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Generalidades acerca de la potencia del motor de reaccion
Por MANUEL BADA VASALLO

Ingeniero militar y aerondutico

NALOGAMENTE a lo que sucede con el rendi-

miento, la potencia del cohete se divide en interna

y externa. Laprimera es la energia cinética de los gases

de escape y la segunda la parte de la interna utilizable

en el vehiculo, deducida de ella con ayuda del rendimien-
to externo, dependiente de su estado de movimiento.

[La potencia interna puede evaluarse, como para el mo-
tor de explosién, en caballos y depender del tamaiio
de construccion del cohete, y puede regularse por un es-
trangulamiento de los gases.

Para el estudio del motor-cohete es mds interesante
que la potencia interna, la fuerza de propulsién por se-
gundo, igual a la impulsién de la masa de escape, que se
calcula en funcién de los mismos elementos m y ¢, masa
y velocidad de la corriente de los gases de escape, que la
potencia interna, no sélo en un determinado sistema de
coordenadas, sino en absoluto e independiente del estado
de movimiento, y es constante si la acciéon del motor se
conserva igualmente invariable.

La propulsién del cohete por unidad de tiempo viene
dada por la impulsién de los gases segtin la ecuacién

kgs. seg.? ms. )
P (kgs.seg)=m |~ - ) c seg.

en la cual

P = fuerza de propulsion.

m — masa de los gases de escape.

¢ = velocidad de los mismos.

La propulsion estd ligada con la energia desprendida
por el combustible, I, por la relacién

/o, E
P=\ g

en la que ; es el rendimiento interno del motor de reac-
cién. Para alcanzar la velocidad de eyeccion tedrica de
los gases

= \/:?ng

correspondiente a la energia especifica £, serd necesaria,
segln las leyes de la termodindmica, una presién en la
camara de combustién (o sea en el hogar) dada por la
féormula

b x—1 E
UL -
x Vy
en la cual
CII . g -
= = exponente adiabdtico, relacion de los calo-

Cqo
res especificos a presién constante y a volumen constante.

7, = volumen especifico de los gases en reposo en el

m*

hogar, después de la combustién, en P
Lo
i=1

El peso de gases G, en kilogramos, que pasa por una
seccion de tobera en un segundo, resulta andlogamente
de la relacién

G— Po Vhogar X
E r—1

en la que f, es la presion del gas en reposo en el hogar,

kgs.

después de la combustién, en -
me

Si segin la técnica de la combustién se prescribe el
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Fig. 1.

tiempo ¢ que los gases deben permanecer en el hogar
para conseguir una combustion completa y llamamos

al peso de gases transformado, el volumen necesario de
la cdmara de combustién vendrd dado por

G'Et

Vhogar T —

lb (] 2 ¥

x—1
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La figura 1 (*) da la capacidad del hogar necesaria para
un kilogramo de gases en funcién de £y de p,, en el caso
en que este kilogramo de gas permanezca en aquél un
segundo. Si G 6 f tuvieran otros valores, habria que
multiplicar por éstos los encontrados para 17 nogar por la
férmula anterior.

La velocidad de salida real de los gases vendrd afec-
tada por rendimiento interno ; del motor-cohete, y seri:

c=VognE= V19621 E

[La propulsion por kilogramo de gas sera:

P c 2‘{“E .J =
= — = e — = 2 1 E
6=~ \/ p V/0.204,

y, por tanto, con un trazado correcto de la camara de
combustién y del difusor depende sélo de la energia
latente de los gases frescos, pero no del tamaiio del hogar,
del estado del gas en éste, etc.
El peso de gas G necesario por kilogramo de fuerza
de propulsién serd:
G 1 1

P~ . = 7 —
E /0,204 ; &
VQ.{“ I U, i
g
La capacidad del hogar necesaria para un kilogramo de
propulsién, en funcién de la energia del gas fresco Ey
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de la presion admisible en la cimara de combustién p,,
se da griaficamente en la figura 2 para { =1 segundo,
cuyos valores se deducen de la figura 1 y de la ecuacion

Vi
g'q;

Eugen Singer. — Rakefen flugtechnik. — R, Oldenbourg, 1933. — Mu-
nich y Berlin,

thgar i 1 X 1
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Para otros valores de ¢ deberian multiplicarse por éstos
los obtenidos anteriormente. Si los gases llegaran a diso-
ciarse, como sucede siempre con los combustibles valio-
s0s, s¢ tomard para £, no la energia calorifica total, sino
s6lo la parte no afectada por la disociacién.
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Fig., 3.

La seccién transversal minima del eyector estd ligada
con el peso (= de los gases que pasan a través de ella por
la relacién

_ .G
1 e .
2 X1 ' Po ¥
(-«- 1') \/ L Ay

De las formulas antes encontradas, teniendo en cuenta
que

fl=

E
Po Vo= (2a—1)—,
x

resulta para valor de la seccién transversal minima de
difusioén necesaria para obtener un kilogramo de propul-
sion, la expresion

1

o (xi‘;‘_) o

P A2, .
2;&0\/ ni
a?t—1

Se ve, por tanto, que si la presion en la cidmara de
combustion es elevada, la seccion de la tobera puede ser
pequernia.

La figura 3 da el diagrama de la seccion del difusor por
tonelada de propulsién en funcién de p, para x=1,3
¥y X = 1,4, suponiendo un rendimiento interno,

Ny = 0,70,

La férmula se reduce alo que indica el cuadro siguiente:
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x= 1,3 1,4
I . 0,607 0,658
P . b Po

Para un aeroplano de 21 toneladas de peso total, la
fuerza propulsiva mdxima necesaria seria de unas 15 tone-
ladas; si se supone una presién en el hogar de 30 atmos-
feras, con un cohete de presién constante, podria resultar
una seccién en el cuello de la tobera de 315 centimetros
cuadrados, o sea un circulo de 20 centimetros de diimetro.

En la garganta del eyector la energia disponible esti
atn en su mayor parte bajo la forma de calor, que se
transformard mds adelante en energia cinética. La mag-
nitud de esta transformacion depende de las proporciones
del difusor.

Si con arreglo a las curvas de la figura 4 se evalian las
pérdidas de calor por los gases de escape en un 15 por 100
de la energia total, la relacién de ensanchamiento del
eyector serd aproximadamente,

Jo = 86,
Ja
es decir, que el diametro de la boca del eyector, supuesto
circular, serd unas seis veces el de la garganta.

La figura 3 da las secciones del cuello del difusor nece-
sarias por tonelada de propulsion, en funcién de p, y de x.
En el ejemplo antes considerado, para un motor-cohete

“de 15 toneladas resultaria un didmetro en la boca del
eyector de 1,20 metros y una longitud total de 7,20 me-
tros. Se comprende ficilmente que la potencia del cohete
estard ante todo limitada en cada caso particular por las
dimensiones externas del difusor.

Las pérdidas de energia pueden cifrarse en un 30 por
100, asi que, para los cdlculos, puede tomarse un rendi-
miento interno

Niy= 0,7.

Cuando se trata de gases disociados, se puede contar
en primera aproximacion con un flujo isotérmico en la
garganta del eyector, y se tiene entonces:

S _ 1,6V ¢RT,
P e | ———.
o V 2g0; E

en cuya formula

Ve \/g R T, = velocidad critica,

, pll
1,60

p= = presi6n critica.

Las secciones de la garganta del eyector, resultan ahora
algo menores para iguales valores de 1,

Para mantener el rendimiento del cohete a velocidades
de vuelo relativamente reducidas, se han propuesto diver-
sas soluciones, basadas en la utilizacién de la atmodsfera
como masa de apoyo. Gorochoff pensé utilizar el aire
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atmosférico como portador de oxigeno para la conbus-
tion, y sus elementos adicionales, como apoyo.

Otra solucion para aumentar el rendimiento externo del
cohete, consiste en el empleo del difusor maltiple de
Melot, representado esquematicamente en la figura 5 (¥); a
la salida del difusor propiamente dicho, la corriente ga-
seosa encuentra una serie de tubos de Venturi, por los
que aspira, con efecto de inyector, el aire ambiente, al
que acelera, y asi se obtiene finalmente una vena flaida
animada de menor velocidad, pero de mayor masa, con
lo que puede aumentar la impulsién.

Como la velocidad varia con la masa segin la ecuacion

ny
C
! My
¥, en cambio, la propulsién e impulsion estan ligadas por

la formula
T
P,= P:\/ 2
?Hl

se comprende la posibilidad de aumentar esta altima por
el medio antes indicado.
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Fig. 4.

Sin embargo, en las experiencias realizadas de 1918 a
1927, en el Conservatorio de Artes y Oficios de Paris,
y en la N. A. C. A,, en Estados Unidos, no ha podido
ponerse en evidencia ventaja alguna para el dispositivo
de Melot, al menos a las velocidades usuales en las tro-
ponaves.

Estudiemos ahora la posibilidad de regular la propul-
sién en un motor cohete determinado.

La impulsion maxima estd ligada con la cantidad de
combustible G introducida en el hogar por la relacién

2L
P=i
V%

(*) Flugsport, 1026, nim, 8, Ein Strahlantriebsmittel fiir Flugzeuge.—
Kortz, Z. F. M., 1032, nium. 16, Raketen mit Strahlapparaten. — Eastman,
Jacobs y Shoemaker. — Tests on thrust augmentors for jet propulsion. —
N. A. C. A, Tech. Nortesm, nim. 431, septiembre de 1932, Washington.
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por lo cual, si se actiia sobre G, variard P proporcional-
mente a aquélla.

Si G disminuye, la presion en el hogar decrecerd tam-
bién proporcionalmente, como se deduce de la féormula

Lo —1 Et
po=G ——— ———

V hogar

y en igual medida crecerd el volumen especifico del gas
Iy, segin la ecuacion

thg'lr
Vo = —
gx1

de manera que p, I, permanezca constante. Por tanto,
quedan también invariables las velocidades de la corriente
en la tobera, mientras no se pase de la presion critica que
es imposible exceder para p. = O.

La impulsién del gas en el difusor varia sélo propor-
cionalmente a su cantidad, por lo que el difusor trabaja
generalmente en andlogas condiciones.

La regulacion de la potencia del cohete es, pues, posi-
ble, por la sencilla actuacion directa sobre la admisién de
combustible, con lo cual, tedricamente, no se perjudica
su rendimiento interno.

Se designa por potencia interna la energia cinética de
los gases expulsados por segundo, referida a un sistema
de ejes coordenados fijo al cohete. Su magnitud se de-
termina numéricamente por medio de las relaciones

Pc 8 R
W= o / W= _”:_c-_ = P\/F;r"g 3
\ 2 2

P = e

Por otra parte, en funcién del consumo de combustible
por segundo G resulta:

W,=G. E. 1.

Los valores de la potencia interna en funcion de las
dimensiones del motor de reaccién se deducen ficilmente
de los que dan las figuras 1, 2 y 3 para la propulsién,
multiplicindolos por la velocidad de eyeccién correspon-
diente c.

Por ejemplo, para un cohete de 15 toneladas, accionado
por gasolina-oxigeno liquido (¢ = 3.700 ms./seg.), resulta
una potencia interna en caballos,

wiev) — = 370.000 cv.

2 X 75

El consumo de combustible por segundo G se calcula
mediante las férmulas
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w; Q0
G=-—_—=P \/ —
)'_";‘l'“ b‘f“'
En el ejemplo citado se obtiene:

G = 7 kgs. (gasolina 4 oxigeno liquido).

L.a determinacién experimental de la potencia interna
de un motor-cohete dado se hard por la medida directa de
la propulsién y del consumo de combustible por segundo.

Se designa por potencia externa la energia por segundo
de que se dispone en el avion; viene dada por la férmula

W, =m. c. v.
como se ve, no es una magnitud inherente al motor, sino
que depende esencialmente de la velocidad de vuelo.
v F ¢
Si la velocidad de vuelo » llega a ser mayor que -, la

potencia externa serda mayor que la interna. Esto, que

CAMADA
OF

COMBUSTION

pudiera parecer paradojico a primera vista, deja de serlo
desde que se considera que el cohete utiliza, no sélo la

. . " 3 Z 1
energia calorifica, sino también la cinética Ty desarro-

llada durante el vuelo.
De la potencia interna puede deducirse la externa me-

diante la ecuacién

" my*
W,= | W; 4 —3 Mo

En el ejemplo antes mencionado, las potencias externas
del cohete de 15 toneladas serian, para diferentes valores
de la velocidad de vuelo,

» =200 kms./h | 2.000 kms./h. | 2.900 kms./h.

111.000 cv. 1.600,000 cv.

W, = 11100 cv. |

deducidas de la {6rmula

e = P

(X3

En todos los medios de transporte conocidos actual-
mente, la consideracion de la potencia en caballos es de
mayor importancia; pero en el vuelo del cohete, por el
contrario, carece de significado y aparece en su lugar la
fuerza de propulsion.
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