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REVISTA DE AERONAUTICA

Generalidades sobre el rendimiento del motor de reaccién

Por MANUEL BADA VASALLO

Ingeniero militar y aerondutico

semejanza del motor de combustién, podemos con-
A siderar en el cohete el rendimiento fuferno, que se
basa en las imperfecciones priacticas de las instalaciones y
que es la relacion entre la energia suministrada por el
motor y la energia termo-quimica contenida en el com-
bustible, y el externo, que si en el primero es debido a la
hélice, en el segundo depende, principalmente, de la velo-
cidad de vuelo, si suponemos que nos referimos tnica-
mente a las aplicaciones aeronduticas de amhos métodos
de propulsion.

Las principales causas de que el rendimiento interno de
un aeroplano movido por los métodos usuales actualmente
sea s6lo, aproximadamente, de 0,25 a 0,30, pueden resu-
mirse como sigue:

1.° Pérdidas quimicas por combustiones incompletas a
consecuencia del mal batido, falta de oxigeno, etc.

2.2 Pérdidas en el barrido a causa del combustible o
gases frescos arrastrados con los gases de escape.

Estas dos clases de pérdidas pueden evaluarse en un 5
por 100 de la energia quimica total aportada por el com-
bustible.

3.7 Pérdidas por retrasos en la combustién, que no
estd limitada en el punto muerto del cigiieiial.

4. Pérdidas por las paredes (enfriamiento).

5.9 Pérdidas debidas a defectos de hermeticidad de
émbolos y distribucién.

Estos tres géneros de pérdidas pueden estimarse apro-
ximadamente en un 15 por 100 de la energia total.

6.° Pérdidas de carga por cambios de direccién de la
corriente gaseosa, condensaciones, etc., en tuberias, mez-
cladores, bombas, etc., que pueden evaluarse en un 5 por
100 de la energia total.

7." Rozamientos en todo el conjunto (¢mbolos, bielas,
cigiiefial, distribucién, reductores, accionamiento de hom-
bas, encendido, etc.), que absorbe aproximadamente el 15
por 100 de la energia total suministrada.

8.7 Pérdidas por el escape, que ascienden al 30 por 100
del total.

En resumen, se pierde por todas estas causas un 70 por
100 de la energia total contenida en el combustible, de la
(que s6lo se aprovecha, por consiguiente, el 30 por 100.

Veamos ahora, aunque someramente, qué sucede con
el rendimiento interno del motor de reaccion.

Las causas 1.* y 2." subsisten en el cohete, si bien
pueden ser atenuadas en grado muy sensible mediante
los convenientes dispositivos (no dificiles de prever) que

hagan la combustiéon menos imperfecta y disminuyan el
combustible arrastrado, sin quemar, por el escape.

Por el contrario, las 3.%, 4.7 y 5.* no son de esperar en el
cohete, por la naturaleza misma de este motor, ¥ eén cuanto
a las pérdidas por enfriamiento (4.* causa) son completa-
mente despreciables segin Oberth, por una parte, por las
dimensiones de la cimara de combustién y la rapidez de
la corriente, y por otra, porque el calor transportado por el
combustible como medio de enfriamiento, vuelve otra
vez al motor y la cesién de calor del refrigerante al exte-
rior es minima o aun negativa, tanto mds cuanto que el
calentamiento de las paredes del cohete por el viento de
de la marcha, etc., es de esperar pueda aprovecharse para
la utilizacion de gases fliidos como combustibles y refri-
gerantes. Las pérdidas por la corriente no son de espe-
rar en igual proporcién que en los motores de combustién;
en cambio, tienen especial importancia las debidas al ro-
zamiento del flujo gaseoso en las paredes de los eyectores,
que pueden disminuirse, basindose en datos experimen-
tales obtenidos con modelos reducidos, mediante una
proporcién adecuada de las dimensiones de aquéllos,
puesto ue mientras la superficie de rozamiento aumenta
con el cuadrado de las dimensiones lineales, las cantidades
de gas varian con el cubo de ellas y pueden atn hacerse
menores dichas pérdidas por el empleo de formas difuso-
ras Optimas.

Las pérdidas comprendidas en el epigrafe séptimo co-
rresponden al accionamiento de bombas y mecanismos de
encendido y pueden ser de mucha menor importancia en
el motor-cohete que en el de combustion usual.,

En resumen, pueden evaluarse todas las pérdidas com-
prendidas en estas siete primeras categorias, para el mo-
tor de reaccién con combustible fliido, en un 10 a 15 por
100 solamente.

Las de la categoria 8." tienen tanta importancia para el
motor de combustién como para el cohete, puesto que se
refiere a las pérdidas debidas a la presién y la tempera-
tura de los gases de escape, es decir, no transformadas
en energia ciné¢tica. Ziolkowsky espera obtener con el
cohete O.-H., combustién completa, buen enfriamiento
y longitud suficiente del eyector, temperaturas finales de
300 a 600 grados C.; el limite mdximo de la temperatura
inferior estd dado por la de disociacién. En el cuadro
siguiente se dan en tantos por ciento las pérdidas de ener-
gia quimica debidas a la temperatura de los gases de
escape, en funcién de la expansion posible, segin Ziol-
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kowsky; estas pérdidas serian atn menores cuando el
escape se efectuase en el vacio.

I
Expansion .m_
o
ris . Pérdidas
l'm = Volumen especifico del gas en m? kg,
en la salida del eyector. en g
|'” = Volumen especifico en la cimara de combustion,
verificada esta.,
I | 100
6 | 50
36 25
216 13
1.300 5
7.800 3
46.800 1,6

Con las posibilidades constructivas actuales, pueden
calcularse estas pérdidas en 15 a 20 por 100, con lo que
puede preverse un rendimiento interno total del motor
de reaccién de un 0,70, es decir, proximamente el doble
que el mejor motor de explosion actual.

El americano Goddard ha efectuado mediciones con
modelos de cohetes cargados con polvora, dotados de
eyectores de acero con un dngulo de abertura de 8 gra-
dos, 164,5 milimetros de longitud y 26 milimetros de dii-
metro maximo, de cuyas experiencias dedujo los resulta-
dos que se exponen en el cuadro nimero 1.

El rendimiento interno viene dado por la férmula

2

mu? 7 \2
'(‘._ 1 1
t muv,? v

t ¢

enla que » y #,, son las velocidades de escape real y
tedrica, respectivamente, de los gases.

Cuadro mimero 1. — Experiencias de Goddard
= =
B | 29 . o3,
8835w |32e| 2,
$57 | 522 | 3z=z| 2&
COMBUSTIBLES RER| 3,74 S.%| 22
g | oa’ | 2ol | 29
8% [£38° |28° | =
o - o o
Pélvora sencilla de cohetes.......| 0,232 | 2.350 | 1.600 | 0,465
Pélvora de pistola niimero 3 de la
Dupont Powder Co..... .......| 0,415 | 2.860 | 2.290 | 0,644
P6lvora sin humo <Infallibles de la i
Hércules Powder C%,..........[| 0,528 | 3.220 | 2.434 | 0,572

Oberth ha efectuado también experiencias con conbus-
tibles flaidos y ha obtenido los resultados que se indican
en el cuadro niimero 2.

Cuadro nitmero 2. — Experiencias de Oberth

© o
oo Vo, e o
ol [ STW | ¥Sw | §
e | 290 |28 | 28
L2d |88 | 2a3 | BE
COMBUSTIBLES SEM | Teg |Ted | =2
2|85y | S84 2=
g5 | 202 220 | &
R - _ . o o v
Mezcla aire-gasolina.. .. .... .. > | 2.190 | 1.700 | 0,604
Idem una parte en peso de hidré-
geno y dos de oxigeno..........| 1,03 | 4.470 | 4.000 | 0,803
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Con eyectores mayores se alcanzarian probablemente
resultados mis favorables, y como, ademds, en experien-
cias balisticas se obtiene un rendimiento interno de 0,75,
puede contarse con obtener un valor de v; — 0,70, in-
cluidos los aparatos auxiliares, con un motor de reaccién
bien construido, como va dijimos antes.

Supongamos ahora un aeroplano-cohete animado de
una velocidad constante » (referida al punto fijo de parti-
da), de tal modo, que la resistencia del aire sea igual a la
fuerza propulsora, es decir, que se verifique

R= P,

Xl motor-cohete trabaja uniformemente, esto es, con-
sume, en tiempos iguales, cantidades iguales de combus-
tible de poder calorifico I£ y expulsa siempre cantidades
iguales m de gas, con velocidad uniforme ¢. Su trabajo,
referido a un punto fijo al cohete movil, es entonces cons-
tante e igual a

1
Eq — — mnct

i 9

El trabajo desarrollado por el combustible en movi-
miento con relacién al origen de partida sera

71

1
me? - mup?
2

y la fuerza constante /°necesaria para impulsar durante
el tiempo £ la masa m serd

El trabajo 7" necesario para mover un cuerpo con una
velocidad constante v, venciendo una resistencia R, serd,
segtn las leyes de la mecidnica,

T"=R.v.

En el vuelo estacionario,

R=.P

y, por consiguiente, sin considerar el tiempo

Tr
— 4 T =mcv.
v

El rendimiento externo se define por la relacion entre
T'y T, es decir,

v
2

p\2

: 41

p
vemos que el rendimiento externo depende de la veloci-
dad de vuelo, o por mejor decir, del cociente de esta ve-
locidad por la de salida de los gases.

En el caso en que el movimiento tenga lugar en un
campo no gravitatorio y sin resistencia exterior, se ob-

T mey
n = e SRR

¢ T me?
2 2

muy*

366



Julio 1934

tendria el rendimiento mdximo, igual a la unidad, cuando
se verifique

0 sea

de donde

es decir, cuando la velocidad propia de la cosmonave
fuera igual a la de salida de los gases.

En punto fijo, el rendimiento externo es nulo, y crece
con v cuando ¢sta se aproxima al valor de ¢, para ser
igual a 1 cuando © = ¢ si v contintia creciendo, el rendi-

QL

miento baja, puesto que — crece menos de prisa que su

segunda potencia.
Para la unidad de masa combustible, la energia cedida
serd:

en cuya férmula

— energia térmica-mecinica cedida.
9

a

= energia cinética.
Después de la expulsion, los gases poseen ain una
energia cinética

T — m—c}i

2

Los gases expulsados perdieron y el cohete gané una

energia
T=T—T,=v-c.

La figura 1 (¥) muestra la variacion de

3

T
5 (o sea, de la

M~

Fig. 1

relacién entre la energia ganada con un combustible de

il
poder calorifico /£ y ésta) en funcién de

C
(*) Eugen Siinger. — «Raketen-Flugtechnicks,

307

7" en funcién de

dad final.
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La figura 2 da la variacién del rendimiento instantineo

;: he/ | N\
Me=0,8 |
0,6 /F _
0,4 7|
02 - Ey_)
0 1 2 3 Z
Fig. 2

s g v y
externo en funcién de =3 El valor de este rendimiento es
c

17, — 1, ve

82

o .

, comprendidos entre 0,5 y 2, el
€
rendimiento externo es igual o superior a 0,8 y, por

Para valores de

consiguiente, mayor que el de una buena hélice actual.
Si v>2¢, 1. decrece y tiende asintéticamente a cero,
cuando 2 aumente mas alla de aquel limite,

Cuando el motor trabaja, el movimiento de la astronave
en un campo libre de las acciones de la gravedad y
de la resistencia del aire, serd uniformemente acelerado,

"y entonces es de interés el considerar el rendimiento

medio 74" en el periodo de aceleracion.
La ecuacién de momentos da

c-dmtm.dv=0,

en la cual dm es la masa expulsada y dv el incremento
de velocidad de la masa remanente, a consecuencia del
(-.:-;(:El])c.

Si integramos esta ecuacion entre los limites n, vy m
(masas inicial v final del cohete), tendremos:

i
i

¢ (lumy, — 1nm,) =V » —2=ec¢
ny
con esto resulta:
vy my v ( ) )2
) Q .
SR (| { B— £ . o — € 4
{‘-r. = = - - . = .
2 L 2 v
(mr, — my) n, = =1 o
e 2 e’

La figura 3 muestra la variacion del rendimento medio
o - )
', en cuya relacién, v, es la veloci-
¢

Como se ve, dicho rendimiento alcanza su

maximo, igual a 0,647, para c‘- = 1,503.
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Supongamos ahora que el movimiento se verifique en
un campo gravitatorio, pero en que no intervenga resis-
tencia alguna exterior.

1,0 T s
0,8 Je

0'6 r/—-"‘ I

/

0,4

02

0 1 2 3 4

Fig. 3

Sea g cos ¢ la componente de la gravedad en la direc-
ciéon del movimiento, y entonces deberd verificarse en
cada instante, para que el cohete equilibre a este compo-
nente, que

mae
= Mgcosy

siendo M la masa del hiperavion.
el cohete serd:

La energia cedida por

me*

2 "

E =

que se va completamente con los gases, y si suponemos
que el avién estaba en reposo, el rendimiento externo
seria nulo.

Si en lugar de partir del reposo, suponemos que el ve-
hiculo estuviera en movimiento uniforme, la energia del

a

gas constaria de una componente cinética y otra

S g S me?
quimico-termica .
2

Después de la expulsion de los gases, éstos poseen una
energia cinética
* m
Ty = (v—c)?,
2

la diferencia entre ambas sera recibida por el avién, o sea

mu? niel

Iy T, = M mE (v o)
2 2 2

= mcv.

La energia potencial almacenada por segundo, por el
avion, en el campo gravitatorio serd:

T, = M, - coss - v=mcv

Si los gases suministraran al cohete la energia necesa-
ria para el trabajo de propulsién, se moveria como en un
campo no gravitatorio y servirian para este caso todas las
relaciones antes encontradas, con tal de que se les afecta-
ra del término de correccion de Scherschewsky, o sea que

COos @
w= (=)
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en cuya formula, b es el cociente de la fuerza de pro-
pulsion por la masa )/ del vehiculo, o sea la aceleracidn
ficticia.

. E— b

La figura 4 muestra los valores de 1y en funcion de
o
=1

para diferentes valores de ¢.
/]

Yara — = I, ng seria cero y el motor-cohete

g cos ¢

1:0 :90“ J—
0?9 _,/" ______.-"______:
———
0.7 i
0,6
06
04 s
03
02
o.1

—
o A 4L 5 6
Fig, 4

mantendria al aeroplano exactamente en equilibrio con

g cosy

la accién de la gravedad. Cuando = 3 “ crece, g

aumentard y alcanzard su valor mdximo, igual a la unidad,

T :
, es decir, en el vuelo ver-

2
tical. Si ¢ = o, con el limite biolégico de b, proxima-
mente igual a 6 g, resulta 1, = 0,833.

Supongamos ahora que, por el contrario, el movimiento
tiene lugar en un campo no gravitatorio, pero en el que
hay una resistencia al avance; una parte de la energia se
consumird en vencer ésta; otra, en mantener el estado de
movimiento, y el resto, en la aceleracion del vehiculo. En
el caso mds general, la masa gaseosa m, expulsada, puede
considerarse dividida en tres partes, segin su utilizacion,

para cos © = 0, 0 sea &=

m o= my - my -} my,

de las cuales, m, sirva para compensar la componen-
te de la gravedad, m, para acelerar la aeronave y m,
para vencer la resistencia del aire. En el caso actual
sOlo nos interesan las partes m, ¥ 11, cuya suma repre-
sentaremos por m'.

La energia m, debe ser considerada como pérdida para
el avidn, los otros dos sumandos son trabajo atil en cuanto
al transporte del mévil; en general, no se puede hablar
de un nuevo rendimiento, sino de qué parte se dedica, en
la unidad de tiempo, a la aceleracion del cohete y cudl a
vencer la resistencia, de la energia total suministrada,

El caso del vuelo uniforme es el més sencillo y al mismo
tiempo el masimportante a considerar, ya que puede repre-
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sentar corrientemente el caso de un crucero aéreo. En-
tonces, la velocidad » es constante y el rendimiento

instantdneo sera:

con » = constante, 1 (") serd también constante, el tra-
bajo de aceleracion serd nulo y la energia total utilizable
del aeroplano serd empleada en mantener la constancia
de la velocidad de crucero, para lo cual ha de vencerse
la resistencia del aire.

El rendimiento externo es aqui comparable al de la
hélice usual.

v , .

ara = 1, fie = 1, ¥ cuando estd comprendido
C

entre 0,5 y 2, se conserva superior a 0,8, es decir, mayor

que el rendimiento de una buena hélice; para valores de
entre 0,27 y 3,75, n¢ no desciende de 0,5.

Como las velocidades pricticas de escape estin com-
prendidas, aproximadamente, entre ¢ = 1.000 metros por
segundo y ¢ = 4.000 metros por segundo (segin la masa
de gases m expulsada por la unidad de combustible de

energia [Z, dada por la férmula ¢ = u

| 2 i

, resulta
m

la posibilidad de utilizar el motor-cohete como el medio
de propulsion continuada més econémico para velocidades
de vuelo comprendidas entre 270 metros por segundo y
15.000, con lo que el rendimiento total de propulsion 7,
serfa mayor que 0,35, es decir, superior al de la propul-
sion actual del aeroplano, que es alrededor de 0,25 sola-
mente.

Obsérvese que la velocidad de 270 metros por segundo
(unos 1.cco kilémetros por hora) parece ser el limite ac-
tualmente alcanzable para los aviones de carrera, y como
con ella coincide el limite inferior de la superioridad del
motor de reaccién, ello abre insospechadas y maravillosas
posibilidades a este nuevo medio de propulsién, comple-
mento y prolongacion, por tanto, del motor de combus-
tion actual.

Por orden de importancia, aparece en segundo lugar el
caso prictico del vuelo acelerado, que tiene lugar al prin-
cipio, hasta que el aeroplano alcanza la velocidad de
crucero, seglin su trayectoria, durante el periodo de ace-
leracion. En esta corta fase, que se caracterizard por la
gran actividad del motor y por el elevado consumo de
combustible, el fin deseado es solamente el de lograr una
determinada velocidad final »,, de manera que toda la
energia utilizada con cualquier otro objeto, incluso vencer
la resistencia del aire, debe considerarse como pérdida.

En este orden de ideas debe afectarse al rendimiento
medio exterior 7o), en un campo no gravitatorio en el
que el medio ambiente ofrezca una resistencia R, de un
término de correccién, y tendremos:
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v=(1-7)

en donde /' = m'c representa la fuerza de propulsion del
cohete. El rendimiento total 7 del propulsor se compone
del rendimiento interno #; y del externo 7,

El primero es practicamente independiente del estado
de movimiento del avion-cohete y representa un indicio
firme de la bondad del motor de reaccion.

Puede tomarse corrientemente para los cilculos

ni==0,T,

El rendimiento externo, por el contrario, no es fijo, sino
esencialmente dependiente del estado de movimiento del
aeroplano y especialmente de la velocidad de vuelo.

Si consideramos el rendimiento de transporte con un
propulsor de reaccion, con velocidad uniforme #, en un
medio que oponga al movimiento una resistencia cons-
tante K, tendremos:

o

] -
[

v\2 .
41
¢
Si el movimiento tiene lugar con velocidad constante

en un campo gravitatorio de intensidad g cos ¢, el rendi-
miento serd

kil
o 2.
c g cos 6
TNeg = Ne Mg = Lo~ e
vt b
ks {
c2

Si la velocidad ¢ es variable, solamente se debe hablar
del rendimiento instantineo. Es de gran importancia
practica el rendimiento exterior medio, en la mayor etapa
del vuelo con velocidad variable ». Por ejemplo, el ren-
dimiento externo medio en el vuelo uniformemente ace-
lerado en un campo no gravitatorio y no resistente serd

c \2
(%)
"

e — 1

" m) —
Ne ——

En un campo gravitatorio de intensidad g cos v ten-

driamos:
( v )9
Cidi ( R

my — imj . —
Tieg = 1, g =

g cos .)
et — 1

b

En el vuelo acelerado en un medio resistente de inten-
sidad R seria:

e® — 1

( 'l )'.‘
% C o L]
Nege™ = 7™ g0 = _ (1 g Cos ) (l R).

Para encontrar el rendimiento total  referido al poder
calorifico del combustible, bastaria multiplicar por 1w,
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