnou rýchlosťourakety rovnou l]/lcMp = iv^pr^de vk = itr0/T0 

a p = r0(l + e). 
Plocha výseče elipsy je daná lahko odvoditelným vzorcom 

p = l-ab\^-a>Tcainl-yeij' < 1 2 > 
kde x, y sú pravoúhlé súradnice polohy rakety po době t vztažené k hlavným 
osám elipsy. 

Jednotlivé prvky elipsy si vyjádříme pomocou prievodičov nr0 a maximálne-
ho Nr0: 

a = $r0(N+l); b = r0]/Ň , e = (N - l)f(N + 1), y = nr0sh_V 
x = $r0(N — 1) + nr0 cos <p , cos tp = (2N — (N + 1) n)jn(N — 1) 

kde q> = uhol medzi prievodičmi, a tak dostaneme 
T0 N + 1 Xy^r-r^ /TU , . 2n-N-l\ l/(N-n)(n- 1)1 

^ = i p - ^ ^ L ] / ^ + 1 ( 2 + a r c s m N-i i-*)/ N+i ]• 
(13) 

Ked položíme n = N přejde tento vzorec v (11). 
Časy T počítané podlá vzorca (11) pre rózny dolet N rakety sú znázorněné 

křivkou T0 na obraze 3. -
Časy te počítané podlá vzorca (13) pre vzdialenoeť Mesiaca n = 60 a pri 

róznom dolete N rakety sú obsažené v tabulke 1 a znázorněné křivkou t0 na 
obraze 3 ako aj křivkou tě na obraze 4. 

Í 
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TaШka 1 

» 
60 62 65 70 80 90 100 200 

h 119,0 97,0 87,0 79,5 72,0 67,2 

/ 
65,0 55,0 hodín 

к 116,0 94,0 84,5 77,5 70;5 
w 

65,7 63,5 54,0 hodín 

Ked raketa je vystřelená s únikovou rych-
losťou, letí po parabole a k určeniu doby letu 
z perigea r0 do vzdialenosti nr0 třeba určiť 
plochu P parabolické] výseče 

P = i . y{x + 3p/2) (14) 

100'N'Ъ 

hod 
< 

ЮO 

X 

SO 

Г* 
\ t i 

* 
n n. a П kmjs 

Obr. 4: 

kde x, y sú pravoúhlé súradnice polohy rakety po době t vzťažené k vrcholu 
paraboly: 

p = 2r0 , x = r0(n — 1) , y = 2r0]/n — 1 , 

tp = -^-= A (n + 2) V ň ^ T = 0,25 hod -̂ - 62J/Š9 = 50,5 hod. (15) 
2[/2 37T á 7 C 

K tejíbo době konverguje vzorec (13) pri vzrastajúcom N apreto tiež křivka tě 
na obraze 3 —- touto dobou tiež končí křivka te ria obraze 4, 

Keď je rýchlosť rakety v perigeu vp váčšia než úniková vt, letí raketa po hy
perbole a k určeniu doby t za ktorú sa raketa dostane do vzdialenosti nr0 od 
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středu Země, třeba určit plochu P výseče hyperboly 
s . P^\.y(a + r0)-\.ab\n(xja + yfb). (16) 

Ked označíme v\/(vl — v\) = w dostaneme pre prvky hyperboly vztahy 
a = r0w\2 , 6 -= r0 ]/l + w , x = r0w(2n + w)/2(2 + w) , 

y = (2r0/(2 + w)) ]/(n - 1) (1 + w\(l + n + w) 
takže v 

(17) 
Časy th počítané pre vzdialenost Mesiaca n = 60 pri roznom w (tj. vp) sú 

obsažené v tabulke 2* a znázorněné křivkou th na obraze 4, ktorá začíná dobou 
50,5 hod. danou vzoroom (15). 

Tabulka 2 

vv 11,3 11,4 12,2 13,2 km/s 
w 55,6 27,7 5,35 2,67 
*h 40,1 34,2 19,6 14,3 
<r 39,2 33,7 19,2 14,0hodín 

Ked raketa má zasiahnut Mesiac, alebo aspoň sa stať jeho umelou družicou, 
musí byt vystřelená zo Země rýchlosťou 11,1 až 11,4 km/s, lebo pri váčšej 
ppčiat^cnej rychlosti presiahne jej rychlost v blízkosti Mesiaca pódia obrazu 2 
úrúkovú rychlost Mesiaca 1,68 ]J2 == 2,37 km/s a raketa sa okolo Mesiaca len 
hyperbolicky ohne letiac dalej do vesmíru. Pri strielaní na Mesiac nestačí 
oy4$m zaistiť len správný směr rakety, ale třeba velmi presne nariadit aj rych
lost rakety, aby sa raketa v stanovenu dobu střetla s Mesiacom — pohyblivá 
J9 tdtiž nie len strela-raketa, ale aj ciel-Mesiac a doba letu rakety na Mesiac 
Ě& podlá obrazu 4 s rýchlosťou rakety velmi silné mění právě v rozsahu počiatoč-

f$íx rychlostí 11,1—11,4 km/s, ktpré príchádzajú pri střelbě na Mesiac v úvahu, 
tedy raketa aj přetne mesačnú dráhu, ale sa pri tom opozdí alebo uskorí, 

lóže zasiahnut Mesiac ani sa stať jeho umelou družicou. A právě toto 
ítózdenie a uskorenie je velmi tižko ovládatelné vzhladom na jeho velmi 

ívčnú závislost na počiatočnej rychlosti rakety — v tom tkyejú hlavné 
ikosti pri střelbě na Mesiac najma ked uvážime že Mesiac sa na svojej dráhe 

£olo Země posúva o svoj priemer asi za 1 hodinu. 
Sovietská kozmická raketa vyslaná*do oblasti ftťesiaca bola vystřelená 1. I. 

JÍ959 před polnocou krátko před východom Mesiaca, ktorý sa nadcházal v zá
padně j kvadratuře (v posledněj Stvrti) a přetínal zemskú dráhu vo směre po
hybu Země. Raketa bola tedy vystřelená tangenciálně vo směre řevolúcie 
Země a tiež vo směre jej rotácie aby aj rotačná rychlost přispěla k zvýSeniu 
počiatočnej rychlosti rakety. Vzhladom k tomu že raketa dosiahla vzdialenost 
Mesiaca za 34 hodin, obnášela jej počiatočná rychlost podlá obr. 4 11,4 km/s 

' a raketa sa pohybovala po dráhe hyperbolickej nevelmi odlišnej od parabo
lické j . Dráha rakety bola lokalizovaná do eliptiky isteže s velkou presnoatou 
a ked raketa minula Mesiac o 2 jeho príemery, svědčí to pravděpodobné pre 
to, že přišla na miesto schódze s Mesiacom asi o 2 hodiny skór — toto uskorenie 
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sa dalo skorigovať znižením počiatočnej rychlosti o 50 m/s, čo zodpovedá 
přesnosti pri riadení rychlosti asi 0,5%. —• Vzhladom k tomu že raketa bola 
vystřelená váčšou než únikovou rýchlosťou vo směre revolúcie Země a minuly 
Mesiac, stala sa novou planetou Slnka s eliptickou dráhou medzi dráhou Země 
a Marsa (tuto by bpla dosiahla podlá vyššie uvedeného pri počiatočnej rychlosti 
11,6 km/s). 

Třeba tiež uviesť, že časy letu rakety na váčšie vzdialenosti či už po dráhe 
eliptickéj, parabolickéj alebo hyperbolické] sú velmi blízké časom počítaným 
pre zvislý vrh. 

Tak napr. pri zvislom vrhu únikovou počiatočnou rýchlosťou obnááa rých-
losť rakety vo vzdialenosti nrQ od středu Země podlá (7) t? = t?2/]/ři, takže pre 
čas letu rakety na Mesiac dostáváme ' 

át =- árjv = r0 ánlv2l]/n == (r0/t;a) . ]/ridn (18) 
a po integrácii 

tr -= (2r0/3»a) !>>/*]? = ^ ^ (603/* - -) = 4 9 > 8 ^ d (19) 

teda hodnotu velmi blízku (15) a pochopitelné o niečo kratšiú. 
Keď je počiatoéná rýchlosť rakety váčšia než úniková, dostáváme pre dobu 

tr radiákieho letu rakety do vzdialenosti nr0 od středu Země 

tr = ̂ *]fily^+^ (20) 
2 ] / 2 ^ r \r r 1 + ]/l +w I 

hodnotu, ktorá je pre váčšie vzdialenosti velmi blízka výrazu (17) a zase len 
o niéčo menšia, ako sa možno presvedčiť z poslednéhó riadka tabulky 2. 

Ked je počiatočná rýchlosť rakety menšia než úniková, dostaneme pre dobu 
tr radiálneho letu rakety do vzdialenosti nr0 od středu Země 

tr = ' ^ L 1 ]/H [H (arctg ][H^1 - arctg \H\n - 1) + ]/W^~l^ ]/n(H~-n)] 
2t y .4-

(21) 
zase hodnotu, ktorá sa^pre váčšie vzdialenosti velmi blíži výrazu (13), ako sa 
možno presvedčiť z poslednéhó riadka tabulky 1. 

Kéd vo vzorci (21) položítne n = H, dostaneme dobu zvislého vrhu nahor 

Tr = Wi t ^ ( H a r c t g ^^ Z r í + ^ /^ z r í ) (22) 

ktorá sa pve váčšie H velmi blíži výrazu (11). 
Záverom možno riecť, že vzorce pre pohyb kozmickej rakety nie sú zvlášť 

komplikované a že za pomoci diagramov si móžeme utvoriť názornú představu 
o jej pohybe po stránke rychlostněj aj časovéj. To ovšem platí len za zjedno
dušených predpokladov, že raketa sama neobsahuje žiadon silový motor ale 
chová sa pasivné, že už na povrchu Země nadobúda maximálnu rýchlosť či už 
v směre tangenciálnom (perigeum) alebo radiálnom, že sa vylučuje vliv atmo
sféry a zemskej rotácie a konečné, že sa tiež vylučuje vliv druhého nebeského 
tělesa na pohyb rakety. 
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Medzikontinentálné balistické střely 

Balistické střely sú vlastně tíež kozmické rakety, ale 3 myšleným perigeom 
ležiacim vnútri Země — ich eliptické dráhy dostaneme, keď předpokládáme 
hmotu Země sústredenú v guli menšej než je ich perigeálna vzdialenosť. Elip
tická dráha balistické] střely přetíná povrch Země v bode výstřelu a dopadu, 
ktoré spolu so stredom Země určujú rovinu elipsy i híavnej kružnice Země, 
na ktorej sú miepto výstřelu a dopadu vzdialené o středový uhol 2a. Tento 
uhól si určíme z geografických súradnic oboch miest — šírok <pv <p2 a dlžok 
kl9 A2 pomocou sférického polárného trojuholníka podlá kosinovej vety 

cos 2a = cos (R — 9 )̂ cos (R — <p2) + sin (R — <pí) sin (R — <p2). 
cos (Xx — X2) 

čiže 
cos 2a = sin <p± sin <p2 + cos <pj cos <p2 cos (Xx — X2) . (23) 

V uvedenej spoločnej rovině je hlavná kružnica zemského povrchu daná 
polárnou rovnicou K = r = r0 a eliptická dráha balistickej střely E == r = p\ 
(1 + ecosy), kde p znamená parameter, e číselná výstrednosť elipsy a y> 
prievodičový uhol počítaný od perigea, čiže tp = 2R —- a takže rovnica elipsy 
přejde v tvar 

E == p = r — re cos a . (24) 

Uhol 6, ktorý v mieste výstřelu i dopadu spolu sviera elipsa s kružnicou 
je vlastně elevačný výstrelový (dopadový) uhol a jeho tangens je daný rovnicou 

tg £ = dr/r áy> = e sin a/(l — e cos a) j (25) 
ktorá jednoducho vyplývá zo zváčšenia polárných súradnic r a tp o ár a dtp. 

V ďalšom si všetky prvky eliptickej dráhy vyjádříme pomocou distančného-
dostrelového uhlu 2a a elevačného uhlu e: 

e = tg e/(sin a + cos a tg e) , p = r0 sin a/(sin a + cos a tg e) , (26) 
n = r0\rn = (sin a + cos a tg e + tg e)/sin a , (27) 
v = Tm\r0 = sin a(sin a + cos a tg £ -— tg e) , N = rw/rn = w (28) 

a maximálna výška dráhy rm — r0: 

(rm — fo)/r0 = tg £ (1 — cos a)/(sin a + cos a tg e — tg s) == 
= r tg £ tg a/2 (29) 

kde r^ a rn sú maximálny (ajogeálny) a minimálny (perigeálny) prievodič 
eliptickej dráhy střely. 

Rýchlosť střely v apogeu je daná rovnicou (4) v\ = vĵ . 2\(N + 1) = 
= (v\\v) 2\(Ň + 1) kde vka je kruhová rýchlosť v apogeálnej vzdialeriosti 
a vk na povrchu Země vk = 7,9 km/s takže 

vJVk = (s-n a + cos a tg £ — tg £)/ysin a (sin a .+ cos a tg £) . (30) 
Výstrelová (dopaďová) rýchlosť vv sa určí zo zákona o zachovaní energie 

podlá rovnic (5—6) 

MX -= 2kaf [í/rp., ví - t>; = 2Vj (i - i/y) ^' (3i) 
čiže trj = v* + 2v\ (1 — l/v) a po úpravě 

(*\>/v*)* = s i n <* í 1 + tg* £)/(sin a + cos a tg £) . (32) 
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Zo vzťahu (32) si móžeme určiť maximálny elevačný uhol em pre danú 
dostrelovú vzdialenosť 2a tým, že položíme vv/vk = ]/2, čím dostaneme em = 
= R - a/2 = R - 2a/4. 

Podobné móžeme z tohoto vzťahu určiť elevačný uhol ex pri ktorom pre 
danú dostrelovú vzdialenosť 2a vv = vk = 7,9 km/s tým, že položíme vjvk = 1, 
čím dostaneme e1 = R—-a = R—- 2a/2 = sm — a/2. 

Hodnoty em i £x sú udané v tabulke 3. 

Tabulka 3 

\ 2a 30 60 90 120 150 180° 

\ Єm 82,5 75 67,5 60 52,5 45° 

í Ч 75 60 45 30 15 0° j 

50* І009 

Obr. 5. 

user 2* 

Hodnoty vjvk podlá vzťahu (32) sú udané v tabulke 4 a zobrazené graficky 
na obraze 5 pre rózné dostrelové 2a aj elevačné uhly e. 

Z obrazu 5 vidno, že pre malé distančně uhly 2a < 60° výstrelová rychlost 
závisí len málo na elevačnom uhle, ale so vztastajúcou vzdialenosťou s elevač-
ným uhlom stupa aj potřebná výstrelová rychlost střely. 
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TaШka 4 ч 

t g e £ 2<x = 10° 30° 60° 90° 120° 150° 180° 

0,2 11,3° 56 78 88 93 96,5 99,5 102% 
0,5 26,5° 43 66 82 91 99 105 112% 
1 45° 40 65 86 100 113 126 Ш , 4 % 
2 63,5° 46 77 106 129 152 181% 

Doba t letu balistickéj střely z miesta výstřelu po ciel je daná dvojnásobným 
rozdielom časov určených rovnicaníi (11) a (13), tedy t = 2[(11) — (13)] čiže 

(33) 
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kdp ovšem kruhová oběžná doby 2T0 na povrchu Země bola nahradená kruho
vou oběžnou dobou 2T0\n ]/n v perigeálnej vzdialenosti balistické] střely. 

Časy tieto pre rózné vzdialenosti 2<x a elevačné uhly e sú obsažené v tabulke 
5 a grafioky znázorněné na obraze 6. 

TaШka 5 

tgє i є 2Ä = 30° 60° 90° , 120° 150° 180° 

0 0° 7,1 14,1 21,2 28,2 35,3 42,3 minút 
0,6 26,5° 13,2 23,3 t35,3 50,3 71,4 ч 105 minút 
1 45° 18,4 35,9 61,3 113 288 00 
2 63,5° 30,6 85 424 — — — 

Z kriviek vidno, že doby letu balistických striel s elevačným uhlom prudko 
stúpajú najma pri váéSích dostrelových uhloch. Na váčSie vzdialenosti je preto 
výhodné voliť menšie elevačné uhly už aj preto, aby yýstrelová rychlost 
nemusela byť příliš velká. Třeba ovšem památať aj ná to, že let balistických 
striel najma pri menších elevačných uhlóch trvá v zemskej atmosféře omnoho 
dlhšie než u kozmiokýoh rakiet a preto třeba tiež zavádzaf do rovnic rychlostí 
aj časov omnoho váóšié korekcie pre odpor vzduchu, ktoré pozmeňujú dráhy 
eliptické na balistický tvar. 

O MOŽNOSTI VYUŽITÍ TERMOEMISE K ENERGETICKÝM ÚČELŮM 

V poslední doby se ve spojitosti s rozvojem atomových elektráren stává stále aktuál
nější otázka přímé přeměny tepelné energie v elektrickou. Jednou možnou cestou, které 
je věnováno nejvíce pozornosti, je využití termoelektrického zjevu u polovodičů. V lite
ratuře se však vyskytuje i několik zmínek o jiné cestě, zakládající se na využití termo-
emise. V principu jde o to, využít tepla k vyvolání termoemisního proudu bez zapojeni 
vnějšího zdroje anodového napětí. Práce se většinou zabývají-energetickou bilancí procesu 
a rozborem podnaínek, nutných k dosažení maximální účinnosti takového „vakuového 
termočlánku" [1], [2], [3], [4]. 

Jestliže ie je hustota proudu emitovaných termoelektronů, v0 potenciální rozdíl, odpo
vídající jejich střední rychlosti (a rovnající se 2kT/e), a Wh příkon katody, pak účinnost 
je dána výrazem 

тғ. 
(1) 

Dosadíme-li příslušné hodnoty, dostaneme, že teoreticky l)y bylo možno tímto způ
sobem dosáhnout účinnosti ^ 5%. Prakticky ovšem bez vložení anodového napětí 
takové hodnoty dosáhnout nelze, protože okolo katody vzniká prostorový náboj, který 
brání vylětávání dalších elektronů. Jeho účinek se zmenšuje se zkracováním vzdálenosti 
katody od sběrné elektrody. Moss vypočítal, že rozumné účinnosti by bylo možno do
sáhnout při vzdálenosti elektrod asi 0,01 mm. Takový systém je však velmi těžko reali-
sovatelný. 
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