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1. INTRODUCCION
1.1. SISTEMAS DE PROPULSION

Se analiza en este trabajo el estado del arte y problemas de desarrollo de
los sistemas de propulsién utilizados en aeronaves y misiles. Teniendo cuenta €l con-
tenido general del ciclo de conferencias, se limitara este estudio a los sistemas de
propulsién tipicamente aeronduticos, que son fundamentalmente aquellos que utilizan
el aire paralacombustion. Son los denominados"air breathing engines' o aerorreactores.

Teniendo en cuenta la existencia de sistemas de propulsion de tipo mixto
y las misiones aeronauticas y espaciales, también de tipo mixto, que se encuentran en
estudio, se ha considerado conveniente incluir una breve resefia sobre el conjunto de
estas misiones aéreas y espaciales, definiendo €l lugar que ocupan en ellas los sistemas
de propulsion de tipo aerorreactor.

L os sistemas de propulsién aeronduticos y espacial es son requeridos para
realizar una gran variedad de misiones, abarcando desde los muy pequefios empujes
durante varios afios de actuacion, caracteristicos de algunos sistemas de propulsion
empleados en satélites, hasta los muy grandes empujes actuando durante tiempos muy
cortos, como los impulsores o "boosters' de un lanzador espacial o de un misil balistico
intercontinental.

Las misiones pueden dividirse en dos grandes grupos segin que en ellas
lagravedad sea un parametro fundamental o que sea de escasa o0 nulaimportancia para
la eleccion del sistema de propulsion.

Las primeras son las que pudieran denominarse misiones de superficie,
que asu vez pueden dividirse seglin tengan o no sustentacion aerodinamica. L as misiones
enlas que la gravedad es de escasa importanciaparalapropulsion son las que pudieran
denominarse misiones espaciales.
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En la Fig. n° 1 se incluye un resumen de las misiones aeroespaciales,
clasificadas por sus dos variables mas importantes: €l tiempo caracteristico de lamision
y larelacion empuje/masa de los sistemas de propulsién que se requieren parallevarlas
a cabo.

En misiones de superficie que requieren altas relaciones empuje/masa y
de corta duracion, se utilizan motores cohete, asi cimo en sistemas en los que interesa
la sencillez y bajo coste de estos motores (misiles).

Los aerorreactores impulsan la practica totalidad de las aeronaves, y
recientemente un creciente nimero de misiles (Fig. 2) de medio alcance, a causade la
gran ventaja de su bajo consumo comparado con el de los motores cohete. Finalmente,
se encuentran en fase de estudio la utilizacién de estos sistemas de propulsion, parala
puesta de cargas en Orbita, bien paraimpulsar una parte del lanzamiento o incluso para
latotalidad del mismo.

12. PARAMETROS CARACTERISTICOS DE UN SISTEMA PROPULSOR

En un sistema de propulsion, y concretamente en los aerorreactores,
pueden definirse una serie de parametros que caracterizan sus condiciones funcionales
y operaciones. Son los siguientes:

a) Parametros Funcionales

- Empuje por unidad de masalm
- Empuje por unidad de energia consumida | «
Este ltimo pardametro es proporcional a rendimiento global del sistema

propulsor:
Py

oo Q)

EnlaqueP, = EVo enlapotenciaditil,y Ce eslaenergiatotal consumida
en launidad de tiempo.

El rendimiento global esigual al producto de un rendimiento energético
T}e por unrendimiento delapropulsionrip:

lg = Vep 2
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Enla que:

VP=-k
'o'fm (4)

siendo Cem la energia mecénica producida en la unidad de tiempo.

A velocidades de vuelo que no sean hipersonicas, el rendimiento
energético coincide con el rendimiento termodinamico del ciclo:

Ve — i ("

y €l rendimiento de la propulsion se expresa mediante la formula:

— 0 (6\
fQ T 0 TT
Ve T VQ

en laque Ve eslavelocidad de eyeccion de los gases.

Frecuentemente el empuje por unidad de energia consumida se sustituye
por el impulso especifico |, igual a empuje por unidad de masa de combustible
consumido en la unidad de tiempo, o por su inverso, el consumo especifico Ce.

b) Parametros Operacionales

Los principales son la vida, confiabilidad y coste del ciclo de vida del
sistemapropulsor, incluyéndose en éste el coste deinversion, y 1os costos operacional es;
entre ellos principal mente el consumo de combustibley el de mantenimiento.

c) Aspectos Ambientales

Finalmente, se sefiala que los aspectos ambientales de los sistemas de
propulsién van teniendo cada vez mayor importancia: contaminacion atmosférica en la
bajay en la alta atmosferay muy especial mente el ruido.
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2. ESTADO DEL ARTE
2.1. CLASIFICACION

El estado del arte y problemas de desarrollo de los aerorreactores se
analizaran dividiéndolos en los siguientes grupos:

- Aviacion civil.

- Motores de turbina para misiones militares.

- Propulsién supersonica e hipersonica.

22. AVIACION CIVIL

Comprende este apartado |os turborreactores de doble flujo o turbofan,
turborreactores (en la practica ya no se utilizan para aplicaciones comerciales),
turbohélices, turbogjesy "prop-fans”.

Esqueméticamente, se representan estos motoresen laFig. 3.

Se estudiaran previamente los problemas termodindmicos o del ciclo de
los motores, para estudiar a continuacion el estado del arte en el aspecto propulsivo,
para concluir con los problemas de los componentes organicos de los mismos: com-
presores, turbinas, cAmaras de cobustion, etc. en sus aspectos flui dodinémicos, esfuerzos
estéticos y dinamicos, materiales, viday confiabilidad.

2.2.1. Estudio Termodinamico

Con objeto de simplificar €l estudio termodinédmico de los diversos tipos
de motores, puede referirse este estudio al denominado "core engine" o ndcleo motor,
gue existe en todos los citados tipos de motores* (Figs. 3a, 3by 3c) y que comprende la
parte fundamental del ciclo.

Para definir €l rendimiento y la potencia del niicleo motor hay que tener
en cuenta que en la turbina de alta ha de incluirse la potencia necesaria para comprimir
el flujo primario en el "fan", cuando éste exista.

* Congtituye € motor completo en un turborreactor. El nicleo motor es denominado también generador de
ges
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FIG 3 ESQUEMAS DE AERCRREACTORES
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Se sefidla que este estudio se extiende también a los motores con post-
combustion, (Fig. 3c), tipicos parala propulsion de aviones de combate.

El rendimiento termodinamico del ncleo motor y su potenciapor unidad
de gasto de aire Pya dependen fundamentalmente de las siguientes variables:

- Temperatura maximadel ciclo, Tcc

- Relacion de compresion, Yicp

- Rendimiento de los compresores, rjco

- Rendimiento delas turbinas, t}tu

- Caudal del aire sangrado de los compresores para refrigeracion, m;

- Pérdidas de presion en la camara de combustion, ApcC

- Rendimiento delacombustién, J-C

Los valores tipicos de estos pardmetros se muestran en el Cuadro n® 1.

Para valores caracteristicos de estos parametros correspondientes a un
motor burbofan comercial grande (altos valores de los rendimientos, ri “P~ 35, Tcc~
1600 K), en el Cuadro n® 2 se muestran los resultados de un andlisis de sensibilidad* del

rendimiento termodimanico y de la potencia por unidad de gasto para variaciones
unitarias de los citados parametros.

A lavista de este andlisis de sensibilidad y de los excelentes valores ya
alcanzados por los rendimientos organicos y por los coeficientes de pérdidas, resulta
muy dificil aumentar el rendimiento termodinamico a base de mejorar solamente estos
valores. Como se verd més adelante, la mejora de los componentes organicos tiene
también otros objetivos, incluso de mayor importancia.

Asimismo, no se puede incrementar sensiblemente el rendimiento
termodinamico aumentando |a temperatura de fin de combustién abase de incrementar
los caudales de refrigeracion, ya que incluso el efecto se hace rapidamente negativo. No
obstante, la potencia por unidad de gasto, aumenta hasta mayores niveles que la
temperatura de fin de combustién. Al aumentar esta potencia también aumenta el
empuje por unidad de gasto y el empuje por unidad de peso, siendo ésta una de las

* Segln Ref. 12
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razones por las que los motores disefiados para aviones de combate utilizan mayores
temperaturas de combustion que los motores comerciales.

CUADRO N°1

VALORES TiPICOS DE LOS PARAMETROS CARACTERISTICOS DEL
NUCLEO MOTOR

PARAMETRO RANGO DE VALORES

TC 1200 -1700 K
Tlcp 25-40 (turbofan-grandes)

4-15 (motores pequefios)
0 0,85-0,88
1tu 0,86 - 0,90
m - 0-10%
Ace 0,95 - 0,97%
Ac . (aregimenes elevados)

Larelacion de compresion es €l parametro que permite un mayor rango
devariacion. Aumentando larelacion de compresion por encimade los valores clésicos
que se utilizan en un turbofan comercial grande (del orden de 35), apenas si se ganaria
rendimiento termodinamico, mientras que se reduciriala relacién potencia por unidad
de gasto de aire. (Fig. 4) *.

Muy diferente serialasituacién si laintroduccion delos nuevos materiales
para atas temperaturas que se estan desarrollando permitiesen prescindir de la
refrigeracion o incluso aumentar las temperaturas. Ello permitiria aumentar consider-
ablemente larelacion éptima de compresion, y con ella el rendimiento termodinamico

Figs 4,8y 10 s9g0n Ref. 12
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y por tanto el consumo especifico. También ello implicaria que disminuyese en menor
proporcion la potencia por unidad de gasto de aire.

Aumentos de los rendimientos orgéanicos, ain en pequefia cuantia,
mejorarian considerablemente la situacion en cuanto autilizacion de elevadas rel aciones
de compresion. Hay que tener en cuenta que el funcionamiento motor tenderia al del
cicloideal, en €l cual el rendimiento termodinamico tiende asintéticamente ala unidad
con larelacion de compresion. Todas estas conclusiones pueden verse en la citada Fig.
4.

CUADRO N°®2

ANALISIS DE SENSIBILIDAD DEL RENDIMIENTO TERMODINAMICO Y
POTENCIA POR UNIDAD DE GASTO DE UN NUCLEO MOTOR

(Mo = 0,8, a = 10.000 m)

Parametro  Rendimiento Termodinamico Potencia por unidad de Gasto

Tee (+1%) + 0.015% +0.08%
ricp(+i%) + 07 % + 0.03%
20 (+ 1%) + 04 % + 08 %
Viu (+ 1%) + 04 % + 045 %
rrit ( + 1%) -0.2 % -1.3%

2.2.2. Estudio Propulsivo

Como es sabido, el rendimiento de la propulsién de un turborreactor es
muy bajo en las condiciones tipicas de crucero de laaviacion comercial (Mo ~0.8 - 0.9,
a 10.000 m). Por €llo, este tipo de motor ha sido totalmente sustituido en la aviacion
comercial por los turborreactores de doble flujo o turbofan.
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El rendimiento de la propulsion de un turbofan tiene un méximo, y en
consecuencia el consumo especifico tiene un minimo, en funcién de la relacion de
caudales A entre el flujo secundario msy el flujo primariomp. (Fig. 5). A suvez, como
era de esperar por su definicion, estos valores éptimos de A son una funcion extraor-
dinariamente sensitiva de la velocidad de vuelo. (Fig. 6).

En condiciones de vuelo de crucero, los valores éptimos de A son elevados,
mucho mayores de los que se han conseguido en la practica.

Por €llo, desde laintroduccion del turbofan, hace ya més de treinta afios,
se haido aumentando larelacion feflujos A hasta alcanzar valores del orden de6 en los
motores actualmente en servicio. No obstante, el problema no esta todavia resuelto.

Al aumentar el nivel tecnol6gico de los motores con mejores rendimientos
organicos y mayores temperaturas de fin de combustién; los valores optimos de A
aumentan, como consecuencia de incrementarse lavelocidad de salida de los gases del
flujo primario. (Fig. 6). Por €llo, hay importantes programasdeinvestigaciony desarrollo
pararesolver estos problemas y beneficiarse de lasimportantes reducciones en cosumo
especifico que potencialmente pueden conseguirse.

Para conseguir aumentar A incrementando el didmetro del "fan", hay que
resolver dos problemas: en primer lugar la velocidad de punta de pala del "fan" ha de
ser semejante a las velocidades de punta de pala de los compresores, |0 que obliga a
soluciones bigjes y aln trigjes para armonizar las velocidades y ain al empleo de
engrangjes reductores, que es la solucion que se ha adoptado para el desarrollo de los
turbofan de atarelacion de flujos, que han recibido diversas denominaciones *.

El otro problema es el pesoy sobre todo laresistencia aerodinamica dela
envolvente exterior ("nacelle") del fan.

Actualmente se estan llevando a cabo programas de investigacion para
reducir tanto laresistencia aerodinamica exterior como la pérdida de presién de lavena
fluida.

Para aumentar los beneficios que con estos motores de elevados valores
delarelacion deflujo se pueden conseguir, habriaque aumentar el nivel tecnol dgico del
niicleo motor (mayores Tcc, mejores rendimientos organicos). Con ello aumentarian los
valores Optimos de A y la introduccién de estos motores seria plenamente rentable.

* Ultra high by-pass (UHB) e utiliza con frecuencia
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Hay otra solucién a problema del aumento del rendimiento de la
propulsién que se encuentra en pleno desarrollo y préxima a su posible introduccion.
Esta solucion consiste en el desarrollo de hélices supersonicas de alto rendimiento en
lazonade las condiciones de crucero (M, ~0,8 - 0,82) varias veces mencionadas. Estas
hélices se disponen en forma contra-rotatoria, son de reducido alargamiento y la linea
del borde de ataque se curva hacia atras.

Su desarrollo lo estd haciendo posible los avances en aerodindmicay la
utilizacion de materiales compuestos de alta relacion resistencia/densidad.

Ademéas de la consecucion de un elevado rendimiento de la propulsion a
elevados nimeros de Mach, los dos problemas de més dificil solucion son €l del ruido y
vibraciones en la cabina.

Se estan llevando a cabo dos extensos programas de investigacion por la
Me Donnell Douglas con aviones MD-80 con prop-fans General Electric en solucién de
accionamiento por turbinas contra-rotatoriasy con prop-fans Allison-Pratt and Whitney
accionadas mediante cga de engranajes reductora. Parece ser que los principales
problemas de estos sistemas de propulsion estan yaresueltos, y su introduccion comer-
cial estd condicionada por €l precio del combustible, cuya subida haria muy atractiva
esta solucion, aunque existe un cierto temor a una posible reaccion negativa de los

pasajeros *.

EnlaFig. 7* * seresumen los valores delos rendimientos de lapropulsion
que podrian alcanzarse con los diferentes sistemas.

Finalmente, en laFig. 8 se muestran losvalores del rendimiento global que
pueden conseguirse mediante mejoras combinadas de los rendimientos termodinamico
y dela propulsion.

2.23 Componentes
Compresores

Detodas las ciencias basicasy tecnologias queintervienen en el desarrollo
actual de compresores y turbinas, ninguna ha tenido mayor influencia que el célculo
numérico en ordenador, y muy especialmente en fluidodindmica en donde el comun-

* Setratariade volver nuevamente ala propulsién por hdlice. Es curioso a este respecto como se ha evitado
la denominacion de hélice, utilizandose la deprop-fan, unducted-fan y algunas otras.

* * Ref. 13
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FIG. 8. RENDIMIENTO GLOBAL PARA DISTINTOS
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mente conocido CFD (Computational Fluid Dynamics) esta permitiendo avances muy
considerables en el estado del arte.

El campo fluidodindmico en un escal6n de un compresor axia es extraor-
dinariamente complejo. Lacorriente cambia de subsonicaa supersénicaalo largo dela
envergadurade |os alabes, existen diversas capas|imites, cuyainteraccién origina flujos
secundarios con importantes efectos no estacionarios y ademas la corriente es fuerte-
mente turbulenta.

Hasta hace poco tiempo las soluciones numéricas proporcionaban sola-
mente aproximaciones rudimentarias del proceso. Actualmente, existen ya soluciones
aproximadas de las ecuaciones de Navier-Stokes, tridimensionales y con modelos
aproximados de la turbulencia. Estas soluciones numéricas exigen mallas muy finas que
han podido ser resueltas gracias alos modernos ordenadores de gran potenciade célculo

(Fig.9).

Estos métodos de calculo estan permitiendo mejorar sustancialmente el
comportamiento aerodinamico de los alabes, lo que se hatraducido en que con alabes
de cuerda ancha se consigan importantes incrementos en larelacion de compresion por
escal 6n, manteniendo eincluso aumentando el rendimiento. Puede citarse, por gjemplo,
que relaciones de compresion del orden de 25 se conseguian hace unos afios con 11
escalones (Pratt and Whitney F-100), en la actualidad con 10 (General Electric F-404)
y proximamente con 8 (EJ-200, Programa EFA).

Con estos alabes de cuerda anchay con los nuevos métodos de célculo,
también se ha conseguido aumentar el margen de seguridad hastala entrada en pérdida
del compresor o "surge”. Esto es particularmente importante en el "fan" de los motores
de los aviones de combate, en los que las maniobras asimétricas producen importantes
distorsiones del flujo de entrada, o que provoca la pérdida, que también puede
producirse por la ingestion de gases calientes a dispararse un misil. Estos disefios
perfeccionados en cuanto a la pérdida han permitido en motores como el EJ-200,
prescindir de los alabes guia de entrada de incidencia variable, con el consiguiente
ahorro en peso y en coste.

Los modernos métodos numéricos de célculo aplicados a esfuerzos
estéticos y dinamicos permiten optimizar laformay distribucion de espesores con gran
precision para economizar masa, y predecir también con gran precision el compor-
tamiento dinamico del compresor (vibraciones). Esto ha hecho posible eliminar los
distanciadores anulares entre alabes caracteristicos de los "fan" que se utilizan para
aumentar las frecuencias propias y disminuir las amplitudes.
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Estos distanciadores originan sensibles pérdidas en el "fan" y como con-
secuencia en el empuje (del orden del 1%).

Actualmente, los programas de investigacion se orientan a mejorar los
métodos de célculo, especialmente los modelos de tubulencia, los flujos secundarios y
en desarrollar modelos que comprendan varios escalones de compresion.

Los compresores centrifugos, que se utilizan en turborreactores de muy
pequefio tamafio y como Ultimo escalén de compresién en turboejes y turbohélices, se
han beneficiado también en forma considerable del calculo numérico. Su complegjo
campo fluidodinamico, con una zona desprendidaen €l rotor y muy importantes efectos
no estacionarios en el difusor, ha hecho que hasta fechas muy recientes se efectuase el
disefio aerodinamico de estos compresores a base de teorias rudimentarias y datos
experimentales. Con ello el rendimiento ha estado estancado muchos afos en cifras del
orden de 0.75, mientras que modernamente ha sobrepasado ampliamente los 0.80.

En el capitulo de los materiales de nuevo desarrollo, comienzan ya a
utilizarse materiales compuestos de resinas en los "nacelles’ o envolventes de los "fan" y
compresores de bajay en los revestimientos de las tomas de aire con reducciones de
peso del orden del 20 al 30% en comparacion con la utilizacion de aleaciones ligeras.

Se han disefiado y ensayado alabes de "fan" de material es compuestos para
el RR RB-211, eincluso se epecificd este material en la ofertainicial, pero no llegd a
entrar en servicio debido aproblemas de seguridad, principal mente relacionados con la
ingestion de aves.

Finalmente se sefidla que se encuentra en fase de investigacion la
utilizacion de compuestos metdlicos y aleaciones de titanio para altas temperaturas en
los Ultimos escalones de los compresores de alta relacion de compresion o elevados
ndimeros de Mach.

Turbinas. Materiales para elevadas temperaturas

El campo fluido en las turbinas presenta la simplifacion de ser las capas
[imites muy delgadas, por lo que se consiguen grandes expansiones en un solo escalény
los efectos de |os flujos secundarios son menos importantes que en los compresores.

Por el contrario, existe en ellas el complejo proceso de la refrigeracion,

que actualmente se realiza mediante refrigeracion pelicular multipaso en el interior del
alabe con promotores de turbulencia. Con estos sistemas se llega hasta temperaturas de
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los gases de entrada en los primeros escalones del orden delos 1900 K con efectividades
de refrigeracion superiores a 0.6.

Actualmente se encuentran en estudio métodos de refrigeracion alin mas
eficaces combinando larefrigeracion pelicular con el "impinging cooling” o refrigeracion
por impacto de chorro en el interior de los alabes.

L os métodos numéricos de calculo predicen con precision la eficacia de
la refrigeracion y la distribucion de temperaturas en el interior de los alabes, pero
necesitan de un importante soporte experimental, especialmente en el estudio del
proceso de mezcla del aire de refrigeracion con el flujo principal de gases de la turbina.

Como ya se ha indicado anteriormente, estos procesos de refrigeracion
consumen mucho aire, y también se han glosado las importantes ventajas de aumentar
latemperaturade fin de combustion, queviene limitadapor los val ores maximos capaces
de ser soportados por la turbina. Por todo ello, laturbina de altaes el componente que
més haimpulsado el desarrollo de materiales para el evadas temperaturas en los motores
de reaccion.

En la actualidad existe una muy importante actividad de investigacion y
desarrollo de estos materiales para elevadas temperaturas *.

Precisamente, los materiales de avanzada tecnologia, junto a calculo
numérico y los avances en Fluidodindmica, constituyen los tres campos principales que
estan proporcionando un fuerte impulso al desarrollo de los motores de reaccion, y que
proporcionara un aumento espectacular a sus caracteristicas y performances en los
préximos 10-15 afios, esperandose conseguir disminuciones en el consumo especifico
del orden del 30-50% y relaciones empuje/peso proximaa 20.

Se investigan las denominadas super aleaciones (ODS) metdlicas, que
soportan mayores temperaturas que las actuales y que entraran prontamente en servicio
en algunos componentes estaticos de la parte caliente del motor. Se investigan también
los material es ceramicos, cuya aplicacion parece posible en alabes pequefios de turbinas
de gas, agunos de €llos para aplicaciones militares; pero los materiales més
prometedores y a los que se dedica mayor esfuerzo investigador es a los materiales
compuestos. Estos materiales ofrecen excelentes perspectivas ya que tienen elevadas
caracteristicas resistencia/densidad y ofrecen un excelente comportamiento tanto a la
termofluencia como a la fatiga térmica.

* Dentro de este cido de conferencias existe una dedicada exclusvamente alos materiales.
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Algunos de estos materiales se encuentran proximos a su entrada en
servicio. El carburo de silicio/carburo de silicio (Sic/Sic), con temperaturas de trabajo
del orden de los 1200°C se utilizara en un corto plazo de tiempo en componentes tales
como petalos de toberay elementos de los post-combustores.

Mayores temperaturas de trabajo permiten algunos compuestos
ceramicos en fibra de vidrio, y se orientan a su utilizacion en alabes fijos y mdviles de
turbina.

Mucho mayores temperaturas resisten los materiales compuestos car-
bono/carbono, pero su utilizacion viene dificultada por su oxidacion en are a
temperaturas superiores a 400°C, por lo que su utilizacion habra que llevarla a cabo en
muchos casos utilizando revestimientos de proteccion.

En la Fig. 10 se resumen esqueméaticamente las fechas aproximadas de
entrada en servicio de estos materiales y las temperaturas de trabajo que se podran
alcanzar con ellos.

Céamaras de Combustion

L as caracteristicas funcionales y problemas operacionales de las camaras
de combustion son su rendimiento, pérdidas de presion, intensidad de la combustién,
distribucién de temperaturas a la saliday problemas de contaminacién atmosférica.

Puede afirmarse que estas cuestiones pueden considerarse satisfactoria-
mente resueltas en el momento actual, excepto el problema de la contaminacion
atmosférica, a que se le dedica una atencion preferente en los programas de
investigacion.

Hay que tener en cuenta que la aviacién solamente representa alrededor
del 2% de los combustibles derivados del petroleo que se consumen en la actualidad en
procesos de combustién en laindustria, transporte y sector doméstico; y que por otra
parte sus productos de combustion se emiten en forma dispersa en la atmésfera.
También hay que considerar que un motor de turbinapor Kg de combustible guemado
€s menos contaminante que un motor alternativo o una central térmica, y no es mas
contaminante que una caldera de calefaccion.

El humo, que pudo representar unamolestialocal en los aeropuertos, ha

sido eliminado mediante redisefios de la zona primaria de la camara de combustion
mejorando la mezcla y reduciendo la riqueza y la contaminacion originada en los
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aeropuertos por los hidrocarburos no quemados es de escasa cantidad. Por todo ello, la
contaminacion de origen aeronautico no presenta serios problemas con la posible
excepcion de los oxidos de nitrogeno.

Los Oxidos de nitrogeno en la baja atmdsfera pueden reaccionar con los
hidrocarburos no quemados originando las neblinas fotoquimicas o "smog"; pero €l
problema que se considera potencialmente importante es la emision de Oxidos de
nitrogeno en la alta atmdsfera por su posible influencia en la disminucién de la capa de
0zono.

Por un lado se investiga este fendmeno *, del que todavia no existen
conclusiones definitivas, y por otraparte se estan llevando a cabo importantes programas
de investigacion para tratar de reducir las emisiones de 6xidos de nitrégeno. Estos
programas se estan efectuando por NASA, Pratt and Whitney y General Electric enlos
Estados Unidos, y en Europa acaba de iniciarse recientemente un modesto programa
que se lleva a cabo en colaboracion por varias empresas de motores con fondos del
Mercado Comun (Programa Brite/Euram).

Los oxidos de nitrégeno que se forman por la reaccion de oxigeno y €l
nitrogeno a elevada temperatura, se emiten principalmente en forma de NO **,

La reaccion de formacion del NO es muy lenta *** y es extraordinaria-
mente sensible a la temperatura, siendo su concentracién muy inferior (del orden dela
quinta parte) ala de equilibrio ala salida de la camara de combustion, congelandose
répidamente en la fase de expansion al bajar la temperatura.

Los métodos que se estan investigando se basan en reducir los tiempos de
residencia, latemperaturadelallamay lautilizacién de aditivos. L os mas prometedores
consisten en una combustién escalonada: en una primera zona se inicia la combustion
con una mezcla muy rica, en exceso de la estequiométrica, seguida por una zona de
combustion con mezcla pobre. Con este sistema se reduce la emision de 6xidos de
nitrogeno en un orden de magnitudy alin mas si se utiliza catalizador en laprimera (Fig.
11 *kkk

* NASA, Boeingy Me Donnd| Douglas

* * Problemas de Contaminacion Atmosféricaen laCombustion de Hidrocarburos. Programa delaFundacion
Juan March por C. Sanchez Tarifa, F. Alvaro Fernandez, A. Crespo Martinez, E. Fraga, A. Lifidn, J. Sdva,
R. Sanmartiny J.L. Urrutia. Seinduia en este estudio la formacion de dxidos de nitrégeno en mezclas H2 -
are.

*** Se exceptlia € denominado "prompt NO", pero que solo constituye una pequefia proporcion de total
(2%).

* % xx Ref.l7
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Pese a su evidente complegjidad y €l importante aumento de volumen de la
camara de combustion que estos sistemas originan, es posible que su utilizacion sea
necesaria en los futuros aviones supersonicos de transporte.

23 MOTORES DE TURBINA PARA MISIONES MILITARES

Este apartado comprende en principio los mismos tipos de motores que
se incluyeron en 2.2. No obstante, existen dos tipos de motores: 10s que»equipan los
aviones de combate y los que propul san misiles tacticos, que presentan notables diferen-
cias en relacion con los motores comerciales. Por €l contrario, los motores delaaviacion
militar de transporte, helicdpteros e incluso misiles de crucero no presentan diferencias
especificas que hagan necesario su estudio por separado.

23.1 Motores para aviones de combate

El tipo clasico de motor para un avion de combate es un turborreactor de
doble flujo con post-combustion y tobera convergente-divergente de seccién variable
(Fig.3c).

Los andlisis que se efectuaron del "nicleo motor" se aplican en su mayor
parte a esta clase de motores, asi como el andlisis del estado del arte de compresores,
turbinasy camaras de combustion. No obstante, existen importantes diferencias en otros
aspectos que hay que tener en cuentaasi como laexistenciade dos nuevos componentes.

En un motor para un avién de combate, la relacién empuje/peso prima
sobre €l ciclo de coste de vida. Por €ello, la temperatura méaxima del ciclo es consider-
ablemente més alta que en los motores comerciales, aln a costa del consumo especifico.

Por estarazon, estos motores son los principales impulsores de los desar-
rollos de materiales para altas temperaturas y los primeros en que se utilizaran.

Por otra parte, la optimizacion de la relacion de flujos A y de la relacion
de compresion se llevan a cabo en forma completamente diferente acomo se efectliaen
un motor comercial, dependiendo delamision principal paralaque se optimice el motor.

Los aviones de combate pueden, en principio, clasificarse en aviones de
superioridad aérea y en aviones de ataque a suelo. En la practica los aviones estan
capacitados para ambas misiones aungue optimizados para una de ellas.
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En el avion de superioridad aérea, su mision mas importante es la
intercepcion, en la que el avion despega con el post-combustor encendido, y continda
utilizandolo durante la subida y vuelo horizontal hasta interceptar el blanco. En esta
mision del 75 al 85% del total del combustible del avién pueda consumirse con €l
post-combustor encendido.

Por el contrario, en una misién de ataque el suelo solamente se utiliza €l
post-combustor parael despeguey parael atague al blanco, por lo que puede consumirse
solamente alrededor de un 10% con el post-combustor encendido.

En ambos casos €l radio de acciony el tiempo devuelo en patrullahay que
tenerlos en cuenta, por lo que el consumo de combustible en crucero estambién de gran
importancia.

En un motor optimizado paraun avion de superioridad aerea, €l consumo
de combustible con el post-combustor encendido es un parametro de vita importancia,
por lo que lapresion en el post-combustor, o laque es equivalente, la presion de salida
del "fan" ha de ser alta.

Lacondicién de igualdad de presiones de losflujosprimario y secundario
alaentrada en el post-combustor proporciona unarelacion entre lapresion del "fan" y
larelacién deflujos (Fig. 12), disminuyendo A amedidaquelapresiondel "fan" aumenta.

Estaley de dependencia crea el problemade la seleccion Optimade A en
un motor de esta clase, ya que las leyes de variacion del consumo especifico con A son
opuestas en regimenes subsonico y supersonico. (Fig. 13). Ello obliga a soluciones de
compromiso con valores de A siempre mucho més pequefios que en motores comer-
ciales *; o bien arecurrir amotores de geometriavariable que permitan operar también
con valores variables de A, solucion que ha adoptado la General Electric en su motor
para el proximo avion de combate (ATF) dela USAF.

*A=04end EXOOy A=025end GEF. 404
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FIG. 120 RELACION DE COMPRESION DEL FAN EN
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232 Componentes
Post-combustor

Los problemas principales de un post-combustor son las inestabilidades
de la combustion: longitudinales ("buzz") y transversales ("screech") que se controlan
limitando los valores maximos de larelacion combustible/aire y con amortiguadores del
"screech”, mediante inyeccion de aire en la zona de combustion primaria.

Un problema de dificil solucion es el de la distribucion irregular de
temperaturas ala salida del post-combustor, que origina zonas calientes ("hot spots*) en
la zona divergente de la tobera. En los post-combustores que utilizan el aire secundario
para la combustién |a solucion de este problema es particularmente dificil.

La tendencia actual es la de la eliminacion en todo lo posible de la
post-combustién. En la aviacion militar existe el problema de lafuerte emision infraroja
gue origina, tanto en el chorro de salida como en la tobera, por lo que se tiende a que
los motores tengan capacidad de vuelo supersonico con el post-combustor apagado en
los futuros aviones supersonicos de transporte, e incluso en los militares, por e muy
intenso ruido (180 db) al despegue. Asimismo, la formacion de éxidos de nitrégeno en
estos componentes es muy dificil de controlar. A laeliminacién de los post-combustores
ayuda el aumento progresivo de las relaciones combustible/aire en las camaras de
combustion tendiendo a relaciones estequiomeétricas.

Tobera de Salida

Lapracticatotalidad de los modernos aviones de combate van impul sados
por motores con toberas convergentes-divergentes de seccion variable. La ganancia de
empuje que su utilizacion proporciona: 10-15% paraun Mach de vuelo de 2, y del orden
del 40% aMach 3, explican la necesidad de emplearlas.

A diferencia de las toberas para motores subsonicos comerciales, que son
elementos sencillos, las toberas convergentes-divergentes de estos motores de combate
son componentes de elevada tecnologia que presentan dificiles problemas de disefio y
desarrollo. Estas toberas estan constituidas por elementos discontinuos (pétalos), que
permiten que varien las areas de gargante Agy de salidaAs de la tobera.
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Los principales problemas son los de optimizacion de la actuacion
mecanica; refrigeracion, en relacion con laviday confiabilidad de los elementos de la
tobera; y los problemas que origina el flujo inestable entre las dos toberas en in-
stalaciones en las que dos motores se sittan proximos el uno a otro, como ocurre enla
mayoria de aviones bimotores de combate (F-14, F-15, F-16, F-18 y EFA) y en algunos
de bombardeo (B-I). *

Los valores Optimos de las areas de la garganta y de la seccion de salida
de latoberaque proporcionan una ganancia maximade empuje tienen valores prefijados
para cada alturay velocidad de vuelo. Para obtener esta ganancia méxima de empuje
habria que disponer dos sistemas de actuacion independientes, con la consiguiente
penalidad en peso y coste.

Por €ello, generalmente se utilizaun solo sistema de actuacion, creando una
ligazon mecanica entre As y Ag. La funcién que se crea As = f (Ag) es de dificil
optimizacion, yaque s se favorece lazona de combate en altura (Fig. 14) se perjudican
los cruceros y la zona de combate a baja altura. Por ello existen también soluciones
intermedias, permitiendo que la parte divergente de la tobera quede en posicién de
equilibrio de fuerzas fluidodinamicas a bgjos nimeros de Mach.

Conseguir una refrigeracion eficiente de una tobera convergente-diver-
gente constituye un problema tecnolégico de no facil solucion.

La configuracién geométrica de los pétalos no permite efectuar una
refrigeracion pelicular ("film cooling") del tipo que se utiliza en cdmaras de combustion
y post-combustores con distancias cortas entre los chorros de refrigeracion. En las
toberas €l aire de refrigeracion se inyecta por la seccion de entrada (Fig. 15), siendo
considerable lalongitud arefrigerar. Por ello la efectividad delarefrigeracion disminuye
considerablemente en la parte divergente de la tobera, aumentando en gran manerala
temperatura de los pétal os. Por ello hay que emplear grandes caudal es de refrigeracion
con detrimento en las performances del motor.

Se han investigado soluciones més complejas para refrigerar las toberas,
como inyectar aire por la garganta aprovechando la zona de depresién que se produce
en la misma, pero esta solucion presenta problemas de consideracion, ya que hay que
utilizar aire a presién superior ala atmosféricapara que sea eficaz en todo el campo de
vuelo del avion.

* Este problema esta originado por la interaccion de las capas limites del cuerpo del aviony estabilizadores
verticaes, con las formaciones fluidas helicoiddes y toroidales arrastradas por los chorros supersonicos,
dando lugar a resonancias, (“jet screech”)
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La solucion que se presenta como mas prometedora es la de utilizar
pétal os ceramicos, que se encuentrapréoximaaser introducida, con laque se eliminarian
lamayor parte de los problemas de refrigeracion y vida de los pétal os de las toberas.

Estan en desarrollo nuevos tipos de toberas convergentes-divergentes.
Posiblemente las mas prometedoras son lasbidimensionales (Fig. 16) *, con posibilidad
de deflectar el chorro enel planovertical del avidn, eincluso invertirlo en los aterrizajes.

Estas toberas proporcionan unagran maniobrabilidad al avién con aumen-
tos del 30 al 50% en maniobras de cabeceoy giro sobre su gelongitudinal, con aumentos
aln mayores en sustentacion.

Estas toberas presentan también la ventaja de una menor sefial de radar;
pero son més voluminosas y mas pesadas que las axi-simétricas, y su disefio es dificil por
los complicados problemas de sellado que presentan. En los Estados Unidos se en-
cuentran en fase de ensayo y muy posiblemente equiparan los motores del nuevo avion
de combate ATF.

2.3.2 Motores de Turbina para Misiles

Se emplean pequefios turborreactores de doble flujo para impulsar los
misiles de crucero y muy pequefios turborreactores para misiles tacticos superficie-su-
perficie de alcance elevado, por su gran economia en cuanto a consumo en comparacion
con los motores cohete.

El sistemade control de estos motores asi como sus sistemas auxiliares son
muy sencillos, ya que no funcionan mas que a un solo régimen; pero su principal
caracteristica es que pueden disefiarse para vida muy corta, con la consiguiente
economia en peso y coste.

Estos disefios para vida muy cortahan de efectuarse sin pérdida algunaen
confiabilidad. Ello es posible porque los elementos calientes del motor, que son los de
vidacorta, su vida estalimitada por latermofluencia, |afatiga térmicao una combinacién
de ambas. La vida por termofluencia se determina con precisién mediante modelos
elastoplasticos y en cuanto a la vida por fatiga térmica, practicamente no hay que
considerarlaya que no hay ciclos térmicos de funcionamiento.

Ref. 18
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FIG 16. TOBERA CONVERGENTE - DI VERGENTE Bl DI MENSI ONAL
CON DEFLEXI ON DE EMPUWE

a) EMPUJE AXIAL.

b) EMPUJE DEFLECTADO,

c) DEFLEXION DEL EMPUJE CON ALABES
d) INVERSION DEL EMPUJE.

(La inflexion por alabes no se cree que se
utilice por ahora).
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Por todo €ello, los tltimos tipos de estos motores se disefian con su turbina,
el componente més caro del motor, en version fungible.

2.4 PROPULSION SUPERSONICA E HIPERSONICA
2.4.1 Aviacion Supersonica Civil

La aviacion civil supersdnica, cuyo Unico representante en servicio es el
Concorde, se encuentra en fase de estudio siendo probable que en un plazo de pocos
afos entre en servicio una nueva generacion de aviacioén comercial supersonica, estavez
yarentable.

Para |la rentabilidad del avién supersonico de transporte es vita que la
relacion sustentaci 6n/resistencia de la célula tenga unos valores minimos que permitan
conseguirse alcancesdel avion de 10.000 a11.000 Km (Fig. 17) *, que son imprescindibles
para sobrevolar €l océano Pacifico, principal mercado para estas aeronaves.

En segundo lugar, y conlamismaprioridad, esladedisponer de unaplanta
propulsora adecuada.

Como es sabido, no se prevé solucién para el "bang" o estampido sonico,
por lo que €l avion habra de volar en régimen subsonico sobre tierra. Por ello el motor
habré de tener buen consumo especifico tanto en crucero supersoénico agran alturacomo
en vuelo subsonico. Por otra parte, es también esencial que la emisiéon de ruido a
despegue no supere la de los motores actuales de los aviones comerciales subsonicos.

Lasolucién que se prevé es lade un turbofan de geometriavariable, en el
que pueda modificarse larelacion deflujos A. El motor, si tuviese post-combustor, sdlo
lo utilizaria parala aceleracion transonica.

En las Figs. 18ay 18b ** se muestran las soluciones propuestas por la
Rolls-Royce para motores adecuados paralapropulsionaMo = 2y Mo = 3.

Con dlos se conseguirian importantes reducciones en €l consumo
especifico, especialmente en crucero subsonico, y disminuciones muy importantes de
ruido al despegue en comparacion con un turborreactor convencional.

* Ref. 19
** Ref. 19
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FIG. 18. PROPUESTAS ROLLS-ROYCE DE TURBORREACTORES
DE GEOMETRIA VARIABLE PARA MQ—2 y Mg~3
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Finalmente se recuerda el tema de la posible influencia de la emisién de
oxidos de nitrageno en laestratosfera enrelacién con ladisminucién de laconcentracion
en la capa de ozono. Si esta influencia se confirmase, 1o que esta todavia por evaluar,
habria que recurrir alautilizacion de camaras de combustion especiales, ya tratadas en
el apartado 2.2.3.

24.2 Propulsion Hipersonica

La propulsion hipersonica se encuentra en plena actualidad con impor-
tantes programas de investigacion conducentes a desarrollo de aerorreactores o
"airbreathing engines' paral a propulsién de aeronaves capaces de poner cargas en oOrbita
utilizando solamente esta clase de motores. También, como parte de dicho programa,
seinvestiga el desarrollo de una aeronave hipersonicapara el transporte de un punto a
otro de la superficie terrestre, aunque existen dudas sobre la viabilidad de este Ultimo
proyecto, a causa de problemas de adaptacién del pasaje.

Desde hace muchos (*) afios se ha estudiado la posibilidad de alcanzar
velocidades orbitales utilizando "air breathing engines'. L asventajas son obvias: 8 Kg de
02 por cadaKg de H2 tomados de la atmdsfera méas el N2 como propulsante inertey la
utilizacion de sustentacién aerodinamica para disminuir el empuje necesario.

Todo ello implicareducciones muy grandes en la cantidad de propul santes
y ademés la utilizacion de vehiculos plenamente reusables y que podrian despegar y
tomar tierra en aeropuertos convencionales con equipos y tiempos reducidos de man-
tenimiento en tierra. Por todo ello se consideran factiblesreduccionesdel orden del 80%
en €l costo de situar una carga Gtil en érbita.

Frente a estas ventgjas los problemas de desarrollo son de una enorme
complejidad.

Como es sabido, la tecnologia actual permite volar hasta Mach 3 con
turborreactores. Este limite viene impuesto por las temperaturas maximas que pueden
soportar los elementos de los conjuntos rotatorios del motor; laturbina de alta principal -
mente. Por encima de Mach 3 se empleael estatorreactor de combustion subsonica, que
ha venido utilizandose desde la década de los 50 para la propulsion de misiles, y
modernamente combinados con motores cohete (“ram-rockets') para la propulsién de
misiles tierra-aire de altavelocidad (Mg 3 -4).

* Véase, por gemplo: Ferri A; "Possble Directions of Future Research in Airbreathing Engines' Fourth
AGARD Colloguium 1960
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El estatorreactor de combustion subsonica tiene limitada su velocidad de
vuelo al originar la compresién dinamica del aire temperaturas elevadas con fuerte
disociacién, préximas alas temperaturas de equilibrio de mezclas aire-hidrégeno; y esto
unido alas pérdidas enlatomade aire, especialmente delaondade choquefinal normal,
hacen el efecto de que la propulsion con esta clase de estatorreactores no pueda
sobrepasar lazona de vuelo de Mg 7 -8.

El estatorreactor de combustion supersonica o scramjet ("supersonic
combustion ram jet"), supera estos problemas al efectuar la compresion dindmica en la
toma de aire solamente hasta un nimero de Mach también supersénico (normamente
de 0.3 Mo a 0.5 MO0) y realizar la combustion en corriente supersonica en camara de
combustion divergente seguida de una tobera divergente. (Fig. 19) *

El scramjet puede funcionar en la alta atmosfera hasta vel ocidades orbi-
tales (Mo 27), funcionando con hidrégeno. Pero su configuracion le permite funcionar
también a nimeros de Mach mucho més bajos (6 6 7).

Dependiendo de su configuracion geométrica, para determinadas
relaciones combustible/aire, y nimeros de Mach bajos, se produce una onda de choque
norma a la entrada de la camara de combustién, funcionando €l scramjet con
combustion subsonica.

El scramjet es pues un motor extraordinariamente flexible capaz de fun-
cionar con un amplio rango de nimeros de Mach de vuelo. No obstante, un scramjet
disefiado para elevados nimeros de Mach, para funcionar a nimeros de Mach bajos
necesitauna combustion piloto, o afiadir al combustible (hidrégeno) aditivos especiales
denominados pirofdricos, que aceleren laignicion y disminuyan el tiempo de residencia.

Paraevitar estos inconvenientes se esta estudiando también el scramjet de
doble combustion ("dual combustion ramjet") (Fig. 21) en el cual una pre-combustion
subsoni ca con mezcla con exceso de combustible generagasy combustible precal entado
parala combustion supersonica.

Es pues posible poner cargas en Orbita utilizando solamente aerorreac-
tores, y en ello se basa el programa NASP de los Estados Unidos, cuyo objetivo es con
unasolaaeronave, el X-30, propul sada con esta clase de motores, alcanzar y situar cargas
en Orbita.

El problema es de una complejidad extraordinaria.

* Esquemas delasFigs. 19y 20 s/gin Ref. 5
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FIG 19. ESQUEMA DE UN SCRAMJET"
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En primer lugar, la aeronave habra de seguir un estrecho corredor altura-
nimero de Mach hasta alcanzar alturas y velocidades orbitales, a causa de problemas
estructurales y de funcionamiento de los scramjets; siguiendo un perfil de aproximada-
mente presion dinamica constante (de unos 6X1-80 KPa) hasta una altura de unos 30-40
Km, en donde problemas térmicos estructural es obligan aincrementar lapendiente (Fig.
21)*.

La seleccion de la combinacion més adecuada de los sistemas de
propulsién es muy compleja, existiendo numerosas combinaciones posibles de turbor-
reactores con estatorreactores, tales como el tamden turbojet, wraparound turboramjet,
air turboramjet, etc. y de turborreactores con scramjets; asi como de ciclos hibridos con
motores cohete. Todo ello hadado lugar a una auténticanueva disciplina sobre motores
multiciclo dedicados a la propulsion hipersonica.

A titulo de gemplo se incluyen en las Figs. 22 y 23 esquemas de un
"air-turbo-ramjet”, y de un "air-turbo rocket" sefialdndose que en este Ultimo caso €l
estatorreactor produce empuje ain a velocidad cero. Un sistema analogo puede
emplearse con scramjets. (Fig. 24) **.

Por otra parte, los problemas de las tomas de aire son formidables. Estas
tomas de aire han de disefiarse con geometriavariable (&reay forma) e integrarse en la
estructura de la aeronave. Las toberas de salida han de ser también de geometria
variable, debiendo funcionar en perfecto acuerdo en performances ("matching") con las
tomas de aire, integrandose también con la estructura de la nave. Deficiencias en los
rendimientos de estos componentes, pueden reducir lafuerzaneta propulsivaacero, ya
gue es la diferencia entre dos cantidades muy grandes: el empuje positivo y la fuerza
negativa de la toma de aire.

La combinacion y optimizacion de todos los sistemas y procesos anterior-
mente sefialados constituyen una tarea en extremo compleja. A ello contribuye el que
los medios experimental es de | aboratorio tubos de choque, tdneles balisticos (“gun wind
tunnels’), solamente permiten tiempos de ensayo, cuando los nimeros de Mach son
elevados, de unos pocos milisegundos; y siendo ademéas muy dificil ensayar por encima
de Mach 12.

En las décadas delos 50 y los 60 se llevé a cabo un importante esfuerzo en
propulsion supersonica, orientado principaimente con fines militares, pero fue
préacticamente abandonado por ser los problemas demasiado complejos paralos medios
de célculo de que se disponia.

* Re. 2
**Ref.20
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FIG 22, ESQUEMA DE UN "AIR-TURBO-RAHJET"
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Los modernos ordenadores de gran potenciay las recientes técnicas de
simulacién, han permitido estudiar estos problemas, pero alin el factor deriesgo es muy
grande. Este factor de riesgo puede medirse por el hecho de que un error de 1% enla
estimacion del consumo total de combustible puede traducirse en un error del 30-40%
en el peso total de una aeronave tal como el X-30 del programa NASP.

La introduccion de nuevas tecnologias, especialmente materiales,
facilitaran en gran manera estos problemasy disminuiran los riesgos. De todas maneras,
no se espera una decision sobre el X-30 antes de dos o tres afios.

Se sefiala por Gltimo que existen en Europa otros programas de desarrollo
de aeronaves impulsadas, a menos parcialmente por aerorreactores para poner cargas
en orbita. Son el Hotol inglés y el Sanger aleméan, cuya descripcion se incluye en las
referencias. Estos programas son menos ambiciosos que el NASP, pero también son de
gran importancia.

3. CONCLUSIONES

La propulsion por aerorreactores o los "air breathing engines' es la
tecnologia critica para el desarrollo de la aviacion en el momento actual.

Unos gemplos significativos pueden sefial arse:

En los programas de situar cargas en Orbita con una aeronave totalmente
reusable y capaz de despegar de un aeropuerto convencional, la propulsion por aeror-
reactores implica un 65% del costo total.

En los Estados Unidos, €l reciente programa "Integrated High Perfor-
mance Turbine Engine Technology" (IHPTET), en el que intervienen NASA, €
Pentagono, con su Advance Research Agency (DARPA), los tres Servicios Militares, y
en el que participan las siete principales empresas de motores USA, esté orientado a
proporcionar un tremendo impulso a los motores de aviacion.

Sus principales objetivos son los de conseguir un motor en el que se
consigan relaciones de compresion de 25-30 con solo tres escal ones, combustiones con
temperaturas proximas a la estequiométricay un uso total de materiales ceramicos en
turbinas y compresores utilizando anillos en vez de discos. Con ello se esperallegar a
relaciones empuje/peso del orden de 20/1 y reducciones del consumo especifico de
combustible del 30 al 50% en motores civiles y militares respectivamente.
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El programa tendra una duracion de unos 12-15 afios y un costo total de
unos 15 mil millones de délares.

En Europa, los paises del Mercado Comun se han percatado de laimpor-
tancia del tema. A este respecto, la propulsion ha sido incluida en los programas de
desarrollo BRITE/EURAM; habiéndose comenzado por programas piloto y estando
en preparaci én importantes programas de investigacion que empezaran a desarrollarse
apartir de 1992.
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