Motores

Por CARLOS SANCHEZ TARIFA, Teniente Caballero Cadete de j5.°

Con el nombre genéricc de motores de reac-
cion se designan aquellos tipos de motores en
los que la propulsién se realiza mediante la reac-
cién de una masa de gases, procedentes de unas
cdmaras de combustion, que salen al exterior
en sentido contrario a la marcha del avién ani-
mados de una gran velocidad. No ©s correcto el
nombre de motcres de reaccién con que se les
denomina en la prictica. Toda clase de propul-
sién que podamos imaginar ha de realizarse por
reaccién, es decir, como aplicacién del teorema
dz la conservacion de la cantidad de movimien-
to. La diferencia fundamental entre yn giupo
moto-propulsor ordinario, con motor de cilindros
y hélice, y un motar de reaccién, es que, en |
primero, los gases procedentes de ja cambustién
tienen como misién mover un mecanismo pro-
pulsor (hélice), y éste, a su vez, lanzando hacia
atrds una masa de aire, producir la necesaria
reaccion para el movimiento de avance: mien-
tras que en los motores de reaccion, los gases,
procedentes de las camaras de combustion, son
expansionados y lanzados al exterior, provocan-
do ellos mismos la reaccién o traccion de avance.

Clasificacién de los motores de reaccion.

Esencialmente, hay dos tipos distintos :

1. Motores que llevan en su seno todos los
elementos necesarios para la combustién, Son
los motores cohete, en los que su funcionamien-
to no depende del medio que les rodea, por lo
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que se les ha llamado motores de propulsién au-
tonoma. En éstos puede haber distintos tipos,
segn que la reaccion la produzcan los gases de
la combustién tinicamente o, bien, también in-
tervenga en la propulsion alguna materia inerte
que se mezcle con los gases de escape y sea arro-
jada a] exterior con ellos (agua, por ejemplo).

2. Motores en los que el aire necesario para
la combustién y propulsién se toma de] exte-
rior (propulsién no auténoma). Estos, a su vez,
pueden dividirse en motores sin mecanismo de
compresion del aire y motorzs con grupo com-
prescr-turbina,

Existe un tercer tipo de propulsion, que es la
mixta, en la cual los gases de escape producen
el movimiento de una turbina conectada a una
hélice propulsora, siendo aprovechada la ener-
gia sobrante de los gases para producir reaccién
en la forma usual.

Podrian atin hacerse distinciones entre los di-
versos tipos citados, atendiendo, por ejemplo, a
la forma de realizarse la combustién en la cima-
ra (a presién o a volumen constante), pero no
queremos entrar en mas detalles de la clasifi-
cacion, pues, dado el cardcter practico que que-
remos dar a esta exposicion, nos vamos a limi-
tar a estudiar los tipos de motores que estando en
funcionamiento hoy dia, se ha logrado con ellos
resultades ttiles en la practica. Estudiaremos pri-
meramente el motor de reaccion de compresor y
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turbina como ¢l mas importante de todos; des-
pués la propulsion mixta de reaccion y de hé-
lice, y finalmente, considerar:mos el motor cohe-
te puro.

Estudio del motor de reacciéon de compresor
y turbina.

Entre ¢l gran ntimero de ideas y descubrimien-
tos que se han desarrollado en la pasada guerra,
uno de los mas importantes por su inmediata
aplicacion a 1a paz ha sido este tipo de motor.
Pocos inventos en el mundo han tenido una evo-
lucién tan rapida (sobre tode comparandola con
la del motor de cilindros), vy sorprende compro-
bar que en los pocos afios que se ha trabajado en
estos motores ya se ha conseguido mejorar en
muchos aspectos al motor clasico de avion, Una
parte de este rapido desarrollo sz debe, induda-
blemente, a la guerra misma, que allana toda
clase de dificultades para la investigacion de
todo invento susceptible de ser aplicado a la gue-
rra; pero la parte mas importante se debe a la
sencillez de la idea basica de la concepcion del
motor y a la manera de conseguir la propulsion
con él,

Primeramente vamos a dar una descripcion
general de este tipo de motores, asi como de su
funcionamiento; después estudiaremos sus ca-
racteristicas generales (ciclo, rendimientos, trac-
cion, potencia, etc., =te.), y finalmente, entrare-
mos en la descripcion detallada de cada una de
sus partes, dando unas nociones del cileulo de
sus organos principales. Para no fatigar al lec-
tor sz procuiara resumir Jos cdlculos lo mas po-
sible, y procuraremcs en cada momento hacer
la comparacion de los resultados que vayamos
obteniendo, con los del grupo propulsor de mo-
tor de cilindros-hélice.

Descripcion y funcionamiento del motor.

Aunque esta descripcion no se referira exclu-
sivamente a él, para explicar sobre una figura,
tamamos el dibujo en perspectiva del motor
“Rolls-Rayee R. B. 41" (Nene), uno de los mas
modernos en funcionamiento hoy dia, tomado de
la revista Aeroplane, de fecha 19 de abril de
este afio,

El aire entra al motor por dos entradas anu-
lares, provistas de filtros para impedir entre pol-
vo o cualquier materia extrafia en <l motor. In-
mediatamente lo toma el compresor, que, ayu-
dado por la energia cinética del aire, eleva la
presion. Esta resulta ser, a la salida del difusor,
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de un orden de 3 a 4 kg/cm?, segin el tipo de
motor, En lafigura el compresor es del tipo cen-
trifugo con dos caras activas, clisico en los mo-
teres “Rolls-Royee™ ; pero se utilizan también
de otras clases. Iin los motores “Havilland Go-
blin” el compresor también s centrifugo, pero
trabajando por una sola cara. Se emplea tam-
bién el compresor axial de varios escalonamien-
tos, de ocho a doce, genzralmente). Este compre-
sor era usado casi exclusivamente en los moto-
res alemanes, y hay dia lo emplean los ingleses
(“Metro Vick"™) y los americanos (“Westing-
house™), y parece ser que es el tipo al que se
tendera en el futuro, teniendo en cuenta su gran
rendimiento a los grandes gastos de aire con que
trabajan estos motores. Ya insistiremos en esta
cuestion cuando estudiemos especialmente los
compresores.

El aire llega a las camaras de combustion,
dispuestas simétricamente alrededor del motor
y en ntimero variable (nueve en la figura). El
aire, al entrar, choca con unas aletas que le ha-
cen girar, provocando turbulencia para mejo-
rar la combustion. Las camaras se componen de
dos partes: el tubo de llamas, situado en su in-
terior, dentro del cual se verifica la combustion,
y la envolvente. El aire, en parte, penetra en el
tubo de llamas por su succién frontal, donde
desemboca el inyector de combustible (keroseno
de aviacion), comenzando a verificarse la com-
bustion con una proporcion de aire ligeramente
superior a la necesaria para que ésta se verifi-
que estrictamente. El aire circula entre el tubo
de llamas y la envolvente, y va penetrando en
dicho tubo por agujeros de comunicacion exis-
tentes, homogeneizando la mezcla y disminu-
vendo la temperatura, de tal modo que no que-
den porciones ardiendo o a temperatuias des-
igua'es a la llegada de los gases a la turbina,
evitindose el consguiente efecto destructor para
los alabes, T.a combustion es continua, y para
el arranque, llevan las cimaras bujias;: pero no
todas, pues van interconectadas entre si para
que se propague la combustion de unas cama-
ras a dtras y para igualar la presion en todo mo-
mento, Los inyectores son del tipo de tobera
abierta, existiendo generalmente sélo uno por
camara, aunque en este motor llevan dos, uno
de ellos funcionando solo para el arranque, ISl
sistema de alimentacion comprende una o dos
bombas de inyeccion, hey dia de tipo especial,
regulado su gasto por control barométrico y con
veguladores de presion y nimero de revolucio-
nes maximo. Il piloto, ademas, puede variar a
voluntad el gasto, dentro de ciertos limites, sien-
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I.—Entrade anular de aire.
II.—Caja auxiliar de engranajes.
II11.—Bombas de combustible.
IV —Filtros de retorno.
V.—Cirter de aceite.
VI—Filtro de alta presién y tapa de edrter,
VII—Llave de cierre del suministro de combus-
tible,
VIII —Vdalvula de presidn.
IX —Conducto de retorno de aceite,
X —Conducto de aceite a presion,
XI —Salida para la evacuacion de aceite,
XII —Conducto de alimentacién de combustible a
los inyectores.
XIII—Salida de aire de refrigeracién.

REVISTA DE AERONAUTICA

XIV.—Cdmaras de combustion
tal).
XV.—Bujias de arrangue (lres en total).
XVI—Anillo extintor.
XVIL—Conductoy de salida del aive de refrige-
racion.
XVIII.—Tubo de llamas.
XIX.—Turbina de un solo escalén.
XX —Manguito rodeando el eyector.
XXI.—Cono del eyector.
XXII —Compresor.
XXIII —Difusor.
KXIV —Inyector,
XXV.—Arbol motor.
XXVI.—Ventiladores.

(nueve en to-

do este mando andlogo al de gases de un motor
corriente.

Los gases, a una elevada temperatura (del or-
den de los 830 grados), llegan a los alabes fijos
= la turbina, es decir, a la directriz, haciendo
que incidan, con un angulo apropiado, con los
alabes moviles de la turbina.

Después de su paso por la turbina, en la cual
ya se ha verificado unu cierta caida de presion,
los gases llegan al eyector, en donde ccmtintian
la expansion, saliendo a la atmosizra a una pre-
sion proxima a la ambiente y a una gran veloci-
dad, produciendo la reaccion necesaria para la
propulsion,

La turbina toma una gran parte de la ener-
gia de los gases (unos dos tercios) y sela trans-

mite al compresor, por medio d= un eje de aco-
plamiento ditecto, aunque suele construirse éste
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de dos partes ensambladas, como es el caso de
la figura, por facilidad de construccion y des-
montaje. Este 41hol va montado sobrz cojinetes,
generalmente en niimero de tres, para Jos que
es preciso prever su engrase. Iil arbol se prc-
longa en la parte delantera del compresor, pro-
duciendo el movimiento de los mecanismos au-
xiliarzs del motor, visibles en la figura, y engra-
nando con el motor de arranque, que suele ser
eléctrico, aunque los alemanes empleaban un
motorcito de gasolina de dos tiempos de 16 HP.
(motor “Jumo 004""). s necesario refrigzrar el
rodete de la turbina y los cojinetes posteriores
del 4rbol motor, que reciben el calor transmiti-
do de laturbina. La refrigeracion se hace siem-
pre por aire, tomandola del compresor o con un
pequefio ventilador, como en el caso de los mo-
tores “Rolls-Royce”, montado sobre el arbol
motor. Nc queremos insistir mds en la descrip-
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cién, pues, como hemos dicho, el estudio de cada
una de las partes del motor se hara detallada-
mente y pot separado.

Ciclo teérico del mo'or.

El ciclo térmico tedrice del motor se compo-
ne de las siguientzs fases (fig. 2):

1. Compresion adiabatica del aire (1 -2).

2

Combustion a presion constante (2 - 3).

P kY. fom?)

05 15
Ciclo tedrico del motor.

3. [Expansion adiabatica hasta la presion am-
biente (3 - 4).

4. Enfriamiento de los gases a presion cons-
tante hasta la temperatura inicial (4 - 1).

Dada la gran dilucién de la mezcla, puzs en
estos motores la relacion aire-combustible en
peso varia muy poco de 6o, puede suponerse que
en el ciclo evoluciona solamente la unidad de
masa de aire puro. Asimismo, consideraremos el
aire como un gas perfecto.

Presiones y temperaturas a lo largo del ciclo.

Compresion adiabdtica del aire—Hemos de
tener en cuenta que la campresion adiabatica del
aire la produce, en su mayor parte, el compresor,
pero otra parte proviene del aprovechamiento de
la energfa cinética que posee el aire a su llega-
da al motor. Esta energia depende de la veloci-
dad V' de avance del avién, v de aqui nos va a
resultar que todas las caracteristicas del motor
van a ser funciones de dicha velocidad., Cuando
estudiemos el funcicnamiento del compresor ve-
remos como aprovecha el motor esta energia ci-
nética. A efectos de célculo, supondremos que
el aire, que entra a la velocidad I/, se comprime
adiabaticamente hasta la velocidad nula, y aqui
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la toma el compresor y eleva de nuevo la pre-
sion en una relacion ¢,, que tomamos constante.
Esto nc es cierto, pues para aprovechar la ener-
gia cinética del aire en esta forma, expansionan-
dolo desd: la velocidad de avance a una veloci-
dad pequeiia de entrada 2n el compresor, con
el consiguiente aumento de presion, haria falta
una relacion de secciones en la entrada del mo-
tor y en la toma del compresor, inadmisibl con
el tamafio de éste. Peto el supuesto es valide a
efectos de cilculo de presiones y temperaturas
finales, siempr: que introduzcamos un coefi-
ciente ¢ de aprovechamiento de energia ciné-
tica, y que suele valer del orden de 0,85, siem-
pre, como es logico, dependiente del tipo de
motor,

Dividiremos, pues, la transformacién 1 -2 en
dos partes;la1-1"y 1/ -2.

Si p'y y T, son la presion y temperatura ab-
soluta cuando la energia cinética del aire se ha
transformado en entalpia I7, y ¢, el calor espe-
cifico del aire a presion constante, se tiene:

v
??' =Cp (T, —T). (1]
P\1=t T
ERE
Pl Tl

en la formula [1] suponemos todo medido en el
mismo sistema de unidades, para evitarnos el
considerar el equivalente mecanico del calor.
Para la transformacion adiabatica 1’ - 2 se ten-

dra:
ﬁ
(#)

Combustion a presion constante—Si L es el
poder calcrifico inferior del combustible (pues
el agua no se condensa), las férmulas que li-
gan Ty y Ps, con T, y P, seran:

T1—1

T

=

7
= T

T-
1

(3]

L
7:Cp’

En la que ¢ es la relacion aire-combustible en
peso. Si hubiésemos considerado que evolucio-
naba la unidad de peso de mezola, en vez de la
unidad de aire puro, la formula hubiera sido:

L
To=T, _
=it a6
y como ¢ es del orden de 60, la diferencia es
pequeiia.
Expansion adiabdtica 3-4.—Las férmulas
seran:

Py =P, ITa o+ [4]
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Variaciones del rendimiento térmico con la
locidad.

Rendimiento del ciclo.

ve-

=3 heed

iy =
! T =17

2y
7

P, (5]

Rendimiento del ciclo—Si Q) es el calor ce-
dido en la cambustion y Q, el perdido por el
escape, el rendimiento del ciclo vendra dado por:

3 =Q:~G:_1 0:_1 T —T)
0 % Cp (73— Ty)
. s

P T

ycon las formulas anteriores se nos convierte en :

-
1 i
T 267

d

M =1— [6)

que, como vemas, es funciéon de la velocidad.
Para T',= 288 grados ¢=1 y rzlaciones de com-
presion estiticas de 3 y 4, valores entre las que
oscilan las de los motores construidos, damos
en la figura 3 las curvas de variaciones del ren-
dimiento térmico 7, con la velocidad de avance.
Para p = 4 vemos que para J/ = O vale 0,328,
pasando a los 960 km/hota a un valor de 0,404.

Variacion del rendimiento térmico con la altura
de vuelo.

Ya hemos visto como aumenta el rendimiento
con la velocidad ; pero no sélo es esto, sino que
también aumenta con la altuia, sumandose am-
bos efectos y llegando a valores del rendimiento

T
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bastante superiores a les del motor usual. En
efecto, si nos fijamos en la formula [6], veremos
que en e¢lla aparece la temperatura 7' de entra-
da del aire.

Al irnos elevando va disminuyendo la tempe-
ratura y aumentando el rendimiento, como es
facil comprobar. Si tomamos como disminucion
de temperatura la dada por la Atmosfera Nor-
mal Internacional, es decir, un gradiente de 6,5
gradcs por kilometro, para una relacién esti-
tica de compresion de 4, nos resultan las cur-
vas de la figura 4, en la que se da la variacion
del rendimiento con la velocidad para tres altu-
ras distintas : para 0, 5.000 y 10.000 metios, co-
rrespondicntes a temperaturas de 288, 255,5 y
223 grados absolutos (15, —17,5 y —50 grados
centigrados). Todas las curvas pasan por un
mismo punto de rendimiento estitico (0,328),
aumentando en todas el rendimiento con la ve-
locidad; pero en mucha mayor proporcién en
la de mayor altura (4 = 10.000 m.), que a los
960 km/hora nos da un valor de 7: de 0,618.

Todos estos valores vendran algo disminuidos
al considerar el coeficiente ¢, que no hemcs te-
nido en cuznta por no poseer datos seguros scbre
él. Esta disminucion, de todos modos, es peque-
fia. Para h =0, VV = 720 km/hora, 7. = 0,374
para @ = 1, Con ¢ = 0,85 se obtiene 3, = 0,367,
es decir, una disminucion de un 2 por 100 apro-
ximadamente, ;

Esta es una gran ventaja de los motores de
este tipo, quz volando a grandes alturas y velo-
cidades mejoran todas sus caracteristicas enor-
memente, como consecuencia de este aumento
del rendimiento térmico.

Te

0.60

h.= 10000 m.

Fig. 4

RS,

h.=5.000 m.

h=a

e - ——— e -l ——

240 480 720 960

V ke,

Variacién del rendimiento con la velocidad para
alturas de 0, 5.000 y 10.000 metros.
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Rendimients global del motor.

Ademas de las pérdidas d= calor por el esca-
pe, que ya hamos considerado al introducir el
rendimiento térmico, se producen otras muchas
en el funcionamiento del motor, que habremos
de tener n cuenta. Iin todas las fases del ci-
clo se producen pérdidas de calor por las pa-
redes y por rozamiento del gas. Todas ellas
podriamos  incluirlas en un rendimiento tér-
mico indicado 7; o rendimiento de calidad,
igual a la relacion entre ¢l trabajo térmico real
obtenido y el trabajo tedricc, es decir,

"
T

También han de considerarse las pérdidas en
¢l compresor, en la turbina y en la transmision
entre ambos (las nrecanicas solamente), asi co-
mo las que se producen en el arrastre de lcs me-
canismos auxiliares del motor. Pueden tenerse en
cuenta en un rendimiento mecinico 7., igual a la
relacion entre el trabajo 1til, o energia cinética
real obtenida en el motor, y el trabajo térmico

en la que E es la energia cinética de los gases
de escape.

El rendimiento global 94 serd igual al produc-
to de los tres rendimientos +, v; 7a, 0 bien a la
relacion

)
ks

Si v es la velocidad relativa de salida de los
gases de escape, la energia cinética real, que
hemos obtenido del ciclo, es:

A4 - V) —Vv:_(+gut—yr
2 = 2 '

pues el combustible poseia ya la energia cinéti-
ca correspondiente a la velocidad I/ de] avion.
Es decir, se tendra:

(1 g W — gV

B A (7]

o

o bien:

'l,frz o L 7 Ve
w=|/ =
1+¢ 1+9¢

Como la combustion en estos motores estd
previsto que se realice de un moda completo y
la camara estd disefiada con este fin, el rendi-
miento de dicha combustion es pricticamente
la unidad, por lo que no lo tenemos en cuenta.

8]
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0.28 |

0

480 860 V kmfy,
Varviacion del rendimiento con la velocidad,

720

Evaluacion de los rendimientos.

Para la estimacion del 1endimiento global par-

tiremos de datos reales. Para | = O tenemos :
w* (1 i‘ ]
Mg = —“(2_7, 9,

Del motor *“Rolls-Royce Derwent V' toma-
mos los siguientes datos: w = 550 m/seg.
(para IV = 0), ¢ = 6o, L. = 10.310 cal/kg.; va-
lores que sustituidos en la formula, nos dan un
rendimiento global de 74 == 0,21. Ccmo este mo-
tor tiene una relacion estitica de compresion
de 3,9, la formula [6] nos da 7. = 0,323 (en el
suelo), lo cual quiere decir que el producto
de 7; por 5, valdid 0,64, En cuanto a la estima-
cion por aepamdo de 1; y .. es ya mas dificil
por la carencia de datos sobre ellos. De algunas
indicaciones diz revistas extranjeras, parece ser
que el rendimiento mecanico cscila alrededor
de 0,7, y el rendimiento de calidad »; de 0,90
a4 0,093.

Estas mismas consideraciones, hechas con el
mator “Havilland-Goblin 117, con w = 490 me-
tros/segundo, ¢ =358, L = 10.310 cal/kg. y
p = 3,3, nos daria:

1o =016, 7, =0,29,

Y“- T

=(,55,

valorws algo inferiores a los del *Rolls-Royce”

Como el rendimiento global es proporcional
al térmico, y ; y 7. son aproximadamente cons-
tantes, resulta que 7, variarad con la velocidad
y la altura, del mismo modo que 7. En la figu-
ra 5 damos la variacion del rendimiento global
con la velocidad para dos relaciones de compre-
sion,

(Continuard.)





