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REVISTA DE AERONAUTICA

El techo y la velocidad
equipados con

(Primer premio

Nesde que a principios de nuesbro siglo
aparece y comienza a desarrollarse la Avie-
cion han existido dos faclores, ligados es-
[rechamenle a ella, quienes en lodo inslan-
le han marcado el grado de avance conse-
guido en dicho desarrollo. Nos referimos a
la velocidad y altura de vuoelo, ¥y mas con-
crelamente ain, a los valores maximos que
de ellas han podido lograrse.

58 cierlo que exislen olros Taclores de I
mayor imporlancia, lales como la aulono-
mia, seguridad, carga ulil, maniobrabilidad,
eleélera, ele., que también han ido mejo-
rando o medida que la Aviacion evolueio-
naba, pero no eslan lan inlrinsecamenle vin-
culados al progreso de la Aviacién como
la velocidad y allura de vuelo que, como he-
mos dicho, son realmente quienes han mar-
cado la paula de dicho progreso. Desde que
el avion se eleva unos pocos melros sohre

maxima de los aviones
turborreactores

Por CARLOS SANCHEZ TARIFA .
Capitian Ingeniero Aeronautico.

del Tema de Técnica de nuesiro Concurso de Arliculos.)

el suelo y vuela a poco mas de un cenle-
nar de kilomelros por hora, ha sido ince-
sanle la aspiracion de ir aumenlando los
valores de eslas dos magniludes, Primera-
menle, debido al impulso meramenle de-
porlivo; mas larde, por el comercial, va de
mayor imporlancia; pero, muy especialmen-
le, desde que se descubren las enormes po-
sibilidades de la Aviacion como una nueva
Arma de combale,

Volar mias allo y mas de prisa ha sido
la norma marecada en la Aviacion militar
desde que se inicin. Kl avion de bombardeo,
buscando la mayor rapidez en llegar o su
objelivo ¥ procurando presenlar las mayo-
res dificullades a la interceplacion, Lanlo
desde lierra como desde el aire. ElI avidn
de eaza, siguiendo al bombardero, vy pro-
curando superarle en lecho y veloeidad mi-
xima. Ciertamenle que, impueslo por la
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necesidad de oblener una mayor precision
en los bombardeos, se han efecluado, a ve-
ces, ¢slos a baja cola, muy inferior al techo
-del avién; pero, hoy dia, con la ulilizacidn
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Figura |.—Evolucion de los records de velo-
cidad maxima en avién a través del tiempo.

de la energia nuclear como medio explosi-
vo ha perdido importancia este faclor, sien-
do, por el contrario, esencial que disminu-
- yan hasla el maximo posible los riesgos de
interceplacion. Para el avién de bombardeo
estralégico cargado con bombas alomicas,
es una necesidad vital volar alto y de prisa,
y esta tendencia puede apreciarse en los mas
modernos aviones de bombardeo de los Ks-
lados Unidos (B-36, B-47, por ejemplo}.

Por eslas razones, es de la mayor impor-
tancia el conocer qué valores son suscepli-
bles de lograrse de estos dos factores, techo
y velocidad méaxima, en los aviones equipa-
dos con los modernos sislemas motopropul-
sores, es decir, con los molores de reac-
cion.,

En las figuras | y 2 se inserlan unos gri-
ficos en los que pueden verse como han ido
aumenlando fos records de veloeidad ma-
xima v allura de los aviones en el [rans-
curso de esle medio siglo: Puede apreciar-
se en ellos como lag curvas se inlerrumpen
en los afios 1938 y 1939, cuando dié co-
mienzo 1. nllima guerra mundial v no se
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homologaron nuevos records. Los gralicos
vuelven a iniciarse en los afos de la post-
guerra, pero habiéndose oblenido un sallo
brusco en los valores maximos que se ha-
bian alcanzado. No se debe ello, como a
primera vista pudiera parecer, a la inle-
rrupeion. establecida en el liempo y a los
consiguientes adelanlos Llécnicos consegui-
dos duranle la guerra en los aviones y en
los molores allernativos, sino o la apari-
cion de unos sistemas molopropulsores de
concepciéon enteramente nueva: los molores
de reaccién, y muy especialmente, los Lur-
borreaclores, sislema perfeclamenle aplo
para la impulsiéon de los aviones, y con
quienes se han conseguido balir ampliamen-
e Lodos los records de velocidad maxima
y altura de vuelo. En efeclo, desde las mar-
cas establecidas por Frilz Wendel (abril
de 1939, avion Messerschmidl, velocidad ma-
xima 755,138 kilémetros por hora) y Mario
Pezzi (noviembre de 1938, avién Caproni,
altlura maxima 17.083 metros), no se ha ho-
mologado ningun record de velocidad o al-
fura eslablecido por aviones equipados con
motores allernativos. Por el contrario, des-
de el afio 1940 todas las marcas han sido
conseguidas mediante aviones equipados con
turborreaclores, quienes han aumentado los
valores anteriormente cilados de velocida-
des miaximas y alluras de vuelo en méas de
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Figura 2.—Evolucion de los records de altura
en avion a través del tiempo.
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100 kilémeiros por hora v mas de 1000 me-
lros, respeclivamenle,

No obslanle, no puede esperarse que es-
las marcas hayan de ir aumentando inde-
finidamente. Asi como el rendimienlo pro-
pulsivo de su hélice y las pérdidas meci-
nicas son las causas principales que han
limilado los valores maximos de la velo-
cidad y allura de vuelo, susceplibles de al-
canzarse con motores allernalivos, exislen
olras ‘ausas diferentes que lambién limi-
tan dichas variables en el caso de los tur-
borreaclores, cansas atn no muy divulga-
das y que son los que nos proponemos es-
Mdiar en esle Lrabajo.

Como yu hemos indicado, nos referire-
mos, exclusivamenle, a los (urborreaclores.
Los lermorreaclores y coheles no son sis-
temas aplos para la impulsion de los avio-
nes, sino para la de proyecliles, o como un
medio propulsivo auxiliar en aquéllos. En el
estudio de sus limilaciones, en cuanto a ve-
locidad v altura se refiere, intervienen fac-
tores de la mayor importancia, ajenos al
funcionamiento del molor, como es el caso
de la cantidad de combuslible que puede al-
mucenarse en el proyeclil. Gran parte de
las conclusiones que eslableceremos para los
turborreaclores serin validas para los tur-
bohélices, especialmenle pura su funciona-
mienlo como molor, pues sus caracteristi-
cas propulsoras perlenecen a las de las hé-
lices, siendo, por tanlo, iguales a las de un
sistema molopropulsor usual.

Finalmente, indicaremos que, aunque el
disefio eslruclural y aerodindmico de un
avion influye grandemente en los valores
(ue se oblengan para las velocidades y al-
turas maximas de vuelo, es realmente su
instalacién molopropulsora quien fija los va-
fores limiles de dichas variables. Por esla
razon, es de una gran imporlancia conocer
exaclamenle sus posibilidades funcionales y
analizar qué faclores son los que impedi-
rian alcanzar valores indefinidamenle cre-
cientes de la velocidad 'y altura de vuelo.

Velocidad mdzima. Cdlculo del rendimiento
de la loma dindmica con velocidades su-
persénicas.

Es un hecho conocido y grandemente di-
vulgado que la velocidad de vuelo mejora
las caraclerislicas funcionales de los turbo-
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rreactores. Debido a la loma dinamica de
aire, se incremenla la presion y temperatu-
ra en la admision del compresor, dando lu-
gur a que aumenle el rendimiento termo-
dinamico del motor y el gaslo en peso de
aire. El empuje, si bien decreciente al prin-
cipio, posleriormenle aumenla y puede lle-
gar a superar su valor inicial, a causa, prin-
cipalmenle, del gran incremenlo que va ex-
perimenlando el gaslo en peso de aire. Tl
rendimiento de la propulsion aumenla in-
definidamenle, lendiendo hacia la unidad,
siendo ésla, quizd, la mayor diferencia que
exisle enlre la propulsion por reaccion y
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Figura 3.—Curvas tipicas de variacion con la

. velocidad de vuelo de las magnitudes mas

caracteristicas de los turborreactores.

la propulsién mediante hélices. En la figu-
ra 3 se ha inserlado un grafico en el que
esldn Irazadas las curvas lipicas de varia-
cién con la velocidad de vuelo de las mag-
niludes anteriormenle citadas.

Ahora bien, todas eslas conclusiones son
véalidas exelusivamente para la zona de vue-
lo subsénica, pues cuando se supera la ve-
locidad del sonido se oblienen resullados
muy diferentes, como a conlinuacién vere-
mos, debido a la inevilable formacién de una
onda de choque delanle o en la propia l(o-
bera de enlrada del turborreaclor.

Cuando un flhiido se comprime, pasan-
do de una velocidad supersdénica a otra sub-
sonica, es sabido que esla lransformacion

177



REVISTA DE AERONAUTICA

Figura 4.—Onda de choque oblicua producida
por un proyectil (proa aguda). (Fotografia to-
mada del libro “Lehrbuch der Balistik”.)

se realiza a Iravés de una onda de chogue,
En clla se elevan broscamenle la presion v
temperatura en un proceso irreversible, es
decir, que delras de ella se obliene menor
presion que si se hubiera amorliguado la
velocidad de un modo conlinuo hasla el va-
lor correspondienle al que resulla después
del choque. Es eslo lo que aconlece a cual-
quier objelo en vuelo con velocidad super-
sénica. La velocidad relaliva del aire res-
peclo a ¢l ha de amorliguarse hasla llegar
a ser nula en el punto o punlos de reman-
50 situados en parle anlerior de dicho objelo.
Cuando ésle liene una proa o carenado afi-
lado, se forma una onda de choque oblicua
son su vérlice coincidiendo con el del obs-

Figura 5.—Onda de choque desprendida pro-

ducida por un proyectil (proa plana). (Foto-

grafia tomada del libro “Lehrbuch der Ba-
listik™.)
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laculo, mientras que si es redondeado, se
forma una onda de choque desprendida
(figs. 4 vy 5). Cunando se produce una onda
de choque en el inlerior de una lobera, es
i denominada onda normal, en la que las
velocidades de entrada y salida son perpen-
diculares a la onda de choque.

En el caso que nos inleresa, de la lobera
de entrada de un lurborreactor, el lipo de
ondas de choque que se formen dependera
de la forma y disposicion de dicha lobera.
Cuando la lobera no lenga ningan buje sa-
liente en su parle cenlral, y aunque sus bor-
iles sean agudos, se formard una onda de
choque desprendida lal eomo la indicada
en la figura 6, Eslo se debe a que en la mis-
ma seceion de entrada la velocidad liene ya
(que ser subsdénica, por ser de andloga mag-
nitud que la velocidad del aire en la admi-
sion del compresor, de valor casi conslan-
le. anndgue varie la veloeidad de vuelo, v del

Figura 6.—Formacién de una onda de choque

desprendida delante de la tobera de un tur-

borreactor. Su parte central se puede calcular
como una onda normal.

orden de poco mas de unos 100 melros por
segundo.

La parte central de dicha onda de choque
desprendida, correspondienle a la seceion de
enlrada de la fobera, puede equipararse a
una onda de choque normal, y en esla for-
ma  serd como se considere. Como hemos
dicho, el esquema de ondas de choque que
se organicen dependerd, esencialmenle de
la disposicion de la tobera v forma del ea-
renado del molor, pero esla cueslion se sos-
layard, considerando en lodo caso las leyes
correspondientes al choque normal. Eslas
ondas de choque son las de peor rendimien-
to, por lo cual, siempre se eslard en el caso
mas desfavorable al suponer que es ésle el
lipo de ondas que se forman.

Se ha esludiado la posibilidad de evitar la
formacion de ondas de choque normales
disponiendo un buje salienle v afilado
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en el cenlro de la lobera de enlrada, que
daria lugar a que se formase una onda de
¢hoque oblicua en su vérlice, que refle-
Jandose en las paredes de la lobera, produ-
ciria el paso de régimen supersénico a sub-
sonico, a lravés de varias ondas de choque
oblicuas en vez de a lravés de una sola onda
de choque normal (1). De esla manera se
conseguiria mayor rendimienlo, pero esle
problema presenla muchas dificullades, no
eslando atn resuello, por lo cual, seguire-
mos considerando la hipélesis de onda de
choque normal.

Distinguiendo con los subindices | y 2 a
las condiciones, anles y después del choque,
se define el rendimienlo adiabdlico del cho-
que mediante la relacion:

Yep=—"m=r 1]

en la que p y 7' son las presiones y lem-
peraluras absolulas, respectivamenle.

A nosotros nos va a interesar mas refe-
rir esle rendimiento a las condiciones de
remanso después del choque, es decir, a las
condiciones que se oblendrian amorliguando
isentropicamente la velocidad después del
choque hasla su anulacién. Designando con

2 2 2
G+ 1 Ny |V ‘:'_T_l (Vg — 1)
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el subindice o a estas condiciones, resulla
para el rendimienlo:

=1

P\ T _
(&) " =0 3

y‘\‘,;, —

Para el cdlculo de las variables que inter-
vienen en esla formula, admitiremos que las
condiciones antes del choque corresponden
a la corriente sin perlurbar, o sea, que la
velocidad del aire es igual a la veloeidad
de vuelo.

Medianle las siguientes expresiones, per-
feclamente conocidas, del choque normal:

2ot 2L -0, o
. 24 (1 —1) (M —1)
Nyy= e (4]

-2
L— 1+ 27 My,
en la que Nay y Nz, indican los nimeros
de Mach anles y después del choque, y con
las formulas;

T_:I

‘ﬁa, T T—1 ]
() " =1+, O

- o T —1 .=

Too =10, = T (1 +5 .-\_]“), (6]
correspondientes a la compresion de un gas,
se obliene como expresién del rendimiento
del choque:

=t
|
—

|

— 4Ny 206 —1)

Neh =

[7]

2901 — 1) Ny — (= 1) Ny

que solo depende del niumero de Mach ini-

cial, el cual, a su vez, se calcula de un modo

inmedialo en funcion de la velocidad de

vuelo y la temperatura exlerior con la fér-
mula:

¥y
Vg = ——x (8]
Vgt RT,
La expresion del rendimiento es algo com-
plicada, por lo cual la represenlaremos gri-

(1) En la onda de choque normal se pasa
siempre de un régimen supersoénico a otro sub-
sonico, mientras que no es esto lo que sucede
para las ondas de choque oblicuas.

ficamenle un poco mias adelante, a fin de
facilitar los cdlculos.

[En el funcionamienlo subsdonico de los
lurborreactores se producen pérdidas en su
lobera de enlrada, debidas a rozamienlos y
choques del aire, que dan lugar a que el
aumento de presion dinamica oblenido haya
que afectarlo de un rendimiento menor que
I unidad, del orden de 0,00-0,95, segin los
lipos de lobera de entrada. Por-lanlo, a las
pérdidas propias de la onda de choque, en
régimen supersonico, hay que afadirle las
que se producen en la lobera, pero como es-
lag GOllimas son de mucha menor conside-
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racion, especialmente en cuanto el namero
e Mach sobrepasa apreciablemente de la
unidad, pueden despreciarse frente a lag pri-
meras. [slo se juslifica, ademas, leniendo
en cuenla que es muy frecuente despreciar
las pérdidas en la lobera de enlrada en ré-
gimen subsonico, lomando su rendimienlo
igual a la unidad, cuando se ¢éaleula la va-
riacion del rendimienlo lermodindmico de
los lurborreaclores con Ia velocidad de vuelo.

Segin es norma usual, se estudia la Tase
le compresion dinamica en la lobera de en-
Irida de los turborreaclores, suponiendo que
la velocidad del aire en la admision del com-
presor es despreciable frenle a la velocidad
exlerior, y admiliendo, en consecuencia, que
el aire se comprime hasla el estado de ve-
locidad nula. Para manlener esla aproxi-
macion, aun con pequeiios valores de Ia
velocidad de vuelo, se toman los incremen-
los de presion y lemperalura en el com-
presor a partir de dichas condiciones de re-
manso, y no de las que realmenle exislen
en la admision del compresor.

De acuerdo con las consideraciones anle-
riores, podra tomarse el rendimiento del
choque referido a las condiciones de reman-
so, tal y como lo hemos establecido en Ia
formula [7], como rendimiento global de
la toma dinamica del lurborreaclor, admi-
liéndose, por lanto, que es igual a la uni-
dad en loda ln zona subsénica de vuelo. No
obstanle, cuando se quiera una mayor apro-
ximacion y se deseen incluir las pérdidas
de la tobera, puede fomarse un rendimiento
global de la loma dinamica igual a la media
proporcional de los rendimienlos de la lo-
bera y choque, este allimo, referido o las
condiciones exislenles después del choque
vy no a las de remanso. Segan eslo, ¢l rendi-
miento adinbalico de la loma dindamica ven-
dri dado por la expresion:

(1) — 79y + (19— 1%,) Nar
Tiad — —— H

Birm T

191

en la que g, es el rendimienlo adiabalico
de la tobera, que puede lomarse igual a su
correspondiente valor para régimen subso-
nico; T,y es la lemperalura de remanso, que
suponemos corresponde a la s condiciones
exislenles en la admision del compresor,
dada por la férmula [G], y 9., es el rendi-
miento del choque definido en la drmu-
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la [1], ¥y que se caleula con la férmula [3]
y con la expresion:

n_, _[_27;-;—1] [Vipy — 1]

7 Gro vy,

Conviene adverlir que en régimen subso-

nico es Ty — Ty = 0, 9/, = 1, siendo, por lan-
0 9., = 9. IEn cambio, en régimen super-
sonico, o medida que aumenta el niimero
de Mach, la diferencia 7, — 7T, crece cada
vez mas, mientras que T, — 7, disminuye..
por lo cual el rendimiento 5, liende a va-
ler o', v éste, a su vez, liende a confundir-
SCCONn 9.
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Figura 7.—Rendimientos, presiones y ntumeros

de Mach en una onda de choque normal en la
tobera de entrada de un turborreactor.

fEn la ligura 7 estan representados  los
dos rendimienlos 5., v %%, en funcién del
nimero de Mach inicial, asi como las pre-
siones y niimeros de Mach después del cho-
(que. Como puede apreciarse en ella es pe-
quefia la diferencia enlre ambos rendimien-
los, obleniéndose praclicamente los mismos
resullados cuando se inlroduce uno u olro
en los cialeulos del rendimiento lermodina-
mico del molor,

Calcwlo del rendimiento termodindmico de
los Lurborreactores con velocidades super-
sonicas de vielo.

Una vez analizados los valores del rendi-
mienlo de la loma dindmica, basla inlrodu-
cirlos en la expresion del rendimiento ler-
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modinamico de los lurborreaclores para que
se pueda esludiar su variacion con veloci-
dades supersdnicas de vuelo,

Exislen numerosas formulas para el caleu-
lo de dicho rendimienlo lermodinamico en
funeion de diversos paramelros que repre-
senlan las dislintas elases de pérdidas que
se producen en el funcionamiento del molor.
Como es natural, el nimero de pardamelros
depende de la aproximaeion con que quiera
weslablecerse Ta formula.

No es nueslro proposilo pararnos a es-
ludiar con detenimienfo el ciclo de los lur-
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Figura 8.—Ciclo real de referencia 0-/-2-3-4-5:
0-1, toma dindmica; 1-2, compresién en el
compresor; 2-3, combustion; 3-4, expansion en
la turbina; 4-5, expansién en la tobera de sa-
lida. Las partes acentuadas se refieren a tem-
peraturas teoricas o ideales de igual presion.

horreactores, va de sobra conocido, sino ini-
camente determinar una férmula de su ren-
«limienlo apropiada a nuestro caso. Como
llemos vislo, al producirse velocidades su-
persénicas disminuye grandemente el ren-
dimienlo de la loma dinamica. Mas adelan-
le, lambién veremos que para grandes al-
turas de vuelo podran disminuir conside-
rablemenle los rendimientos del compresor
y de la combuslién. Por eslas razones, he-
mos de deslacar la influencia de eslos [res
paramelros en la férmula del rendimiento,
prescindiendo de simplificaciones que nor-
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milmenle se eslablecen en la fase de com-
presion, y no lomando, como a veces se efec-
la, el rendimiento de la combuslion igual
a la unidad.

En cambio, admiliremos que los rendi-
mienlos de la lurbina y de la lobera de sa-
lida  permanecerin conslanles, aunque se
modiliquen las condiciones exleriores, velo-
cidad y altura de vuelo, por lo cual, podre-
mos introducir un rendimiento global de la
fage de expansion de valor constanle. Asi-
mismo podremos admilir que el aire se
comporta como un gas perfeclo; no lendre-
mos en cuenla la diferencia de gaslos enire
la compresion y expansion, ni la variacién
en sus propiedades lermodinamicas, y des-
preciaremos, en lodo caso, las pérdidas de
calor por las paredes. Tampoco lendremos
en cuenla la pequefia pérdida de presion
que se produce en las camaras de combus-
lion, sensiblemenle proporcional a la pre-
sion de entrada en ellas, y de muy pequeiia
influencia en los valores del rendimienlo
lermodinamico del motor.

De acuerdo con eslo, para delinir por com-
pleto el ciclo de trabajo, y. por tanlo, su
rendimienlo, necesitamos los pardametros si-
auienles:

7. = rendimiento adiabalico de la lobera
de enlrada (a parltir de él y del ni-
mero de Mach inicial, se caleula 2,4).

7. = rendimiento adiabatico del compresor,

7, = rendimiento de la combuslion.

.. = rendimiento adiabatico global de "la
expansion.

AT, = incremenlo real de lemperalura en el
CcOMpresor.

I. = poder calorilico inferior del combus-
lible, en keal/kg.

T, = lemperalura linal de la lase de com-
bustion, o bien, r = relacion aire/com-
buslible, en peso.

T, = lemperalura absolula del aire am-
bienle.

I = velocidad de vuelo; o bien, N ;, = ni-

mero de Mach correspondienle a la
velocidad 7 v lemperalura T,.

Conviene adverlir que, de aqui en adelan-
le, el subindice 0 se referird a las condicio-
nes exteriores, mientras que los subindices
1, 2, 3, 4 y 5 indican las diversas fases
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del ciclo, el eual esta represenlado en la fi-
gura 8, no debiendo confundirse con los sub-
indices 1 y 2, correspondienles al choque,
que anleriormenle se inserlaron,

Nosolros supondremos, como es norma ge-
neral, que el régimen del molor es constan-
le, aunque se modiliquen las condiciones
exteriores. Por lanlo, el incremenlo real de
femperalura en el compresor permancce
también praclicamenle_conslante, razdn por
la cual lo hemos lomado como pardamelro,
en vez de a la relacién de compresion.

Cuando se consideran valores variables
de la velocidad y allura de vuelo, es norma
usual lomar como paramelro independien-
te y de valor conslanle la lemperatura 7'
de fin de combuslién, bien por considera-
ciones de regulacién del molor, y muy es-
pecialmente para fijar un limile maximo
a las temperaturas de los gases en la admi-
sion de la turbina. Nosolros asi lo haremos,
aunque lambién indicaremos los resullados
que se obtienen lomando constanle la rela-
cién aire/combuslible, pues en esla forma
las calorias suministradas al ciclo por kilo-
gramo de aire son lambién conslanles. De
esta manera puede esludiarse exaclamenle
el efecto beneficioso o perjudicial de cual-
quier variable, independizando el problema
de cuesliones melaltrgicas o de regulacidn,
y dejandolo reducido a un simple estudio
lermodinamico.

El rendimienlo lermodindamico del ciclo
vendria dado por la expresion:
i Ly =1 — (=10
M 7y— 7,
[

formula en la que hemos de expresar 1%
v T, en funcidén de los paramelros funda-

?},[I—-v‘m(] -

" (To F 1ad AT (7 - AT 4 1ac AT '1) l ;
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menlales, Medianle las expresiones (ver fi-
gura 8):

Ta— T,
oo = o {12y
W
1= /3 - !:— i [13]
resulla: :
‘ . Zik]
7:_ = T;I | 1 — Tae (] — = 7 _') |‘ [’41

IEn la formula anterior 7', . viene dada por

[15]

Denominando AT, al incremento de lem-
peralura que se produce en la loma din&-
mica, o sea:

e
2¢Fc
7 = equivalente mecinico del calor.
¢p = calor especifico,

Ag=1,—To = [16]

se obtiene como expresion de las lemperatu-

ras, T, vy T,.:
T =T, + b 1a; (17
Ty = To + nea ATa; [18]
Ty =Ty 4 tac ALy =Ty + A4 + nacATe.  [19] -
Por lanto:
Ty = (T 4 et AT 22 +;“"_"’_A“;: AT o)
Mienlras que 7, es igual a:
Ny="71To +0807s +AT.. [21]

Sustiluyendo [20] en [14] para oblener el
valor de 7% y con la expresién de T, dada
en [21] ya podemos expresar el rendimien-
to del ciclo en funcién de los pardametros
fundamentales que lo definen. Resulta:

To (70 4+ ATS)

[22]

Al considerar variable la velocidad de vue-
lo, en la formula anterior solamente . va-
rian u,, y AT, Esla variacion se esludia en
funcion del nimero de Mach con las fér-
mulas [7] 6 [9] para 7. segin se lo-

P (T A Ty AT,

me 7, = 1 0 su verdadero valor., En cuan-
lo a AT,. lenemos:

0Ty = e = 1 (L5 W) g2y

2_(,’_7£p 2
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Ya lenemos establecidas lodas las férmu-
las que relacionan el ntimero de Mach ini-
cial con el rendimiento termodinamico del
motor. En la figura 9 eslan expueslas grafi-
camenle sus leyes de variacién, para cuyo
cileulo se han lomado:

Naa = Mo (Tormula [71); 9. = 080 9, =
=090; 9, =1; AT, =180"; T, =288" K
T,=1.140° K=conslanle; L=10.300 keal/kg.

e ] Uoct = e
é 840 ; (5
g ars : = \ ?' 200 §
| I r < E
g as0 ‘—""“'-E g = Ty ety \%T%H = mw%
a2 S | } ~ < :"g
| i FN N
i E] %
fasl 1R i ' \ eso®
'§ a0} ——  — I 5 \ _‘“.E
* aos + - : . _NE
o J? L

[} [E] Er) L] 0
Nomerg ge Mach -

Figura 9.—Variacién del rendimiento termo-
dindmico del motor con el nimero de Mach.

También se han efecluado los calculos
lomando » = conslanle = 60 : 1, siendo en
esle caso variable la lemperatura 7T,

En la ligura puede apreciarse como el
rendimiento disminuye rapidamente cuando
se sobrepasan nimeros de Mach iguales a 2,
anulandose cuando esle nimero de Mach to-
ma un valor del orden de 2,5. Esle decreci-
miento y anulaciéon del rendimiento se debe
a la disminucion del rendimienlo de la loma
dindmica, y lambién a que cada vez va sien-
do menor la energia calorifica que se sumi-
nistra al molor, pues al ser 7', constanle e ir
aumentando las lemperaturas de la fase de
compresion a causa del incremento de lem-
peratura de la loma dindmica, es necesa-
rio que la relacién aire/combuslible sea
cade vez mayor a fin de compensar esle
efecto.

No obslanle, aun para L/r = conslanle,
0 sea, inlroduciendo una energia calorifica
constante en el ciclo (curva punleada de Ia
figura) el rendimiento lambién llegaria a
anularse, debido a que las pérdidas absolu-
las en el ciclo son cada vez mayores, lle-
gindo un momento en que igualan al valor
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de la energia suministrada y anulandose, en
consecuencia, ¢l rendimiento del motor. Por
otra parle, en esle caso se alcanzarian tem-
peraturas muy elevadas, incapaces de ser
resistidas por los maleriales de las cimaras
de combuslion v turbina.

i la figura 10 se mueslra cdmo dismi-
nuye el ineremento de lemperalura duran-
le la ecombuslién cuando aumenta el nime-
ro de Mach y se manliene conslanle la lem-
peralura 7', asi como el caso inverso, en el
que al ser conslante r o el incremenio de
temperatura A7, erece grandementle In fem-
peratlura 7'y de fin de combustion.

Indicaremos que para eslos edlculos he-
mos lomado g,s = 5., despreciando las pér-
didas propias de la lobera de enlrada, pero
es (ue la pequenia diferencia exislente enlre
eslos dos rendimienlos no da lugar a que
se produzean variaciones apreciables en los
valores del rendimiento del motor,

Varviacion del gasto en peso de aive con la
velocidad de vuelo,

Manteniendo constanle el régimen del mo-
tor, y admitiendo, como ya mencionamos.
que la velocidad del aire en la admision del
compresor era constanle, lambién sera cons-
lanle el gaslo volumélrico de aire. Por lanlo,
el gaslo en peso serd proporcional a la den-
sidad del aire en dicha admision del com-
presor. Si G, és el gaslo para V' = 0, o sea.
cuando el avion esld parado, v G el gaslo

477 1 T

5
Em‘ (£
-3 | -
o
Sz 7
i 2 71
g ] ~ 71 %
] | S~ 1|
an ‘>< 1 raco
;JW' Il 1 // \\ 300

| | - | .
'gam- I /’ﬁr'b \J 1200¥
g L] | | \
& =i i = | l - t t1o0

@5 J—_"_ils_l_.u

T 7 20
Numeros de Mach

Figura 10.—Variacion del incremento de la tem-

peratura durante la combustion para T:=cte.y

de la temperatura de fin de combustion, para
r = cte. en funcién del nimero de Mach.
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correspondienle a la velocidad 17, lendre-
mos:

Go _ po. _ Pv Lo _
G, o Pe Lo 7"
T
Ve 1—1
1+ 2]
= 1 — e
t g Fe, T
o0
— 1 .2 T_l
(‘ -+ Taa 1 3 :\",,)

— = [26]
e

21 gaslo erece nolablemenle cuando el ni-
mero de Mach aumenla, pero no indefinida-
mente, pues cuando el nimero de Mach
liende a infinilo el rendimiento 7, liende
@ cero. IBn régimen supersonico, y loman-
do 5, =1, la formula anlerior se simplifi-
ca, pueslto que puede lomarse para »,, Su vi-
lor dado en [7], o bien expresar direcla-
menle las presiones y lemperaluras p; y 7T,
medianle las formulas del choque. Resulta:

Gy g2 |
Y6, T T 2 [27]
=t
Y
En esla expresion puede verse que cuando
el nimero de Mach liende a infinito el valor
Iimile de la relacidn de gaslos es igual a:

Go S il ST LR
(Ga )h’m o T+] _G(I_ "4}‘

es decir, que el gaslo limile es igual a seis
veces el valor inicial.

[28]

En la ligura 1L esla representada la fun-
wcion G /G, = [ (N ). Para su cdleulo se ha
supuesto 5, = 5, en un caso, v lambién se
ha considerado la hipdlesis de lomar un ren-
dimiento de la lobera 5, igual a 0,90. Como
puede verse las diferencias oblenidas en los
resullivdos son de muy escasa consideracion.

Variacion del empuje y conclusiones.

Cuando no se liene en cuenla la diferen-
cia de gaslos enlre la compresiéon y expan-
sion, el empuje viene dado por:

Ea % (w—V); [29]
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en la w es la velocidad de salida de los gi-
ses de escape, que se relaciona con el ren-

dimienlo lermodindmico, mediante la ex-

presion:

Y ]/2“'37"_‘??' A i, [30]

r !

Con las expresiones anleriores podemos
calcular la variacion del empuje con la ve-
locidad de vuelo o con el namero de Mach,
pueslo que ya conocemos las leyes de va-
riacion del gaslo de aire y del rendimiento
lermaodindmico del motor. Facilmenle se ob-
serva (que cuando esle altimo es igual a cero,
el empuje se anulard lambién por serw = V.

Cuando se lome T, = conslanle, es » va-
riable, interviniendo en esta forma en la {6r-
mula [30]. Con la expresion:

Ty="To +ATu+ AT: + 7y

reép

se obliene para el caleulo de »:

P [ Y (1 + IL]NL) 311
t’p 2

o
8
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Figura |l.—Variacion del gasto de aire con
el nimero de Mach.

eslando ya en posesion de lodos los dalos
necesarios para el caleulo de la luncion
L =/[ (N, Enla ligura 12 eslan repre-
senladas estas curvas. lgual a lo que acon-
lecia para el rendimienfo termodindmico, el
empuje disminuye cuando se superan ni-
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meros de Mach proximos a 2, anulindose al
mismo liempo que dicho rendimiento,
Como vemos, existe un limile para la ve-
locidad maxima de los aviones equipados
con lurborreactores, al que nunca se podra
sobrepasar. Es cierlo que mejorando las ea-

T T |
2500] ! : : ] i / I o
= e = N
! | &
:.-sc'oi- — L P ot = Y
| | g
00— —=—F—"1— | - \i‘. i) .wg
] ] r‘- =
D | i o
=50 -.—-—————:—- d‘, } 8 1 — oo ¥
5 £ | W ] |§ g
8 5o} Bt G o 2
L I g : 3
-
250 -3 o
! e | J: T Ie-."- I
z Rendtmienis i
1000 [—— 5 o . Tt roo
85 e 2
2 =~
5§ T T ¢
13 e 28
s \ %
3 —Jaso £%
s . 8
& .- 8
S a3 i [ 2 &5 E 3
Nimeros o Mach
& 500 T e
Velocided Ymyhara

Fig. 12.

Variacion del empuje, gasto de aire y rendi-

miento con el numero de Mach. (Se ha toma-

do: Tar — is M —_— 0:80: g — I, Nae — 0,90,

T: = 1.140° K = cte., L = 10.300 kcal/kg.,
AT, = 1800, T, = 288* K.).

racleristicas melaltrgicas de los maleriales
de los lurborreactores, o lin de que puedan
soporlar mayores lemperaluras, asi como
incrementando los rendimientos organicos
del molor se podria aumenlar algo dicho li-
mite de velocidad maxima. También es po-
sible conseguir alguna mejora mediante un
disenio cuidadoso de la lobera de entrada,
con objelo de provocar ondas de choque obli-
cuas de mayor rendimiento, pero en lodo
caso esle lHmile de velocidad maxima segui-
ra siempre exisliendo, y no muy por encima
ide los valores que aqui hemos senalado.

Puede afirmarse que serd muy dilicil so-
brepasar, medianle aviones equipados con
turborreaclores, nimeros de Mach superio-
res a 2, siendo mas venlajoso, a parlir de
este valor, la ulilizacion de olros sislemas mo-
lopropulsores, “lales como los eslalorrenclo-
res y coheles. No obslanle, lodavia se esld
muy lejos de aleanzar dicho limile, pueslo
que los aviones acluales apenas si han so-
hrepasado las velocidades supersinicas, v es
de esperar que pasen muchos afios anles de
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(que llegue a nolarse la pérdida de caracte-
risticas funcionales de los lurborreactores
cuando las velocidades de vuelo se aproxi-
men a niumeros de Mach del orden de 2,

Lmilan la allura mdaxzima e
vielo, Rendimiento de la combustion.

Causas que

Cuando aumenta la allura de vuelo, y, en
consecuencia, disminuye la lemperatlura ex-
lerior, si los rendimienlos organicos del lur-
horreaclor permanecieran conslanles aumen-
laria el rendimiento termodinamico del ei-
rlo, como puede comprobarse haciendo dis-
minuir 7, en la férmula 22. De hecho es
eslo lo que aconlece en la mayoria de los
lurborreaclores modernos hasta alturas de
vuelo del orden de los 12,000 melros, en las
cuales su rendimiento lermodinamico es un
S0 por 100 superior a su correspondiente va-
lor al nivel del mar.

Esta es la razon de que la allura econd-
mica de vuelo en los aviones equipados con
lurborreactores sea tan elevada, siendo, por
ejemplo, en el avion comercial De Havilland
“Comel™ igual a dichos 12,000 melros,

No obslante, existen dos aclores que im-
piden que dicho rendimiento lermodiniami-
co aumente indefinidamente. Nos referimos
al rendimiento de la combuslion y al vendi-
mienlo adiabatico del compresor,

Al aumentar la allura de vuelo a régimen
conslanle del motor, y siendo, en consecuen-
cia, lambién conslanle el gaslo voluméirico.
de aire, el gaslo en peso disminuird en la
misma proporcion que decrece la densidad
del aire ambiente. Eslto implica que haya
que disminuir en forma andloga (un poeo.
menos realmenle) el gaslo de combuslible,
a fin de manlener aproximadamente cons-
lante la lemperalura de combuslion y no dar
lugar a que se embale el molor. De acuerdo
con eslo, el empuje de los lurborreaclores
disminuye sensiblemente en igual propor-
cion que la densidad del aire ambienle, y
como la resistencia al avance decrece en Ia
misma forma, resulla que las acluaciones
de los turborreaclores, velocidad maxima
principalmenle, permanecen casi conslanles
aungue varie Ia allura de vuoelo,

Ahora bien, lo anlerior es cierlo, pero nada
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mas (ue para alluras del orden de las ecila-
das. Hay que considerar que la disminucion
progresiva del caudal del combuslible se rea-
liza a cosla de una menor presion de inyec-
¢i6n en los pulverizadores de las cdmaras
de combuslion, pueslo que éslos son de lo-
bera u orificio de salida de seccion fija. Al
disminuir la presion de inyeccién se veri-
fica en peores condiciones la pulverizacion
del combustlible, siendo mayores v con des-
igual distribucion las golilas formadas y le-
niendo menor penelracion el chorro conico
de inyeccion. Esto da lugar a que disminu-
va nolablemente el rendimienlo de la com-
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Figura |3.—Variacion del rendimiento del mo-

tor con el de la combustion en alturas estra-

tosféncas (T, = 216,5°, AT, = 180, 5,. = 0,80,
7. — 0,90, L/”,, = 6500 = cte).

bustion, conlribuyendo lambién a ello, aun-
que en mucha menor proporeion, la dismi-
nucioén progresiva de la presién y lempera-
tura del aire de enlrada en las camaras de
ecombuslion.

Lo disminucion del rendimienlo de Ia
combuslién hace que decrezca grandemenle
el rendimiento lermodinimico del molor (fi-
gura 13), y con él el empuje del turborreac-
tor. Isle efeclo era muy marcado en los
primeros protolipos de lurborreaclores, pero
hoy se consigue manlener casi conslante el
rendimiento de la combuslion hasla muy
grandes alluras de vuclo medianle disposi-
tivos que a conlinuacion deseribiremos.

La primera razén de la mejora que se ha
logrado en los rendimientos de la combus-
ti6n es ajena a las caracleristicas de la in-
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yeceion, debiéndose al disefio, exlremada-
menle cuidadoso de las camaras de combus-
tion actuales, con tubos de llamas y orificios
mezeladores que permilen realizar la com-
buslion con una relacion aire/combuslible
muy poco superior a la necesaria para la
combuslion estricla, y consiguiéndose una
perfecla homogeneizacion vy mezela del aire
v gases de combuslion,

Para conlrarrestar el electo perjudicial de
la allura, especialmenle para regimenes re-
ducidos del molor, primeramenle se pensd
en una “camara de ralenli”, que mantuvie-
ra en lodo caso una presion minima de in-
veeeion. Bsla camara esti represenlada en
la figura 14, correspondiendo al modelo que
estuvo inslalado en los Lurborreactores Rolls-
Royce Derwenl V. La cémara va monlada
sobre la parle superior del molor, eslando
coneclados sus conduclos principales a la
bomba de presion vy a la rampa de alimen-
tacion de los inyeclores. Esla, pues, en de-
rivacion respeclo a la valvula estrangula-
dora con que el pilolo regula el suministro
de combuslible, y, por tanlo, el régimen del
molor.

La capsula manométrica indicada en la
figura esld en comunicaeién, por su parte
interior, con el aire ambiente, y por su par-
te exlerior esld sometida a la presion del
combustible, el cual llega a la camara pro-
cedenle de la bomba de presion y pasando
a través de una valvula semiesférica gober-
nada por dicha capsula, Cuando la diferen-
cia de presiones enlre el exlerior e inlerior
de la capsula llega a ser igual a 2,5 kg/em?,
se eleva la palanca y se cierra la valvula se-
miesférica, manleniendo en lodo caso la cdp-
sula una presion diferencial enlre la del aire
ambienle y la del combuslible igual a di-

P
4 r acrigeie
o iy b

b 5o feney

208 Amprte

Figura 14.—“Camara de ralenti” del turborreac-
tor Rolis-Royce Derwentl V.
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whos 2,5 kg/emz Para regimenes allos, o
para bajas alturas de vuelo, la valvula prin-
cipal de salida esta cerrada, pero cuando lu
presion de inyeceién es pequeia se abre di-
cha vilvula, hecho que aconlece cuando la
diferenecia de presiones entre el combusli-
ble de la camara y el de la rampa de ali-
menlaecion es menor que 1,75 kg/em2 De
esli manera se asegura un suministro suple-
lorio de combuslible o una mayor presion,
produciendo el efeclo de que el “ralenti”
vaya aumenlando con la allura de vuelo, a
lin de evilar que pueda en algun caso ex-
linguirse la combuslion en la cimara. Por
cjemplo, en el Derwenl V' se pasaba de
3500 1. p. mu, correspondientes a la marcha
lenla al nivel del mar, a 6.000 r. p. m. como
régimen de “ralenli™ a 9.000 melros de al-
fura.,

Nos resla por indicar que la vilvala de
seguridad inslalada en la parle izquierda de
la camara previene conlra subidas anorma-
les de la presion del combuslible, que pu-
dieran producirse por fallo de la edpsula
o por defeclo de cierre de la valvala semi-

Despiece de un inyectar Duplex”

Figura 15.—Inyector “Duplex”: |, tobera prin-

cipal; 2, tobera para gastos reducidos; 3, ca-

mara de centrifugado de la tobera *2";

4, orificios tangenciales para el centrifugado

del combustible de la tobera “1”; 5, orificios
de salida.
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eslérica. Dicha valvula abre cuando la dife-
rencia de presiones enlre el combuslible de
la cimara v el de los conduclos de admi-
sion de la bomba es igual o unos 4 kg/em®.
La valvula de bola, siluada en la parle su-
perior de la capsula, liene por objelo evilar
fugas de combuslible en caso de Tallos de
eslanqueidad de la capsula manomélrica.

Il sislema que acabamos de ver ha caido
en desuso, susliluyéndose por los inyeclores
de dos loberas, los cuales aseguran una bue-
na pulverizacion del combuslible a cualquier
régimen y hasla muy grandes alluras de
vuelo, Con ello se busea aproximarse al caso
ideal del inyector con orificio de salidi de
seceion  variable, que  permilivia realizar
siempre la inyeecion con presion conslanle
para cualquier valor del gaslo de combus-
lible. Esle inveclor presenlarin muy grian-
des dificultades mecanicas, por lo cual no
ha sido Hevado a la praclica.

En la figura 15 se mueshra un inyeclor
Lipo *Duplex”, ulilizado en los molores Rolls-

- Royee y en olros muchos lurborreaclores mo-
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dernos. Cuando el caudal de combuslible es
pequeno (grandes alturas de vuelo o regime-
nes reducidos), la inyeceidn se verifica con
el combuslible de la lobera de seccion pe-
quednia, el cual se centrifuga en una pequeia
cimara provisla de conduclos helicoidales.
Para grandes gaslos de combustible funcio-
nan las dos toberas, cenlrifugandose el com-
bustible procedente de la lobera principal
medianle orificios dispueslos tangencialmen-
te alrededor de la primera camara.

El funcionamiento allernalivo con una o
con las dos loberas se manda mediante una
valvula seleclora gobernada por la propia
presion del combustible (fig. 16). Cuando
esla presion es grande se abre el cono de
cierre y funcionan las dos loberas, mieniras
que cuando cae la presion dicho cono no per-
mile el paso de combustible mas que a la
lobera pequedin. En esla misma valvula se-
leclora exisle un disposilivo de drenaje, vi-
sible en su parle inferior, que liene por ob-
jeto poner en comunicacion la rampa de in-
veelores con el exlerior cuando se cierra la
Have de parada del molor y cae lolalmenle
la presion en dicha rampa. De esla manera
se evila que el combuslible pueda golear por
los inyeclores, provocando explosiones y una
anormal parada del molor.
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Disminucion del rendimiento del compresor
con la allura de vuelo.

Al aumentar la altura de vuelo, manle-
niendo conslantes el régimen del molor y el
gaslo volumétrico de aire, la velocidad del
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atmdsfera De la llave de cierre
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Figura 16.—/nyector “Duplex” y valvula se-
lectora.

aire en la entrada del compresor serd lam-
bién constanle. Bsla velocidad ya hemos di-
cho que no es muy elevada, del orden de
unos 150 m/seg. para los compresores cen-
trifugos. Ahora bien, eslo es en cuanto a la
velocidad absoluta se refiere, pues la velo-
cidad relaliva respecto a los &labes es mu-
cho mayor, por ser igual a la suma vecto-
rial absolula y la de giro de los propios dla-
bes (figs. 17 y 18), pudiendo ya ser del or-
den de unos 300 m/seg.

Al nivel del mar eslas allimas velocida-
des dan lugar a niameros de Mach relalivos
al compresor proximos a 09, pero al ir
aumentando la allura de vuelo y disminu-
vendo la lemperalura exterior, como la velo-
cidad del aire sigue siendo la misma, el ni-
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mero de Mach aumenla, exisliendo el peli-
aro de que se aproxime o sea igual a la
unidad. Al aconlecer eslo se forman ondas.
de chogque en los dlabes y canales del com-
presor, con desprendimiento de la corriente:
y formacion de lorbellinos, que disminuyen
grandemente el rendimienlo del compresor,.

Y= 150 miseg

{_T__ ye 203 MYSOF o

- \\?:55 -

U= 263 miseq

Figuras 17 y 18.—Tridngulos de velocidades

sin y con alabes de prerrotacién en el Rolls-

Royce Nene: u = Velocidad periférica en el

extremo de los alabes de la seccion de entrada.

v = Velocidad absoluta de entrada. w = Velo-
cidad relativa de entrada.

dando lugar al decrecimiento progresivo del
rendimiento lermodindmico del molor (fi-

- gura 19).

Para evilar este efecto en los turborreac-
fores deslinados a funcionar a grandes al-
furas de vuelo, se provoca una disminucion
de esla velocidad relaliva de entrada. Eslo

- f
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Figura 19.—Variacion del rendimiento del’

motor con el del compresor, en alturas estra—
tostéricas (T, = 216,5°, AT, = 180 = cte...
e = 0,90, Ta = [.040° = cte.).
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puede conseguirse, como en el caso del Rolls-
Royce Nene, disponiendo unos alabes de pre-
rotacion (lig. 20), los cuales producen una
ccomponente tangencial del aire en el senlido
del movimienlo que reduce la velocidad re-
lativa de entrada (fig. 18). No deben confun-
dirse estos alabes con los alabes-guias, visi-
bles lambién en la ligura 20, cuya mision es
el producir un mejor guiado axil de la co-
rriente de aire.

Con esle sislema se consigue disminuir el
nuamero de Mach relalivo y manlener cons-
rendimiento del

tante el compresor hasli

'Figura 20.—Alabes de prerrotacion para dis-

minuir la velocidad relativa de entrada del

.aire en el compresor del turborreactor Rolls-
Royce Nene.

muy grandes alluras de vuelo, pero a cosla
e una pequeiia pérdida en la relacion de
compresion, que viene a ser del orden del
5 por 100 (0,2 kg/cm?) en el *Nene”, corres-
pondiendo a una pérdida conslanle a régi-
men nominal de 14° en el incremento de
temperatura en la fase de compresion.

Otros sistemas para disminuir el nimero
de Mach de entrada consislen en disponer
un ventilador de prerrotaciéon en la lobera
de admision anles del propio compresor,
que provoque dicha componenle langencial
de la velocidad del aire. Esle sistema lué
utilizado en el turborreaclor alemdan IHein-
kel-Hirth S-0. 11. También podria dismi-
nuirse el nimero de Mach calenlando el aire

Alabes de pre-rolacion
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e enlrada; pero lal sislema seria compli-
cido vy lendrin el grave inconvenienle de
que se disminuiria nolablemente el rendi-
miento lermodinamico del molor.

Finalmenle, indicaremos que lo que aca-
ba de exponerse es perfeclamenle aplicable
i los compresores axiles, a los cuales per-
judica en forma analoga el aumenlo del ni-
mero de Mach relalivo a su velocidad e
enlrada.

Conclusiones [inales.

Hemos analizado, con la brevedad que el
espacio disponible permilia, las causas que
limilan las velocidades y alluras de vuelo
maximas cuando se ulilizan lurborreaclores,
asi como los mélodos ulilizados para incre-
menlar dichos valores limiles. Deslacaremos,
por dltimo, que asi como para la velocidad
maxima exisle un limile bien definido, que
puede fijarse en un namero de Mach del
orden de 2, no aconlece lo mismo para la
allura de vuelo, en la que si bien existe li-
mite, no presenta un valor delerminado, v
que depende esencialmente de las particu-
laridades de cada molor. No obstanle, y para
concrelar un poco mas, puede alirmarse que
sera muy dificil sobrepasar alturas de vue-
los superiores a los 20.000 melros medianle
aviones equipados con turborreactores, pues
en eslas alluras se suman los efeclos de la
gran pérdida de polencia y la disminucion
de algunos rendimientos orgénicos del mo-
lor. En apoyo de esla conclusién puede ob-
servarse la parquedad y difict ttad con que
han ido eslableciéndose las marcas de al-
fura con lurborreaclores, las cuales, aunque
superiores a las conseguidas por aviones
equipados con molores allernalivos, parece
ser que eslan ya bastante cerca del limile
de sus posibilidades. En eambio, para la ve-
locidad maxima horizonlal se esla aun muy
lejos de su limile leérico, no habiéndose lle-
gado por ahora mas que hasta su valor mi-
tad. Eslo se debe a las dificullades derivi-
das de la enorme polencia que seria nece-
saria para aleanzar nimeros de Mach igua-
les a 2, asi como a problemas conslruclivos
de las propias células de los aviones, pero
no a limilacion alguna que pudiera presen-
larse en el funcionamiento intrinseco de los
[urborreaclores. -
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