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PROPULSION POR REACCION

PROPULSOR COHETE

Por el Teniente Coronel J. PAZO, Ingeniero aerondutico.

En los articulos que siguen, ademds de la descripcion de las soluciones prdcti-

cas hasta ahora realizadas, exponemos los fundamentos teéricos de la propulsion
por reaccién, algunos con la vaguedad e incluso con la falta de rigor en algunas
hipétesis, consecuencia natural de una técnica que comienza,

El objeto que nos ha guiado en ellos no ha sido desarrollar teoria alguna origi-
nal, sino elevar la linea de tierra de nuestros técnicos sobre esta materia v desper-
tar la curiosidad de los que se preocupan de los problemas de la Aerondutica en
esta nueva v cada dia mds tentadora direccién.

Con gran satisfaccion wveremos muy pronto en estas pdginas ung valiosa apor-
tacién cientifica sobre este tema. Se trata de un estudio teérico interesantisimo so-
bre las posibilidades de la propulsion por reaccidn, bajo el punto de vista termo-
dindmico, desarrollada’con su habitual claridad por el eminente fisico espaiiol don

Julio Pelacios.

Para evitar el confusionismo de palabras y aun de con-
ceptos a que la definicion die la propulsion por reaccion ha
dado lugar, insistiremos de nuevo sobre este punto.

Se incurre frecucntemente en el error de suponer que
el movimiento del cohete es producido por la reaccion de
fos gases de salida schre el medio ambiente, conforme a la
conocida ley de Newton.

Este concepto es inexacto. ya que las experiencias del
profesor Goddard, del Clark Collzge (Iistados Unidos), no

ofrecen lugar a duda de que este movimiento se verifica
también en el vacio.

El principio de la accién y la reaccion ne debe verse,
pues, entre el movil y el fluido exterior, sino dentro del mo-
vil mismo, entre éste y la masa de los gases eyectados.

Se acostumbra también a agrupar para su estudic dentio
de la denominacion de propulsor cohete a los dos tipos si-
guientes : cohete de combustible solido o cohete explosivo, y
cohete de combustible liquido, utilizando como comburente el
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aire atmosférico. Creemos mucho mas preciso el concepto
que se ha expuesto al comienzo del primer capitulo, o sea,
aplicar sélo la palabra cohete al propulsor que, cualquiera
que sea el estado y naturaleza del explosivo o combustible,
es indiferente su funcionamiento del medio en que se des-
plaza, reservando, por analogia con el motor ordinario de
combustion interna, la denominacion de motar de reaccidn
exclusivamente al caso de utilizar el aiie atmosférico como
comburente.

En los conceptos de cohete y motor de reaccion es tam-
bién interesante aclarar que mientras aquél puede alcanzar,
como veremos mas tarde, velocidades supericares a la de sa-
lida de los gases, en el motor de reaccién, por 1 contrario,
la velocidad del movil estd pricticamente limitada a la ve-
locidad de eyeccion, pues pasando entonces el aire a través
del avion sin producir mds traccion que la pequefia m z de
la masa de combustible, el rendimiento del motor seria in-
significante.

EVOLUCION HISTORICA DEL COHETE

La Histaria no nos ha legado el nombre del inventor del
cohete. Algunos historiadores atribuyen a los chinos, 3.000
afios a. de C., coincidiendo con la aparicion de la polvora,
su conocimiento y empleo.

Muy posteriormente y con el nombie de “Flechas de
China” (que ccrrobora su origen), fueron empleados por
los arabes para fines de guerra. El escritor arabe Hassan el
Rammah Nedschm-eddin deseribe en el afio 1285 la utili-
zacion en la guerra del cohete como proyectil. Jaime I, el
Conquistador, los utilizé también en el sitio de Valencia
(afio 1288) para lanzar a distancia materias inflamab'es, por
cuya razon se les denominé “fuego volador”.

Con objetc de aumentar su radio de accion, De Fonta-
na, en el afio 1420, ided ¢! primer cchete con alas, utilizan-
do incluso palomas vivas, a las cuales sujetaba cohetes in-
cendiarios provistos de una larga mecha. Por este medio
logré incendiar los campamentos de los sitiadores de la ciu-
dad de Saaz en la guerra de lcs catélicos contra los parti-
darios del reformador Juan Huss.

La TIT Ley del movimiento, descubierta por Galileo y
anunciada por Newton (1700), sobre la accién y la reac-
cion, dio lugar a que algunos fisicos de aquella época inten-
tasen construir vehiculos movidos por wste principio. IEn-
tre éstes merece citarse Gravensande, que intentd en 1721

_ propulsar un coche por la reaccién de varios chorros de va-
por de agua.

En la India (1766 a 1800) fueron usados como arma de
guerra, en donde el Principe Tipu Sahib llegé a tener cinco
mil raqueteros utilizando como arma cohetes metdlicos de
tres a seis kilogramos de peso.

El Coronel inglés Congreve, a su regreso de la India,
en donde conocid su empleo en el sitio de Seringapa-
tem (1709). mejoro notablemente sus caracteristicas, llegan-
do a conseguir en 1805 alcances comprendidos entre 2.500
v 3.000 metros v cargas explosivas arrojadas de 12 a 48 li-
bras, compitiendc de este modo con la mejor artilleria de
aquella época. Su mayor éxito lo consiguid incendiando la
plaza fuerte de Boulogne con 200 cohetes disparados desde
barcos. Al afo siguiente (1807) incendié Kopenhague con
el mismo medio.

44

Niimero 52

La superioridad del cdhete sobre el proyectil de artille-
ria, demcstiada por Congreve, animd al Rey de Inglaterra
a fundar el gran Laboratorio pirotécnico de Woolwich y a
crear unidades especiales que utilizaban cohetes de nuev:
libras y 1.200 yardas de alcance, y que hasta el ano 1883
subsistieron en diversos sitios del Imperio, sobre todo en
las colonias, donde la artilleria de cierto calibre era dificil
de transportar.

Una brigada inglesa de artilleria de esta clase decidio,
por la sorpresa de su empleo en la guerra con los Estados
Unidos, la batalla de Bladensburg, y con ello, 1a rendicion
e incendio de Washington,

Austria y Prusia, siguiendo los éxitos de Congreve, for-
maron también cuerpos de raqueteros, que contra Italia y
Hungria (1848 y 1849) mostraron una gran «<ficacia.

Su precision fué aumentada considerablemente con el
cohete rotativo, ideado en 1846 por el norteamericano Wil-
liam Hale y usado posteriormente en la artilleria austriaca.
El cohete carecia de cola, y los gases, saliendo por unas ra-
nuras helicoidales, imprimian a éste el giro suficiente alre-
dedor de su eje para estabilizar la trayectoria.

Pocos afios antes de la guerra de 1870 los grandes pro-
gresos de la artilleria clasica eliminaron casi totalmente el
cohete como arma, quedando reducido su empleo, hasta fines
de la guerra dz 1914-18, a misiones de sefales, empleo en
ciertas regiones agricolas para combatir las nubes de gra-
nizo y como flanzacabos en el salvamento de barcos.

Los trabajos del profesor R. H. Goddard. del Clark Col-
lege (Worcester, Estados Unidos), y del profesor Oberth,
en Rumania, a partir del afio 1919, dieron un fuerte impul-
do a la técnica del cohete con el estudio e explosivos li-
quidos.

No obstante los prugresos obtenidos en su estudio y fa-
bricacion, los primeros ensayos para utilizar ¢l cohete como
elemento propullsor, en competencia con los medios ordina-
rios de locomocion, no se verificd hasta el afio 1928, en que
el ingeniero austriaco Max Valier y el constructor aleman
de automéviles Von Opel =nsayaron con éxito el primer
automovil cohete, al que siguid, después de numerosos en-
sayos con plataformas de ferrocarril y trinecs, el primer
vuelo con propulsor de esta clase, que fué realizado por el
alemdn F. Stamer, profesor del Centro de Vuelo a Vela
de Rhon-Rossiten (Wasserkuppe), en un planeador “Ente”,
provisto de dos cdhetes de polvora “Sander”, desarrollan-
do una traccion de 40 kgs. Este primer vuelo se realizo el
11 de junio de 1928, con una duracién de vuelo de ochenta
segundos.

EL PROPULSOR-COHETE EN EL MOMENTO ACTUAL

Aunque su origen, como acabamos de ver, se remonta
a la antigiiedad, y en mayor o menor escala ha sido emplea-
do en todas las épocas, puede decirse que la aplicacion de
sus grandes posibilidades corresponde a la guerra actual, en

donde este medio de propulsion ha llegado a adquirir un in-
sospechado desarrollo,

Su uso frecuente como proyectil de artilleria, e incluso
como armamento aéreo para sustituir en algunos casos con
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ventaja al cafoén, le abre un amplio horizonte en
este sentido.

Aparte de esta interesante contribucion al des-
arrollo del armamento futuro de los aviones, tema
que trataremos con cierto detalle en capitulo poste-
rior, tres aplicaciones importantes ha tenido recien-
temente el propulsor-cohete en Aviacion, a saber:
como bomba de reacciéon o bomba volante, como me-
dio para acelerar el despegue y como propulsor mis-
mo del avion,

Antes de entrar en la descripeion de los dispo-
sitivos actualmente empleados, comenzaremos pcr
estudiar los fundamentos tedricos de la propulsion-
cohete y el rendimiento que de él puede esperarse.

FUNDAMENTO DEL PROPULSOR-COHETE

La explicacion del retroceso experimentado per el caiién
en el momento de producirse el disparo es el ejemplo mas
corrientemente expuesto sobre el principio de la accién y la
reaccion, consecuencia de la III ley de Newton.

Si llamames M y m las masas del cafion y proyectil,
v v y I sus correspondientes velocidades, 2] principio an-
terior nos permite westablecer la conocida igualdad de las
cantidades de movimiento:

Mo =mV.

Es interesante hacer notar que, andlogamente a lo dicho
al comparar el propulsor de reaccién con <l sistema motor-
hélice, el proyectil ordinario adquiere su velocidad maxima
en la boca del cafion, a pantir del cual la gravedad y la re-
sistencia del aire tienden a disminuirla. El cohete, por el
contrario, va acelerandose continuamente, y su velocidad,
muy reducida al principio, adquiere su maximo valor al con-
. sumir por completo su carga eyectiva.

En el mismo principio anterior se basa el movimiento
del cohete. Si llamamos, por ejemplo, m la masa de gases
eyectados y C su velocidad, y M y I la masa y velocidad
del cohete, andlogamente al ejemplo del canon,

MV =mcC,

0 sea:
MdV = Cdm,

considerando la velocidad de eyeccion C practicamente cons-
tante por depender sélo de la naturaleza del explosivo y de
la forma del conjunto camara de combustiéon-difusor.

Prescindiendo de la resistencia del aire, la integracion
de esta ecuacion nos permite determinar la velocidad final
adquirida por el cohete:

M,
V = C log nat. ——,

ar @

en la cual M, es su masa inicial y M la del cohete vacio, o
sea, una vez agotada toda su carga eyectiva.

Esta expresiéon nos permite conocer también la impor-
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Despegue por propulsién a reaccién de un bombardero norteamericano.

tante relacién entre la masa total del cohete y la masa del
explosivo necesario para obtener una velocidad final deter-
minada, pues

v

M,

e

siendo e = 2,7182... la base de los logaritmos naturales.

Segtin esto, si deseamos un cohete que alcance la velc-
cidad C de salida de los gases, su peso total debe ser 2.718
veces el peso del cohete vacio, o sea, contener el 63,2 por 100
de materia explosiva.

Anilogamente, para V' =2C y IV = 3 C, la relacion de
pesos sera de 7,4 a 1 y de 20,1 a I, 0 sea, que el 86,4 por 100
y el 95,2 por 100, respectivamente, deben ser reservados en
el cchete al peso del explosivo.

Aplicando lo anteriormente dicho al caso de la bomba-
cohete alemana “V-2", con los datos hasta ahora conocidos
de: peso total, 12.000 kgs.; peso del explosivo (alcchol y
oxigeno liquido), 8.500 kgs., y velocidad C de salida de
3 kms. por seg. (*), obtenemos para velocidad maxima al-
canzada por dicha bomba (prescindiendo de la resistencia
del aire):

IV = 3 log nat. 342 = 3 X 1,229 = 3,687 kms. X h.

M,

M
que para aumentar la velccidad del cohete para igual ren-

La expresion anterior I/ = C log nat. nos indica

(¥*) Este valor de C de 8 loms. por seg. lo hemos obtenido
partiendo de la expresion adoptada por el profesor Saenger
para rendimiento térmico del cohete:

(que hemos supuesto comprendido entre 0,50 y 0,60), y en el
cual C, es la velocidad de salida teérica de la mezcla de aleohol-
oxigeno lquido, de valor

C: = V2 L = 4 kms. por segundo,

(L = Poder calorifico de la mezcla alcohol-oxigeno liguido.)
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dimiento aerodinimico debemos obrar, bien aumentando la

.'Ilro

oo mcrementando la velocidad de salida de los

relacion
gases C,

Con los materiales actualmente utilizados no puede pen-
sarse, suponiendn todo ¢l espacio atil del cohete reservado

a la materia explosiva, en yna relacion superior a 10,

L
EZd
que corresponde a una velocidad maxima de 2
velocidad de eyeccion (#),

3 vecss la

Respecto al aumento de C, estudiaremos a continuacian
los dos factores que schre ella influyen, a saber: la natura-
leza y preparacion del explosivo y la forma y disposicion
del sistema camara de combustion-difusor.

MEZCLAS EXPLOSIVAS UTILIZADAS EN EL
PROPULSOR-COHETE

El explosivo para el cohete se usa, en general, o en esta-
do sodlido o en estado liquido. La forma gaseosa, por el peso
elevado d= los depositos donde habria que comprimirla, la
hacen prohibitiva para este empleo.

La primera condicion exigida a una mezcla explosiva
para cohete es un gran poder calorifico, ya que la velocidad
de salida de los gases de la combustion es proporcional a
su raiz cuadrada.

Es necesario también una alta constante del gas, pues
de este modo se necesita una menor temperatura, y como
consecuencia, una menor presién en la cimara de compre-
sion para una velocidad de salida de gases determinada.
Este detalle es muy importante, ya que la presién y la tem-
peratura en la cdmara de combustién no pueden ser muy
grandes, por exigir la ligereza del cohete paredss de espe-
sores reducidos.

EXPLOSIVOS SOLIDOS

Cualquier pélvora utilizada en artilleria come carga de
proyeccion puede ser utilizada =n el propulsor-cohete.

Por su facilidad de obtencién y manejo. la pélvora ne-
gra ha sido la méds frecuentemente empleada hasta ahora.

Las pélvoras modernas, de analoga seguridad d= mane-
jo y, sin embargo, de superiores caracteristicas, no solc por
su composicién quimica, sino también por su preparacién
mecanica, tienden a sustituirlas en la fabricacion del cohete
de exploswo solido.

En la tabla I se indican las principales caracteristicas
de las cominmente usadas.

Es interesante observar en ella la influencia de 1a den-
sidad de carga en la presion de explosion. Las grandes pre-
siones necesarias y el peligro de explosion consiguiente, no
aconsejan pasar del valor 1 30 a 1,85 como densidad maxi-
ma de carga. (Las empleadas normalmente en Artilleria
son de 0,4 a2 0,7 en los cafiones, v de 0,7 a 0.85 en el fusil.)

(*) Mds adelante veremos que por medio del “cohete mil-
tiple” puede pasarse de esta velocidad limite,
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TABLA |
| |
Pdlvora] Algo- | Pélvora Pélvora
Potvoral ot | aon ldel tipo d€! t1po)
negra | . ) Balis-
tipo EC|polvora|Cordital tica
Poder calorilico cal/kg.. .... 685  830[ 1.100{ 1.290{ 1.400
Volumen especilico en Is. ..| 285 920, 859 84{} 999
Icmpt.r'llur.'t de cxplosién
N 20 e 2.770{ 2.400] 2.710 2. 900! 3.300
Volumen de :.xploa.mn en ls. 3.177, 9.008| 9.386| 9.763/12.957
Peso especifico en kgs/l. . 1,65 | 1,56 | 1,50 | 1,64 1 1,6
Presién de explosién en at- |
MOSPELAS. o vv vusravns wsiiviate »
Dcnslddd de cargd =0,1.. 336 342, 1.061 1. 093 983
> = 0,2. 708/ 1.217| 2.343 2.351 2.174
* » » =03, 1.123| 2.077| 3.921| 3.947 3.650
" » o» =04...]1. ‘587 3.211) 5.912) 5.640 5.523
> » » =05...] 2. 112| 4.779; 5.802 7.829 7.982
» » » =0,6... 2.708! 7.08212.00010.560 11.350
» s> =0,7...] 3.39310.800 17.020 14.060 16.240
" > » =08...] 4.20117.870 21.81021.520 24.030
« » »  =09...] 5.126 36.250 38.500 25.270 38.310
» > » =1,0...| 6. 236 > | » 135.010 >
s » 3 =I,6...29340 > > | » >
> s » =24.. » » | » »

EXPLOSIVOS LIQUIDOS

En general, puede afirmarse que a pesar de la mayor
facilidad de manejo que las pélvoras ofrecen ¥ de la mayor
sencillez del propulsor-cdhete que su empleo permite, las
mezclas explosivas liquidas, por su mayor poder calorifico,
tienden a sustituirlas en el cohete moderno. A esto hay que
afiadir su mayor aptitud en el avion propulsado por este me-
dio para regular el consumo y con ello variar la traccion o
suprimirla a voluntad del piloto, de anilogo modo al motor
ordinario.

Segtin Stettbacher, el czono con el hidrégeno constitu-
ven la mezcla explosiva mas adecuada bajo el punto de vis-
ta de poder calorifico (4.500 cal /kg.).

Las mezclas de O. e H. han sido también wstudiadas con
este fin por los profesores Goddard y Oberth ¢ ingeniero
Pirquet, habiendo obtenido los resultados que en la tabla T1
se consignan.

A causa de su mayor velocidad de eyeccion, la mezcla
correspondiente al 100 por 100 de exceso de H., o sea, la
constituida por cuatro partes en peso de H. v 16 paites
de O., parece la mas apropiada.

TABLA 11
Volu- | P |Tem'|v lor [Val

olu- eso-pem- alor |Valor

e men | mo- “:,La de ¢’ (de C

Mezclas de H. y O. espe-l o jecu- explo- sin | con
sion | difu- | difu-

cificol 1 kg. | tar | - sor | sor

R - Bnmn: s
00/, de exceso 2 H, - 0.0,423 2,36318,006.650 2.4444.535
500, » > 3 H, + 0,0,334] 2, 995 12,604.920 2.5354.718
100 9/, » » 4 H.. - 0.‘ n, 281 3,55510.003.930 2.5454.725
150 °f, = » 5 l! -|— 0, 0 246) 4,065 8,403.275 2.5354.718
200 9, » » 6 H, - 0,)0.221] 4,530 7,332.820 2.530i4.7‘10
300 %, » > 8 ll. {-030188 5,320 6,002.180 2.4504.560
500 v/ » 12 ][.‘—'-0,0151 6630 4671 51023154315
1.000 °/, = » 22 H, +0'0116 8620 345 850.1.9903.700
1.500 %, » » 32 H, -l 0,0,102 9,810 300 588 1.8003.345
2.0009, - » 42 H, -- On‘e 09510,530 2,76 449 1 645 3.060,
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Il fenémeno de disociacion, al producirse por las «¢le-
vadas temperaturas existentes en la camara de combustion,
limita, por la absorcion de una parte de la energia calcri-
fica de la mezcla, la velocidad de salida de los gases.

Esta pérdida maxima en la mezcla de dos partes de H.
y 16 de O. es dependiente de la temperatura y presion de
la cdmara =n la proporcién siguiente:

Para 1 atmésfera y 2.000° de temperatura absoluta. ... 0,59 ¢/,
» » 2.500° » B e 3,98 9,
» » 3.000° » »  weees 12,009,
» » 3.500° s D seeen 27,009

Al aumentar la presion, las pérdidas de calor por diso-
ciacién disminuyen notablemente; por ejemplo, para una
presion de 10 aimésferas, se reducen a la mitad. Este me-
dio, sin embargo, no puede emplearse en el cohete mas all
de cierto limite, pues nos exponemos a elevar su peso muer-
to al reforzar las paredes de la cimara de combustion.

Por su elevada constante (R = 420,0) y su gran calor
especifico (3,41) el hidrogeno en exceso ofrece grandes
ventajas, pues no solo disminuye considerablemente la pér-
dida del calor por disociacion al rebajar, como observamos
en la tabla 11, la temperatura de explosion, sino que hasta
cierto limite eleva la velocidad de eyeccion,

En la practica estas mezclas de H. y O. no han podido,
hasta ahora, ser utilizadas con éxito en la propulsién-cohe-
te, a causa de la dificultad de mantener el H. en estado li-
quido (*) y la gran cantidad de O. que para su combustién
cempleta necesita (ocho veces su peso).

Tista ©es la razon de haberse recurrido, a pesar de su
menor energia calorifica, a los combustibles liquidos, tales
como el petréleo y el alcohol etilico, que necesitando una
menor cantidad de oxigeno (3,5 veces su peso el primero y
2 veces el segundo), ofrecen en este sentido mayores posi-
bilidades practicas.

.'l[u

M
entre sus masas inicial y final, compatibles con la carga ex-
plosiva a transportar, la bomba cohete alemana “V-2"" utili-
za la mezcla alechol-oxigeno liquido, cuyo poder calorifico
de la mezcla es de 1.970 cal/kg. y su velocidad tedrica de
eyeccion de 4.000 metros por segundo.

Por esta causa, y para lograr una mayor relacion

El oxigeno liquido ofrece como comburente las mayo-
res ventajas, pues aunque su punto de «<hullicion es muy
bajo (— 183°), lo que obliga a usar depésitos muy bien ais-
lados térmicamente, su pequefic peso especifico (1.143 ki-
logramos-metro ciibico), y, sobre todo, su buen compar-
tamiento ante metdles como el cobre, el plomo y el alumi-
nio le hacen por ahora insustituible para estos fines.

El ozono liquido, sin embargo, a pesar de sus mayores
ventajas como oxidante y de tener un punto de ebullicién

(*) El margen entre el estado gaseoso y el estado sélido
del H. liquido es de —252° ¢ —259° C.
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més alto (— 112°), no puede emplearse a causa de su accion
corrosiva sobre los metales corrientes.

Entre las soluciones que se han propuesto para evitar la
disminucién de rendimiento térmico a causa de las pérdidas
de calor por disociacion, citaremos, por consideraria de gran
interés, la propuesta por el aleman doctor E. Miinder, que
consiste en disociar la mezcla explosiva antes de entrar en
la cdmara de combustion. Come en =l proceso exotérmico
que se produce en la parte posterior de dicha cdmara es de-
vuelto el calor de disociacion, pretende con ello aumentar la
energia cinética de los gases de eyeccion.

La disociacién la verifica haciendo pasar la mezcla antes
da la camara de combustion, a través de un arco voltaico
con electrodos de wolfram, sobre los cuales actta una co-
rriente de hidrégeno y oxigeno.

RENDIMIENTO TERMICO TEORICO DEL COHETE -

La evoluciéon termodinamica en la camara de combus-
tién, suponiendo ésta adiabitica y a presion constante p.,
viene dada por la expresion

PRy oA
L= J i Cp d 1,

en la cual 7. y T. son las temperaturas de admision y com-
bustién, respectivamente, y C, el calor especifico a presion
constante de los gases quemados.

La temperatura 7. de lcs gases de escape, una vez ex-
pansionados adiabaticamente en la tobera desde la presion
de combustion p. a la presiéon de escape p., viene dada por
la formula corriente

T—1
7o = Te (’6‘—)*—." W (4)
pe b j 1=t
T
siendo y la relacion de los calores especificos %‘ de los

productos de la combustion y de valor 1,41 para gases bia-
tomicos, y A el grado de expansion en la tobera.

Si suponemcs que el valor medio de C entre 7.y T. es
analogo al valor medio entre T, ¢, T., hipotesis admisible
por ser ambas temperaturas T. y 7. muy pequefias con re-
lacion a la de combustion T (*), y prescindimos del trabajo
de compresion, tendremos, para valor del rendimiento tér-
mico del cohete adiabatico perfecto:

7. '1
o T

que varia en el mismo sentido que el grado de expansion de
los gases en la tobera.

a8 .
JEGdr 4 g

T
S reer

i - —’-—). )
W
=

(*) Por ser T, muy diferente de T, para valores de 1 in-
feriores a 100, esta hipétesis sélo la admitiremos para relacio-
nes de compresién superiores a esta cifra.



REVISTA DE AERONAUTICA

DETERMINACION DE LA VELOCIDAD DE SALIDA

DE LOS GASES

Suponiendo el cohete moviéndose en régimen permanen-
te, y llamando S. la seccion de salida de la tobera (fig. 7),
y pe la presion en S, el principio de la conservacion de la
energia nos permite establecer que

c:

o = (V+po) — (V + po)

en la cual I7 y V. representan las energias internas del ex-
plosivo antes y después de la comtbustion.
Esta expresion no es otra que la diferencia de ental-

pia ic. — 1. de los gases, antes y después de la transfarma-
cién supuesta adiabatica, y, por consiguiente, igual al traba-
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velocidad d V/, es porque en el mismo tiempo ha soltado
hacia atras, a la velocidad C, una masa tal que

—dM ., C=mdV.

La velocidad C no es otra cosa que la velocidad de sali-
da de los gases o wvelocidad de eyeccion, que supondremos

G :
censtante, La masa d M es la masa eyectiva — 4 (prescin-

diendo de los productos solidos de la combustion).

Por consiguienta,
dV G

" = — —C,

dt g

(ue es, precisamente, la fuerza que empuja al cohete hacia
adelante, y que representaremos por 7',

7//hp
i

La traccion serd, puzs:
I'= mC, (7

que se evaluia, generalmente, en kilo-
gramos.

Siendo m=p, S. C,
1 = p 8 C* = ZP,S;IlJ.; L=
=mVZp L. ®)

La densidad p, de los gases de esca-
pe viene dada por la ecuaciion de es-

jo efectivo Tef. de la evolucion termodinamica, que al defi-
nir los rendimientos en el articulo anterior hemos visto era
de la forma

Tef. = e L

tendremos, pues:

= w I,

que nos proporciona para la velccidad de salida de los gases
el valor

€= V2w L. (6)

CALCULO DE LA TRACCION

Supongamos un cohete de masa m moviéndose en régi-
men permanente a la velocidad I,

Si ninguna fuerza exterior acttia sobre él, su cantidad
de movimiento m I/ permanecera constante. Isto quiere de-
cir que si el cohete adquiere en el tiempo d t un aumenta de

tado
1
Frg. 7 e ( — a) = Rr,, (9)
fe
siendo @ el covolumen y R una cons-
tante.

Si en la expresion T =2 p. S. M. L sustituimos a .
por su valor (5) y a p. por su valor deducido de (9 y 4),
obtendremos, despreciando =1 covolumen:

g SEMD g BB (21 ),
i ; R (T — Ta)
f,{ k__..!
p
o bien, como
L
Y=n—n

N (e

=

S,
= ”R i (10)

PROPULSOR Y RENDIMIENTO
GLOBAL

RENDIMIENTO DEL

Si en las expresiones (1) y (2) de ambos rendimientos,
definidos en el articulo anterior, sustituimos a Ty C por
los valores que acabamos de determinar, m C yv2y, L, res-



Niomero 52

pectivamente, los rendimientos propulsivo y global se con-
vertirdn en

&N

wp =V (11)
l,tf 2
2w
o= V][5t 12
Ity 7 (12)

Esta altima expresion nos muestra que, prescindiendo
de la resistencia al avance, ¢l rendimiento global sélo depen-
de de la velocidad del aeromovil V, del rendimiento térmi-
co del propulsor-cohete y del poder calorifico del =xplosivo

emgleado.

Nos indica también que p, aumenta propurcionalmente
a V,lo que estd aparentenwnte en contradiceion con el con-
cepto general de la unidad como rendimiento maximo.

Esta discrepancia esta justificada si tenemos en cuenta
que el cohete va consumiendo su propia masa y, por consi-
guiente, la energia que utiliza no es solo la energia calori-
fica del explosivo m L, sino también la energia cinética

i!
= de su masa M, animada de la velocidad V' del aero-

=9
movil,
o TV .
En este caso, el rendimiento global y, = JFT. € conver-
tira en
7V 2VV2w L as
e = = 5
: m Ve 2L Ve )
m L+

2
al que aplicaremos la denominacién, generalmente admiti-
da, de rendimiento energético.

Su valor méximo, para g y L invariables, tiene lugar
para 1V = V2L, siendo entonces y, = }/y,, y, por consi-
guiente, de valor limite la unidad, de acuerdo con el con-
cepto general de rendimiento.

El rendimiento p, del propulsor que hemos definido

Lo ’
como -1*— seria en esle caso
£

. 1 TV
o = 1i-=—-><‘—,.'- (14)
i e - ( Z4e I_')
2
que llamaremos rendimiento de reaccién.
Para velccidades infrasénmicas, el térmico —— puede

2
despreciarse, por ser muy pequefio con relacion a L, lo
que justifica el empleo de los rendimientos pq y p,, ante-
riormente definidos.

APLICACIONES PRACTICAS

Partiendo de la polvora tipo “Cordita”, de 1.290 cal/kg.,
0 s2a 1.290 X 9,81 X 427 = 5.403.642 kilogramos por uni-
dad de masa (*), hemos obtenido en la tabla III los valores

(*) En unidades M. K. S.
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del rendimiento global py de la formula 12, precedente para
distintos valores de la velocidad y rendimiento térmico del
cohete,

TABLA 111
.'llf —
2 _x._\\ 0,40 0,60 0,80
50 ms 17 ttg =0,019| 0,023 [ 0,027
100 ms. X 1" 0033 ‘ 0,047 .' 0,054
200 ms. X 17| 0,076 0,094 | 0,108
300 ms. X 1” l 0,115 0,141 0,163

En ella dbservamos que aun para valores Optimos de
rendimiento térmico (0,60 a 0,80), son necesarias veloci-
dades supersonicas para obtener con el propulsor-cohete un
rendimiento global comparable al 0,30 X 0,8 = 0,24 por 100
del sistema motor-hélice.

Admitiendo, de acuerdo con el profesor Singer, un ren-
dimiento térmico del 80 por 100, la equivalencia entre am-
bos sistemas se verificaria con la pélvora “Cordita”, a la
velocidad

Vo
V= 024 l/.._.._ = 0,24 ]/i@g
2}1: /

= 1 ; .rrl
3 08 441 ms. X 1

a partir de la cual el rendimiento global del propulsor-cohete
seria superior, aun suponiendo que estas velocidades prohi-
bitivas para el motor-hélice pudiesen ser alcanzadas.

El Ingeniero francés M. Roy (*), partiendo de la pol-
vora “B”, de caracteristicas

£, = 5.000.000
R = 309

Y =125

7, = 2.450°

Ta = 273° 4 15° = 288°,

ha calculado, utilizando las férmulas (4, 5, 7 y 10) para

distintas relaciones de expansién . — "; , los valores de
py Tey pia » siendo ¢ = - la intensidad de traccién (ta-
bla IV).
TABLA IV
A e C ¥ tpe
nifseg
10 0,415 2.035 1.545° 8,95
50 0,615 2.480 1.120° 16,7
100 0,680 2.605 975° 233
200 0,740 2.720 850° 29,0
300 0,770 2.770 785° 32,9
400 0,790 2.805 740° 35,6
500 0,805 2.835 705° 38,0
(*) “Recherches théorigues sur le rendementt et les com-

ditions de réalisation des systémes motopropulseurs & réaction.”
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/
Los valores de - NCs muestran la enorme fuerza de

traccion que teoricamente puede esperarse del cohete. Su-
poniendo que Ja salida de llos gases se hiciese a la presion
atmosférica normal (un kilogiamo por centimetro cuadra-
do), las presiones en kilogramos por centimetro cuadrado en
la camara de combustion indicadas en la columna 1 permi-
tirian obtener las tracciones en kilogramos por centimetro

cuadrado correspondientes de la columna

En los calcules precedentes se ha supuesto el cohete mo-
viéndose en 1égimen permanente, y la masa explosiva antes
de la combustion a una temperatura constante T..

En la practica no ocurre asi, sobre todo <n el cohete de
explosivo solido, que al calentarse por conductibilidad da
origen a combustiones irregulares y, pcr consiguiente, a una
produccion de gases no uniforme, falseando con ello las hi-
potesis admitidas,

Tampoco en un régimen de funcionamiento prolongado
puede considerarse la evolucion en la cimara de combus-
tion y difuscr como adiabética, a causa de la necesidad de
refrigerar sus paredes para rebajar la temperatura a los
limites soportables por el material. Esto supone, segtin (5),
una disminucién del rendimiento térmico fu..

Este tema de aplicacion practica del cohete sera tratado
con mis detalle en el capitulo de Ensayos.

CAMARA DE COMBUSTION Y DIFUSOR

En este conjunto se produce la explosion de la mezcla
y se transforma en energia cinética la presion de los gases.

A la poca importancia dada a estos dos elementos se
debe, en parte, el reducido rendimiento térmico obtenido con
el cohete antes de que el profesor Goddard lograse experi-
mentalmente, con difusores convergentes-divergentes ade-
cuados, velocidades de eyeccion, y por consiguiente, trac-
ciones casi dobles de las obtenidas con el mismo cohete sir:
difuscr.

En el cohete ordinario la combustion se verifica con una
pequefia superficie de la masa ex-
plosiva, que avanza gradualmente
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difusor, estin sometidos a temperaturas muy elevadas, se
comprende la necesidad de un estudio cuidadoso de la resis-
tencia de sus paredes, e incluso de su refrigeracion, en el
caso de un prolengado funcionamiento.

Los resultados practicos sobre el difusor a que han lle-
gado diversos autores en sus experiencias, han sido corro-
borados por el célculo tedrico de sus propciciones, que a
continuacién exponemos someramente,

CALCULO DEL DIFUSOR

Si la transformacion del fliido la suponemos adiabati-
ca, 0 sea: pw' = constante, la Termodinamica, por medio
de las formulas de derrame de Zeuner, ncs proporciona la
velocidad de los gases en la parte mas estrecha, S, (supo-
niendo nula la velocidad en la camara de combustion):

(*; /

1/ =1
C]':'-FI,:"ZQ ?c oy [1—( ) 1 ]:
__m]/z 'y Pe i (15)
y la presion en dicha seccion minima (fig. 1):
Pr=2cP siendo f = (—2— 1 —T- 1T (16)
‘ ' T+1

En una seccion cualquiera, S., en donde la presion es p.,
la velocidad sera:

mereitonnli- ()

(*) El factor ¢ es un coeficiente de rozamiento, que suele
tener en las turbinas el valor 0,95,

En superficies de acuerdo amplias entre la cimara de com-
bustién y el difusor, puede considerarse igual a 1.

1

con una seccion de encendido sen-
siblemente constante.

Por la ausencia de difusor, los
gases se expansionan diiectament:
en la atmosfera sin ejercer apenas
presion sobre su envuelta.

En ¢l mederno propulsor-cohete,
por el contrario, con objeto de lo-
grar una gran masa de gases en los
primeros momentos, y por consi-
guiente, una gran traccion inicial, la
combustién se verifica al mismo
tiempo en toda la superficie del ex-
plosivo, produciéndose, a causa de
la reducida seccion del difusor, ele-
vadas presiones en su interior.

SiP S
H i

-.—E"P -

Si a esto se afiade el que ambos
elementos, camara de combustion y

50

Fig. 8.
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En la seccién de salida S, donde actdia la presién atmos-
férica p.,

C;=cp]/2q1—l—-1~/i; v [1—(

y segun (15),

F=1

= ] (18)

—

o V2L i (2]

los valores de p. o v. pueden obtenerse de la conocida ecua-
cion peve = R T, en la cual R es la constante de los gases
quemados y 7' la temperatura de explosion.

En estas expresicnes de la velocidad C de eyeccién, co-
rroboramos lo dicho anteriormente sobre la conveniencia
de utilizar mezclas explosivas de elevado valor de R.

El hidrogeno, con un valor de R = 420, o sea, de diez
a veinte veces la de los demas gases, ofrece las mayores po-
sibilidades al poder obtzner con él, o maximas velocidades
de eyeccion, o temperaturas minimas en la cimara de com-
bustién para igualdad de C.

El peso G (en kilogramos por segundo) del fliido que
atraviesa el difusor, siendo, naturalmente, igual en todas las
secciones, sera:

_Gs
-

G

(1 = y v. son los voliimenes especificcs del fliido en cada
seccion).

Siendo la expansion adiabatica, y, por consiguiente, 2,
UlT = }‘)‘, '{}{T

i
1 f=x=18
ol B

el gasto en peso del fliido G sera teniendo en cuenta las ex-
presiones (1) y (2).

1 1
¢, S 1 2 \1—1 2 1—1
=SB =Ghiolnty] T =) T
1
I — —1 rR—
/22, )2 = (L)T /2.
] 1+ ]/v RS ] 1
1
R o (19)

Ahcra bien: la seccion mas estrecha, S, es elegida como
consecuencia de ensayos experimentales, en los cuales, natu-
ralmente, juega un importante papel la resistencia de las pa-
redes de la cimara de combustién,
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En el capitulo de ensayos veremos que en el caso del
cohete de polvora esta seccién mds estrecha, S, depende de
la masa de gases formados por segundo (funcién de la su-
perficie de ignicién y progresividad del explosivo), y que de
no fijaila adecuadamente se corre el riesgo, o de una explo-
sién del cohetz, o de trabajar en una zona de escaso rendi-
miento a causa de] pequefio valor de C.

Una vez fijada la seccion Sy, la seccién en cualquier
parte del difusor se obtendra de la relacion

2z
g% — g
2
-

1 @

e

La seccién S, de salida, en donde la presion p. es igual
a la presion atmosférica p., sera, pues:

a+1
T

P
T+1
) =)

Por dltimo, la traccién T, siendo el producto de la masa
eyectada (19) por su velceidad (18), serd de la foima

— |

¢

6; S"

(@1)

2
Pe \T _
2e

1
T(Kgs)=2¢*. 1. (2 \i—T,
Ees) i V=1 (T-H)

-Sl_ﬁc .’\/1_(p,)T_:_T

Pe
En ella vemos que una vez fijada la seccién mas estre-
cha del difusor Sy, y elegida la mezcla explosiva (que nos
determinara el valor de y), la traccién 7" depende de la pre-
sion atmosférica y de la presién de combustion.

(22)

Para ¥ = 1,4 la traccion tiene por valor
7'=1,857 (81 pc );

o sea, como antes habiamos indicado, casi el doble de la ob-
tenida con el mismo cohete sin difusor,

INFLUENCIA DE LA ALTURA EN EL FUNCIONA-
MIENTO DEL COHETE

Acabamos de ver en la expresion (22), que para una mez-
cla explosiva determinada y una misma seccion S, de la
parte mas estrecha del difusor, la traccion T es directamrzn-
te propoicional a la presion p. en la cimara de combustion,
y que varia en razon inversa a la presién exterior p..

Suponiendo constante p., independiente de las condicio-
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nes exteriores (*), y constantz también la temperatura en cl
interior de la cimara, admitiendo que se regla conveniente-
mente la refrigeracion, la masa eyectiva permanecerd inva-
riable cen la presion exterior v, por consiguiente, con la al-
tura. La velocidad C y la tracciéon aumentan, sin embargo,

(*) Esta hipétesis es sélo admisible en el cohete de explo-
sivo liquido y en el cohete ordinario de pélvora prensada, en
el cual la superficie de ignicién permanece constante.

En los demds cohetes la presién interior p, aumenta pro-
porcionalmente a la superficie de ignicién, pasa por un mdxi-
mum y decrece después hasta la combustion complota de la
pélvora.

Su dependencia con relacion al gasto en masa de los gases
producidos viene dada en Balistica interior por la férmula de
P. Charbonnier

d m

di 4.8, ﬁf [

en la cual S es la superficie de ignicién, A un cocficiente en-
pirico caracteristico del ewplosivo, y K un exponente inferior
a 1. Segin Bory (“Lehrbuch der Ballistik”, del Dr. C. Krauz),
K =2/3 para el algodén pdlvora, y K=1/3 para la pélvora
negra prensada.
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a medida que el cohete se eleva, por aumentar la relacion
Pe
Vi

(formulas 18 v 22), que no s otra cosa que la relacion
L3

A dz expansion,
Al aumentar la traccion con la altura, el avion-cohete

podré volar a un régimen de menor sustentacion y, por con-
siguiente, aumentar su velocidad mas de prisa que la pro-

Ve

porcionalidad a siendo p la densidad a la altura consi-

derada.

El rendimiento global

aumentara también por aumrentar I/ y p. proporcional a A,
segin (5).

El aprovechamiento de esta ventaja supone, sin embar-
go, un difusor reglable n vuelo, muy dificil de realizar por
las altas temperaturas a que esta sometido,

Por esta razon, aunque la longitud y divergencia del di-
fusor no serin las adecuadas para cualquier altura, y el ren-
dimiento disminuird a causa del flujo irregular del flaido,
debemos, en la practica, contentarnos por ahora con adop-
tar el difusor para una altura determinada de utilizacion.
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