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EGUN cilculos que en el estado actual de la cuestion

pueden suponerse verosimiles, un avién-cohete que
volase a 60 kilémetros de altura estaria dotado de una
cantidad total de energia, cinética y potencial, del orden
de 2,6 =< 10" kilogrametros sobre la energia inicial que
poseia en el momento del despegue por cada kilogramo
de peso en vuelo.

Como cada kilogramo del combustible utilizado sélo
seria capaz de suministrar proximamente 1 >< 10" kilogra-
metros, dado el poder calorifico de estas sustancias, (ini-
camente podria llegarse a alcanzar la energia especifica
referida mediante la disminucién del peso en vuelo, lo
que es perfectamente factible, dado el deslastre que co-
rresponde al considerable consumo de combustible du-
rante el camino recorrido antes de llegar a alcanzar la
referida altura de vuelo.

Si la estratonave contiene a la partida una energia tér-
mico-quimica de unos 0,8 >< 10" kilogrametros por kilo-
gramo de peso en vuelo inicial y al llegar a la rama hori-
zontal de la trayectoria dicha energia sdélo hubiera de
afectar aproximadamente a la quinta parte del peso ini-
cial, se llegaria a 5><0,8>< 10" kilogrametros por kilo,
es decir, a 4 >< 10" kilogrametros por kilogramo de peso
en vuelo, con lo cual, teniendo en cuenta las pérdidas
inevitables en todo movimiento, seria alcanzado el valor
antes mencionado de 2,0 > 10" kilogrametros por kilo-
gramo.

La subida tiene por objeto llegar a la altura final de
vuelo deseada, que deberd ser la necesaria para obtener,
segin hemos visto en trabajos anteriores, la energia total
(cinética y potencial) indispensable, correspondiente a
dicha altura, que serd la suma de las energias de movi-
miento y de posicidon que entonces poseerd el movil.

En el curso de la trayectoria ascendente, el combusti-
ble deberd suministrar, como es légico, un exceso de
energia para llegar a conseguir la final deseada en la tra-
yectoria de altura, pues han de tenerse en cuenta las pér-
didas inherentes a todo mecanismo.

La relacidon entre la cnergia consumida en forma de
energia quimico-térmica del combustible y la energia de
posiciéon y de movimiento existente en ¢l avién-cohete
puede designarse con la denominacion de rendimiento
ascensional o de la subida, considerando el camino reco-
rrido anteriormente por la estratonave.

Con el auxilio de este rendimiento, puede calcularse la

cantidad total de combustible por kilogramo de peso en
vuelo necesaria a cada altura, para una trayectoria de al-
tura determinada.

Yara obtener el rendimiento ascensional, serd preciso
evaluar las pérdidas de todo género a que estd sometida
la energia suministrada por el poder calorifico del com-
bustible, siendo la diferencia entre ambas, la parte utiliza-
da para obtener el efecto qtil de la elevacion y aceleracion
del vehiculo aéreo.

Las pérdidas a que nos estamos refiriendo son, princi-
palmente, debidas a las siguientes causas:

1." Imperfecciones del motor de reaccion considerado
como maquina, cuya expresion es el rendimiento in-
terno v; .

2." LEnergia cinética de los gases de escape, siempre
que éstos estén dotados de una cierta velocidad, después,
de su efecto util de propulsion, con relacién al punto de
salida; estas pérdidas se caracterizan por el valor del
rendimiento externo n, .

3.Y  Energia potencial de los gases de escape, ya que
antes de su expulsion, el combustible es transportado con
el avion-cohete durante una parte del recorrido en la tra-
yectoria ascendente.

4.*  Efectos permanentes del campo gravitatorio te-
rrestre, que son proporcionales a la duracion de la
subida.

5. Resistencia del aire a la penetracion, variable du-
rante el curso de toda la trayectoria.

La figura 1 representa esquemaiticamente la trayec-
toria ascensional de un maovil que parte de un punto « de
la superficie terrestre, y trata de alcanzar un punto b situa-
do a una altura de vuelo determinada, asi como las fuerzas
a que resulta sometido el avion-cohete en una posicion
cualquiera de su movimiento ascendente. En esta figura
suponemos que:

R — sustentacion aerodindmica.

P = fuerza propulsora del avién-cohete.

(+ =— peso en vuelo instantineo.

Ry = resistencia al avance.

Fi == resultante de las fuerzas de inercia que se opo-

nen a las cuatro anteriores, segiin D'Alembert.

Para obtener la ecuacion de la trayectoria, suponemos
que el movil parte del punto @ en reposo, y se desplaza
sobre la curva marcada de trazo y punto en la figura 1,
hasta alcanzar el punto 0, situado va en la trayvectoria de
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altura o rama horizontal de la trayectoria total, represen-
tada de puntos en la referida figura.

Las ecuaciones de equilibrio de las fuerzas que actian
en cada punto sobre el movil, aplicadas al centro de gra-
vedad del mismo dan, llamando /¢ y /%, alas componen-
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IFig. 1. — Fuerzas exteriores en el avion-cohete durante la traycctoria
ascensional.

tes tangencial y normal a la trayectoria de la resultante
de las fuerzas de inercia [y :

—F,=P—Gsens— R,
— Fy,=Gvcoss— R, \

La resultante total de las fuerzas exteriores serd, pues:

— F=V(=Fp) (= Ft =

= V‘f\’:" Pt LG —2(R.Geosyg-+P Gsenw —
. — R, Gsenyg | PR,).

La ecuacién diferencial de la trayectoria ascendente
se deduce ahora de las igunaldades fundamentales de la
dindmica:

dv d?s

—Fi=1 =
! dt dez’

o del sistema de ecuaciones constituido por la aplica-
cion de aquéllas a las componentes tangencial y normal
de I, de donde resulta:

dv

dt

1
':-s

— =M
— Fy=M

De estas ecuaciones se deduce:

R24+ P2 L G*—2(R.Gceosy- PGseny —

dov\2 &
—R.Gsenyg -4 PR)= M2 ( ) + M?( )
dt ot

Si llamamos o a la altura de vuelo y ¢ al coeficiente
de sustentaciéon a la altura considerada v afectamos del

o

subindice O a los signos representativos de los diversos
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elementos cerca del suelo, podremos establecer entre las
fuerzas exteriores que actiian sobre el avidn-cohete en
funcion de los elementos de la trayectoria, referido todo
a la unidad de peso en vuelo en el despegue, la relacion

Cuando se trata de velocidades de vuelo subsonoras
¢ es constante e igual a g0, mientras que para las velo-
cidades hipersonoras se tendria:

163300
= 0,01,
Ir-

El valor de la propulsion especifica del cohete, que
trabaja de una manera permanente y constante, resulta
de la expresion

i 'J"n
e v €
G it -4

en cuya formula k, es la parte alicuota del peso en vuelo
inicial G, utilizado por segundo para la propulsién, y ¢ es
la velocidad de eyeccidn de los gases de escape,

El peso correspondiente vendria dado entonces por

G
G =1— R,

Con el decrecimiento sucesivo de la masa del avion, si
se supusiese que la accion del cohete se conservase inva-
riable, llegaria la aceleracion real del moévil a ser tan
grande que sobrepasara los limites admisibles fundados
en consideraciones de orden biolégico.

Iin la técnica del cohete ha tomado carta de naturaleza
el sistema de cilculo que se basa en suponer que la acele-
racién se conserve constante durante toda la rama ascen-
dente de la trayectoria y de una magnitud igual al valor
limite bioldgico.

P

Iin este caso no se puede suponer ya G constante, sino
To

que deberd tener un valor constantemente igual a

T
ke ) . S
, para lo cual se deberd reducir la propulsion del cohete
(cortando los gases progresivamente) de manera que
ko tome el valor variable dado por la ecuacion

ky = ke—*.
La variacion del peso unitario por segundo es constan-
temente igual a k, asi que la variaciéon de peso por se-
gundo de todo el avidn serd igual a Gk, es decir, que

disminuird con . La disminucién elemental de peso de

todo el avion, dG, durante el intervalo d¢, seria entonces
—dG = Ghdt

(1) Eugen Siinger, Rakelen-IFlugtechnik,
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de donde se deduce integrando,

La propulsion del cohete vendra expresada, igualmente,
por la igualdad
P

=
(z,

b

o
=

— kt

Pero tampoco es utilizable esta hipotesis para los fines
que se persiguen en la aerotecnia de los cohetes, ya que
no es practicamente posible lograr una trayectoria as-
censional sobre la cual, con una aceleracién constante
del avién, no crezcan las fuerzas acrodindmicas mas alla
de los limites soportables, después de un tiempo cor-
tisimo.

Mucho mas real es suponer que la aceleracion del avion
y con ella la propulsion del cohete, sea una funciéon tal
del tiempo que, dentro de determinados limites sobre la
trayectoria ascensional prevista, las fuerzas aerodind-
micas, especialmente la sustentacion del ala, se manten-
gan en una relacion determinada con el peso del avidon,
o mejor ann, con las fuerzas que efectivamente actian
hacia abajo.
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En lo que se refiere a la resistencia al avance del aire,
se obtiene
)-I9
108

en cuya formula ¢ es el coeficiente de planeo del avion
dotado de motor de reaccion.

La ecuacidén diferencial de la trayectoria ascensional se
deducird de las anteriores formulas por su doble integra-
cion; teniendo en cuenta todas las limitaciones parciales
necesarias, se llegaria a la ecuacion misma de la referida
trayectoria, pero las dificultades de cdlculo de dicha inte-
gracion serian de tal importancia, y aun una vez superadas,
las formulas resultantes serfan tan poco manejables, que
es preferible contentarse con la aproximacion que nos
proporcionan ciertas hipdtesis, que bastan actualmente
para nuestros fines.

Y para no cansar excesivamente la benévola y paciente
atencién de nuestros no menos hipotéticos y amables lec-
tores, dejaremos por hoy estas cuestiones y reservaremos
para trabajos sucesivos el desarrollo del estudio de la tra-
yectoria ascendente de nuestro avion-cohete en los dos
casos que hay que considerar, segiin se trate de las infi-
mas velocidades subsonoras, o de las riquisimas en posibi-
lidades velocidades superiores a las del sonido.
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UPONGAMOS un ala rectangular de profundidad ! y

envergadura 2b con un perfil cuyas caracteristicas

nos son conocidas: [C.=f, (i) Cy=f, (/)| ¥y que puede

girar alrededor de un eje que estd contenido en el plano
de simetria v es paralelo a la direccion del viento.

[Llamaremos #, al dngulo de ataque del perfil central y

>t
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Cuerda o ola

Fig. 1

supongamos que por cualquier procedimiento se ha ani-
mado al ala a girar con velocidad angular .

El perfil que estd a una distancia y delante del plano de
la figura, tendrd un angulo de ataque

ny
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y el simétrico respecto al plano de la figura:

En ambos la velocidad relativa al viento es

\r" .1/-.’__1__ l.,_e ve,

por lo que el perfil que estd delante producird un
mento respecto al eje de giro:
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De la misma manera, el perfil simétrico del que acaba-
mos de considerar, producird un momento:

y Cor=1a (fl_
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