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Por CARLOS SANCHEZ TARIFA, Teniente Cadete de 6.° curso de Ingenieros Aeronduticos.

(Continuacién,)
Rendimiento de la propulsion.

El rendimiento aparente vendra dado por la
relacion entre el trabajo 1til conseguido en la
unidad de tiempo y la potencia del motor. Es
decir:

TV

BwW= P

Pero en esta expresion del rendimiento no
se ha tenido en cuenta que se ha ido consumien-
do la energia cinética del combustible, por lo

cual su verdadera expresion debe ser la si-*

guiente :
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I9 término 1/2 ml/* s despreciable frente
a la potencia del motor a las velocidades de vue-
lo usuales hoy dia. Para los resultadcs numéri-
cos no lo tendremoes en cuenta: tinicamente se¢
considerara cuando veamos el crecimiento inde-
finido el rendimiento con la velocidad; por
esta razon no se tiene en cuenta en los aviones
normales de hélice, en los que el rendimiento
de la propulsion se anula cuando pasamos de una
cierta velocidad,
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Variacién del rendimiento con la velocidad.

Sien la formula del rendimiento sustituimos
la traccion T por su expresion en funcion de
la velocidad, nos queda:

. _VatoenZter—gr]V
L e L+ s V? '

Es facil ver que el limite de esta expresion,
cuando /' tiende a infinito, es igual a

limn, =2 (VAT + 97— 2,
V>

que para ¢ = 60 vale aproximadamente 0,98.

Este limite se ha obtenido en el supuesto de
la constancia de g, y es facil ver que crece con
ella, pues el limite de:

tm 2(V T F g —9)=1.
g-r o

[in la figura 16 insertamos la curva del ren-
dimiento en funcién de la velocidad, curva ob-
tenida ccn p = 4, L = 10.300 cal/kg., g = Go.
T.a curva es monodtona creciente, vy aunque no
ce representa en la figura, por solo estar dibu-
jada para valores normales de la velocidad, tic-
ne una asintota proxima al rendimiento unidad.
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Curva del rendimiento en funcién de la velocidad,
para p=14, L=10.300 callkg.

Si bubiéramos empleado en el cilculo del li-
mite la expresion del rendimiento aparent2, hu-
biéramos obtenido un crecimiento infinitc del
rendimiento al crecer la velocidad; resultado
evidentemente absurdo.

Variacion del rendimiento con la relacion aire
combustible.

El denominador de la formula del rendimien-
to no depende de la relacion aire-combustible g,
mientras que n tiende al vdlor tedrico; nos bas-
tard, por tanto, sustituir <l limite de 7 cuando ¢
tiende a infinito a velocidad ccmstante. Este li-
mite es igual a

) . V Mo L
lim 7' = il :
;ﬂm ﬂ:(2+ 7 )
Luego
I
¢>x -q.!L+—2—

La funcion es mondtona creciente, tendiendo
de un modo uniforme al valor limite.

Rendimiento global del grupo motopropulsor.

Se define usualmente este rendimiento en la
forma siguiente:

e =Tg Tp.

Es decir, igual al producto de los rendimientos
de la propulsion y global del motor.

Namero 70

Si tomamos para 7 p la expresion del rendi-
miento aparente, nos queda:

=LV,
W= L’

y si queremos tener en cuenta la energia ciné-
tica del combustible,

En la préctica coinciden los rendimientos apa-
rente y verdadero.

Variacién del rendimiento global con V y g.
Varia de un modo analogo a como lo hace el
de la propulsion.

Con la velocidad crece indefinidamente, con
un limite para la velacidad tendiendo g infinito,
que coincide con el de 7, .

Es decir:
im =2V TF9¢—¢)~ 098 (s = 60).
V==

En la figura 17 insertamos la curva ne = f ().
Con ¢, también es una funcién mondtona cre-
ciente, siendo:

Flim 7
m LYy m VE

Yo VEAm L

o VE 4L

Andlogamente a lo que sucedia con el rendi-
miento e la propulsion, no puede emplearse la

lim #g
g=>rx

<1.
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Variacion del rendimiento con la velocidad,
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expresion del rendimiento aparente para pasar
al limite.

Influencia de la altura.

Como la expresion de ambos rendimientos no
depende de] consumo m de combustible, sélo va-
rian con la altura, por ser funcion de ellas, el
rendimiento, 54 . del motor. .

In la figura 18 damos la curva del rendi-
miento de la propulsiéon con la velocidad, al ni-
vel del mar y a 10,000 metros. En ella pueds:
apreciarse que, salvo a grandes velocidades,
coinciden ambas ramas, siendo el rendimiento en
altura algo inferior que en ] suelo,

e
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Curvas del rendimiento en funcién de la velocidad,
al nivel del mar y a 10.000 metros.

Estas curvas se han construido con:

p=4, ¢ =060, L = 10.300 cal/kg. y un ren-
«dimiento global estatico del motor al nivel del
mar de 0,21. Se ha considerado la variacién de
temperatura con la altura dada por la Atmos-
fera Normal Internacional.

En cambio, el rendimiento global, como 7,
solo intervienz en el numerador, pues

. Vil 4 .
W= L = Vom V2

la variacion es mds acusada, apreciandose en la
figura 19, construida ccn los mismos datos ini-
ciales, un gran aumento del rendimiento con la
altura, siendo est: aumento cada vez mas consi-
derable al ir aumentando la velocidad. Vuelve
aqui a verse la ventaja de volar con estos tipos
«e motores a grandes alturas y velocidades.
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Influencia de la dilucién de la mezcla en las
caracteristicas del motor.

En el estudio que se hizo del ciclo del motor
se supusc que la mezcla era aire puro, y que
ésta se comportaba como un gas perfecto.

Si se quisiera hacer el estudio considerando la
mezcla aire-combustible y teniendo en cuenta la
viriacion de calores especificos con la tempera-
tura, el calculo perderia generalidad, pues se ob-
tendria una expresion particular del rendimien-
to térmico para cada combustible empleado.

Los valores asi abtenidos se diferencian poco
de los teoricos, dada la gran dilucién usual de
la mezcla, siendo estos altimos algo superiores a
los primeeros y siendo la férmula tedrica el limi-
te de todas las reales cuando g tiende a infinito.

También tiene ¢ una gran influencia en las
temperaturas a lo largo de la curva de expan-
sion. Con p =4, g = 6o, se tiene para tempe-
ratura de fin de combustién unos 1.000 grados
aproximadamente, mientras que con g = 15 se
obtendrian unos 2.350 grados. Como todas las
temperaturas del ciclo vienen limitadas por la
temperatura maxima, capaz de soportarla los
alabes de la turbina, resulta que hemos de fun-
cionar siempre con un valor minimo de q.

Se pueden destacar las ventajas de tener en
el motor una gran dilucion de mezcla (valor
grande de g). Mayor rendimiento térmico, dis-
minucion de todas las temperaturas del motor, y
como acabamos d= ver, aumento considerable de
los rendimientos de la propulsion y global, como
consecuencia del incremento de traccion.

Pese a todas estas ventajas, no podemcs fun-
cionar con valores muy grandes de ¢, pues ten-
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Influencia de la altura en el rendimiento.
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driamos unos gastos de air: tan considerables,
que el aumento de secciones del motor y de po-
tencias gastadas en la compresion nos anularian
las otras ventajas. Como valor a que se ha lle-
gado en la prictica, es el de ¢ = 60, que, como
hemos dicho, se apartan muy poco de él todos
los motores construidos hoy dia.

ESTUDIO DE LOS DIFERENTES ORGANOS
DEL MOTOR

Camaras de combustion,

El aire a presion procedente del compresor
entra en unas cimaras de combustion dispues-
tas simétricamente alrededor del eje del motor.
En ellas se inyecta combustible y de un modo
continuo se verifica la combustion, aproximada-

AR ot it
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inconvenientes que hubieron de salvar los prime-
ros constructores,

Hay dos tipos fundamentales de camaras:
las que funcionan con flujo de gases en corrien-
te invertida, y las de corriente directa. La
de corriente directa es de mejor rendimiento,
teniendo poca caida de presion y dando una sa-
lida de gases homogénea; ademas, para una.
misma seccién fransversal permite un mayor
paso de gases, lo que hace posible hacerlas de
tamafio mas reducido. En cambio, presenta el
inconveniente de tener que emplear un arbol
compresor-turbina de mayor longitud, debiendo
fabricarse éste con un acoplamiento y teniendo
necesidad de emplear un cejinete mas. También
es necesario prever juntas de dilatacion en las
camaras.

Una formacién de Gloster “Meteor IV”, equipados con motores “Derwent”, de twrbina, desfilando
durante las fiestas celebradas en Londres para conmemorar el primer aniversario de la victoria.

mente a presion constante (siempre hay una pe-
queia caida de presion).

Esta es la parte del motor en que menos in-
terviene la teoria y mas la practica e investiga-
cion. Hubieron de resolverse grandes dificul-
tades para lograr un perfecto disefio de la ca-
mara de combustion. IEn ellas ha de lograrse
una combustion completa, debiendo salir lcs ga-
ses de escape completamente quemados y lo mas
homogeneizados posible, para evitar detericros
en los dlabes de la turbina. La formacion de
carbonilla, la parte de materiales, y especialmen-
te evitar la destruccion de las soldaduras, furon
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Se utiliza en los motores *“Rolls-Royce I-40”,
de la General Electric; ‘“Havilland-Goblin”,
“Metropolitan-Vickers”, etc., etc.

Las.cimaras con inversion de marcha penmi-
ten un a1bol mas corto, con todas sus ventajas;
no necesitan juntas de dilatacion por compen-
sarse ella por si sola, y producen una expansion
mayor de los gases a su llegada a la turbina, per-
mitiendo trabajar a los dlabes a menores tempe-
raturas. I%s utilizada en los motores “Bristol
Theseus 1-16", de la General-Electric, y en los
primitivos motores “Whittle”, etc.
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La tendencia moderna parece ser que se in-
clina a fabricar los motores con camaras de co-
rriente directa.

Descripcién y funcionamiento de una camara
de combustién.

En la figura 20 estd dibujada la camara de
.combustién del motor “Havilland-Goblin 11",
Esta formada por la envolvente exterior y un
tubo interior concéntrico con ella (tubo de lla-
mas o apagallamas).

Por su parte delantera penetra el aire del
compresor, chocando con una pantalla perfora-
da o deflector; una parte penetra en el tubo de
llamas (con una relacion aire-combustible de

Deffeclor

(odlo e conexion
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del orden de los 2.000 grados, lo que hace nece-
sario construirlo de acero inoxidable de alta ca-
lidad.

Todas las camaras de combustién van inter-
conectadas por medio de tubos (visibles en la
figura) para igualar la presion y para no tener
que poner bujias para el arranque en todas
ellas.

Iistas camaras de combustion funcicnan sin
refrigeracion, aunque los alemanes, en sus mo-
tores, sacaban aire del compresor para enfriar-
las, pudiendo emplear de esta forma materiales
de peor calidad, aunque perdiendo caracteristi-
cas en el motor,
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Figura 20.

18/1 aproximadamente), y con ella es con la
que se quema el combustible. Estz sale a pre-
sion (de 50 a 70 kg/em?, segin el tipo de
motor) por un inyector del tipo de tobera abier-
ta. Para mejorar la combustion se le provoca
turbulencia al aire de entrada por medio de unas
aletas helicoidales. Il aire exterior al tubo de
llamas va penetrando en él per agujeros de co-
nexion, enfriando y homogeneizando la mezcla
de tal modo que al salir de la camara ya se ha
verificado por completo la combustion y se ha
reducido la temperatura a limites tolerables por
las 4labes de 1a directriz.

Dentro del tubo de llamas, la temperatura es

)

Para el arranque hay motores (Rolls-Royce
*“Nene') que llevan un inyector especial que fun-
ciona en combinacién con la magneto 2 lanza-
miento,

La descripcion del sistema e alimentacion y
mecanismos auxiliares de puesta en marcha que-
dan paia un articulo especialmente dedicado a
ello.

De momento solo haremos notar la ventaja
de funcionar en régimen continuo de inyeccion,
lo que nos permite emplear inyectores de tobera
abierta, no teniendo que tenersz en cuenfa para
los caleulos la elasticidad de tuberias y combus-
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tible ni efectuar el estudio de las ondas de pre-
sion,

En los primeros motores se empleaban bom-
bas de carrera constante, con regulacion por es-
trangulacion. Hoy dia los ingleses han construi-
do una bomba especial de émbolos miltiples de
carrera variable (sistema “Lucas’), con regu-
Jadores de presion y régimen miximos, y correc-
tores de gasto con la altura.

Dado lo que nos interesa que la mezcla se
queme por completo a la salida de la camara,
hace necesario que la pulverizacion del chorro
sea lo mayor posible, y el funcionamiento en
inyeccion continua nos lleva a tener especial in-
terés en a dispersion, penetracion y velocidad
de penetracion del chorro.

ESTUDIO DEL GRUPO COMPRESOR-TURBINA
Turbina.

Es el 6rganc encargado de suministrar la ne-
cesaria potencia para la compresion, tomando
para ello parte de la energia que poseen los ga-
ses en su fase de expansion.

Es la parte d=l motor que trabaja en condicio-
nes mas duras en el turbo-reactor. En los mo-
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tores corrientes (‘‘Rolls-Royce Derwent V”,
“Havilland-Goblin I1"") la potencia gastada en
la campresion es muy elevada, llegando a valer
unos 6.000 HP. Esto nos obliga a adoptar gran-
des velocidades periféricas, de hasta 370 m/seg.,
si no queremos utilizar turbinas de varios esca-
lonamientos, con el consiguiente aumento de
peso y pérdida de rendimiento. Por otra parte,
las grandes temperaturas a que estan sometidos
los 4labes (hasta 850 grados) hacen que el ma-
terial trabaje en muy malas condiciones, same-
tido a grandes fatigas y altas temporaturas, que
llegan a producirle solicitaciones plasticas y
efectos de corrosion.

El progreso conseguido en la elaboracion de
aceros especiales ha permitido llegar al estado
actual = los turbo-reactores, pues la turbina
era el mayor inconveniente que se encontraba en
su fabricacion.

El tipo corrientemente empleado de turbina,
mientras no se trate de motores de excesiva po-
tencia, es la formada por un solo escalon, con
una directriz (estator) y un radete movil (rotor),
acoplada directamente al compresor por un ar-
bol continuo o con un ensamble en su parte
central.

Turbine “Goblin”, de la Casa De Havilland,
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