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RESUMO

Avaliagcdo Comparativa Termodinamica e das Emissdes na utilizag&o
do Querosene de Aviacao e o Hidrogénio em um Motor Aerondutico.

Com a necessidade global de descarbonizagcéo da atmosfera, a utilizacao
de combustiveis alternativos no setor aeronautico se mostrou relevante nos
altimos anos. O hidrogénio é uma forma de energia renovavel que pode ser
produzida de forma limpa, além de ser uma alternativa promissora aos
combustiveis fésseis que contribui para a reducéo das emissdes de gases
de efeito estufa e para a transicdo de um setor aéreo mais limpo e
sustentdvel. O objetivo do trabalho é realizar uma modelagem
termodinamica comparativa em um motor Turbofan General Eletric GE-90
com a utilizagdo do querosene de aviacéo e hidrogénio em trés etapas de
voo: Subida, Cruzeiro e Aproximacdo, verificando as vantagens e
desvantagens de cada combustivel nesse tipo de motor. Essa analise foi
realizada por meio de dois softwares: Matlab e Gasturb, para que haja uma
melhor comparagdo entre os resultados. Ademais, foram realizados os
calculos das emissdes geradas por esse motor em um percurso do Rio de
Janeiro — Paris em um Boeing 777-300ER, incluindo as trés etapas de voo,
com a utilizacdo do hidrogénio e querosene de aviacdo. Para o querosene,
calcularam-se as emissbes de (C0,,CO,HC,MP,NO, e H,0 e para 0O
hidrogénio apenas NO, e H,0. Com isso, os resultados das simulacdes
foram entdo comparados para os dois combustiveis, onde observou-se que
para produzir 0 empuxo necessario para as trés etapas de voo definidas, o
hidrogénio precisou-se de uma vazao de aproximadamente 3x menor que
0 querosene, mantendo a performance da aeronave. Em contrapartida,
houve um aumento na temperatura de saida da camara de combustéo, que
por sua vez, ocasionou um aumento das emissoes de NO, durante o voo
de aproximacdo e subida, jA em voo de cruzeiro houve uma reducéo dessas
emissOes, principalmente, pelo fato de a diferenca de vazdo ter uma
influéncia maior no calculo, porém, somando esses fatores, a utilizacao de
hidrogénio reduziu em torno de 60% esse  poluente.
Além disso, como o processo de combustdo do hidrogénio, gera &gua como
principal produto, houve um aumento significativo da emissao de vapor de
H,0, equivalente a 3x mais comparado ao querosene, 0 que pode provocar
contrails e a formacdo de nuvens o que pode interferir nas mudancas
climaticas.

Palavras-Chave

Hidrogénio, Querosene de Aviacdo, Motor Aeronautico, Turbofan,
Termodinamica, Emissdes



ABSTRACT

Comparative Thermodynamic and Emissions Assessment in the use
of Aviation Kerosene and Hydrogen in an Aeronautical Engine.

With the global need for atmospheric decarbonization, the use of alternative
fuels in the aviation sector has become significant in recent years. Hydrogen
is a form of renewable energy that can be produced cleanly and is a
promising alternative to fossil fuels, contributing to the reduction of
greenhouse gas emissions and the transition to a cleaner and more
sustainable aviation sector. The aim of this study is to perform comparative
thermodynamic modeling on a General Electric GE-90 Turbofan engine
using both aviation kerosene and hydrogen in three flight stages: Climb,
Cruise, and Approach, examining the advantages and disadvantages of
each fuel in this type of engine. This analysis was carried out using two
software programs: Matlab and Gasturb, to facilitate a better comparison
between the results. Moreover, calculations were made of the emissions
generated by this engine on a Rio de Janeiro — Paris flight in a Boeing 777-
300ER, including the three flight stages, using both hydrogen and aviation
kerosene. For kerosene, emissions of C0,,CO,HC,MP,NO, e H,0 were
calculated, while for hydrogen, only NO, and H,0 were considered. As a
result, the simulation outcomes were then compared for the two fuels, where
it was observed that to produce the necessary thrust for the three defined
flight stages, hydrogen required a flow rate approximately 3 times lower than
kerosene, maintaining the aircraft's performance. In contrast, there was an
increase in the combustion chamber exit temperature, which in turn led to
an increase in NO, emissions during the climb and approach phases, while
in cruise flight there was a reduction in these emissions, mainly due to the
fact that the flow rate difference had a greater influence on the calculation.
However, adding up these factors, the use of hydrogen reduced this
pollutant by about 60%. Furthermore, as the combustion process of
hydrogen mainly produces water, there was a significant increase in the
emission of H,0 vapor, equivalent to 3 times more compared to kerosene,
which can lead to contrails and cloud formation, potentially affecting climate
change.

Keywords

Hydrogen, Aviation Kerosene, Aeronautical Engine, Turbofan,
Thermodynamics, Emissions
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‘Renewable hydrogen is expected to be an alternative fuel solution for
several industries. And we believe the aviation industry should be no
exception: it is estimated that hydrogen has the potential to reduce
aviation’s €0, emissions by up to 50%.”

- Airbus



1. INTRODUGAO

1.1.Motivacao

A descarbonizacao no setor aéreo tornou-se uma crescente prioridade nos
altimos anos, justificada pela necessidade global de reduzir as emissdes de
gases de efeito estufa e combater mudancas climaticas, j4 que esse setor antes
de 2020 contribuiu com aproximadamente 2,5% de todas as emissdes de CO,
geradas no mundo (McKinsey, 2023). Além disso, o impacto climatico da aviagdo
€ também causado por gases ndo-C0,, dependendo da altitude e da atmosfera
em certas condi¢des de voo, o0s avides podem gerar 6xidos de nitrogénio (NOy)
e material particulado originado da combustdo incompleta (CleanAviation, 2020).

Nesse sentido, durante a COP 27 em 2022, o presidente do conselho da
ICAO (Organizacdo Internacional de Aviagédo Civil), Salvatore Sciacchitano,
defendeu o cumprimento da deciséo de alcancar zero emissdes no transporte
aéreo até 2050. Além disso, esse mesmo 0rgao possui o programa CORSIA para
a reducdo e compensacdo de emissbes de (O, provenientes dos vo00S
internacionais, seu principal objetivo € atingir um crescimento neutro do carbono
através de medidas, que incluem melhorias tecnoldgicas, operacionais e a
possibilidade da promocédo de combustiveis alternativos sustentaveis.

A partir disso, a Figura 1 mostra o consumo de combustivel e as emissdes

de CO, no setor aéreo, havendo um crescimento gradativo antes da pandemia.

B Consumo de combustivel, em bilhdes de galdes*
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Figura 1 - Dados sobre o consumo de combustiveis e emisséo de €0, no setor aéreo
(Favaro, 2021)



Ademais, com o aumento gradativo no preco do barril de petroleo, o valor
dos combustiveis fosseis utilizados no setor aéreo também sofre as
consequéncias. Como resultado, a industria aeronautica, comegou a considerar
alternativas possiveis para a substituicio desses combustiveis derivados do
petréleo, como a utilizacdo de Hidrogénio e combustiveis sustentaveis (SAFs),
que sao produzidos a partir de fontes renovaveis como 6leos vegetais, gorduras

animais e entre outros.

2012 2013 20014 2016 2016 2007 2018 2019 2020 2021 2022

3,97
produto é o
principal custo das
companhias aéreas
2,54
2,11 I

2.mar T4.mar
2020 2022

*ANP ndo considera adigdo de ICMS e margem cobrada no

momento da distribuigao PODER:\\‘

fonte: ANP 360

Figura 2 - Variacdo do litro do querosene de aviagdo em 10 anos (em R$) (Gonzaga,
2022).

1.2.Contextualizacéo
1.2.1. Querosene de Aviacéo
Atualmente, o combustivel mais utilizado no setor aéreo € o querosene de
aviacdo. Fabricado em trés tipos, principalmente, cada um tem suas proprias

caracteristicas e especificacdes. (Ribeiro, 2022)

eJet A: Sua utilizacdo é predominantemente na América do Norte e
possui um ponto de congelamento de -40°C. Isso significa que pode
comecar a solidificar e perder suas propriedades de fluxo a esta
temperatura.



e Jet A-1: E o querosene mais utilizado no mundo, conhecido no Brasil
como QAV-1. Pode ser usado em avides tanto em helicopteros,
possui um ponto de congelamento mais baixo (-47°C), tornando-o
mais eficiente para voos de longa distancia onde as temperaturas

em altitudes podem ser extremamente baixas.

e Jet B: E uma mistura de querosene e gasolina, possui um alto grau
de volatilidade, contribuindo para um ponto de congelamento (-60°C)
mais baixo que o Jet A-1 e o Jet A. E usado apenas em regiées com
temperaturas baixissimas, como Groelandia, Polo Sul e Sibéria.

Todos esses tipos de querosene possuem também aditivos que melhoram
a seguranca e o desempenho. A escolha desses combustiveis € essencial para
manter a eficiéncia e a operagcdo das aeronaves, e para isso, os padrbes e
especificacbes para esses combustiveis sdo definidos por normas de

organizacdes internacionais como a ICAO e ASTM International.

1.2.2. Hidrogénio

Considerado como uma alternativa promissora em diversas industrias, suas
caracteristicas o tornam atraente em termos de eficiéncia energética e
sustentabilidade ambiental. Utilizado como combustivel de dirigiveis no inicio do
século XX, o Hidrogénio ja foi pensado como uma alternativa inovadora na
aeronautica durante diversos anos. No entanto, com as demandas atuais de
descarbonizacdo, passou a ter um importante papel nesse meio pelas suas
caracteristicas Unicas. Aqui estdo algumas delas que séo relevantes no setor

aéreo:

e Poder Calorifico: O hidrogénio possui um elevado valor calorifico por
massa (120 MJ/kg) em comparacao ao querosene de aviagao (42 —
43 MJ/kg). (Farocki, 2014)

¢ Reducao das Emissfes de Carbono: O hidrogénio € um combustivel
limpo. Quando é queimado ou usado em uma célula a combustivel,

a Unica emissao € a agua, tornando-o uma alternativa sem carbono



aos combustiveis de aviacdo baseados em petrdleo. Nesse
contexto, relaciona-se apenas a emissdo direta, isto é, sO no
processo de combustdo da aeronave, sem levar em questao todo o

caminho percorrido até o avido.

e Versatilidade: O hidrogénio pode ser usado tanto em motores de
combustdo modificados quanto em células a combustivel para
produzir eletricidade. Esta versatilidade pode permitir uma variedade

de aplicacdes na aviacao.

¢ Investimento em Hidrogénio Verde: Com sua utilizacdo, havera a
necessidade de producdo em massa de forma totalmente limpa e

sustentavel, reduzindo também emissées indiretas de CO,.

1.2.3. Possiveis aplicacdes do Hidrogénio na aviacao

Atualmente, trés potenciais aplicacdes do hidrogénio estdo sob estudo. A
primeira € o uso de E-Kerosene, um combustivel sintético produzido pela
combinacéo de hidrogénio e C0,. Esta tecnologia visa a reducdo das emissdes
de carbono no curto prazo. Em um horizonte de médio prazo, destaca-se o
emprego de células a combustivel de hidrogénio (Hydrogen Fuel Cell) para
alimentar motores elétricos. Por fim, com uma perspectiva de longo prazo,
pesquisa-se o desenvolvimento de motores a combustdo movidos a hidrogénio
para aeronaves de grande porte, uma inovacao que poderia revolucionar a

indUstria aeronautica.

E-Kerosene: Esse combustivel sintético é gerado combinando o
hidrogénio derivado de eletricidade renovavel (edlico, solar, principalmente) e o
C0,. Segundo Meza (2022), cerca de 90% do C0, necessario para realizar esse
sintético pode ser obtido no ar. Sua vantagem, € a sua compatibilidade com as
aeronaves existentes, pois nao sao necessarias modificacdes radicais em suas

estruturas.
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Figura 3 - Esquema de producéo de energia para liquidos por (Zhou et al., 2022).

Em contrapartida, estudos mostram que esse combustivel pode custar 7 a
10 vezes mais que um combustivel féssil normalmente (Zhou et al., 2022). Isso
se deve as limitacbes tecnoldgicas que hoje existem gerar o hidrogénio
necessario para suprir a aviacao e o custo elevado da energia elétrica. Com isso,
ainda é necessario muito estudo para que esse possivel combustivel funcione
de forma eficiente e com baixo custo.

Como alternativa mais eficiente, as SAFs produzidas a partir de diferentes
fontes como biomassa, possuem um potencial mais possivel para substituicdo
dos derivados do petrdleo, tendo em vista que para sua producao, forma-se um
hidrocarboneto de maneira natural pela fotossintese, retirando €0, da atmosfera
e sem o gasto da DAC. Inclusive, atualmente, a empresa Airbus ja esta
realizando testes em seus avides comerciais, com o objetivo desse combustivel

entrar em atuacdo ainda nessa década (Airbus, 2022).

Hydrogen Fuel Cell: A célula de combustivel por hidrogénio € um
dispositivo eletroquimico que gera eletricidade a partir da reacdo entre o
hidrogénio e o oxigénio. A partir disso, essa eletricidade alimenta motores

elétricos que desempenham a propulsdo da aeronave.
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Figura 4 - Esquema do funcionamento de um Fuel Cell por (Riboldi et al., 2019).

Caso o hidrogénio utilizado nessa eletrélise seja gerado por uma fonte de
energia renovavel, a producéo da eletricidade que alimenta as aeronaves sera
totalmente limpa e nao ira produzir nenhum gas prejudicial a atmosfera. Além
disso, de acordo com Airbus (2020), ao contrario das baterias que precisam ser
recarregadas, as células de combustivel podem gerar eletricidade desde que
uma fonte de combustivel seja fornecida, e como ndo ha partes moveis, as
células de combustivel sdo silenciosas e altamente confiaveis, podendo ser
empilhadas para formar sistemas maiores capazes de produzir mais energia,
permitindo assim escalabilidade. Em contrapartida, as células de combustivel,
segundo Surer et al. (2018), possuem resposta tardia a cargas transitorias,
exigindo um volume maior para uma determinada poténcia, além de possuir uma

menor poténcia especifica (W/kg) em comparacdo com motores a combustao.

Hydrogen Turbines: Os motores aeronauticos que usam hidrogénio sao
quase idénticos aos motores tradicionais de ignigdo por centelha que utilizam
guerosene. Por possuir uma ampla faixa de flamabilidade e elevada temperatura
de autoignicéo (571,2°C — GamaGases, 2022) em comparagao ao querosene de
aviacdo QAV-1 (210°C — PetroBahia, 2015), esse combustivel permite razbes de
compressdo mais elevadas em comparagéo a um motor a hidrocarbonetos. Uma
razao de compressao mais alta resulta em uma maior eficiéncia térmica, ou seja,
menos perda energética durante o processo de combustdo, ja que esse
combustivel possui baixa densidade, rapida velocidade de queima e alto limite
de detonacao (Airbus, 2020).



No entanto, esse processo de combust&o ira provocar a formagéo de mais
trilhas de condensacédo (contrails) em comparacdo com o querosene, ja que
produz uma maior quantidade de vapor de agua (Airbus, 2020). Para servir de
exemplo, a empresa RollsRoyce junto a Easyjet criaram um motor movido a essa
tecnologia utilizando hidrogénio verde produzido por usinas eélicas e maremotriz
(Rolls-Royce, 2022). Para efeito de comparacdo entre essas tecnologias,
Partners (2021) elaborou uma tabela que demostra as diferencas de cada uma

das tecnologias.

Tabela 1 - Comparacao entre as tecnologias de Hidrogénio em relacéo ao querosene de

aviacao (Partners, 2021).

% Redugao - .
comparada com co, NO, Valpor Contrails Reducdo p(?tenqal de
de agua €O, equivalente
Querosene
E-K 100% 0% o% ~ l0ate 60%
-Kerosene - o -U% -U% 40% - (0}
Turbinas a gas com 0 -50 até 0 -30 até PR
Hidrogénio -100% 80% +150% _50% -50 até -75%
. p 0/ 1A
Célula de Combustivel | 100, 009  +1509 007 3tE -75 até 90%
a Hidrogénio -80%

Nessa tabela, observa-se que todas essas tecnologias ndo emitem C0,, o
que as tornam com grande potencial de descarboniza¢&o no setor aéreo (apenas
nas aeronaves, sem considerar todo o processo anterior). Porém é mostrado que
ha uma reducao de contrails, o que pode ndo ser verdade ja que ha uma maior
liberacdo de vapor de 4gua na atmosfera.

No entanto, atualmente, duas empresas ja bem estabelecidas no setor
aeronautico comecaram nos Uultimos anos a adotar projetos com essas
tecnologias, com o0 objetivo de ja serem testados nas préximas décadas.
Inicialmente, a empresa fabricante de aeronaves Airbus, no ano de 2020
apresentou o novo conceito ZEROe, tendo como objetivo principal, o
desenvolvimento das primeiras aeronaves comerciais com zero emissoes de
gases poluentes até o ano de 2035 (Airbus, 2021) utilizando a tecnologia do
Hydrogen Fuel Cell. Outra empresa, brasileira, que esta com estudos nessa
vertente é a Embraer, com o Projeto "Energia”, o qual apresenta novas ideias de

combustivel para os avides a partir de 2035. (Embraer, 2022).



1.3.Objetivo

O principal objetivo do Projeto de Graduacdo sera a analise comparativa
entre a utilizacdo do hidrogénio e do querosene de aviagdo em um motor
aeronautico j4 existente. A partir de uma modelagem termodinamica para
motores Turbofan, serdo analisados e comparados valores como: Temperatura,
Pressdo, Entropia, Entalpia, as respectivas emissbes diretas para cada
combustivel (NO,, CO, CO,, HC, H,0 e Material Particulado), além de outros
parametros termodinamicos. Com isso, sera possivel verificar se a utilizacao de
hidrogénio conseguira suprir as necessidades atuais relacionadas ao meio
ambiente e ser capaz de substituir 0 querosene nas aeronaves convencionais
utilizadas atualmente. Ademais, por efeito comparativo, essas analises serdo
realizadas em diferentes etapas de voo, para que tenha um resultado mais

confiavel com a realidade.

1.4.Estrutura do Trabalho
O trabalho de concluséo de curso foi organizado em capitulos que abordam
0S seguintes topicos:

e Capitulo 1: Apresentacdo do tema e motivacao do estudo, incluindo
também os principais objetivos do projeto.

e Capitulo 2: Breve introducdo aos conceitos de turbinas a gas no
ramo aeronautico e suas caracteristicas, aplicacoes e emissoes.

e Capitulo 3: Reviséo bibliografica do tema proposto, mostrando os
artigos e pesquisas mais relevantes para a elaboracéo do projeto.

e Capitulo 4: A metodologia do Projeto, a formulagcdo matematica e a
sua implementacdo computacional em dois softwares.

e Capitulo 5: Definicdo dos parametros de entrada da analise
termodindmica e das emissdes para simulacdo com os dois
combustiveis.

e Capitulo 6: Os resultados calculados nos dois softwares para os dois
combustiveis e suas respectivas comparacdes em trés etapas de
voo (Subida, Cruzeiro e Aproximagao).

e Capitulo 7: Concluséo do projeto, indicando sugestbes futuras.



2. CONCEITOS PRELIMINARES

2.1.Motores Aeronauticos

Os motores aeronauticos sao projetados para converter um tipo de energia
em propulsdo, permitindo que a aeronave se movimente. A complexidade e a
especificidade do design dependem do tipo de aeronave, do seu propésito e do
ambiente operacional. Existem diversos tipos de motores aeronauticos, entre
eles, ttm-se Motores a Pistdo, Turbina a Gas (Motores a Jato), Motores a
Reacao (Rocket) e Motores Elétricos.

Por ser a mais utilizada atualmente, a turbina a gas como motor aeronautico
serd descrita a seguir. Ela funciona da seguinte forma: O ar € aspirado para o
motor, comprimido por um compressor, e depois misturado com combustivel. A
mistura é entdo inflamada, gerando gases quentes que se expandem e Ssao
expelidos a alta velocidade através de uma turbina e de um bocal, produzindo
propulsdo. Por Farocki (2014), esse tipo de motor possui trés principais

configuracdes, sendo elas:

e Turbojato: Desenvolvido no inicio do século XX, este é o conceito basico
de motor a jato, onde o empuxo é gerado principalmente pela exaustédo
dos gases quentes, sendo constituido por um compressor, camara de

combustao e turbina.

e Turbofan: Semelhante ao turbojato, mas com um ventilador (Fan)
adicional na frente que ajuda a movimentar mais ar. Uma parte deste ar
nao passa pela combustdo e é ejetada, junto com o0s gases quentes,
gerando propulsdo. E o tipo mais comum em aeronaves comerciais

modernas devido a sua eficiéncia e menor ruido.



e Turboélice: Combina efeitos de motores a pistdo e de turbinas a gas. A
turbina a gas gera energia tanto para a propulsdo quanto para girar uma
hélice através de uma caixa de engrenagens. Por haver uma alta
eficiéncia propulsiva em baixas altitudes, sdo muito utilizados na aviacéo
executiva e regional. No entanto, operam em velocidades limitadas devido
a possibilidade de as hélices operarem em regimes supersbnicos, 0 que
pode resultar na perda de sustentacéo das aeronaves.

Propulsdo Caixa de
[) engrenagens

Compressor Turbine Nozzle

Compressor Turbina Exaustio

Combustion  Shaft
chamber

Figura 5 - Desenho esquemético de um motor Turbojato na esquerda e um motor
Turboélice na direita.

High-pressure High-pressure
compressor turbine
High-pressure

Low-pressure Combustion Low-pressure Nozzle
compressor chamber turbine

Figura 6 — Desenho esquematico de um motor Turbofan.

No presente estudo, serdo estudados apenas os motores Turbofan e sua
complexidade e caracteristicas. Atualmente sdo os mais utilizados na aviagéo

comercial, militar e civil devido a sua alta eficiéncia energética.
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Motores de
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\_ em Turbinas a Gas

Pulso-Jato

Figura 7 - Classificacdo de motores aeronauticos (Costa, 2021).

2.2.Motor Turbofan

Os motores Turbofan foram projetados com o objetivo de aumentar o
empuxo e garantir uma boa eficiéncia de combustivel. Esse motor, representa a
variacdo mais moderna do motor basico de turbina a gas (TurboJato). Nele, o
motor central é cercado por um ventilador na frente e uma turbina adicional na
parte traseira. O ventilador e a turbina do ventilador sGo compostos por muitas
pas, assim como o compressor central e a turbina central, e estdo conectados a
um eixo adicional.

Assim como o compressor central e a turbina, algumas das pas do
ventilador giram com o eixo (rotor) e algumas laminas permanecem estacionarias
(estator). O eixo do ventilador passa pelo eixo central por razdes mecanicas.
Esse tipo de arranjo € chamado de motor two spool, um eixo para o ventilador e
outro para o nucleo (Core) (NASA, 2021). Esse tipo de motor pode ser
classificado pelo numero de eixos de rotacao, localizagéo do Fan, fluxo de ar ou

gas que atravessa 0 motor e sua razao de by-pass (Saleh et al., 2017).
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e):Lalst

a

Figura 8 - Turbofan Aircraft Engine (Airbus, 2020).

Esses motores possuem uma melhor performance, eficiéncia e economia
de combustivel comparados a um motor Turbojato em baixa altitude e
velocidade, estima-se que os motores Turbofan sejam cerca de 15% a 30% mais
eficientes em termos de combustivel do que motores turbojatos antigos (Farocki,

2014). A Figura 9 classifica os diversos tipos de Turbofan que existem.

Turbofan engines ‘

1
l Forward fan [ Aft fan ]

[
S| ye— | High Low
Mixed fan bypass ratio bypass ratio
and core flow .

I 1
[ Nonafterburning J [ Afterburning J

Geared fan

Ungeared fan

Unmixed flow

Short duct

Single spool

Two spool

Three spool

Figura 9 - Classificacdo de motores Turbofan (El-sayed, 2017).
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Um dos principais parametros para se definir esse motor é sua razéo de
by-pass (BPR), definida pela razao entre o fluxo de ar que contorna o nucleo do
motor (mg;) e o fluxo de ar que passa pelo nucleo (m.). Com isso, é possivel
classifica-los pelo valor dessa razéo.

mSt

BPR = A
- 3D

2.2.1. Low Bypass

Operando em uma faixa de até 2 BPR, esses motores sdo mais utilizados
em regimes supersonicos, principalmente na aviagado militar. Motores projetados
para operar na faixa supersonica baixa geralmente tém impulso insuficiente em
outros regimes ou modos de voo em que devem operar por curtos periodos,
como, por exemplo, aceleracdo através da velocidade transdnica, decolagem de
aeroportos situados em alta altitude sob condicdbes de temperaturas
extremamente altas e grande peso bruto, ou manobras de combate a
velocidades de voo supersoénicas altas. Em vez de instalar um motor maior para
atender a esses requisitos, € mais eficaz adicionar um pds-combustor a um
motor Turbofan como meio de aumentar o impulso. O pés-combustor é um
sistema de combustdo secundario que opera no fluxo de exaustdo do motor

antes de o fluxo ser introduzido no bocal de exaustdo. (Elrich et al, 2023).

high-pressure combustion
low-pressure fan compressor chamber afterburner

jet

core turbine fan turbine mixer variable exhaust
nozzle

© 2012 Encyclopaedia Britannica, Inc.

Figura 10 - Low-bypass Turbofan com afterburner (Elrich et al., 2023).
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2.2.2. High Bypass

Esses motores trabalham em uma faixa de 5 a 8 BPR, ja que uma grande
porcdo do ar é direcionada para fora do ndcleo do motor (onde ocorre a
combustéo) e é expelida para fora por meio do Fan. Isso faz com que haja uma
melhoria significativa da eficiéncia do motor, tendo em vista que aumenta a
quantidade de ar que acelera a uma velocidade menor, ao invés de acelerar uma
guantidade menor de ar a uma velocidade muito maior como os motores de baixa

razao de by-pass ou Turbojato (Costa, 2021).

intermediate-pressure high-pressure combustion intermediate
compressor compressor, chamber turbine

core
turbine

low-pressure |
fan

inlet

UL U %
I i CO1d DYpass jet
wl

© 1999 Encyclopadia Britannica, Inc.

Figura 11 - High-Bypass Turbofan (Elrich et al., 2023).

2.2.3. Ultra-high-Bypass (UHB)

Operam em uma faixa de 9 a 15 BPR, podendo ser maior. Introduzidos nos
anos 2010 como uma nova classe de motores Turbofan, eles prometiam reduzir
0 consumo em 15% comparados aos tradicionais Turbofans, reduzir o ruido em
20 dB, além de diminuir a emisséo de poluentes. O aprimoramento dos UHBs
tem como objetivo melhorar a eficiéncia propulsiva, que influencia diretamente o
consumo de combustivel. Desafios na elaboragcdo desses motores surgem
devido a sua diferenca operacional, pois € necessaria a implementacao de um
sistema de engrenagens entre o ventilador e o compressor de alta pressao. Essa

variante do motor é conhecida como GTF (Geared Turbofan). (Farocki, 2014).
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Figura 12 - Ultra-High-Bypass Turbofan (Elrich et al., 2023).

2.3. Emissdes na Aviacéao
De acordo com a ATAG, os voos comerciais de todo mundo geraram cerca
de 914 milhdes de toneladas de CO, em 2019 (ATAG, 2023). Para entender
melhor essa participacao significativa desse setor no aquecimento global, esse
tépico ir4 abordar as emissées que 0s motores aeronauticos emitem e suas

respectivas caracteristicas.

Aircraft Emissions and Climate Change

i Fuel: CH, +5° Complete combustion products:
Engine Fuel N €O, +H,0 +50,"
Combunion Ny 4O,

() Actual combustkm products:

€O, + NO,+50," + HC + CO + H,0 + BC'

=@ ® EPEEO®

Couphd | l l 1
Modeling

System®

1

Changes in
Radiative
Forcing
components

v

Climate Change

v

Impacts I mummmmmuwmmwm.m]

v v

Damages I Social welfare and costs I

Increasing Scientific Uncertainty

Increasing Policy Relevance

100% ARernative Jet fuels will have no sulfur refated emissions and have lower black carbon (BC) emissions; other emissions could be lower (eg., NO,)
SAccount for , Chemical, mic ysical and \gs slong with on changing cmatic and background atmosphere

Figura 13 - Representacdo esquematica das emissfes geradas por avides na combustéo

e seus potenciais impactos climaticos e de bem-estar-social (Brasseur, 2016).
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As emissdes geradas por avides incluem uma variedade de poluentes
atmosféricos e gases de efeito estufa que contribuem para a poluicdo do ar e
mudancas climéaticas como observado na Figura 13. No entanto, as principais

emissdes associadas, incluem:

1. Dioxido de carbono (€0,): O €0, é o principal gas de efeito estufa liberado
por aeronaves, representando a maior parte das emissdes totais da
aviacdo, podendo chegar a mais de 70%. Ele é produzido pela queima de
combustivel de aviacdo (geralmente querosene de aviacdo) durante o
voo. Por possuir um longo tempo de vida na atmosfera
(100 anos ou mais), 0s seus efeitos sdo indistinguiveis da mesma

guantidade de C0O, emitida por qualquer outra fonte (Penner, 1999).

2. Oxidos de nitrogénio (NO,): Os motores de aeronaves também emitem
oxidos de nitrogénio, que incluem o6xido nitrico (NO) e diéxido de
nitrogénio (NO,), embora na aviagdo esse poluente & emitido em menor
quantidade, eles podem constituir cerca de 10% a 20% das emissdes.
Sua formacdo ocorre seguindo o mecanismo de Zeldovich, quando a
temperatura na camara de combustdo do motor aumenta, a energia
térmica disponivel acelera a dissociacdo de moléculas de nitrogénio
(N,) e (0,) que sdo muito estaveis (Anetor et al.,, 2014). Por meio da
dissociacdo desses atomos, ao se recombinarem, podem formar NO e
posteriormente reagir com mais oxigénio e formar NO,. Esses 6xidos de
nitrogénio podem contribuir para a diminuicdo de 0zonio na estratosfera,
e consequentemente prejudicar essa protecdo contra a radiagcdo UV
(Schumann, 2002). Além disso, pode ajudar na formagdo de smog e
chuva &cida, como também, causar impactos negativos na qualidade do

ar proximo a aeroportos.

3. Materiais Particulados (MP): A aviagao emite particulas finas e ultrafinas
gue podem afetar a qualidade do ar e a saude humana, especialmente
em areas proximas a aeroportos. Essas particulas podem incluir fuligem

€ outros compostos.
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4. Hidrocarbonetos ndo queimados (HC): Além do C0,, a queima de
combustivel de aviacao pode liberar hidrocarbonetos ndo queimados, que
contribuem para a formacdo de ozénio em altitudes mais baixas da

atmosfera e formacdo de mondxido de carbono (C0).

5. Vapor de agua (H,0): A aviacdo também emite vapor de agua, que pode
contribuir para a formacéao de trilhas de condensacéo (Contrails), nuvens
cirrus e nuvens polares (Schumann, 2022). Embora a dgua seja um gas
de efeito estufa natural e menos severo, seus efeitos podem amplificar o

aguecimento global.
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3. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Como a utilizacdo do hidrogénio na aviacdo em forma de combustivel ainda
€ um tema que esta em processo de estudo e desenvolvimento, por ser muito
recente, h4 uma escassez de artigos com relacéo a isso. Nesse sentido, nessa
revisdo bibliografica buscou-se encontrar pesquisas e estudos que abordam
questdes de motorizacdo aeronautica, a combustao de hidrogénio e querosene
nesses motores e as suas respectivas emissbes na atmosfera. A seguir, 0s
estudos mais relevantes e importantes sobre esses assuntos estdo resumidos.

Farocki (2014), fornece uma base tedrica para o design e a modelagem de
diferentes motores aerondauticos, incluindo a formulacdo matematica da
aerodinamica e termodinamica dos componentes desses motores e suas
respectivas funcoées.

Assim como Farokhi, El-sayed (2017) busca explicar de forma mais
detalhada e ampla os motores propulsores e turbinas a gas. Dividido entre a
histéria da criacdo desses motores e 0 projeto e andlise dos componentes
rotativos e nédo rotativos presentes neles.

Derakhshandeh et al. (2020), realiza um estudo que aborda a simulacao
termodinamica de um motor Turbofan General Eletric GE90 no MATLAB usando
combustivel de hidrocarboneto e combustivel de hidrogénio em condi¢des pré-
definidas. Posteriormente, realiza um algoritmo genético para determinar a
melhor proporcéo de bypass e a melhor relacdo de pressao do ventilador (Fan)
a fim de obter desempenho, e condicbes ambientais e econdmicas ideais para o
Turbofan que utiliza hidrogénio. Além disso, esse artigo calcula a emisséo de
NO, com ambos os combustiveis, concluindo que o Hidrogénio reduz a emisséo
desse poluente, ja que opera com uma vazao aproximadamente 1/3 menor o
guerosene por possuir um maior poder calorifico.

Para aprofundar e detalhar os conceitos termodinamicos utilizados em
motores aeronauticos, Costa (2021) realiza a modelagem matematica do ciclo
termodinamico para TurboJatos, Turbofans e Turboélices. Em seguida, realiza
os calculos de balango de energia e massa de cada componente desses motores
apresentados, e, a partir disso, € introduzida a andlise de Exergia como uma
forma de possibilitar a contabilizacdo de desperdicios de cada turbina a gas.

Finalmente, compara os resultados desse modelo com o software comercial
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GasTurb. Por fim, conclui que dentre os motores analisados, motores turbojatos
apresentam maior consumo de combustivel e menor eficiéncia propulsiva a
baixas altitudes, e ao adicionar um by-pass, ha uma reducédo significativa do
consumo de combustivel.

Com relagdo as emissfes causadas pela utilizacdo de hidrogénio e
guerosene para motores aeronauticos, Khan et al. (2022) realiza uma
modelagem de uma aeronave movida a querosene dentro de uma ferramenta de
simulacéo, calculando o consumo de combustivel e estimando as emissdes de
oxidos de nitrogénio e vapor de agua em diferentes etapas de voo. Para explorar
o potencial do hidrogénio, adaptacdes foram feitas nos parametros do motor e
da aeronave dentro da ferramenta de simulac&o para acomodar um combustivel
de hidrogénio liqguido na mesma missédo dada. Ap6s um cuidadoso processo
iterativo de design, assegurando que a aeronave adaptada pudesse completar a
missdo proposta, a mesma ferramenta foi empregada para avaliar 0 consumo
total de combustivel para a versdo movida a hidrogénio. Com base nos
resultados de consumo de combustivel e indices de emisséo, foi possivel estimar
as emissbes de NO, e vapor de agua de aeronaves movidas a hidrogénio.
Segundo o autor, a utilizacdo de hidrogénio liquido reduziu cerca de 86% a
emissao de NO,, todavia aumentou 4,3 vezes a emissao de vapor de agua na
atmosfera.

Ademais, Ponater et al. (2006) estuda a potencial reducdo do impacto
climatico com a utilizacéo de hidrogénio liquido na aviacéo (cryoplanes). O autor
realiza diversas simulacdes para estimar as emissfes que um motor a querosene
e a hidrogénio geram na atmosfera, incluindo todos os gases que serdo
estudados nesse projeto. Seus resultados indicam que os cenarios de transi¢ao
para aeronaves criogénicas mostram uma reducao do forcamento radiativo (RF)
em até 30% (cerca de 40 mW/m?) e do aumento da temperatura média global da
superficie em até 10% (cerca de 4 mK) para o periodo de 2050.

Para complementar esse assunto, Daggett (2004) oferece uma analise
preliminar sobre os custos associados a adocdo da tecnologia de injecdo de
agua por companhias aéreas, visando a reducdo das emissdes de NO, nos
aeroportos. Adicionalmente, o artigo apresenta equacdes que estabelecem uma
relacéo entre os dados termodinamicos de motores movidos a querosene e suas

correspondentes emissdes de N O, na atmosfera. Com isso, Dagget concluiu que



19

se o sistema de injecdo de névoa de agua realmente contribuir para a limpeza
do motor, a economia de combustivel de ¥2-1% compensaria mais do que o custo
da injecdo de agua em missdes de 3.000 milhas nauticas ou mais.

Para o calculo das emissdes de C0O, dessas turbinas a gas, Jakovljevi¢ et
al. (2018), propde que a diminuicdo da performance nas aeronaves pode gerar
alto consumo de combustivel, resultando em maior emisséo de gases poluentes.
Com isso, 0 estudo em questédo sugere uma metodologia para determinacao da
emissao de €0, durante o ciclo de vida das aeronaves Turbofan. Essa anélise
foi modelada em 8 partes, relacionadas ao uso e reparo das estruturas dos
avides, proporcionando uma visdo mais abrangente do impacto ambiental
durante todo o periodo de operacdo das aeronaves. Por fim, obtém como
resultado que a degradacéo da aeronave analisada, pode contribuir com um fator
significativo de poluicéo (entre 3,6 e 6,4% da emissao total de CO0,).

Por fim, com o objetivo de verificar a modelagem termodinamica no
software comercial GasTurb, Fanzago (2019) analisa dois motores Turbofan
modernos, ambos com fluxos ndo misturados, foram implementadas solucdes
mecanicas diferentes, utilizando a turbina a gas no software GasTurb. Nele, é
possivel executar a analise termodindmica do motor quanto a avaliacdo do
desempenho. No Artigo, € demonstrada a importancia de obter dados reais
experimentais e medidos na defini¢cdo do ciclo de design do motor e, além disso,
na sua linha de operacéo fora do projeto, a fim de obter resultados de simulagéo

gue sejam precisos e que sejam uma estimativa exata do motor simulado.
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4. METODOLOGIA

4.1.Formulacado Matematica
Para o projeto, sera considerado um motor Turbofan com two spools e high
by-pass. Para realizar a analise termodindmica, serdo utilizados calculos e

equacoOes definidas por Farocki (2014) e Derakhshandeh et al. (2020).

4.1.1. Ciclo Termodinamico

O ciclo termodinamico desse tipo de motor € similar ao de uma turbina a
gas convencional, porém com a adicdo de um Fan com compressores e turbinas
de baixa e alta pressdo. Apesar da adicdo de componentes extras, sua analise

€ realizada conforme a de um ciclo Brayton real.

Air flow

[

A\ J

Gas generator

Figura 14 - Desenho esquematico de um gerador de gas (Farocki, 2014).

o
= Low-pressure  cre nozzle

/

Fan Fan nozzle turbine

Figura 15 - Desenho esquemético de um Turbofan com two spools (Derakhshandeh et
al., 2020).
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Os indices na Figura 15 representam:

e Ponto O0: Ar (Condicdes determinadas pela altitude e velocidade de
V0O0);

e Ponto 2: Entrada do Fan;

e Ponto 13: Saida do Fan;

e Ponto 19: Saida do bocal do Fan (Regido que o ar passa por fora do
nacleo (Bypass);

e Ponto 3: Saida do compressor de alta pressao;

e Ponto 4: Saida da camara de combustdo ou entrada da turbina de
alta presséo;

e Ponto 4.5: Saida da turbina de alta pressao ou entrada da turbina de
baixa pressao;

e Ponto 5: Saida da turbina de baixa pressao;

e Ponto 9: Saida do bocal do nucleo;

Esses pontos podem variar de acordo com cada modelagem
termodindmica e cada tipo de motor. O calor especifico (Cp), as eficiéncias
politropicas (n), razéo de presséao () e a razdo dos calores especificos (y), sdo

dados fornecidos pelo fabricante.

41.1.1. Fan

Inicialmente, para o calculo das propriedades nesse componente, €
preciso verificar as propriedades do ar nas condigbes de voo impostas pela
aeronave. A Figura 16 representa a composicdo do Fan em seus respectivos

pontos, a parte central € o compressor que sera estudado na proxima secao.
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Fan + Bocal do Fan 19

o . ‘

Figura 16 - Vis&o esquemética do Fan + Bocal do Fan

Velocidade do som:

m
a= \/(ycompressor -1 ) * Cp—compressor * Tair * 1000 (?) (4-1)

Velocidade do ar (de voo):
m
Vair = a * Mgy (?) (4.2)

Presséo total de voo (Presséo do ar na entrada do motor):

Ycompressor

Ycompressor — 1 > * M2 ]Vcompressor_l (kPa) (4.3)

2 air

Ptot,OZPair*[l'l'(

Temperatura total de voo (Temperatura do ar na entrada do motor):

Ycompressor — 1 2
Teot0 = Tair * [1 + ( 2 * Mgy (K) (4.4)

De forma analoga a um compressor, o Fan é caracterizado por sua razao
de presséao m¢ e eficiéncia politropica 17,1ytropic— . além de suas equagdes serem
idénticas a de um compressor. Com isso, para calcular a pressao na entrada do

Fan, utiliza-se a seguinte equacéo:

P, = Ptot,O *Tpiffuser (kPa) (4.5)
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Assumindo condi¢cdes adiabaticas, a temperatura na entrada do Fan
segue a equacao abaixo:
Ttz = Tiot0 (K) (4.6)

A presséo de saida do Fan é calculada a partir da razéo de presséo desse
componente g,

Pi13 = Pip * Tpan (kPa) (4.7)

J4 para o célculo da temperatura na saida desse componente, €

necessario calcular a razao de temperatura do Fan.

Ycompressor—1

Tran = 7_L_I]:/Zznmpressor*771)olytropic—f (48)
Ti13 = Ttz * Tran (K) (4.9)

Para a entropia e entalpia considerou-se o R e C,_,; do ar seco nas
condicdes de temperatura e pressédo de voo (Ponto 2) para um gas perfeito. A

geracédo de entropia pode ser facilmente descrita pela equacao de Gibbs.

T, P kJ
St13 = Cp—qir *In (ﬁ) — R xIn (ﬁ) + 5S¢z (kg_K) (4.10)
kj
he13 = Cp—gir * (Traz — Tez) + hey (E> (4.11)

Na saida do Fan, uma parte do ar entra no nucleo do motor para realizar
a combustdo e a outra passa por fora pela regido do by-pass, como ja
mencionado anteriormente. Na obtencdo dos parametros termodinamicos
correspondentes do bocal do Fan seguiu-se a mesma légica aplicada na

modelagem anterior.

P19 = Pz * Tpan-nozzie (kKPa) (4.12)
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Considerando que esse bocal seja convergente, o0 Mach maximo de saida
gue ele pode atingir € Mach 1. Dessa forma, a pressao de saida estatica desse

componente é igual a:

P
P19 = = Ycompressor (kpa) (413)

(1 + Vcompre;sor - 1>Vcompressor—1

'y /DHS/

T
Fan
//,, nozzle
Fan A Po=P1g
inlet
5

.
|

Figura 17 - Diagrama de compresséo na entrada do Fan seguido pela expanséo do bocal
(Farocki, 2014).

Caso P, > P,;,, 0 fluxo de ar no bocal esta estrangulado, ou seja, atingiu

seu pico de velocidade de saida (M;o = 1). A temperatura de saida estéatica do

bocal é encontrada por:

Tyo = % (K) (4.14)

1+ (Vcomprezssor - 1)

A velocidade do som no bocal do Fan € descrita conforme a equacgéo
(4.15).

m
A9 = \/(Vcompressor -1 ) * Cp—compressor * T19 *1000 (?) (4-15)

Como Mach = 1, V19 = Qq9.
Para determinar o empuxo gerado pelo ar que passa pela zona do by-

pass, considera-se a seguinte equagao:

Fgross—Fan = Myg * Vig + (P19 — Palr) * Ay (N) (4.16)
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A érea (A,9) € dada pelo fabricante do motor, equivalente a area da parte
do motor em que o ar ndo entra em combustdo com o combustivel (Cold Nozzle).
A vazao de ar é calculada a partir da formula do by-pass (8) (Equacédo 3.1) e

pela vazéo de ar quente que € dada por:

kg

Miotal . . .
— Myg = Meoig = Mpoe * ,8 (?) (4‘-17)

— >
1+p

Mpor = Meore =
Por fim, a velocidade efetiva da saida do bocal do Fan € igual a:

F, _ m
% _ _gross fan i 418
ey = R () (4.18)

4.1.1.2. Compressor

Como dito na sec¢éo anterior, a modelagem termodinamica do compressor
é calculada da mesma forma que o componente anterior. A poténcia necessaria
para comprimir o ar € provida pela turbina por meio de um eixo. No caso de um
Turbofan com dois eixos, a turbina de baixa presséo alimenta o compressor de
baixa pressao e o Fan, ja a de alta pressao alimenta somente o compressor de
alta pressao. A Figura abaixo esquematiza a entrada e saida do compressor para

modelagem termodinamica.

\

— > Compressor ——»

=

Figura 18 - Visdo esquematica do Compressor
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Esse processo € assumido adiabatico, ja que a troca de calor entre o ar
atmosférico e o ar dentro do compressor € desprezivel. Nessa parte, as
principais formas de irreversibilidade séo devidas a natureza viscosa do fluido e

serdo quantificadas pela eficiéncia isoentropica de compressao.

h Pra

power Ideal power
consumed required

1l le

Prz

v

Figura 19 - Diagrama Entalpia-Entropia real e ideal do processo de combustéo (Farocki,
2014)

Para a realizacdo do célculo da presséo e temperatura na saida desse
ponto, é necessario avaliar a razdo de compressao e temperatura geral, dadas

por:

Topr = MFan * 7TLP—Compressor * 7THP—Compressor (4-19)

Ycompressor—1

_ _Ycompressor*Npolytropic—compressor
Topr = Mppp (4.20)

Com isso, tendo calculado esses fatores, obtém-se a temperatura e
presséo na saida do compressor.
Piz = Py * mopg (kPa) (4.21)

Ti3 = Tep * Topr (K) (4.22)

Ja para a entropia e entalpia na saida, utilizou-se os mesmos calculos

definidos anteriormente no Fan.
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T P kJ
Stz = Cp_air * ln (T_Z) — R % ln (P_Z> + St2 (kg_K> (4‘23)
k]
hes = Cp—air * (Tez — Tpp) + hyy (@) (4.24)

4.1.1.3. Camara de Combustao

No combustor, ar € misturado ao combustivel em uma reac¢ao quimica que

garante a liberacéo de calor.

Camara de Combustdo

Figura 20 - Visdo Esquemética da Camara de Combustéo

Em combustores reais, essa reacao € irreversivel e resulta numa perda de
pressao que sera caracterizada por m,,,.r < 1. Com essa razao, encontra-se a

pressdo de saida nessa etapa.
Pt4 = Pt3 * Tpurner (kPa) (4-25)

A temperatura de saida na camara de combustao é dada pela equacédo
(4.26).

T, = CP—compreSSOT * Tair * 0 (K) (4.26)

CP—Turbine

Nesse processo, € possivel calcular a relagdo combustivel-ar do motor.

_ mfuel _ (CP—Turbine * Tt4 - Cp—Compressor * Tt3)

Myir (PCI * Nburner — CP—Turbine * Tt4

f (4.27)
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Seguindo as mesmas equacgfes para entropia e entalpia que foram

determinadas previamente, tém-se:

Stq = C —qir ¥ ln (E) — R % ln (E) + St3 (£> (4‘28)
par Tis Py3 kgK
k]
hes = Cop—air * (Tea — Ty3) + Hes (@) (4.29)

4.1.1.4. Turbina

Devido as altas temperatura dos gases na saida do combustor, 0s
primeiros estagios da turbina de alta pressao precisa ser resfriados pela sangria
de ar do compressor, pois essa elevada temperatura excede o ponto de fuséo
de grande parte dos materiais utilizados na fabricagdo do motor. No entanto,

para simplificar a analise, sera considerada uma turbina néo refrigerada.

Figura 21 - Processo de expansdo de uma turbina nao refrigerada (Farocki, 2014).

A Figura 22Figura 22 representa os pontos de entrada e saida da turbina

para modelagem desse componente.
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-

— Turbina —

\

Figura 22 - Visdo esquematica da Turbina

Para se obter a temperatura nesse estagio, utiliza-se o balanco de energia.

{[Cp—Turbine *x1* (1 + f) * Tt4] - [Cp—Compressor * (Tt3 - TI:Z)] - [ﬁ * Cp—Compressa‘r * (Tt13 - th)]}

T, 5 =
‘ [Cp—Turbine *MNm * (1 + f)]

Assim como no Fan, para se encontrar a razao de pressdes da turbina é

necessario realizar o calculo da razéo de temperatura.

9 _Iis (4.30)
Turbine — T .
t4
C 5 YTurbine
_ YTurbine—1)*Npolytropic—compressor
Trurbine = Yryrpine (4.31)

Tendo isso realizado, calcula-se a pressao nesse ponto.

Pis = Py * Tryrpine (4-32)

Da mesma forma que os ultimos componentes, a entropia e entalpia

podem ser obtidas pelas expressdes abaixo:

Sts = Cpy_gir * In (E) — R *In (E) + Sia (i> (4.33)
prar Tty Py kgK
k]
his = Co—air * (Tes — Tra) + hey (@) (4.34)

(K) (4.25)
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4.1.1.5. Bocal de Exaustao

Por fim, chega-se ao ultimo componente de um motor Turbofan, sua
principal funcdo é acelerar o fluxo de ar de maneira eficiente. A partir do desenho
esquematico abaixo desse componente, foi realizar as analises para encontrar

0s parametros no ponto 9.

Bocal de Exaustdo

Figura 23 - Visdo esquematica do Bocal de Exaustéo

Caso o0 Mach na saida seja subsonico, o fluxo em expansao ira atingir a

pressdo ambiente, equalizando as pressoes.

Figura 24 - Diagrama Entalpia-Entropia da expanséo do bocal de exaustéo (Farocki,
2014).

Como o niumero maximo de Mach na saida do bocal convergente é M, =
1,0, examina-se a pressao estatica P, comparando com P,. Se P, > P,, entdo o
escoamento esta estrangulado e o numero de Mach de saida é 1. Caso contrario,
0 numero Mach de saida € menor que 1 e a pressao estatica de saida é igual a

pressao estatica ambiente.
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nt P 4+ ¥ P
h h
Pa
- /Dg -7
gt —~~ Pp=Pg
» 3 g 5
(a) Underexpanded (b) Overexpanded (c) Perfectly expanded

Figura 25 - Diagrama entalpia-entropia das trés possiveis expansdes (Farocki, 2014).

Calcula-se P, com base em P, € na condicao de saida de acordo com:
Pig = Pis * Tyozz10 (KPQ) (4.35)

P, = Pro (kPa) (4.36)

YTurbine

[1 + (y’rublrzl—e_l) YTurbine—1

A temperatura de saida estatica do bocal de exaustdo é encontrada por:

TtS

(1 4+ yTurbizne — 1)

T9 =

(K) (4.37)

A velocidade do som no bocal de exaustdo é calculada de acordo com a

equacao (4.38).

m
aqg = \/(yTurbine —1)= p—Turbine * Ty * 1000 (?) (4.38)

Como Mach = 1,Vy = ay.
Para calcular o empuxo gerado pelo ar que passa pela zona do nucleo

(Core), considera-se a seguinte equacao:

Fgross—Core = m9 * V9 + (P9 — Palr) * A9 (N) (4-39)
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Essa area € também dada pelo fabricante, sendo a area do Hot Nozzle.
Essa vazao de ar € calculada a partir das formulas do by-pass (B) (Equagéo 3.1)
e da vazao do nucleo (Equacéo 4.17). A velocidade efetiva da saida do bocal de

exaustdo é encontrada pela equacéo (4.40):

F, _ m
V — gross—core o 4.40
Seff =T ( . ) (4.40)

Assim como a entropia e entalpia pelas equagoes (4.41) e (4.42).

Sg = Cp_gir *In (E) — R xIn (E) + S5 (i) (4.41)
prar Tis Pys kgK
kJ
h9 = Cp—air * (T9 - Tts) + ht5 (E) (4-42)

4.1.2. Parametros de Performance

Contribuicdo do Fan e Nucleo no Empuxo: Para calcular a contribui¢cao
de ambas as partes no empuxo, calcula-se o empuxo liquido (Fy,;) do nucleo e

do Fan por meio do empuxo bruto (Fg,.ss) de cada segmento, respectivamente.

Fnet—Fan = Fgross—Fan - ﬁ * f * Meore * Vair (N) (4-43)

Fnet—Core = Fgross—(:ore - f *Meore * Vair (N) (4-44)

Com esses valores, torna-se possivel comparar as contribuicdes de cada

empuxo liquido, conforme as equac¢fes abaixo:

Fnet—Fan
Fan bution = (4.45)
Contribution Fnet—Fan + Fnet—core

Fnet—core
Corecontribution = F iy (4.46)
net—Fan net—core
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Motores com alta razao de bypass, principalmente, possuem uma elevada
contribuicdo do Fan na forca de empuxo total da aeronave, ja que a maior parte

do ar que atravessa 0 motor, passa pela regido que contorna o nucleo.

Empuxo Especifico: O empuxo especifico é a razdo do empuxo liquido
dividido pelo fluxo de ar na entrada. Esse parametro € importante, pois € possivel

comparar o empuxo de diferentes tipos de motor (Costa, 2021).

F o FNet
specific — (1 + ,3) " mc.ore

1000 (N' S) (4.47)
* -— .
kg

Sendo o empuxo liquido geral:
FNet = ((mcore * (1 + f) * VQeff) + (ﬁ *Meore * V19eff) - ((1 + ﬁ) *Meore * Vair)) (N) (448)
Consumo Especifico de Combustivel para empuxo: Denomina-se

consumo especifico de combustivel para empuxo (TSFC), a razdo de vazao
massica do combustivel utilizado pela forca de empuxo produzida.

mf ( mcore) mg
TSFC = — = (f +—22) %1000 (—= (4.49)
Fret Fret (N * S)

A reducdo dessa razdo representa maior eficiéncia de combustivel, pois

significa custos operacionais mais baixos e maior alcance para aeronave.

Eficiéncia Térmica: Trata-se da eficiéncia com que o calor gerado na
combustéo é transformado em energia cinética no jato de exaustdo. No caso de
motores aeronauticos, é possivel analisa-la da mesma forma que em um ciclo
Brayton ideal. A adigdo do Fan n&o altera essa eficiéncia, pelo motivo de que a
poténcia utilizada para comprimir o gas no Fan é equilibrada pela poténcia

gerada na turbina.

((Fnet * Vair) + % * ((mc'ore * (1 + f) * (V9 - Vair)z) + (.B * mc.ore * (V19 - Vair)z)))

(miy * PCI)

Nen = (4.50)
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O ni; representa a vazdo massica de combustivel consumido:
: . (kg
Mp = f * Meore (T) (4.51)

Eficiéncia Propulsiva: A eficiéncia propulsiva leva em consideragéo a
diferenca entre a velocidade do jato de exaustdo e a velocidade do avido.
Idealmente, para maxima eficiéncia, a velocidade do jato de exaustdo deve ser
préxima da velocidade da aeronave. Em geral, a alta razdo de bypass contribui

para uma melhor eficiéncia propulsiva em velocidades subsénicas.

Fret * Vg
np = - : net air . (4.51)
Fnet * Vair + j((mcore * (1 + f) * (VQ - Vair)z) + (ﬁ *Meore * (V19 - Vair)z))

Eficiéncia Geral: O produto das duas eficiéncias se define como
eficiéncia geral. Ao se realizar essa multiplicacéo, a variacdo de energia cinética
se anula, restando a razdo entre o0 empuxo gerado e a poténcia térmica gerada

pela queima de combustivel.

Noverait = Mth *Np (4.52)

4.1.3. Célculo das Emissoes

Para se obter as principais emissfes geradas por uma aeronave, €
necessario determinar a distancia e velocidade de deslocamento para se obter
o tempo de viagem, além do fator de emissdo de cada poluente gerado pela
combustdo. Ademais, considera-se também no calculo a vazdo massica de

combustivel consumido.

EPoluente = EIPoluente * tvoo * mf (kg) (4-53)
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4.2.Implementagdo Computacional

4.2.1. Célculo implementado via MatLab

Para simular um motor real com a utilizacado de querosene e hidrogénio, o
modelo matematico descrito na se¢do 4.1 sera implementado no software de
calculo Matlab. Da mesma forma como foi apresentado, os calculos serdo
realizados passo a passo para os dois combustiveis em trés diferentes etapas
de voo (Subida, Cruzeiro e Aproximacao). Os cddigos desenvolvidos estédo
disponiveis no Apéndice A.

Criado pela empresa MathWorks em 1984, esse software € uma plataforma
de programacao e computacdo numerica utilizada por milhées de engenheiros e
pesquisadores para analisar dados, desenvolver algoritmos e criar modelos
(MATLAB, 2023).

4.2.2. Software GasTurb

Com o objetivo de comparar os resultados obtidos pela modelagem
matematica no Matlab, sera utilizado o software Gasturb para obter os diagramas
termodinamicos mais precisos e o0s resultados em cada componente do motor.

Criado por Joachim Kurzle em 1991, esse software comercial € um dos
mais utilizados por profissionais da industria e pesquisadores académicos que
buscam realizar simulacbes numéricas do desempenho de diversos tipos de
turbinas a gas (GasTurb, 2023). Seus calculos sao baseados no livro “Propulsion
and Power” (Kurzke, 2018), do proprio criador do software, e possui uma ampla
variedade de configuracfes de turbinas a gas para motores aeronauticos e para

geracéao de energia.
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Figura 26 - Modelos de motores aeronduticos disponiveis para simulac¢édo (GasTurb,
2023).

A partir da sele¢éo dos motores, torna-se possivel realizar analises de ciclo,
analise paramétrica e de performance, de acordo com a definicdo de parametros
de simulacao e dados técnicos do motor a ser simulado. Com isso, € possivel
obter os valores correspondentes de cada estdgio e os diagramas
termodindmicos, como T-S, H-S e P-V da turbina a gés pré-definida.

No entanto, o software possui diferengcas em relacdo a modelagem
matematica realizada na se¢éo anterior, ja que é possivel realizar analises bem
mais complexas e completas do motor. Porém, por ndo ser tdo simples encontrar
todos os parametros do motor pelo fabricante, apenas foi realizada a simulacao
da analise de ciclo (analise termodindmica simplificada no software), a partir de

dados encontrados por meio de Derakhshandeh et al. (2020) e Cantwell (2011).
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Figura 27 - Motor Turbofan de High-Bypass no software Gasturb

A Figura 27 mostra as diferencas de organizacao dos estagios de um motor
Turbofan com um maior nimero de pontos durante o processo de combustéo e
by-pass, em comparacao ao utilizado na modelagem matematica da Figura 15.
Além disso, por ser um software “fechado”, ndo € possivel obter diversos tipos
de andlises como no Matlab. Por possuir mais controle e liberdade, o Matlab
permite realizar diversos estudos iterativos de forma mais simples, porém nao

possui a mesma confiabilidade que o software comercial Gasturb.
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5. PARAMETROS DE SIMULAGAO

5.1.Analise Termodinamica

Para realizar a analise termodindamica comparativa para o0s dois
combustiveis, € necessario especificar um motor ja existente. Nesse sentido,
escolheu-se um Turbofan General Eletric GE-90, presente no Boeing 777 e um
dos menos poluentes e eficientes da atualidade, que possui alta razdo de by-
pass e dois eixos assim como o modelo termodinamico definido no Capitulo 4.
Os parametros desse motor necessarios para os calculos foram retirados de
(Cantwell, 2011) e de Farocki (2014).

Tabela 2 - Dados técnicos do motor GE-90.

Dados Técnicos

CP—Compressor & Fan (k‘,;—]K) 11004
Cp—Turbine <i> 1,152
kgK
Y compressor & Fan 1,4
YTurbine 1,33
mtotal (kTg) 576
B 8,1
T ran 1,62
T Lp—Compressor 1,14
Tt HP-Compressor 21,5
Topr 40,44
T Burner 0,95
T Fan-Nozzle 0,95
TNozzle 0,98
Tpiffuser 0,995
npolytropic—Fan 0,93
npolytropic—(,‘ompressor 0,91
npolytropic—Turbine 0,93
NBurner 0,99
Nm 0,99
Ahot-Nozzie (M?) 1,0111

Acold—Nozzle (mZ) 3;5935
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Além disso, para realizar essa analise em trés etapas de voo (Subida,
Cruzeiro e Descida) é fundamental estabelecer uma aeronave que utiliza o motor
escolhido. O Boeing 777-300ER, possui essa particularidade e se enquadra nos
limites impostos pelo projeto. A partir disso, por meio de seus dados de
performance em EuroControl (2023) definiu-se as propriedades de voo e do ar

em cada etapa, respectivamente.

Tabela 3 - Propriedades de voo nas trés etapas.

Altitude (ft) Mach P, (kPa) T 4ir(K)

Subida 15000 0,45 59,9 268,15

Cruzeiro 35000 0,83 23,9 218,82
Descida 10000 0,36 71,4 278,15

Considerando a constante ideal dos gases do ar seco (R = 0,287 I;—]K) eo

calor especifico do ar médio nessas altitudes (C,_q; = 1,005 (I;—]K)

Ademais, para a simulacéo dos efeitos do querosene e hidrogénio no motor
escolhido, altera-se nos céalculos apenas o PCI e o limite térmico do ciclo desses
combustiveis. Os valores do poder calorifico utilizados no Matlab sdo os mesmos
presentes no software Gasturb, com o objetivo de se obter uma melhor
comparacao entre as simulacdes. Ja para o limite térmico do ciclo, os valores

presentes na Tabela 3, foram retirados dos calculos de Derakhshandeh (2021).

Tabela 4 - Parametros dos combustiveis.

Querosene Hidrogénio

PCI (:—;) 43.124 118.429

0, 7,24 78




40

5.2.Anélise de Emissfes

Inicialmente, € crucial reconhecer que as emissdes resultantes da queima
de querosene e hidrogénio variam conforme a velocidade do avido e a distancia
da rota de voo.

Com isso, considerando um voo especifico de um Boeing 777-300ER,
equipado com dois motores Turbofan GE-90, partindo do Rio de Janeiro com
destino a Paris, a distancia total de viagem € de aproximadamente 9.177
quildmetros. Ao acrescentarmos uma margem aproximada de 100 quildometros
para cobrir as fases de subida e aproximacéao, é possivel calcular com precisdo
o tempo de voo. Isso, por sua vez, permite uma estimativa detalhada das

emissOes produzidas em cada etapa da viagem.

)).

100 km i 8977 km i 100 km

Subida Cruzeiro Aproximagao
Mach 0,45 Mach 0,83 Mach 0,36

Figura 28 - Etapas de voo (Imagem meramente ilustrativa).

5.2.1. Emissfes do Querosene

Para calcular a emisséo de C0,, segue-se a recomendacao de Jakovljevic¢ et
al. (2018), que é adotar um fator de emissdo constante de 3,16 kgco./
kgcompustiver.- ESSE fator, estabelecido pela ICAO, é considerado padréo e
aplicavel a todas as fases do voo.

Ja para determinar o vapor de agua liberado pelo querosene, Khan et al.
(2022) considera um fator de emissao equivalente a 1,26 kgu,o/kgquerosene:
desde que a aeronave se limite em voos abaixo da UTLS, isto €, abaixo de 20

km de altitude aproximadamente.
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Para determinar os fatores de emissdo do NO,, HC, CO e material
particulado, recorreu-se aos dados experimentais fornecidos pela EASA (Anexos
A e B) que podem ser encontrados no “ICAO Aircraft Engine Emissions
Databank”. Esse banco de dados contém informacdes detalhadas sobre as
emissodes de gases de exaustdo de motores aeronauticos em producao.

Em contrapartida, as planilhas fornecidas pela EASA possuem apenas 0s
dados de interesse das etapas de subida e aproximacado, para os fatores de
emissdo em voo de cruzeiro, que apresenta consumo de combustivel e power
setting inferiores a subida, foram tracados gréficos a partir dos dados
mencionados e por meio da porcentagem de poténcia da aeronave foi possivel
encontrar os valores desejados.

120
100
80

60

Power Setting (%)

40

20

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5
Fuel Flow (kg/s)

Figura 29 - Gréfico Poténcia x vazdo de combustivel (Confecgdo propria a partir dos
dados disponibilizados pela EASA).
Pelos Anexos B, C foram retirados os valores de vazdo de combustivel
(4,226; 3,375; 1,029 e 0,334 kg/s) e power setting do motor (100, 85, 30 e 7 %).
Considerando a porcentagem de poténcia para voo de cruzeiro como 70%

(Rossier, 2016), a vazdo de combustivel é proxima de 2,5 kg/s.
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Figura 30 - Gréficos dos fatores de emissédo (Confeccédo prépria a partir dos dados

disponibilizados pela EASA).

Com isso, a partir da Figura 30 e utilizando a vazéo encontrada pela Figura
29, pode-se encontrar os fatores de emissédo para os poluentes em voo de

cruzeiro.

Tabela 5 - Fatores de emissao de cada poluente para 0 Querosene.

Fatores de Emissdo (M)
9 Combustivel
NO, Cco HC MP
Subida 34,39 0,14 0,02 9,5
Cruzeiro 29 2 0,03 8,5
Aproximacgao 15,53 2,5 0,05 5,8

Com todos os fatores de emissédo calculados, pela equacdo (4.53),

calcula-se as emissdes em kg de todos os poluentes.
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5.2.2. Emissdes do Hidrogénio

As emissdes resultantes da utilizacdo de hidrogénio como combustivel em
motores aeronauticos podem ser reduzidas a Oxidos de nitrogénio e vapor
d'agua, simplificando assim a analise ambiental. Com isso, para determinar o
fator de emissao do NO,, recorreu-se a Mulder et al (2008), o qual recomenda a

utilizacdo da seguinte equacéo para encontrar o fator de emissdo do NOy:

Elyox = 10[1+0.0032+(T¢3~-581.25)] % (5.1)
0

Sendo P, a pressdo atmosférica no nivel do mar.
Ja para a obtencéo da quantidade de vapor de agua que o motor ira gerar,

€ possivel encontrar o fator por meio da rea¢do quimica de combustéo.

1
H2+§ 02_)H20

g g
MMHZ = 2@ 'MMHZO = 18@

Pela reacdo quimica balanceada, observa-se que para cada 2 g/mol de
hidrogénio € gerado 18 g/mol de vapor de agua. Dessa forma, o fator de emissao

de vapor de dgua na combustéo de hidrogénio é equivalente a 9 kgy.0/kgp2-
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Tendo todos os parametros definidos, € possivel realizar a simulacdo

termodinamica e de emissdes para 0s casos de subida, cruzeiro e aproximacao,

seguindo as limitacdes impostas pelo projeto.

6.1.Resultados para Querosene

Os resultados foram gerados em ambos os softwares, porém como foi

realizada uma analise simplificada no Gasturb, ndo foi possivel obter todos os

parametros que foram simulados pelo Matlab, como mencionado na sec¢éo 4.2.2,

com isso, apenas alguns dados puderam ser comparados.

Tabela 6 - Resultados termodinamicos para o Querosene

Analise Termodinamica

Parametros Matlab GasTurb
Subida | Cruzeiro | Aprox. Subida @ Cruzeiro  Aprox.
T3 (K) 891,48 795,50 911,77 826,94 74492 | 843,92
P:; (kPa) 2769,5 1510,9 3142,2 @ 2417,31 @ 1318,7 @ 27425
T (K) 1692,2 1380,7 1755,1 1692,0 1380,0 @ 1755,0
P. (kPa) 2631,1 1435,4 2985,1 2296,4 1252,8 @ 2605,4
Fcontr (%) 83,53 84,83 83,33 - - -
Ccontr (%) 16,47 15,17 16,67 - - -
Fyet (kKN) 114,38 72,57 126,83 - - -
Fspec (N- S/kg) 198,93 126,21 220,57 - - -
TSFC (mg/N.s) 14,29 16,77 13,55 13,73 15,09 13,46
niy (kg/s) 1,635 1,217 1,719 - - -
np (%) 56,29 87,99 46,82 58,59 78,90 50,83
Nen (%) 42,57 38,65 43,97 - - -
Nover (%) 23,96 34,01 20,59 - - -
Tabela 7 - Resultados das emissdes para 0 Querosene
Analise de Emissdes (kQ)
NOy co, Cco HC MP H,0
Subida 64,21 3298,20 4,428 0,0664 0,0188 2789,7
Cruzeiro 2576,20 @ 140.360,00 177,669 2,6650 0,7551 | 111.930,0
Aproximacao 82,86 4514,60 5,715 0,0857 0,0243 3600,3
Somatorio 2.723,27 | 148.172,80 | 287,81 2,8171 0,7982 |118.320,0




45

Além dos dados presentes nas tabelas, foi possivel obter as curvas de
Temperatura x Entropia nos dois softwares utilizados, com o objetivo de analisar

de forma mais verossimil a simulacéo realizada.

Andlise de Cruzeiro com querosene:

1600
1400
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Temperature [K]
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16 28]
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0 ;; s8]
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Entropy [kJ/(kg K)]

a) Software comercial Gasturb
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b) Matlab

Figura 31 - Gréficos Txs para andlise de Cruzeiro com Querosene
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Figura 32 - Gréficos Txs para andlise de Subida com Querosene.
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Andlise de Aproximacao com guerosene:
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Figura 33 - Gréaficos Txs para andalise de Aproximag¢do com Querosene.
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Da mesma forma que para o querosene, os resultados para o Hidrogénio

foram obtidos nos dois softwares utilizados.

Tabela 8 - Resultados termodindmicos para o Hidrogénio

Anélise Termodinamica (Hidrogénio)

Parametros
T3 (K)

Py (kPa)
Ty (K)
Py (kPa)

F Contr (%)
CContr (%)
Fyet (kN)
Fspec (N- S/kg)
TSFC (mg/N.s)
niy (kg/s)
np (%)

Nen (%)
Nover (%)

Matlab
Subida = Cruzeiro Aprox.
891,48 795,50 911,77
2769,5 1510,9 3142,2
1822,9 1487,5 1890,8
2631,1 1425,4 2985,1
82,63 83,89 82,44
17,37 16,11 17,56
121,41 80,78 133,69
211,1 140,5 232,52

5,45 6,19 5,18
0,66 0,50 0,69
56,25 87,25 46,87
40,70 38,44 41,80
22,90 33,54 19,59

GasTurb
Subida | Cruzeiro
826,96 744,92
2417,3 | 1318,74
1823,0 1487,0
2296.,4 1252,8

5,62 5,60

56,27 75,62

Tabela 9 - Resultados das emissdes para o Hidrogénio

Analise de Emissdes (kQ)

NOy H,0
Subida 67,71 8059,4
Cruzeiro 859,79 328.630,0
Aproximacao 110,50 10.374,0
Somatorio 1038,0 347.064,4

Aprox.
843,95
2742,5
1891,0
2605,5

5,49

48,89

Assim como para o querosene, foram obtidas as curvas de Temperatura

x Entropia e Entalpia x Entropia nos dois softwares utilizados.
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Figura 34 - Graficos Txs para andlise de Cruzeiro com Hidrogénio.
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Andlise de Subida com Hidrogénio:
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Figura 35 - Gréficos Txs para andlise de Subida com Hidrogénio.



Andlise de Aproximacao com Hidrogénio:
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6.3.Comparacoes
Resumindo os resultados termodinamicos do querosene e hidrogénio, uma
tabela foi realizada com ambos os resultados encontrados pelo Matlab, com o

objetivo de compreender melhor as diferencas e possiveis comparacoes.

Tabela 10 - Tabela de comparacao entre os resultados termodinamicos do Querosene e

Hidrogénio.

Analise Termodinamica (Matlab)

Parametros Hidrogénio Querosene

Subida = Cruzeiro Aprox. Subida | Cruzeiro @ Aprox.

T (K) 891,48 795,50 911,77 891,48 @ 79550 911,77
P (kPa) 2769,5 1510,9 3142,2 2769,5 = 1510,9 | 31422
Ty (K) 1822,9 1487,5 1890,8 1692,2  1380,7 | 1755,1
P, (kPa) 2631,1 1425,4 2985,1 2631,1  1435,4 | 2985,1
Fcontr (%) 82,63 83,89 82,44 83,53 84,83 83,33
Ccontr (%) 17,37 16,11 17,56 16,47 15,17 16,67

Fyer (KN) 121,41 80,78 133,69 114,38 72,57 126,83
Fspec (N.s/kg) 211,1 140,5 232,52 198,93 126,21 = 220,57

TSFC (mg/N.s) = 5,45 6,19 5,18 14,29 16,77 | 13,55
niy (kg/s) 0,66 0,50 0,69 1,635 1,217 | 1,719
ne (%) 56,25 87,25 46,87 56,29 87,99 | 46,82

Nen (%) 40,70 38,44 41,80 42,57 38,65 | 43,97
Nover (%) 22,90 33,54 19,59 23,96 34,01 = 20,59

Inicialmente, pode-se comparar os valores de temperatura e pressao na
camara de combustdo para os dois combustiveis utilizados nas trés etapas de
voo. No Ponto 3 os valores séo iguais para ambos, porém na saida do combustor
(Ponto 4), ha um aumento significativo na temperatura da combustdo do
hidrogénio, mantendo os valores de pressao do querosene. Isso ocorre devido a
diferenca da eficiéncia termodinamica do motor nos dois combustiveis, presente
na Tabela 10. Como para o hidrogénio essa eficiéncia € maior, além de seu alto
poder calorifico, isso significa que ele libera uma quantidade significativa de
energia por unidade de massa durante a combustdo, resultando em

temperaturas mais elevadas do que o querosene.
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Em contrapartida, esse aumento de temperatura pode gerar mais NO,.
Como a utilizacdo de Hidrogénio aumenta a temperatura na camara de
combustdo, o mecanismo de Zeldovich, como explicado na se¢éo 2.3, ocorre de
maneira mais eficiente, ou seja, produz mais NO, (Anetor et al., 2014).

E importante destacar que, ao utilizar hidrogénio como combustivel,

observa-se uma reducéo notavel tanto na vazao do combustivel consumido (m'f)

quanto no TSFC nas trés etapas de voo, enquanto se mantém um nivel de
empuxo comparavel ao obtido com o querosene. Isso implica que o hidrogénio
€ capaz de gerar a energia necessaria para propulsdo da aeronave utilizando
uma quantidade menor de combustivel. Portanto, o hidrogénio oferece uma
eficiéncia superior na geracdo de energia para o mesmo nivel de empuxo,
refletindo uma abordagem mais eficaz e potencialmente mais sustentavel para a
aviacao.

Vale salientar, que as eficiéncias do motor se mantiveram proximas tanto
para 0 querosene quanto para o hidrogénio. Evidenciando a possibilidade de
transicdo energética, jA que para manté-las € necessario de 3x menos vazao
massica de combustivel.

Com relacéo aos gréaficos de entropia para os dois tipos de combustiveis
estudados, por possuirem numero de pontos diferentes na entrada do motor e
na regido de by-pass, ha divergéncias que precisam ser consideradas. No
entanto, a parte do nacleo do motor, equivalente ao ciclo de turbina a gas, onde
ocorre a combustéo, a transformacao de energia em propulséo e a producao de
poluentes, a variacdo de entropia e temperatura estdo condizentes em ambos
os softwares utilizados, garantindo uma equivaléncia dos resultados.

A partir da simulacéo realizada, percebe-se um acréscimo na emisséo de
NO, durante a subida e aproximac¢ao com a utilizacao de hidrogénio, mostrando
gue apesar da vazdo consumida ser aproximadamente 3x menor, 0 aumento de
temperatura na saida da camara de combustdo nessas etapas torna-se mais

relevante.
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Ja durante o voo de cruzeiro, essa reducao de vazao ocorre de forma mais

notdria, diminuindo a emissédo de NO,, como é mostrado na Tabela 11 abaixo.

Tabela 11 - Tabela de comparacao entre as emissdes do Querosene e Hidrogénio.

Emissdes do Querosene (kg)

NOy co, co HC H,0

Subida 64,21 3298,20 4,428 0,0664 2789,7

Cruzeiro 2576,20 1 140.360,00 177,669 | 2,6650 111.930,0
Aproximagao 82,86 4514,60 5,715 0,0857 3600,3

Emissdes do Hidrogénio (kg)

Subida 67,71 - - - 8059,4

Cruzeiro 859,79 - - - 328.630,0
Aproximacao | 110,50 - - - 10.374,0

O Hidrogénio por sua vez, gera mais vapor de agua na combustao durante
toda a viagem (347.064,0kgy,0), €m comparagdo ao querosene
(118.320,0 kgy20) - Como mencionado na secdo 3.3, isso ird possibilitar a
formacdo de contrails e nuvens cirrus na atmosfera com mais frequéncia,
contribuindo para o aquecimento global, porém de forma menos severa.

No que diz respeito a emissdo de C0,, a combustdo do querosene de
aviagdo e fonte consideravel de gases de efeito estufa. Um Unico voo do Rio de
Janeiro a Paris pode gerar 148.172,80 kg.o,. € equivalente as emissdes anuais
de C0, de aproximadamente 32 carros, assumindo uma média de 4,6 toneladas
de C0, emitidas por veiculo a cada ano (EPA, 2023). Essa comparacédo destaca

0 impacto ambiental significativo de voos individuais.
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7. CONCLUSOES

7.1.Consideracdes Finais

No presente estudo, foi realizada uma comparacao entre o querosene de

aviacao e o Hidrogénio por meio de uma modelagem termodinamica de um motor

Turbofan com alta razdo de by-pass no Matlab e Gasturb. Além disso, para

avaliar a potencial transicdo energética no setor aeronautico e sua contribuicao

na reducao do impacto climatico global, realizaram-se calculos detalhados das

emissOes geradas durante as fases de subida, cruzeiro e aproximagdo de um

voo do Rio de Janeiro a Paris, operado por um Boeing 777-300ER equipado com

dois motores GE-90.

Com isso, a partir dos resultados encontrados, algumas discussdes podem

ser realizadas:

Para produzir o empuxo necessario para as trés etapas de voo
simuladas, devido ao seu alto poder calorifico, precisou-se de 3x
menos vazao massica de Hidrogénio para gerar a mesma energia
gue o querosene de aviacao.

Independente do combustivel, a importancia do by-pass é extrema
na geracdo de empuxo. Em todas as etapas de voo,
aproximadamente 80% de todo o empuxo gerado passa pela zona
fria, ou seja, fora do ndcleo, fora da combustdo. Isso mostra a
eficiéncia do motor turbofan quanto a emissao de poluentes e a
evolugcédo desses motores ao longo dos anos.

A combustdo do hidrogénio ocasiona um aumento significativo da
temperatura na camara de combustdo (Uma diferenca de 100 a 150
K nas trés etapas de voo simuladas), fazendo com que haja a
possibilidade de crescimento da emissdo de NO,.

Houve um aumento na emissdo de NO, para as etapas de
aproximacéo e subida, e uma diminuicdo em voo de cruzeiro. Porém,
somando esses fatores, a utilizagdo de hidrogénio reduziu em torno
de 60% esse poluente. A reducao das emissdes de NO, na etapa de
cruzeiro, para o Hidrogénio, deve-se a baixa vazao de ar no core por

conta da baixa vazao de Hidrogénio para gerar 0 mesmo empuxo.
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Com menos ar, temos menos Nitrogénio disponivel para produzir
NO,.

A utilizacdo de hidrogénio reduz 100% das emissdes de CO, na
atmosfera. Todavia 0 querosene de aviacao na situagédo simulada,
emite 148t desse poluente, havendo uma contribui¢cdo significativa
no aquecimento global.

A combustéo do Hidrogénio contribuiu para um aumento significativo
do vapor de 4gua, quase 3 vezes mais que o querosene de aviacao.
Ao aumentar essa andlise de emissfes para o volume total de voos
diarios ao redor do mundo, o impacto cumulativo do setor aéreo
torna-se ainda mais evidente. A aviagdo comercial global é
responsavel por uma parcela substancial das emissdes de CO,
relacionadas ao transporte, contribuindo de forma notavel para o
aguecimento global. Como mencionado na sec¢édo 1.1, estima-se que
a industria da aviagdo seja responsavel por cerca de 2,5% das
emissdes globais de C0,, um numero que pode parecer pequeno a
primeira vista, mas que se torna significativo ao considerar o volume

total de emissdes globais.

7.2.Sugestdes para Trabalhos Futuros

Por meio do estudo realizado, pode-se apresentar algumas sugestbes para

possiveis trabalhos futuros:

Desenvolver um modelo matematico iterativo que realize o célculo
de NO, com a utlizacdo de hidrogénio especificamente em
diferentes velocidade e altitudes, para que possa verificar com mais
precisao as diferencas de emissao entre o querosene de aviacao e
o hidrogénio.

Verificar as mudancas de temperatura na camara de combustéao de
forma mais detalhada, a fim de obter uma melhor andlise do
comportamento da combustdo do hidrogénio com o ar de forma a

otimizar a combustéo de H,.
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E necessario um estudo mais bem elaborado do impacto ambiental
que o excesso de vapor de 4gua causa na atmosfera e suas
influéncias nas proximidades de aeroportos.

Obter dados mais detalhados do motor utilizado para otimizar e
melhorar a andlise no Gasturb, que possui uma ampla variedade de
possibilidades de simulagéo.

Realizacdo de uma analise exergética do estudo realizado com a
utilizacao de Querosene e Hidrogénio.

Realizar as analises em cada etapa de voo para C, variaveis, em
diferentes altitudes e velocidade

Validar os resultados para as trés etapas de voo.
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9. APENDICES

APENDICE A: Cédigo Matlab para obtencéo dos resultados da analise
termodinamica e de emissodes

clear all
clc
close all

%Pedro Afonso Cassani Martins TCC 2023.2

Parametros Matlab:

The hydrogen and hydrocarbon GE90 turbofan engines, which are two-spool
separate-exhaust turbofan engines, based on the governing thermodynamic laws
and formulas and using the algorithm simulated in MATLAB:

Cruise: Altitude = 10668 m ou 35000 pés / Mach 0.83
Climb: Altitude = 4572 m ou 15000 pés / Mach 0.45

Approach: Altitude = 3048 m ou 10000 pés / Mach 0.36

Mair = 0.83; %[0.83 0.45 0.36] Mach do ar

Pclimb = 101.325*exp(-1.15%10"(-4)*4572); % Pressdo na subida
Papproach = 101.325*exp(-1.15*10"(-4)*3048); % Pressao na aproximacao
Pair = 23.9; %[23.9 59.9 71.4] Pressao do ar nas 3 etapas

Tair = 218.82; %[218.82 268.15 278.15] Temperatura do ar nas 3 etapas
cpair = 1.005; % Calor especifico do ar

R = 0.287; % R do gas para ar seco 0.287 kJ/kgK

Cpcf = 1.004; % Calor especifico do compressor e Fan

Cpt = 1.152; % Calor especifico da Turbina

Gepf = 1.4; % Razao de cp do compressor e Fan

Gt = 1.33; % Razao de cp da turbina

mptotal = 575; % Vazao massica de ar total

beta = 8.1; % Razao de Bypass

piF = 1.65; % Razao de compressao do Fan

pilP = 1.14; % Razao de compressao do Compressor LP

piHP = 21.5; % Razao de compressao do Compressor HP

piOPR = 40.44; 7% Razao de compressao OPR

nPF = ©0.93; % Eficiéncia Politrépica do Fan
nPC = 0.91; % Eficiéncia Politrdpica da Compressor
NPT = 0.93; % Eficiéncia Politrdpica da Turbina

nm = 0.99; % Eficiéncia Mecanica

piBu = 0.95; % Razao de compressao do Combustor
nBu = 0.99; % Eficiéncia do Combustor

piFN = ©.95; % Eficiéncia do Bocal do Fan

piN = 0.98; % Eficiéncia do Bocal de Exaustao
piD = 0.995; % Razao de compressao do Difusor
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Para a simulacgao serdo considerados dois valores de QR:
Hidrogénio: QR 118,429

Hidrocarboneto (Generic): QR 43,124

QR = 43124; %Fuel Heat Value

Anélise de Ciclo:

a = sqrt((Gepf-1)*Cpcf*Tair*1000); %Velocidade do som

Vair = a*Mair; %Velocidade do ar

Ptot® = Pair*(1+((Gcpf-1)/2)*Mair”2)~(Gecpf/(Gepf-1)); %Pressao de voo
total

Ttot@ = Tair*(1+((Gcpf-1)/2)*Mair”2); %Temperatura total de voo

Pt2 = Ptot@*piD; %Pressao total na entrada do Fan

Assumindo condic8es adiabaticas na entrada, a temperatura da entrada do fan é
igual a temperatura total do voo.

Tt2 = Ttot@; %Temperatura total na entrada do Fan

St2 = 0.14; % [0.14 0.082 0.07] Entropia na entrada do fan - Valor pelo
grafico do Gasturb

Ht2 = -50; % [-50 -20 -13] Entalpia na entrada do fan - Valor pelo
grafico do Gaturb

Ptl3 = Pt2*piF; %Pressao total na saida do Fan

tfan = piF~((Gcpf-1)/(Gecpf*nPF)); %Razdo de temperatura do Fan

Ttl13 = Tt2*tfan; %Temperatura total na saida do Fan

St13 = cpair*log(Tt13/Tt2)-R*log(Pt13/Pt2)+St2; %Entropia na saida do
Fan

Ht13 = cpair*(Tt13-Tt2)+Ht2; %Entalpia na saida do fan

Pt19

Pt13*piFN; %Pressao total na saida do Fan Nozzle

P19 = Pt19/((1+(Gcpf-1)/2)"(Gepf/(Gepf-1))); %Pressdo estatica na saida
do Fan Nozzle

T19 = Tt13/(1+(Gcpf-1)/2); %Temperatura estatica na saida do Fan Nozzle
S19 = cpair*log(T19/Tt13)-R*log(P19/Pt13)+St13; %Entropia na saida do
Fan Nozzle

H19 = cpair*(T19-Tt13)+Ht13; %Entalpia na saida do fan Nozzle

al9 = sqgrt((Gcpf-1)*Cpcf*T19*1000); %Velocidade do som na saida do Fan
Nozzle
M19 = 1; V19 = al9;

Ahn = 1.0111; % (GE90 Datasheet)
ACn = 3.5935; % (GE90 Datasheet)
mphot = mptotal/(l+beta); %Vazao massica quente

mpcore = mphot; %Vazao massica no core
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mpcold = beta*mphot;
FGf = mpcold*V19 + (P19-Pair)*ACn; % Empuxo bruto do Fan

V19ef = V19 + V19*(1-Pair/P19)/Gcpf; %Velocidade efetiva na saida do
Fan Nozzle

Pt3 = Pt2*piOPR; %Pressao total na saida do compressor

ttOPR = piOPRMN((Gcpf-1)/(Gecpf*nPC)); %Razdao de temperatura no compressor
Tt3 = Tt2*ttOPR; %Temperatura total na saida do compressor

St3 = cpair*log(Tt3/Tt2)-R*log(Pt3/Pt2)+St2; %Entropia na saida do
compressor

Ht3 = cpair*(Tt3-Tt2)+Ht2; %Entalpia na saida do compressor

Pt4 = Pt3*piBu; %Temperatura total na saida da camera de combustao

re = 7.24; %Razao do ciclo limite de entalpia para hidrocarboneto
reH = 7.8; %Razao do ciclo limite de entalpia para hidrogénio

Tt4 = Cpcf*Tair*re/(Cpt); %Temperatura total de saida da camara de
combustao
f = (Cpt*Tt4-Cpcf*Tt3)/(QR*nBu-Cpt*Tt4); %Razao de combustivel po ar

St4 = cpair*log(Tt4/Tt3)-R*log(Pt4/Pt3)+St3; %Entropia na saida da
camara
Ht4 = cpair*(Tt4-Tt3)+Ht3; %Entalpia na saida da camara

Tt5 = ((Cpt*nm*(1+F)*Tt4)-(Cpcf*(Tt3-Tt2))-(beta*Cpcf* (Tt13-
Tt2)))/(Cpt*nm*(1+f)); %Temperatura total na saida da turbina

tTur = Tt5/Tt4; %Razao de temperatura na turbina
piTur = tTur*(Gt/(nPT*(Gt-1))); %Razdo de pressdo da turbina

Pt5 = Pt4*piTur; %Pressao total na saida da turbina
St5 = cpair*log(Tt5/Tt4)-R*log(Pt5/Pt4)+St4; %Entropia na saida da
turbina

Ht5 = cpair*(Tt5-Tt4)+Ht4; %Entalpia na saida da turbina
Pt9 = Pt5*piN; %Pressao total na saida do core Nozzle

P9 = Pt9/(1+((Gt-1)/2))~(Gt/(Gt-1));%Pressao estatica de saida do core
Nozzle

T9 = Tt5/(1+((Gt-1)/2)); %Temperatura estatica de saida do core Nozzle
S9 = cpair*log(T9/Tt5)-R*1log(P9/Pt5)+St5; %Entropia na saida do core
Nozzle

H9 = cpair*(T9-Tt5)+Ht5; %Entalpia na saida do core Nozzle

a9 = sqrt((Gt-1)*Cpt*T9*1000); %Velocidade do som na saida do core
nozzle
M9 = 1;
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V9 = a9g;
FGc = mpcore*V9+(P9-Pair*Ahn); %Empuxo bruto do core
V9ef = V9+V9*(1-Pair/P9)/Gt; %Velocidade de saida efetiva na saida do

core nozzle

Entropia [St2 St13 St3 St4 St5 S9];
Entalpia [Ht2 Ht13 Ht3 Ht4 Ht5 H9];
Temperatura = [Tt2 Ttl13 Tt3 Tt4 Tt5 T9];

figure(1)

plot(Entropia, Temperatura)
x1lim([@ 1.6])

ylim([200 2000])
xlabel("Entropia (k3/kg K)")
ylabel("Temperatura (K)")

Parametros de Performance:

Fnfan = FGf - beta*f*mpcore*Vair; %Empuxo liquido do Fan
Fncore = FGc - f*mpcore*Vair; %Empuxo liquido do core

FCratio = Fnfan/Fncore;

Fan_cont = Fnfan/(Fnfan+Fncore); % Contribui¢do do Fan no empuxo
(Bypass)

Core_cont = Fncore/(Fnfan+Fncore); % Contribui¢do do Core no Empuxo
Fnet = ((mpcore*(1+f)*Vv9ef)+(beta*mpcore*Vigef)-
((1+beta)*mpcore*Vair))*0.001; %Empuxo gerado pelo Turbofan

Fspec = Fnet/((1l+beta)*mpcore) *1000; %Empuxo especifico

TSFC = 1000*(f*mpcore/Fnet); %Thrust-Specific Fuel consumption
mpf = f*mpcore; %Vazdao massica do combustivel consumido

Np = (Fnet*1000*Vair)/(Fnet*1000*Vair+e.5*((mpcore*(1+f)*(V9-
Vair)”2)+(beta*mpcore*(V19-Vair)~2))); %Eficiéncia de propulsdo do
turbofan

Nth = ((Fnet*1000*Vair)+0.5*((mpcore*(1+f)*(V9-Vair)~2) +
(beta*mpcore*(V19-Vair)”2)))/(mpf*QR*1000); %Eficiéncia térmica do
Turbofan

Nover = Np*Nth; %Eficiéncia geral do Turbofan

Emissfes para HidroCarboneto

Valores retirados da tabela da ICAO GE90 - 110B1 em relagdo as emissdes geradas por
esse motor.

(Power set em voo de cruzeiro 65% - 75%

Cuise: Power 70%
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Climb: 85%

Approach: 30%

Power_set = [100 85 30 7];

vazao = [4.226 3.375 1.029 0.334];
HC = [0.03 0.02 0.05 3.87];

CO = [0.13 0.14 2.50 35.72];

NOX = [45.25 34.39 15.53 5.42];
EImass = [12.5 9.5 6.9 5.8];

figure(4)
plot(vazao,Power_set)
xlabel("Fuel Flow (kg/s)")
ylabel("Power Setting (%F)")

figure(4)

subplot(2,2,1)
plot(vazao,HC)
xlabel("Fuel Flow (kg/s)")
ylabel("HC (g/kg)")

subplot(2,2,2)
plot(vazao,CO)
xlabel("Fuel Flow (kg/s)")
ylabel("CO (g/kg)")

subplot(2,2,3)
plot(vazao,NOX)
xlabel("Fuel Flow (kg/s)")
ylabel("NOx (g/kg)")

subplot(2,2,4)
plot(vazao,EImass)
xlabel("Fuel Flow (kg/s)")
ylabel("EImass (mg/kg)")

Célculo das emiss6es desse motor com a utilizagédo de hidrocarboneto.

Distancia = 8977000; % [8977000 100000 100000] Ajustar essa distancia
para outras simulag¢des (climb, cruise e approach)

Tempovoo_cruzeiro = Distancia/Vair; %10 Horas e meia de voo em cruzeiro
%EINOX = 33.2*((Pt3%0.145/432.7)7(0.4))*exp((Tt3*1.8-459.67-
1027.6)/349.9 + (6.29-6.30)/53.2) %Por calculo

%NOXq = 2*(EINOx*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000) %Em kg p 2 motores

CO02 = 3.16*Tempovoo_cruzeiro*mpf; %Em kg p 2 motores

CO = 2*(2*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000); % Em kg p 2 motores [2 ©.14 2.5]
HC = 2*(0.03*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000); % Em kg p 2 motores [0.03 0.02
0.05]
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NOx = 2*(29*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000); % Por estimativa em kg p 2
motores [29 34.39 15.53]

EI_MP = 2*(8.5*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000000); % Para 2 motores em kg
[8.5 9.5 5.8]

H20 = 2*(1.26*Tempovoo_cruzeiro*mpf); % Para 2 motores em kg

Emissdes para Hidrogénio

EINOXH = 107 (1+0.0032*(Tt3-581.25))*sqrt(Pair/101.325);
NOx_H = 2*(EINOxH*Tempovoo_cruzeiro*mpf/1000); % Em kg

H20 H = 2*(9*Tempovoo_cruzeiro*mpf); %Pelo balanco da equacdo quimica em
kg



10. ANEXOS

ANEXO A: ICAO ENGINE EXHAUST EMISSIONS DATA SHEET

ICAD ENGINE EXHAUST EMISSIONS DATA SHEET

SUBSONIC ENGINES
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ANEXO B: ICAO ENGINE nvPM EMISSIONS DATA SHEET

ICAQ ENGINE nvPM EMISSIONS DATA SHEET

SUBSONIC ENGINES
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