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INTRODUCCION

ble siempre ha representado un condicionante

importante por sus efectos en los costes de ex-
plotacion de las aeronaves, con una importancia
que ha ido en aumento con el paso del tiempo.
Desde los afnos setenta hasta no hace muchos anos,
consecuencia de las subidas continuas del precio
del petréleo, era usual leer y oir hablar de la subida
del precio de los combustibles fésiles, del precio del
barril de petréleo, y sus efectos en la economia. Los
contaminantes o emisiones parecian tener unos
efectos secundarios quizas no demasiado importan-
tes para el publico en general. Sin embargo y duran-
te los Ultimos diez o quince anos, el término ha
cambiado y ahora se habla de emisiones, que ade-

E n el transporte aéreo, el consumo de combusti-
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mas del coste monetario del combustible en s in-
cluyen también un coste importante medioambien-
tal. P. Busquin, European Commissioner for Rese-
arh, en el prélogo de “European Aeronautics: A Vi-
sion for 20207 [1] lo resume con la frase relativa al
transporte aéreo que dice que éste debe ser “mas
asequible, mas seguro, mas limpio y mas silencioso”
en lugar de “a mas altura, mas moderno, mas rapi-
do” como se decia en generaciones pasadas.

La referencia anterior presenta los objetivos globa-
les para el transporte aéreo de 2020, que represen-
tan la base para la investigacion y el desarrollo de la
Aerondutica en la Unién Europea; las estrategias
—the Strategic Research Agenda (SRA)- a seguir para
cumplir dichos objetivos las podemos encontrar en
ACARE, Advisory Council for Aeronautics Research
in Europe, creado con el objetivo primordial del de-
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sarrollo y seguimiento de éstas. En cuanto a las
emisiones los objetivos son claros: reduccion de las
emisiones de didéxido de carbono (consumo de
combustible) en un 50% y en un 80% las de éxidos
de nitrégeno; reducciones a repartir entre avion y
sistema de propulsion, mas otros componentes inte-
grantes del sistema de transporte aéreo. Al motor se
le asigna entre el 15 y 20% para peso especifico
constante, mientras el resto se asigna al avién y de-
mas componentes del sistema de transporte aéreo.
La reduccién del nivel sonoro también representa
un objetivo importante.

Este articulo expone de forma sencilla 'y en lo re-
lativo al sistema de propulsién: a) como el consu-
mo especifico de combustible y las emisiones se re-
lacionan entre si y su relacién con la eficiencia glo-
bal del sistema de propulsion, b) algunas ideas

sobre cémo dichas emisiones se han ido reducien-
do con el tiempo, y ©) las tendencias actuales en la
Union Europea. Una presentacion académica sim-
ple que se espera clarifique algunas ideas a posibles
lectores no conectados directamente con la inge-
nieria de los sistemas de propulsion aérea.

CONSUMO ESPECIFICO, RENDIMIENTO
Y EMISIONES

El consumo especifico de combustible CE se defi-
ne como el consumo de combustible necesario pa-
ra generar la unidad de empuje, C,=c/E, donde ¢
representa el consumo de combustible y E el empu-
je generado. Un combustible cldsico basicamente
esta formado por carbono C e hidrogeno H, mas
pequenas cantidades de otros elementos quimicos;
es usual dar su formula quimica como CH,, donde
\ representa el nimero de atomos de hidrégeno
por atomo de carbono. En el proceso de combus-
tién en aire el carbono se transforma en diéxido de
carbono mientras el hidrogeno se transforma en va-
por de agua, salvo pequefas cantidades de carbono
e hidrégeno que pasan a formar otras especies qui-
micas en pequefias cantidades y que desde el pun-
to de vista de la masa de CO, producida son des-
preciables; consecuentemente el consumo de com-
bustible, o el consumo especifico de combustible
para un empuije fijo o dado, representan la produc-
cién o las emisiones de CO,. A partir de este mo-
mento hablaremos de consumo especifico y emi-
siones de diéxido de carbono indistintamente sa-
biendo que existe una relacion biunivoca entre
ellos.

Si se dejan las definiciones y se vuelve al sistema
de propulsién o motor —siempre se consideran mo-
tores de reaccion o sistemas funcionando con ciclo
Brayton- se puede demostrar facilmente que el
consumo especifico se puede expresar en funcion
del rendimiento motor o eficiencia térmica my, y el
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Fi;ura 1. Ganancia de rendimiento motor con la
relacion de presiones del compresor m al incrementar
la temperatura maxima del ciclo de 1500 K a 1.700
K. Los % estan referidos a los valores para 1.500 K y
la misma .
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rendimiento de propulsién mp, y la velocidad de
vuelo V, ver expresion (1) donde FHV representa el
poder calorifico inferior del combustible [2]. El pri-
mero representa la calidad del sistema produciendo
potencia mecanica del chorro mientras el segundo
representa su calidad convirtiendo la potencia me-
canica producida en potencia util para el vuelo,
EV,. Todos los sistemas de propulsién en su evolu-
cion buscan subir ambos rendimientos para asi re-
ducir el consumo especifico de combustible.

CG=_1_ Vo
FHV Tvmp

Si se considera el rendimiento motor, basicamen-
te hay dos modos de subir el rendimiento motor pa-
ra una velocidad de vuelo: a) mejorando el rendi-
miento de los componentes del motor —rendimien-
tos del compresor, turbina, etc.—, y b) eligiendo
adecuadamente los valores de la relacion de reca-
lentamiento del motor T, -T=Tmax/Tamb, Tmax y
Tamb representan en K la temperatura maxima del
ciclo y la temperatura ambiente respectivamente—
asi como de la relacion de presiones del compresor
mc. La figura 1 presenta para un turborreactor de
flujo dnico una estimacién de la ganancia de dicho
rendimiento, supuesto que el disefio fuese para una
condicién de despegue (altura=0 m, atmosfera es-
tandar internacional y Mach de vuelo M0=0.25), en
funcién de la relacion de compresion del compresor
al pasar de una Tmax de 1500 K a 1700 K. Dicha fi-
gura muestra que la ganancia de my, puede ser im-
portante siempre que la temperatura y la relacion de
compresion del compresor se suban adecuadamen-
te; en despegue los motores civiles de dltima gene-
racion funcionan con Tmax del orden de los 1700
K. Los rendimientos del compresor y de la turbina
son también variables importantisimas para la mejo-
ra del my,, una subida de 1% en el rendimiento
isentrépico del compresor se traduce aproximada-
mente en una subida de un 1% en my, mientras que
el mismo incremento en el caso de la turbina se
convertiria en el 2% aproximadamente; la mejora
del disefo aerodinamico de las turbomaquinas y en
consecuencia su rendimiento es un area de gran im-
portancia en la evolucién de los sistemas de propul-
sion por su gran influencia en rendimiento motor
del sistema de propulsion. Las casas de motores y la
Unién Europea, mediante financiaciones a proyec-
tos internacionales europeos, trabajan continuamen-
te con estas variables para asi disminuir el consumo
de combustible.

El rendimiento de propulsién mp es otra variable
importante para la bajada del consumo especifico
de combustible y sobre el que la subida de Tmax y
T, sugerida en este parrafo para subir el hM, tiene
el efecto contrario al pretendido produciendo una
bajada de éste; hablaremos de él y de como conse-
guir su subida en el apartado siguiente.

Las emisiones de oxidos de nitrogeno NO, repre-
sentan otra variable de interés —generalmente dada
en partes por millén en volumen (ppmv)- cuya pro-
duccién aunque pequena no por eso es desprecia-
ble debido a sus efectos medioambientales. Repre-
sentan una variable altamente dependiente del dise-
fio especifico de la camara de combustién, que cae
fuera de lo que puede representar esta corta presen-
tacion; en cualquier caso y como pequefia introduc-
cién pude decirse que existen multiples estudios y
correlaciones teérico experimentales para su estima-
cién y como generalidad [3,4] que subir la tempera-
tura maxima en la cdmara de combustion asi como
la presion P, se traducen en la subida de la produc-
cion de oxidos nitrosos. Los efectos beneficiosos de
subida de Tmax y . sobre m, vuelven aqui a pro-
ducir efectos no deseados como ocurria con el mp.
Habra que disenar camaras de combustion que evi-
ten que la temperatura en cualquier zona de la ca-
mara sobrepase lo menos posible la Tmax del mo-
tor; los disenos de las cdmaras de combustion evo-
lucionan continuamente con este objetivo.

Los parrafos anteriores justifican el por qué de la
continua subida de la temperatura y presiones maxi-
mas de los motores asi como de los trabajos para
mejorar el diseno aerodinamico de las turbomaqui-
nas. En esa subida de la Tmax no debe olvidarse sus
efectos perniciosos y muy importantes sobre la vida
de la turbina; realmente la turbina limita drastica-
mente la Tmax.

EVOLUCION Y TENDENCIAS

Como se ha comentado en el apartado anterior,
para un turborreactor de flujo Gnico la subida de la
Tmax provoca una caida en el rendimiento de pro-
pulsion. Esto es consecuencia de la subida de la ve-
locidad del chorro o velocidad de los gases en la
seccion de salida de la tobera del motor y, para una
velocidad de vuelo dada, cuanto mas se aleja ésta
de la velocidad de vuelo menor es el np. Desde el
punto de vista de np interesan velocidades de salida
préximas a las de vuelo, ver expresion (2) donde Vg
representa la velocidad de salida del chorro.

2V
Np = 9 2
PV—V 2)

s+ Vo

:Como se puede bajar la Vg hacia valores proxi-
mos a Vg v subir el mp sin bajar o con bajadas pe-
quenas en el my? La respuesta a esta pregunta ha
marcado y sigue marcando la evolucion de los mo-
tores de reaccién. ;Cémo se puede conseguir?
Transvasando parte de la potencia mecanica dispo-
nible en el chorro, por ejemplo mediante una turbi-
na extra, a un segundo sistema —un segundo
chorro- que manejando grandes cantidades de aire
proporcione unas velocidades de salida préximas a
las de vuelo. Esto originara dos chorros a velocida-
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des mds bajas y préximas a la de vuelo y en conse-
cuencia propulsivamente mas eficientes, mientras
que la potencia mecanica del sistema completo
practicamente se mantiene constante con una lige-
ra caida debido a las perdidas en el sistema de
transvase de potencia lo que hace que el rendi-
miento motor se mantenga practicamente constan-
te. Esto dio origen a los turbohélices para vuelo
subsonico bajo -M0=0.6—, donde el transvase se
produce mediante una turbina extra a una hélice o
para Mach de vuelos subsonicos mas altos a un
prop-fan o hélice curvada hacia atrds para asf retra-
sar los efectos de compresibilidad en la hélice; el
sistema de turbohélice y prop-fan originaron, para
su gama de velocidades de vuelo, que el rendi-
miento de propulsion se duplicase, reduciendo el
consumo especifico en la misma proporcién. Para
Mach de vuelo subsénicos altos y altos niveles de
empuje, el mismo concepto dio origen a los turbo-
fanes o turborreactores de doble flujo —son los siste-
mas habituales en la aviacion civil o de transporte,
excepto para cortas distancias como puede ser el
transporte regional, donde aparecen los turbohéli-
ces— y donde el transvase del primario o core se re-
aliza a un compresor o fan que comprime un se-
gundo flujo, secundario o bypass, para su posterior
expansion en una segunda tobera. Conceptualmen-
te serian similares al turbohélice pero sin los pro-
blemas de compresibilidad y caida de rendimiento
de la hélice, permitiendo asi el vuelo a ndmeros de
Mach vuelo superiores, aunque con mp inferiores a
los obtenibles en turbohélices.

El flujo secundario o del bypass esta controlado
por dos parametros: la relacion de presiones del fan
y la relacién de derivacion o relacion entre el gasto
que circula por el bypass y el que circula por el pri-
mario. La optimizacién del sistema completo para
CE minimo proporciona relaciones de derivacion
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Figura 2. Esquema de flujo del turborreactor de doble
flujo intercooler-regenerativo.

=Fan; IPC=compresor intermedio; HPC=compresor
de alta; HPT=turbina de alta; IPT= turbina intermedia;
LPT=turbina de baja, CC=cdmara combustion;
IC=intercooler; CR=cambiador de calor regenerativo;
TF=tobera fan; TC=tobera de primario o core.

bastantes mas altas que las actuales en uso; una
parte importante de la investigacion en los proyec-
tos de los Programa Marco Europeos se han dedica-
do al desarrollo tecnolégico que permita el uso de
relaciones de derivacién mas proximos a los valo-
res 6ptimos. Un ejemplo de estos proyectos es el
VITAL [5] cuyo desarrollo permitiria el uso de rela-
ciones de derivacion de 12-15 frente a los 4-8 ac-
tuales para motores de corto y largo alcance pro-
porcionando reducciones de las emisiones de CO2
del orden del 7% respecto a motores con entrada
en servicio antes del aflo 2000, como puede ser el
caso del CFM56 o el Trent 772B. Este proyecto
también incluye estudios sobre nuevos conceptos
en sistemas de propulsién con el objetivo de mejo-
rar el rendimiento motor aunque ello pudiese con-
ducir a configuraciones no convencionales [6].
Otro proyecto europeo importante es el proyecto
DREAM dedicado también a objetivos similares.

Ademads de los estudios de VITAL dedicados a
nuevos conceptos y subida del rendimiento motor
mpm, han existido otros proyectos europeos asi como
estudios en NASA dedicados a este objetivo. Un
ejemplo es el proyecto NEWAC [7], dedicado al
desarrollo tecnolégico del turbofan intercooler-re-
generativo, ver figura 2. Conceptualmente el inter-
cooler transvasa energia de la entrada del compre-
sor al bypass ahorrando potencia en el compresor
de alta para la misma relacién de compresion; esto
originaria un incremento de consumo de combusti-
ble para conseguir la Tmax deseada. Este incremen-
to de consumo se evita transvasando energia desde
la corriente a la salida de la dltima turbina, la LPT,
a la corriente a la salida del compresor de alta. El
sistema intercooler-regenerativo ademds de propor-
cionar una disminucion importante del C¢ también
proporciona una disminucion importante en la pro-
duccion de éxidos nitrosos NO,, consecuencia de
una menor presion maxima de funcionamiento o
diseno [6]. Finalmente en la referencia [8] se pue-
den encontrar ideas muy interesantes sobre futuros
y visionarios conceptos en propulsion aérea.

Hasta este instante se ha hablado solamente de la
disminucién del consumo especifico de combusti-
ble. El objetivo final es la reduccion del consumo
total de combustible en la realizacién de la mision
por la aeronave y en dicho consumo, ademas de la
aeronave en si y del consumo especifico de com-
bustible del motor, aparecen otras variables impor-
tantes del motor, aunque con una menor relevancia
que éste para el caso del transporte subsénico [9];
éstas son el peso especifico del motor W, -W,,
representa el peso del motor y E el empuje-y la re-
sistencia extra originada por el motor. El peso con-
tribuye al peso total de la aeronave y la resistencia
extra contribuye a la disminucién de la eficiencia
aerodindmica efectiva de la aeronave L/D —L repre-
senta la sustentacion y D la resistencia—; ambas va-
riables contribuyen al aumento del consumo total
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de combustible y deben tenerse y de hecho se tie-
nen en cuenta en el disefo de nuevos sistemas de
propulsion [9]. En el proyecto VITAL ademas de
mejorar el rendimiento de propulsién se preten-
den importantes reducciones de peso en el grupo
de baja, encargado de mover el fan; esta disminu-
cion de peso, acumulada a la bajada de CE y la
aplicacion de tecnologias adquiridas en otros pro-
yectos europeos, se traduciria en una reduccion
total del consumo de combustible del 18% [7]. En
el caso del turbofan intercooler-regenerativo, el
posible aumento de peso y de tamano, una medi-
da de la resistencia, representan problemas impor-
tantes que pueden reducir sus beneficios finales
[6]. Finalmente decir que el célculo del consumo
de combustible total en una misién es un proble-
ma complejo, incluyendo motor, avién, mision,
sistema de gestion del transporte aéreo, etc., asi
como la relacion entre ellos; la Ref. [16] puede
proporcionar una idea de ello.

NUEVOS COMBUSTIBLES

El empleo de nuevos combustibles en el transpor-
te aéreo siempre es un tema interesante e incluido
en los objetivos contenidos en la SRA, pero que exi-
ge estudios muy extensos y complejos. Se podria
hablar de dos situaciones posibles: a) disefo de
nuevos sistemas de transporte aéreo —avién, motor,
aeropuerto, etc.— para el uso del nuevo combusti-
ble, y b) uso del nuevo combustible en motores ac-
tuales. En el caso de uso en motores actuales y des-
de el punto de vista de motor exclusivamente exigi-
ria una simulacién detallada del comportamiento
del motor con el nuevo combustible para conocer
sus beneficios asi como descubrir los componentes
a redimensionar si ello fuese necesario [10]. En
cualquiera caso es de esperar cambios importantes
en la camara de combustion, sistema de control de
combustible y control del motor.

La ref. [11], dedicada a temas similares pero pa-
ra el caso del transporte terrestre, es muy clara
—incluso expresiva en su propio titulo “Del pozo a
las ruedas”—y muestra la necesidad de estudiar el
proceso completo: desde la produccion del com-
bustible, su distribucion, manejo, efectos medio-
ambientales, seguridad, posibles cambios de con-
figuracion de los sistema usuarios del combustible
como pueden ser el aeropuerto, la aeronave, el
motor, etc., es decir un estudio completo del siste-
ma de transporte asi como de sus componentes.
Aparte de los trabajos recientes con biocombusti-
bles del grupo liderado por Boeing, existen otros
estudios interesantes con dichos objetivos; es de
destacar: a) los estudios de NASA en los 70-80s
para el uso del hidrégeno y que desembocaron en
la publicacién del libro Hydrogen Aircraft Tech-
nology [12] asi como en diferentes articulos en re-
vistas de investigacion de primera linea o en re-

ports NASA [13], b) los estudios en Rusia para el
uso de Gas Natural, y c) el proyecto CRYOPLANE
[14,15] en la Union Europea y dentro del V Pro-
grama Marco, dedicado a una posible implanta-
cion del hidrégeno como combustible alternativo
en el transporte aéreo.
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