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RESUMO

O presente trabalho tem como objetivo descrever um exemplo de sistema de propulsao hibrido-
elétrica para aeronaves, bem como seus componentes e suas formas de interagdo, modelar
energeticamente este sistema e simular seu comportamento com ferramentas computacionais
aplicando uma analise exergoecondmica. Combinando duas fontes de poténcia conseguem-se
vantagens e comportamentos especificos da aeronave, apresentando particularidades quando
comparado ao sistema de propulsdo convencional. E proposto um modelo, com base na
bibliografia e uma simulagdo computacional, de forma que alguns desses comportamentos e
caracteristicas serdo apresentadas e estudadas para auxilio nas decisdes de controle operacionais
do veiculo aéreo, visando uma melhor gestdo energética e uma melhor eficiéncia nas missoes
de voo. Com o auxilio do sistema de equagdes que correspondem aos estados dos componentes
e suas interagdes, foram utilizadas algumas hipdteses simplificadoras, demonstrando, as
principais caracteristicas dos componentes e os fatores que mais influenciam no gerenciamento
da energia de um veiculo aéreo. Do ponto de vista exergético, serdo analisadas as condi¢des
termodindmicas e parametros operacionais, auxiliando as decisdes de controle visando uma
melhor gestao energética da aecronave. Caracterizado o problema, para as condigdes de entrada,
percebe-se que a bateria ¢ identificada como o principal contribuinte para a massa do sistema
de propulsdo. Assim como a grande influéncia do poder calorifico inferior do combustivel,
sendo ambos focos de futuras melhorias. A maior eficiéncia exergética global da aeronave ¢

dada quando a propulsdo ¢ dada 87% pela bateria.

Palavras-chave: Propulsdo Hibrida. Sistemas Hibridos. Aeronave. Modelagem. Simulagao.



ABSTRACT

The present work aims to describe an example of a hybrid-electric propulsion system for
aircraft, as well as its components and forms of interaction, to energetically model this system
and simulate its behavior with computational tools applying an exergoeconomic analysis.
Combining two power sources, the aircraft's specific advantages and behaviors are achieved,
presenting particularities when compared to the conventional propulsion system. A model is
proposed, based on the bibliography and a computer simulation, so that some of these behaviors
and characteristics will be presented and studied to aid in the operational control decisions of
the air vehicle, aiming at a better energy management and a better efficiency in flight missions.
With the aid of the system of equations that correspond to the states of the components and their
interactions, some simplifying hypotheses were used, demonstrating the main characteristics of
the components and the factors that most influence the energy management of an aerial vehicle.
From an exergetic point of view, thermodynamic conditions and operational parameters will be
analyzed, helping control decisions aiming at a better energy management of the aircraft.
Having characterized the problem, for the entry conditions, it is noticed that the battery is
identified as the main contributor to the mass of the propulsion system. As well as the great
influence of the lower calorific value of the fuel, both of which are the focus of future
improvements. The greatest overall energy efficiency of the aircraft is given when the

propulsion is given 87% by the battery.

Keywords: Hybrid Propulsion. Hybrid Systems. Aircraft. Modeling. Simulation.
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1 INTRODUCAO

1.1 CARACTERIZACAO E PROPOSTA

Atualmente, os sistemas de propulsdo dos avides convencionais sdo baseados na queima
de combustiveis fosseis com um motor a combustdo interna ou de uma turbina a gas acoplados
a uma hélice para gerar a poténcia necessaria para colocd-la em movimento e tracionar
aeronaves (SCHOMANN, 2014).

Com a incerteza da futura disponibilidade das matérias primas para a producdo de
energia via recursos nao-renovaveis, novas ideias e pesquisas estdo sendo feitas para garantir a
mobilidade do futuro.

Uma das alternativas para conter o agravamento dos problemas relacionados a
disponibilidade de combustiveis fosseis ¢ o aumento dos niveis de eficiéncia dos veiculos
aéreos. Uma estratégia considerada para aumentar esta eficiéncia ¢ a de utilizar sistemas de
propulsdo que combinem motores de combustdo com maquinas elétricas (ZHANG, 2008).

A propulsao hibrido-elétrica consiste na combinagdo de dois ou mais tipos de motores
primarios para a propulsao das aeronaves (PORNET, 2015).

Dentre as vantagens desse tipo de combinagdo estd que o equipamento alimentado pelo
combustivel fossil podera sempre operar proximo do seu ponto de maior eficiéncia, podendo
ser essa fonte um motor alternativo ou uma turbina a gas. Em uma das arquiteturas de propulsao
hibrido-elétrica o motor elétrico utilizado em conjunto com outra fonte geradora de poténcia,
impulsiona as aeronaves em baixas velocidades e auxilia a combustdo da fonte primaria de
energia quando ¢ requerido alta poténcia. Combinando essas fontes também ocorre a redugao
dos niveis de ruido e da poluicdo produto da queima de combustivel fossil (SCHOMANN,
2014).

Em contrapartida, as baterias apresentam uma menor energia especifica comparada com
a fonte de poténcia dos motores a combustdo interna. S3o necessarias grandes massas de
baterias para armazenar quantidades consideraveis de energia, além da sensibilidade a impactos
fisicos (quedas e acidentes) e as condigdes atmosféricas. Tais fatores sao responsaveis pela
inviabilizacao de projetos (SCHOMANN, 2014).

Uma pesquisa na area do setor aeronautico do Grupo de Conversdo Eletromecanica de
Energia (GCEME) da Universidade Federal de Juiz de Fora, em parceria com a Fundagao de

Amparo a pesquisa do Estado de Minas Gerais (FAPEMIG) e Embraer, ird construir um
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prototipo estatico para estudos e analises em uma bancada de ensaios de um sistema de
propulsao hibrido elétrica de avides (ANZAI 2017).

Na pesquisa do GCEME, o sistema de propulsao hibrido elétrico ¢ composto por uma
turbina a gds combinada com um sistema de conversores eletronicos de poténcia alimentados
por um banco de baterias, que alimenta um motor elétrico que aciona a hélice.

Nesse contexto, o estudo permite uma analise tedrica e experimental global simplificada
do sistema hibrido-elétrico atuando como um todo assim como as suas interagdes ¢ estratégias
de controle. Além disso, esclarece a importancia da utilizacdo de cada subsistema dependendo
do tipo de voo, da autonomia desejada, da condicdo de voo (decolagem, subida, cruzeiro,
descida ou pouso), e da correta escolha na especificagdo dos seus componentes. O presente
trabalho também permite o estudo das possiveis escolhas no uso dos subsistemas, buscando
utilizd-los nas condi¢des de maior eficiéncia seguindo algoritmos de otimizagao.

Partindo da caracterizagdo do problema, pretende-se fornecer uma ferramenta
simplificada para dar suporte a tomada de decisdes preliminares, andlises paramétricas,
comparar diferentes tipos de arquiteturas e combinagdes dos componentes com 0s respectivos
comportamentos da aeronave, determinando as varidveis mais relevantes de um projeto em uma
aeronave hibrida, integrando os resultados obtidos com outras areas envolvidas, inclusive
dentro do grupo GCEME.

Para isso, se faz necessario modelar o problema e criar uma simulagdo preliminar,
objetivando uma analise dos diferentes comportamentos de sistemas reais e seus subsistemas
através de modelos e hipdteses simplificadoras, contribuindo para o gerenciamento de seus

componentes e fontes de poténcia.

1.2 OBJETIVOS

Os principais objetivos deste trabalho sdo:
1)  Fornecer uma modelagem preliminar do sistema;
2)  Simular computacionalmente o comportamento do sistema de propulsao hibrido-
elétrica de aeronaves;
3)  Definir as interagdes entre os principais componentes do sistema de propulsao

hibrido-elétrica de aeronaves.
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2 DESCRICAO DO SISTEMA DE PROPULSAO HiBRIDO-ELETRICA PARA
AERONAVES

2.1  DEFINICAO

Com o constante aumento nas demandas globais de energia, novas fontes e vias de
conversao sao desenvolvidas e aperfeigoadas ao longo dos anos. Uma das alternativas para
melhorar o desempenho das demandas energéticas ¢ a propulsao hibrido-elétrica, que combina
duas fontes de energia distintas e tira proveito das suas principais vantagens. (FRIEDRICH &
ROBERTSON, 2015). Essa alternativa de propulsdo insere ainda mais as maquinas elétricas no
sistema dos veiculos e aeronaves convencionais (HUNG & GONZALEZ, 2012).

Devido a complexidade da combinagdo de dois recursos energéticos diferentes, o
gerenciamento da energia € vital para organizar os recursos disponiveis. Com o gerenciamento
energético, ¢ possivel dimensionar o trabalho conjunto de duas fontes energéticas, monitorando
a utilizagdo de cada componente e organizando os recursos disponiveis oriundos do tanque de
combustivel e do conjunto das baterias. Nessa associagdo, os valores da energia especifica da
bateria e o conteudo de exergia do reservatorio de combustivel sdo criticos.

Administrando as fontes energéticas do sistema ¢ possivel obter a maxima eficiéncia
global do sistema e 0 minimo custo do produto energético. Um dos parametros mais importantes
relacionados ao gerenciamento energético em um veiculo hibrido € o grau de hibridizagdo, ¢,
que ¢ a razdo entre a poténcia de saida de uma das fontes de energia e a poténcia de saida total
do trem de forga (SONG, 2019).

Neste capitulo sera apresentado o sistema de propulsdo hibrido-elétrica para veiculos
aéreos, descrevendo seus componentes e possiveis associagoes. Com o conhecimento de cada
componente do sistema, as associagdes apresentam diferentes comportamentos € o
gerenciamento ajuda na identificacdo de areas com maiores perdas e focos de melhoria,
facilitando o entendimento do sistema e auxiliando nas tomadas de decisdes. Além disso, serdo

enunciadas as relagdes dos componentes com a gestao energética da aeronave.

2.2 COMPONENTES DO SISTEMA DE PROPULSAO

O sistema de propulsao hibrido-elétrica ¢ composto por sete elementos fundamentais:
1) Motor Térmico

2) Motor elétrico
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3) Banco de baterias (Armazenador de energia elétrica)
4) Reservatério de combustivel (energia térmica)

5) Conversores eletronicos de Poténcia

6) Acoplamentos

7) Eixo final de transmissdao com hélice

Os elementos constituintes do sistema de propulsao hibrido-elétrico serdo detalhados a
seguir com suas principais caracteristicas, particularidades e interagdes. Esses componentes e
combinagdes apresentam comportamentos que influenciam na operagdo e, consequentemente,
no consumo de energia da aeronave. Posteriormente, alguns parametros e conceitos do setor
aerondutico, importantes para a analise da eficiéncia global e gestdo energética, serdo
apresentados (topico 2.5).

A Figura 1 descreve os principais componentes da propulsdo hibrida dividindo pela

natureza de suas fontes de energia.

Figura 1 - Componentes fundamentais do sistema de propulsdo hibrido-elétrica

Gerador de impulso Hélice
Motor elétrico com .
. A Motor Térmico com
Conversores de Energia conversores eletronicos de
A gerador
poténcia
Armazenadores de ) Reservatério de
. Baterias .
Energia Combustivel

Sistema de monitoramento | Dispositivos eletrdnicos com conversores eletronicos de
e controle poténcia

Modos de distribuicao Acoplamentos mecanicos e conexoes elétricas

Fonte: Autor, 2020

A Figura 2 descreve as principais vantagens e desvantagens da combinacao das fontes

de energia.
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Figura 2 — Vantagens e desvantagens do sistema de propulsao hibrido-elétrica

Vantagens Desvantagens

Motor térmico operando na faixa de

: A . Baixa eficiéncia das baterias, inflamavel
maior eficiéncia

Motor elétrico auxiliando o térmico peso da aeronave X peso das baterias

Dispositivos elétricos ndo suportam

Menores niveis de ruidos e poluigdo . .
potuie condi¢cdes adversas do ambiente

2.2.1 Motor Térmico

No presente trabalho, sera utilizado uma turbina a géas estacionaria como motor de
combustdo interna. Tal escolha deve-se ao fato da similaridade com o projeto do GCEME.

A turbina a gis ¢ uma maquina térmica que tem como objetivo gerar poténcia mecanica,
da energia quimica contida nos combustiveis, que apds a combustdo geram energia térmica. O
trabalho de eixo realizado pela turbina, fornece energia para os conversores, 0s conversores
fornecem energia para o motor elétrico e, por fim, o motor elétrico aciona a hélice. O motor
térmico ¢ o responsavel pela conversdo da energia quimica do combustivel em energia
mecanica rotacional. O mesmo ¢ utilizado como fonte geradora primaria de poténcia operando
em conjunto com o motor elétrico.

Sua ampla utilizagdo no setor aeronautico ¢ devido ao fato das turbinas a gas
apresentarem uma boa relacdo peso/poténcia além de garantir uma alta confiabilidade e
disponibilidade. Também requerer pouca manutengdo e produzir baixos niveis de emissoes
(RENDON, 2010).

Aeronaves com porte acima de 80 passageiros, prefere-se a utilizagdo de turbina a gés
como motor térmico. Para projetos abaixo dessa quantidade, aproximadamente, ¢ preferido a
utilizacao de motores a combustao interna.

O ciclo de operagdo da turbina a gas de ciclo regenerativo ¢ mostrado na Figura 3. A
turbina ¢ alimentada pelo ar que passa pelo compressor, onde sofre um processo de compressao,
com um aumento da temperatura e consequente aumento da entalpia. Comprimido, o ar passa
através do regenerador de calor onde a sua temperatura aumenta pela troca de calor com os
gases saindo da turbina. Posteriormente ingressa na cdmara de combustao onde ¢ misturado

com o combustivel injetado e sofre o processo de combustdo. Ao sair da cdmara de combusto
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os gases passam pela turbina sofrendo uma queda na pressdo e temperatura, se transformando

em poténcia mecanica no eixo.

Figura 3 - Esquema de funcionamento de uma turbina a gas com regenerador de calor
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Fonte: RENDON, 2010

As principais perdas das turbinas estdo relacionadas as perdas de conversdo da energia

térmica e a combustdo incompleta (SCHOMANN, 2014).

2.2.2 Motor Elétrico

O motor elétrico (EME) ¢ a maquina que converte energia elétrica em energia mecanica.
Para esta conversao, pode se utilizar uma maquina sincrona, que ¢ uma maquina elétrica cuja
rotagdo ¢ proporcional a frequéncia do sinal elétrico de alimentagao.

Nesta maquina o fluxo de poténcia ¢ bidirecional, podendo carregar ou descarregar as
baterias, dependendo da maneira que ¢ operada: gerador ou motor. Para aplicagcdes em
propulsdo aerondutica, sio comumente de tipo ima. A interagdo entre o campo magnético
gerado pelos imas permanentes do rotor com o campo gerado pelas bobinas do estator quando

o rotor estd em movimento propicia a conversao da energia cinética do eixo da maquina em
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energia elétrica nos terminais do estator quando a mesma opera como gerador; ou no caminho
inverso quando a mesma opera como motor (BIM, 2012).

Para entender alguns comportamentos deste motor ¢ necessario analisar suas curvas
caracteristicas. A relagdo do torque e poténcia do motor com as rotagdes nos permite entender
comportamentos para diferentes pontos de operacdo, buscando adequagdo em projetos e
analises comportamentais.

O EME ¢ constituido basicamente por duas partes, uma parte mével (rotor) e uma parte
estatica (estator) com imas em ambas as partes. O rotor ¢ a parte formada por um eixo que €
suportado por mancais ou rolamentos, e que pode possuir bobinas elétricas ou ndo. O estator é
responsavel por conduzir a corrente elétrica nas suas bobinas, produzindo o fluxo magnético.
No caso estudado o motor ¢ de tipo trifasico de ima permanente, e o rotor ndo possui bobinas.

Sua operagao requer um controlador de velocidade. Apresenta-se um esquema com tais

componentes na Figura 4.

Figura 4 — Desenho esquematico do motor elétrico sincrono com principais componentes

Carcaga

Estator

Fonte: SCHOMANN, 2014

As maiores perdas do motor elétrico sdo por atrito nos rolamentos, as perdas resistivas

e o arrasto causado pelo movimento do rotor através do ar.
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2.2.3 Bateria

A bateria ¢ o componente eletroquimico responsavel pelo armazenamento de energia e
fornecimento de tensdo para o motor elétrico. Seu funcionamento se baseia em reagdes quimicas
de oxi-reducdo onde cada célula possui dois eletrodos (positivo e negativo). Com a oxidagao, é
criado um potencial elétrico entre os eletrodos fornecendo tensao para o sistema.

De acordo com a missao de voo ¢ selecionada uma relagdo poténcia/energia adequada
do banco de baterias, fornecendo energia elétrica de alimentacdo. A descarga da bateria afeta
sua tensdo, causando uma poténcia nominal inferior a medida que a mesma ¢ descarregada.
Quanto maior a quantidade de energia requerida do banco de baterias maior ¢ a massa do
componente, afetando criticamente o peso final da aeronave.

Na Figura 5 ¢ apresentado um esquema geral da bateria.

Figura 5 — Esquema geral bateria
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Fonte: Autor, 2020

Um requisito primordial para o uso de bateria em propulsdo aerondutica ¢ a baixa
densidade energética, levando pesquisas ao desenvolvimento das baterias a base de litio.

Com o maior avanco da tecnologia, surgiram as baterias com ions de litio, que utilizam
o 6xido de metal de litio associado com o elemento carbono e seus derivados. Com essa
evolu¢do houve um aumento da energia especifica e uma reducdo de seus pesos.

A bateria ¢ um dos subsistemas que mais agrega peso ao sistema de propulsao hibrido-
elétrica. Consequentemente, ¢ um dos principais alvos de melhoria visando o melhor
aproveitamento energético do veiculo aéreo. Uma melhoria em suas propriedades e
caracteristicas altera todo o processo de dimensionamento, gestdo energética e projeto de

aeronaves (SCHOMANN, 2014).



21

2.2.4 Reservatorio de Combustivel

O tanque de combustivel (STG) ¢ o dispositivo responséavel pelo armazenamento da
energia quimica contida nos combustiveis. Essa energia quimica ¢ transformada em poténcia
mecanica através da combustio. A capacidade de armazenamento do tanque de combustivel é
proporcional e determina a autonomia da aeronave, definindo a faixa de operagao da aeronave.
Quanto maior a poténcia exigida pelo ICE, maior o volume requerido de combustivel para
consumo. Busca-se a melhor forma de aproveitar as reservas de exergia providas do reservatorio
de combustivel.

Os combustiveis sdo refinados a partir do petrdleo bruto e para uso em motoros de
combustdo, sendo os mais populares a gasolina e o diesel, enquanto o mais utilizado na aviagao
¢ o querosene (MIRANDA, 2014).

O tamanho do reservatorio para armazenamento de combustivel fossil impacta na
disponibilidade geométrica por ocupar um volume e alterar significativamente a massa da
aeronave. Outro impacto € na poténcia que pode ser requerida pela fonte de poténcia e que por

sua vez impacta no grau de hibrida¢do da aeronave (SCHOMANN, 2014).

2.2.5 Conversores eletronicos de controle de poténcia e sistemas

Os conversores eletronicos estao integrados aos principais componentes do sistema de
propulsao hibrido-elétrica (gerador elétrico da turbina a gas, banco de baterias e motor elétrico)
buscando desempenhar um importante papel na confiabilidade e viabilidade do veiculo hibrido.
Possibilita diferentes combinagdes de poténcia e rotagdes por minuto por meio da regulacao da
frequéncia e tensdo do motor elétrico. O sistema eletronico deve ser eficiente e buscar a
melhoria da faixa de operagdo e economia do veiculo para diferentes situagdes de voos
(EMADI, 2005). O sistema engloba os dispositivos eletronicos conversores de poténcia, o
sistema de instrumentacdo, assim como todo o sistema para monitoramento ¢ controle da
aeronave.

Os conversores eletronicos sao um subsistema que vai operar de acordo com o que for
decidido pelo sistema supervisorio ¢ de controle. O sistema supervisério ira decidir a
distribuicdo de poténcia a ser entregue na hélice dependendo da fase de voo da aeronave e de
acordo com a poténcia requerida pela mesma. Através desse sistema, ¢ possivel determinar qual
melhor combinacao e partes de cada fonte geradora de poténcia sera utilizada para o

fornecimento de energia para aeronave.
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O papel desempenhado pelos conversores eletronicos engloba, além do controle de
poténcia e desempenho do sistema, todo o sistema de ligacdo dos conversores de energia e
coordena a operagao dos subsistemas para a melhor distribui¢do de poténcia para o eixo da

hélice. (EMADI, 2005).

2.2.6 Acoplamentos

O objetivo do modulo e conjunto de acoplamentos ¢ realizar a conexao mecanica entre
os componentes do sistema, podendo distribuir torque ou velocidade de rotagdo para os
motores. Os acoplamentos mecanicos neste sistema sdo tratados como ideais e, por isso, sua
massa ¢ desconsiderada. Este componente ¢ totalmente dependente da geometria da aeronave,
com as posi¢des de montagem e tamanhos possiveis, e por isso, deve ser projetado dentro das

condi¢des especificas de cada projeto de aeronave (SCHOMANN, 2014).

2.2.7 Hélice

A hélice ¢ o componente que gera empuxo sendo o produto final da conversao de energia
responsavel pela decolagem da aeronave. Convertendo energia mecanica rotacional em energia
de translacdo, a aplicagdo do torque resulta na geracao de empuxo, fazendo com que o veiculo
aéreo se mova com uma velocidade de translagao.

Ela é composta de um cubo motorizado ligado a varias pas de forma que possibilite
giros em torno do eixo longitudinal. As caracteristicas geométricas dessas pas ou laminas da
hélice contribuem para a geragdo do empuxo e, em conjunto com o vento relativo nas pas,
definem o empuxo resultante gerado pelas fontes geradoras de poténcia e da eficiéncia da hélice
(MIRANDA, 2014).

As hélices podem ser ligadas diretamente a fontes geradoras de poténcia mecanica ou,
em alguns projetos, através de uma caixa de reducdo. Suas perdas sdo ocasionadas pelos
arrastos. Podendo ser: de atrito, de forma, o induzido e o de onda (SCHOMANN, 2014).

Um esquema com os principais parametros geométricos de uma hélice € apresentado na

Figura 6.

Figura 6 — Parametros geométricos de uma hélice
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2.3  TOPOLOGIAS HIBRIDAS - CONFIGURACOES E ARQUITETURA DOS
COMPONENTES DA PROPULSAO HIBRIDO-ELETRICA

Neste capitulo serd apresentado algumas das diversas maneiras de combinar as fontes
de energia para a geracdo da propulsio da aeronave. Serdo demonstradas as principais
arquiteturas dos componentes da propulsdo, bem como as influéncias, comportamentos e
particularidades dessas combinagdes dos componentes da aeronave.

As diversas maneiras de se combinar as fontes de energia para a geracao da propulsdao
da aeronave, influenciam nas diversas maneiras de funcionamento e caracteristicas proprias
com vantagens e desvantagens, em termos de eficiéncia energética, complexidade e limitacdes
técnicas (ESHANI, 2010). Os principais tipos de combinagado desses componentes sdo descritos

nos proximos topicos.

2.3.1 Topologia Hibrida em série

Na arquitetura em série tem-se um tanque de combustivel que fornece energia para o
motor de combustao interna (ICE), transformando energia quimica do combustivel em poténcia
mecanica. A poténcia gerada pelo ICE ¢ transmitida para um gerador, convertendo essa energia
mecanica em energia elétrica. O motor elétrico (EME) ¢ alimentado por duas fontes de energia,
podendo ser, somente o gerador, somente a bateria ou uma combina¢do de ambas as fontes. Por
fim, o EME ¢ responsavel pela transmissdo de poténcia para o eixo final, que no caso de
aeronaves, pode ser uma hélice. Destaca-se que somente o motor elétrico aciona o eixo final da
hélice, podendo ser alimentado somente por baterias, somente pelo motor térmico ou por
ambos, gerando energia para a hélice (KOSTER, 2011). A Figura 7 apresenta um esquema

simplificado dessa arquitetura.
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Figura 7 - Configuracdo em série dos componentes da propulsao hibrido-elétrica
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Fonte: Autor, 2020

Quando o requerimento de poténcia para impulsionar a aeronave € pequeno, a energia
convertida pelo gerador elétrico na saida oriunda do motor térmico pode ser utilizada para
impulsionar a acronave e seus subsistemas.

Uma vantagem dessa arquitetura ¢ o fato do motor térmico estar desacoplado do eixo
do motor elétrico, dessa forma, as varia¢des de carga que o veiculo aéreo sofre, ndo sdo
repassadas para este motor, podendo operar no seu ponto de maximo rendimento, permitindo
também, uma forma de controle mais simplificada.

Como desvantagens, tem-se o fator da propulsao ser inteiramente realizada pelo motor
elétrico, necessitando assim, um grande peso e alto custo desse equipamento. No que diz
respeito a eficiéncia energética do sistema, ela ¢ dependente das multiplas conversdes

mecanicas e elétricas (ESHANI, 2010).

2.3.2 Topologia Hibrida em paralelo

Na configuragdo em paralelo, através de um acoplamento mecanico, ambas as fontes de
poténcia acionam mecanicamente o veiculo, permitindo assim que o motor térmico forneca
tracdo e poténcia mecanica em paralelo com o motor elétrico, acionando em conjunto a hélice.
Ou seja, duas diferentes vertentes de poténcia chegando a transmissdo, provenientes do ICE e
EME. O motor elétrico recebe energia de um banco de baterias através de um conversor

eletronico de poténcia. Nesta arquitetura ambas as fontes sao acopladas mecanicamente ao eixo
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da transmissdo e hélice, podendo fornecer a propulsdo de maneira independente e utilizar uma
fonte ou as duas em conjunto. O funcionamento de uma dessas fontes ndo altera o

funcionamento da outra. A Figura 8 apresenta um esquema simplificado dessa arquitetura.

Figura 8 - Configuragdo em paralelo dos componentes da propulsdo hibrido-elétrica
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Fonte: Autor, 2020

Uma vantagem deste sistema em relacio ao em série ¢ a nao necessidade de um gerador
elétrico, podendo ambos os motores dividir a propulsdo do veiculo, podendo assim, haver uma
redugdo nas capacidades nominais exigidas de cada motor. Com a redugdo das capacidades
nominais, o sistema hibrido terd menor tamanho e peso (o motor elétrico ndo precisa ter a
poténcia maxima de propulsdo como no caso do sistema em série). Assim, a eficiéncia global
do sistema pode ser maior.

Uma das desvantagens seria a adi¢do de massa no sistema por conta do acoplamento
mecanico. O controle de acionamento de um veiculo em paralelo ¢ mais complexo. Sua
dificuldade de implementacdo refere-se ao sistema de transmissdo mecanica e no sistema de
controle que integra as diversas fontes e gerencia o fluxo de energia entre as mesmas
(KREIMEIER, 2017).

Com o compartilhamento de torque das duas unidades geradoras de poténcia podem-se
operar a aeronave buscando satisfazer um alto requisito de desempenho visando aumento da
eficiéncia global do sistema (ESHANI, 2010).

Além das duas principais arquiteturas apresentadas, outras formas de arranjo de

componentes também sdo possiveis. Por exemplo, a configura¢do paralela-série que ¢ uma
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combinag¢do de ambas. Existe também a configuracdo puramente elétrica que ¢ quando se utiliza
somente 0 conjunto baterias - conversores eletronicos - motor elétrico — hélice, sem fonte
térmica. Outra configuragdo ¢ a chamada turbo-elétrica, que € similar a uma tipologia em série,

mas sem o conjunto de baterias e o seu correspondente conversor eletronico.

2.4  INTERACAO ENTRE OS COMPONENTES DO SISTEMA DE PROPULSAO

Cada combinagao dos componentes da propulsao pode fornecer uma maneira diferente
de interacdo entre os equipamentos e assim, apresentar distintos comportamentos e
caracteristicas em termos energéticos para a aeronave.

Em relacado as eficiéncias, os motores elétricos apresentam valores maiores aos térmicos.
Porém a vantagem dos motores térmicos em relacao aos elétricos esté relacionada a sua maior
capacidade de armazenamento por unidade de peso dos combustiveis fosseis que chega a ser
até sessenta vezes maior que as baterias de ultima geragao existentes (SCHOMANN, 2014).

Por essas caracteristicas, o sistema de propulsdo elétrico que tem sido desenvolvido até
a atualidade ¢ recomendado para missdes de curta duragdo ou no apoio em decolagens e
aterrisagens. Quando age em colaboracdo com um motor térmico em um sistema hibrido, pode
operar em conjunto com a turbina a gas ou motor de combustdo uma vez que o aumento da
energia acumulada da bateria é diretamente proporcional 8 massa da mesma.

Com as combinagdes e arquiteturas dos elementos descritos, através do estudo
apresentado nesse trabalho foi possivel combinar as capacidades de cada sistema permitindo

um Voo para aeronaves energeticamente mais eficientes.

2.5 ESPECIFICIDADES DA OPERACAO DE AERONAVES

Para analisar a efetividade e os reais beneficios do sistema de propulsdo hibrido em
relagdo ao sistema de propulsao de aeronaves convencionais, sdo analisadas as situagdes de voo
da mesma, bem como as demandas energéticas envolvidas para toda a missao aérea. A defini¢ao
da missdo aérea requer distintos pontos de operacdo com diferentes porcentagens de uso de
cada fonte de energia.

As possiveis fases de voo para a aeronave sao: decolagem e subida, cruzeiro, descida e
pouso. De acordo com a fase de voo, ¢ determinada, através do sistema dos dispositivos
eletronicos, a melhor faixa de operagdo e economia energética da aeronave. As combinagdes

das fontes de poténcia e interacdes dos dispositivos, visam uma melhor eficiéncia global do
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sistema e um menor consumo energético dos processos envolvidos. Por exemplo em decolagens
e subidas ¢ requerido uma grande quantidade de poténcia podendo exigir uma operacdo
conjunta das fontes térmica e elétrica em seu maior nivel de desempenho (SCHOMANN, 2014).

Na Figura 9 ¢ representada a relagdo do tempo de voo com a altitude atingida pela
aeronave, permitindo a percepcao das diferentes fases de voo da aeronave e essas fases
demandarao diferentes arranjos das fontes geradoras de poténcia para disponibilizacao da

energia a ser consumida pela aeronave.

Figura 9 — Fases de voo. Relacdo da Altura com as fases de voo da aeronave
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Fonte: Autor, 2020

Um artigo produzido por PORNET, 2015 mostra um modelo matematico do sistema de
propulsao hibrido-elétrico baseado nas poténcias e eficiéncias de cada equipamento. Nesse
modelo, cada missdo especifica demanda uma poténcia necessaria baseada no tamanho e
desempenho da aeronave.

Um modelo simplificado para aecronaves de pequenos portes ¢ proposto por KREIMER
e STUMPF, 2017. Nele, com cada etapa de voo ¢ equacionado as massas de todos os
componentes do sistema.

Quanto maior a demanda energética da aeronave, mais pesado ¢ o sistema de propulsao,
sendo a massa diretamente proporcional a essa quantidade de energia demandada. Em qualquer
aeronave, o sistema de conversao da energia armazenada em movimento se correlaciona com a
queima de combustivel e consequentemente com a massa do reservatorio e baterias. Sendo
assim, os requisitos do voo devem ser analisados e considerados no processo de

dimensionamento e analise de acronaves (SCHOMANN, 2014).
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2.6 GESTAO ENERGETICA NO SISTEMA DE PROPULSAO HIiBRIDO-ELETRICA

O objetivo do gerenciamento de energia ¢ promover a melhor administracao das fontes
energéticas do sistema, além de monitorar a utilizacdo de cada componente, e, devido a
complexidade do projeto, organizar os recursos disponiveis. Esse gerenciamento esta
diretamente relacionado aos seus componentes € suas interagoes.

Como as condicdes de operagdo das aeronaves afetam diretamente sua performance
energética, a utilizacdo de diferentes fontes de energia para o mesmo veiculo demanda
estratégias de controle que gerencie o funcionamento desse sistema objetivando um melhor
desempenho. Para isso, torna-se necessario a identificagao das variaveis mais relevantes para a
caracterizacao do problema e a melhor tomada de decisao do sistema de controle.

A fim de promover um melhor entendimento do sistema energético, ¢ necessario
conhecer os modos de operacao, as areas e os equipamentos com maiores potenciais de trabalho,
ou seja, uma analise exergética do sistema. A realizacdo do gerenciamento da energia ¢ feita
através dos seguintes estudos: balancos energéticos e exergéticos, analise das eficiéncias e
controle da demanda de energia. A analise € feita individualmente para cada componente do
sistema. O controle da demanda tem uma vasta aplicagdo, podendo ser feito em qualquer
sistema, mecanico ou elétrico.

Identificando os principais contribuintes para o consumo de energia da aeronave, ¢
possivel relacionar a eficiéncia global do sistema com seus influenciadores e, quando possivel,

outros parametros que contribuem para seu melhor desempenho operacional.
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3 MODELAGEM ENERGETICA DA PROPULSAO HIBRIDO-ELETRICA EM
AERONAVES

O presente capitulo apresenta o modelo matematico para descrever um sistema de
propulsao hibrido-elétrico para aeronaves.

Visando melhorias em solugdes tecnoldgicas com o desenvolvimento do tema abordado
neste trabalho e uma melhoria na gestao energética de aeronaves, o primeiro passo seria a
modelagem energética de seu sistema de propulsao.

E apresentado um sistema de equagdes comportamentais energéticas e operacionais,
permitindo um futuro auxilio em estratégias de controle, regimes de operagao e estratégias para

melhores condigdes de voo e uma aeronave com maior efici€éncia termoecondmica.

3.1 DESCRICAO DO SISTEMA E ESQUEMA GERAL

O modelo consiste no equacionamento dos componentes do sistema de propulsao, bem
como suas interacdes utilizando hipoteses simplificadoras. O sistema ¢ composto pelos sete
principais componentes descritos no topico 2.2 do capitulo 2. Um esquema da propulsao

hibrido-elétrica com as principais varidveis envolvidas no sistema ¢ mostrado na Figura 10.

Figura 10 — Principais varidveis do sistema de propulsao hibrido-elétrica
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Fonte: MACHADO, 2019
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3.2 HIPOTESES SIMPLIFICADORAS

As seguintes hipoteses foram adotadas para o modelo:
I.  Nao ha dissipagdo de energia no tanque de combustivel ou baterias
II. A bateria apresenta energia especifica constante
III.  Condigdes de estado estacionario considerados para ICE, CON, EME ¢ PRP
IV.  Nao foram consideradas variagdes de energia potencial

V. A descarga da bateria ndo ¢ representada

3.3  EQUACOES GERAIS

Definido o volume de controle para cada componente principal e analisados

separadamente, ¢ feita a analise dos fluxos de energia e massa.

3.3.1 Balanc¢o de massa

(3.1)
. . diC
Zmin _Zmout = T
3.3.2 Balanco de energia (Primeira Lei da Termodinimica)

(3.2)
Qliq,in - Wliq,in = Z(mh)out - Z(mh)m + (mzuz - mlul)sis

Em que m, representa a massa que entra no sistema e m,a massa que sai do sistema.

3.3.3 Balanco de Entropia

(3.3)
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Z % * Z(mfvm - Z(mé)out + 5S¢ = dj‘f (3.4)

3.3.4 Balanco de Exergia para volumes de controle

. . . _ dXVC
Xm - Xout - XD - dt (3-5)

(3.6)
Y = (h—hy) — To(s — o)

3.4  EQUACOES DOS COMPONENTES DO SISTEMA

O modelo matematico apresentado a seguir ¢ baseado em equacdes fundamentais, e
consiste em equacionar os balangos de massa e energia para cada componente do sistema.
Buscando meios de representar o modelo matematico da propulsdo hibrido-elétrica de
aeronaves, a seguir, sera apresentado as caracteristicas principais de funcionamento dos

componentes de um sistema hibrido em série.

3.4.1 Turbina a gas

A fun¢do da maquina térmica na propulsdo hibrido-elétrica de uma aeronave ¢ atuar
como uma das duas fontes geradoras de poténcia mecanica ou geragao de empuxo, operando
em conjunto com uma segunda fonte, o motor elétrico. Sua fungdo € converter em poténcia
mecanica a energia calorifica do combustivel.

Da anélise do modelo termodinamico ¢ obtida a equagdo a seguir do fluxo de energia
que entra na turbina a gas que ¢ o produto da taxa de energia do combustivel Wryg pela
eficiéncia nycg:

) _ (3.7)
Wice = Wryg * Nce
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O modelo termodindmico do motor térmico € apresentado juntamente com seus

principais parametros na Figura 11.

Figura 11- Modelo termodindmico do motor térmico

. Motor .
Wrug Térmico Wice
— —
N;cE
i LICE

Fonte: Autor, 2020

A eficiéncia do motor térmico € uma variavel de entrada do modelo proposto. Porém,
para a utilizag@o em projetos, essa eficiéncia € calculada de acordo com o seu mapa de eficiéncia

e das fungdes das especificidades de operacao da aeronave (PORNET,2015).

3.4.2 Sistema de Combustivel

O termo sistema de combustivel inclui o proprio combustivel e seu reservatorio. Esse
sistema tem como caracteristicas relevantes a massa do tanque e do combustivel disponiveis.
Com o conhecimento do combustivel e de suas propriedades € possivel estabelecer a quantidade
de energia possivel a ser entregue para o motor de combustao (SCHOMANN, 2014).

Como ressaltado no item 3.2, hipoteses simplificadoras, ndo hé dissipagdo de energia
no tanque de combustivel, por isso sua eficiéncia ngy g € tratada como constante.

A exergia quimica acumulada no reservatorio de combustivel diminui com o tempo,
afetando assim, o peso ¢ autonomia da aeronave em aplicacdes aeronduticas. A operagao
considera uma saida de energia constante, conforme expresso por:

(3.8)

dESTG —
dt FUE

Para a analise da exergia do combustivel, a exergia quimica ¢ foi adotada. Essa exergia
¢ dada pela razdo de um especifico combustivel C H, expressa pela seguinte equacdo

(DINCER, 2013):
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(3.9)

£ =1,0401 + 0,01728 * (E)

Onde o ¢ o numero de carbono e y o nimero de hidrogénio da representacdo quimica do

combustivel. A exergia do combustivel X ?UE ¢ dada pela equagao 3.4 (MACHADO, 2019):

(3.10)
o
oo LHV xmp,p
FUE — 5

LHYV representa o menor valor de aquecimento do combustivel e ‘rhﬂfUE ¢ o fluxo de massa de

combustivel.

3.4.3 Dispositivos eletronicos com conversores de poténcia

Os veiculos hibridos requerem uma série de moddulos de controle e conversores
eletronicos de poténcia para controlarem os componentes do sistema de propulsdo, gerenciado
o armazenamento e a distribui¢do da energia. Sua fung¢do € controlar a operacdo e as tomadas
de decisoes, utilizando a gestao energética para as diferente situagdes e fases de voo, integrando
todos os componentes do sistema de propulsdao da aecronave (PORNET, 2015).

Da anélise do modelo termodindmico ¢ obtida a equacdo a seguir do fluxo de energia
dos conversores:

. . . (3.11)
Weon = Wice * Neon;t + Wear * Neons2

Para fontes de energias ndo convencionais, a distancia percorrida por unidade de
quantidade de energia ¢ um pardmetro importante definido como a faixa de energia especifica
do ar (ESAR) com unidades de metros por Joule, dado pelas seguintes equagoes (PORNET,
2015 e SEITZ, 2012):

(3.12)
L
ESAR = — AP *D
- TSPC*mACF*g
' . (3.13)
Wi+ W,
TSPC — FUE BAT

T
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T =284 1075« Wypp- — 0,091 * Wpgp + 1124 (3.14)
TSPC ¢ o consumo especifico de combustivel do empuxo, T o empuxo da aeronave, g
a gravidade, V,.r a velocidade de vdo e % o coeficiente de sustentagdo-arrasto.

O balancgo energético dos conversores eletronicos ¢ mostrado na Figura 12.

Figura 12 — Balango energético dos conversores eletronicos de poténcia

f j{‘CCPN

Conversores

Ncon

TVVB‘ AT

Fonte: Autor, 2020

3.4.4 Bateria

O objetivo do modulo das baterias ¢ a realizar a composicao da energia quimica
disponivel para alimentacao do sistema elétrico. O parametro de maior relevancia da bateria ¢
a massa do componente mg,r, Uma vez que a poténcia maxima disponivel da bateria depende
da sua massa total instalada e da sua energia especifica (PORNET, 2015). Uma das maneiras
de determinar a massa requerida do conjunto de baterias ¢ assumir um valor constante para a
energia especifica eg4r , € dimensiona-la de acordo com a energia demandada.

E possivel calcular a poténcia maxima disponivel do conjunto de baterias, conforme a
equacao:

(3.15)
Wgar max = €par * Mpar

Como a descarga da bateria afeta sua tensdo, causando uma poténcia nominal inferior com o
decorrer do descarregamento, consideraremos para esse estudo apenas as condig¢des
operacionais na zona nominal, cuja variagdo da energia com o tempo ¢ constante. A zona
exponencial e a zona limite ndo serdo consideradas nesse estudo.

A taxa de energia que sai da bateria ¢ obtida pela equagao:
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p (3.16)
Epar
=W,
dt BAT
A poténcia da bateria ¢ dada por:
_ (3.17)
Wgar = Vpar * i
A taxa de descarga da bateria ¢ descrita por:
Vaar = EO_KQ—iT_iR + Ae'TB (3.18)

E, ¢ a tensdo interna, Vo € a tensdo no final da zona de utiliza¢ao da bateria (zona nominal),
VeyL a tensdo de carga total, Vgyp € a tensao no final da zona exponencial, K¢ a constante de
polarizacao, Q ¢ a capacidade maxima, Qo € a capacidade nominal no final da zona nominal,
Qgxp € a capacidade no final da zona exponencial, R ¢ a resisténcia interna, iT € a capacidade
extraida, 1 € a corrente de carga/descarga, A a amplitude da zona exponencial e B ¢ a constante
de carga inversa. Esses pardmetros sdo disponibilizados pelos fabricantes. As equagdes a seguir

calculam esses parametros:

E():VFULL-I_K-I_iR_A

(3.19)
V -V + Alexp(—B -1 —
K = VeuLL NOM [exp( * Qnom) 1} * (Q — Qnom) (3.192)
Qnom
Q= tvow * (3.19b)
1 —ngar
R = _—
Vnom * 0.2+ Onon (3.19¢)
0,2 R *
Npar = 7 Cnow (3.19d)
NOM
A =Vpyr, — Vexp (3.19%)
3
B = (3.199)
Qexp

Na equacdo (3.19¢) o termo “A” representa a diferenga entre a tensdo da bateria de carga

completa e a tensdo no final da zona exponencial.
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3.4.5 Motor elétrico

De acordo com o a analise do modelo termodindmico, a poténcia elétrica fornecida pelo

motor elétrico ¢ dada por:

WE.ME = W(,:ON * NeME (3.20)

O balango de energia do motor elétrico ¢ apresentado juntamente com seus principais

parametros na Figura 13.

Figura 13 — Balango de energia do motor elétrico
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Fonte: Autor, 2020

3.4.6 Hélice

A fungdo da hélice ¢ gerar a poténcia de propulsdo de impulso e velocidade de translacao
(HUNG & GONZALEZ, 2012).

De acordo com o a andlise do modelo termodinamico, a poténcia da hélice ¢
equacionada por:

WI;RP = WE:ME * Nprp (3.21)

O balango de energia da hélice ¢ apresentado juntamente com seus principais parametros

na Figura 14.
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Figura 14 — Balango de energia da hélice

WEME Héllce WPRP

L e
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Fonte: Autor, 2020

3.5 EQUACOES DE INTERACAO DOS COMPONENTES, EFICIENCIA GLOBAL E
PARAMETROS DE DISTRIBUICAO

Nos tdpicos anteriores foram demonstrados os modelos dos componentes do sistema de
propulsao hibrido-elétrica. Nesta parte € apresentado as equagdes dos componentes gerais e de

interagdo do sistema.

3.5.1 Fator de Hibridacao

A hibridagao, definida por ¢, é um coeficiente adimensional que compara a quantidade
de energia elétrica utilizada na aeronave das baterias Wy, com a quantidade total de energia
disponivel no sistema Wy a7 + Wicg. Esse fator ¢ uma das maneiras de classificar os veiculos
hibrido-elétricos. O coeficiente caracteriza a interacdo entre o sistema elétrico ¢ o sistema

convencional de propulsdo, equacionado por:

_ (3.22)
WBAT

¢) =
WBAT + WICE

¢ ¢ zero quando a aeronave opera simplesmente com a propulsdo convencional (Wg,r = 0).

Quando ¢ =I, a aeronave totalmente elétrica — somente alimentada por bateiras (Wjcg = 0).

3.5.2 Eficiéncia Exergética Global

A eficiéncia exergética global do sistema ¢ dada por:



38

_ (3.23)
Ngtobatsis = Xout
lobal,sis Xm
Onde:
S (3.23a)
Xin = Xpye + Xpar
(3.23b)

Xout = XuEL

3.5.3 Eficiéncia da distribuicao da poténcia elétrica

O parametro de eficiéncia do sistema de gestdo e distribuicdo de poténcia elétrica ¢
calculado por (PORNET, 2015):

(3.24)
Nepmp = NeLE * NEME

Onde npyp € a eficiéncia de gerenciamento energético e gz € a eficiéncia do motor elétrico.

3.5.4 Fator de Eletrificacao

O grau de eletrificagdo, 3, do sistema de propulsdo operando em conjunto de uma fonte
elétrica de poténcia, relaciona a razdo entre a energia elétrica instalada na aeronave sobre a

energia total instalada na mesma (PORNET, 2015). O grau de eletrifica¢do ¢ definido por:

. £y (3.25)
Erye + Epar
Onde:
Epar = Mpar * epar (3.26)
(3.27)

Eryg = mpyg *x FHV
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3.5.5 Fluxo Energético da aeronave

A combinacao de um sistema convencional de alimentag¢do (motor térmico), juntamente
com um motor elétrico alimentado por baterias, tem por objetivo a utilizagdo de um sistema
mais eficiente € com as menores perdas possiveis para fornecer uma melhor eficiéncia global
para a aeronave se comparada apenas com outra alimentada somente pelo sistema convencional.

A energia acumulada e armazenada no reservatorio de combustivel fossil (STG)
apresenta caracteristicas que influenciam na capacidade de geracdo de poténcia do motor
térmico de acordo com as propriedades do combustivel acumulado. Assim como a energia
armazenada pelo conjunto das baterias influéncia na geracao de poténcia do motor elétrico.

As energias acumuladas sao convertidas de acordo com suas eficiéncias, que € a razao
da poténcia de saida e de entrada dentro de um conversor energético e de suas poténcias
especificas, que ¢ a razdo entre a poténcia de saida e a massa do conversor utilizado. Essas
energias oriundas dos reservatorios energéticos sao transmitidas para os respectivos motores
que as utilizam como fonte de energia e de acordo com suas configuragdes de poténcia, dando
continuidade no fluxo de energia da aeronave. O fluxo de energia da aeronave para a tipologia

em série ¢ apresentado na Figura 15.

Figura 15 - Esquema energético da propulsdo hibrido-elétrica para configuragdo em série

_ Lcow
Wrug Wicg * Weon Wems WL
'E , EME HEL
STG [P n,LCE > ne GSON NEwE -.| NyEL
¢ T} W l l
Lick BAT Leme Lygr

Fonte: Autor, 2020

3.5.6 Eficiéncia global do sistema

A eficiéncia global do sistema consiste na relagao da poténcia disponivel na hélice sobre

a poténcia oriunda do sistema de combustivel, definida por:
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(3.28)

3.6  APLICACAO DA ANALISE EXERGOECONOMICA NA PROPULSAO HIBRIDA

Para a aplicacao exergoeconOmica, a alternativas escolhida foi se basear na metodologia
de aplicacdo de AFFONSO, 2019. Nesse trabalho, a analise da exergia ¢ aplicada como
ferramenta para projetos de aeronaves avaliando o sistema de propulsdo. Sua proposta ¢ avaliar
a eficiéncia exergética, taxas de energia destruida e a distribui¢do de irreversibilidades em um
sistema hibrido-elétrico.

Exergia foi definida como sendo o trabalho maximo obtido por uma fonte de energia.
Aplicando a metodologia, podemos quantificar as perdas termodinamicas em cada componente
e no sistema completo de propulsdo. A destrui¢do da exergia € relacionada a cada componente,
dada por:

(3.29)

Bpest = Z Bin — z Boue
A eficiéncia exergética de um componente ou sistema ¢é calculada por:
T’ _ <Z BOUt)
B -_ .
Z B in

Com as taxas de exergia destruidas determinadas para cada componente em cada fase

(3.30)

de voo, € possivel estimar o total da exergia destruida do sistema, usando o tempo de duracao
de cada fase, conforme definido por:
(3.31)

Bpestmission = § (BDest * AtFP)
FpP

A eficiéncia da exergia de uma aeronave para uma missao especifica de voo ¢ definida
pela equagdo

(3.32)

-1 BDest,Mission
NMission = 1 — B
in
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(3.33)

FP In

A Figura 16 apresenta o diagrama de anélise detalhando o consumo total de exergia do
sistema de propulsdo, bem como os produtos uteis e perdas. Fluxos azuis representam exergia

util e fluxos vermelhos representam perdas de exergia.

Figura 16 — Analise exergética do sistema de propulsdo hibrido-elétrico
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Reservatorio | Brug A ‘ldirectrr‘c
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>
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Eng.Gases
BHeat

Bpmp..ﬂiir

—) Exergia util
—P Perdas de Exergia

Fonte: AFFONSO, 2019

A equacao 3.34 define a exergia destruida de uma aeronave para a missao completa:

(3.34)

BDest,Mission = BFUE + WElectricity + BEng_Air - Bout

Com as taxas de exergia do combustivel, a eletricidade do sistema e os produtos tuteis
definidos, respectivamente, pelas seguintes equagoes:

(3.35)

BKerosene = BFUE * CT,Kerosene
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(3.36)
Whgat
WElectricity = —=x CT,Ele
BAT
Bout = BBleed + WMec_Hydraulic + Welectric + BPRP (3-37)

Cr kerosene Tepresenta o custo exergético unitario do combustivel e Cr g, 0 custo
exergético unitario de eletricidade.

A eficiéncia exergética para o sistema de propulsao hibrido elétrica ¢ definida por:

BDest,Mission (3.38)

BKerosene + WElectricity + BAir

B Mission = 1

Nos pardgrafos anteriores foram demonstradas as equacdes para aplicacdo da analise
exergoeconodmica. Essa aplicacdo nos permite comparar diversas arquiteturas e configuragdes
promovendo uma integracdo de projeto mais clara para analise, definindo prioridades de
otimizagdo em solugdes mais eficientes exergeticamente ou mais econdmicas. No sistema
hibrido, a energia ¢ fornecida por duas fontes de poténcia. As baterias fornecem energia elétrica
juntamente com o combustivel, que fornece a energia para o sistema convencional. No critério
de dimensionamento, ¢ possivel promover uma otimizagao da energia permitindo que o motor
térmico seja dimensionado para fases de voo especificas, evitando que, por exemplo, o critério
de decolagem seja incluido no projeto, impactando diretamente o peso e tamanho do

reservatorio de combustivel para missdes especificas de voo.
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4 SIMULACAO DA PROPULSAO HIBRIDO-ELETRICA DE AERONAVES

4.1 INTRODUCAO

A seguir sera apresentado a simulacdo de um caso de propulsdo aerondutica hibrido-
elétrica. Serdo apresentados os resultados que visam aumentar a compreensdo das formas de
operagao e interagdo dos componentes de uma propulsao hibrido-elétrica.

Os modelos matematicos descritos anteriormente foram implementados no software
EES, Engineering Equation Solver (EES, 2004). O software admite um sistema de equacdes
com igual numero de varidveis e equagdes e as resolve simultaneamente usando o método de
Newton-Raphson.

Com a simulacgdo, foram feitas analises paramétricas para estudo de sensibilidade dos
componentes do sistema de propulsdo. E demonstrado a importancia de um dos principais
parametros tecnologicos que afetam as aeronaves hibrido-elétricas, a energia especifica das
baterias e um requisito aplicavel a esse tipo de aeronaves, a taxa de tempo de voo elétrico.

A Figura 17 apresenta o ambiente computacional do software utilizado.

Figura 17 - Ambiente computacional EES
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O sistema de equagdes utilizado para a simulagdo é composto pelo mesmo niimero de

equagoes e variaveis. O modelo matematico foi aplicado para retratar e analisar as interagdes

da propulsao aerondutica hibrido-elétrica.

A solugao encontrada ¢ apresentada na Figura 19. Também foram realizados estudos de

analise sensitiva para mostrar as interagdes de alguns componentes e variaveis da propulsao

hibrido-elétrica assim como o comportamento de alguns pardmetros.

4.2.1 Metodologia

A simulacdo consiste na introducdo de dados de entrada para um caso particular de
propulsdao hibrido-elétrica e através do modelo matematico apresentado no capitulo 3, sdo

determinados os valores das variaveis de saida. Um esquema desta metodologia ¢ apresentado

na Figura 18.

Figura 18 - Metodologia das variaveis do problema para solugao numérica
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4.2.2 Simulacao

O sistema ¢ composto pelas 21 equacdes apresentadas a seguir e as 21 incdgnitas,

Fonte: Autor, 2020

PROPULSAO o

Variaveis de
Saida

definidas como pardmetros juntamente com as varidveis de entrada.

. . dm,,
zmin_zmout = dt

3.1)



Nice = Wice

cr WFUE
dEsrg

dt FUE

Weon = Wice * Neon;t + Waar * Neoni2

L
ESAR — — AP "D
" TSPC Mucr * g
Wepr + Wa
TSPC — FUE T BAT

T =2,84+1076 * Wppp — 0,091 * Wypp + 1124

Wgar,max = €par * Mpar

Wegar = Vpar * i

Vgar = Eo — K — iR + Ae~'TB

Q
Q—iT

EO =VFULL+K+iR_A
WE.ME = W(,:ON *NemE

Wprp = WEgmE * Nprp

(3.7)

(3.8)

(3.11)

(3.12)

(3.13)

(3.14)

(3.15)

(3.16)

(3.17)

(3.18)

(3.19)

(3.20)

(3.21)
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Nglobal,sis =

Npmp = NEeLE * NEME

g = Egar
Eryg + Epar

Epar = Mpar * €gar

4.2.3 Variaveis de entrada de dados

O sistema ¢ composto por 21 varidveis de entrada apresentadas a seguir.

Wice
WI CE,max

Mpyg
FHV
tvoo
v

L

(4.1)
(4.2)
(4.3)
(4.4)
(4.5)
(4.6)
(4.7)

(4.8)

(3.22)

(3.23)

(3.24)

(3.25)

(3.26)
(3.27)

(3.28)
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Mycr (4.9)
g (4.10)
T (4.11)
Npar (4.12)
Whgar,p (4.13)
Mpar (4.14)
Weme (4.15)
WeME max (4.16)
NHEL (4.17)
NpmD (4.18)
NEME (4.19)
€s,BAT (4.20)
PCI (4.21)

4.3  ESTUDO DE CASO

A simulacao computacional utilizando o modelo apresentado foi aplicada em um estudo

de caso, descrito a seguir.

4.3.1 Descricdo do caso

O programa foi alimentado com os seguintes valores numéricos que correspondem a um
caso especifico de uma aeronave tripulada de pequeno porte, composto por duas fontes

geradoras de poténcia (KREIMEIER,2017).
Wice 30000 W
Wic.max 28000 W

Mpyg 150 kg
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FHV 35kl/kg
tvoo 3000, 6600, 10200 segundos
%4 84 m/s
L 12
D 1
Mycr 1368 kg
g 9,81 m/s?
T 12000 N
Npar 0,6
Waarp 250
Mpar 150 kg
WemEe 20000 W
WeME max 28000 W
NuEL 0,85
Npmp 0,8
NEME 0,7
€s BAT 130 Wh/kg
PCI 42580 [kJ/kg]

4.3.2 Resultados

A seguir sdao apresentados os resultados obtidos a partir da simulacdo. Os resultados

foram comparados com os de outros pesquisadores. A Figura 19 apresenta os resultados

obtidos da simulacdo pelo software EES.



Figura 19 — Resultados obtidos pelo software EES

Unit Settings: 51 C kPa kJ mass deg
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Fonte: Autor, 2020

4.3.2.1 Comparagao com resultado de outro autor
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ESAR = 0,01362 [m-'/s-kg]
nice = 51429

FHV =35 [kikg]

mgar =150 [ka]

Tmax = 113,3 [N*s]
Wear,p = 250 [Wrkg]

Weye =0,4861 [W]

A melhoria mais significativa visando a redu¢ao da massa do conjunto de propulsao de

uma aeronave hibrido-elétrica € o aumento da energia especifica da bateria eg,r. Esse valor ¢

limitado de acordo com o avanco tecnoldgico. O aumento dessa energia especifica ocasiona

uma reducao significativa na massa da aeronave, mostrando a influéncia dessas variaveis.

As variagdes da massa de decolagem da aeronave myr sdo plotadas com a variagao da

energia especifica da bateria na Figura 20.

Figura 20 - Grafico massa bateria x razdo de peso da aeronave na decolagem
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020
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Com o aumento da energia especifica da bateria, a massa de decolagem da aeronave diminui,
mostrando, a influéncia da reducdo da massa da bateria na massa de decolagem. A bateria ¢
identificada como o principal contribuinte para a massa do sistema de propulsdo,

consequentemente passa a ser um objetivo de melhoria. O grafico obtido como resultado foi
comparado com o de SCHOMANN, 2014 apresentado na Figura 21.

Figura 21 — Influéncia da massa de decolagem com a variag@o da energia especifica da bateria
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Fonte: SCHOMANN, 2014

Uma comparagdo similar com o poder calorifico do combustivel FHV ¢ realizada com
a massa requerida dos reservatorios mpyy para alimentacdo do motor térmico. A Figura 22

mostra a influéncia desse poder calorifico com a massa de combustivel requerida pela aecronave
para alimentagdo do motor térmico.
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Figura 22 — Influéncia do poder calorifico do combustivel na massa de combustivel requerida
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

A reducdo da energia especifica da bateria ocasiona uma reducdo significativa na
poténcia entregue pelo motor elétrico para a propulsdo, assim como uma redugdo do poder
calorifico do combustivel ocasiona uma redugdo na poténcia entregue pelo motor térmico. A
medida que a energia elétrica disponivel nas baterias € utilizada durante o cruzeiro, a queima
de combustivel ¢ aumentada suprindo a maior necessidade de energia da aeronave. Sendo

assim, esses parametros sdo fundamentais para melhorar a eficiéncia global do sistema.

4.3.2.2 Sensibilidade do fator de hibridagao

Nos sistemas de propulsdo hibrido-elétricas, a integracao de sistemas convencionais de
energia com sistemas elétricos leva ao aumento da eficiéncia energética e, consequentemente
ocorre uma diminui¢do nas emissdes poluidoras do ambiente (ZHANG, 2008).

A légica do veiculo hibrido-elétrico ¢ fornecer uma nova fonte energética operando em
conjunto com a fonte tradicional, visando um melhoramento no desempenho geral do sistema.
Uma das maneiras de classificar esses veiculos ¢ pela razao da poténcia energética do motor
elétrico instalada e a quantidade de poténcia total fornecida pela aecronave em conjunto de
operagdo dos motores térmico e elétrico. A seguir, serdo expostas algumas curvas da variacao

de parametros em fung¢ao do fator de hibridacao ¢.
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De acordo com a Figura 23 € possivel observar a variacao da eficiéncia exergética global
com o grau de hibridagdo. Verifica-se que o ponto de maior eficiéncia nycr = 0,4 ocorre com
¢ = 0,87. Percebe-se que 0 EME possui eficiéncia exergética maior do que o ICE, devido a

propulsdo apresentar a maior eficiéncia quando ¢€ feita 87% elétrica.

Figura 23 — Eficiéncia exergética global x Grau de Hibridacao

U|45: T 1 T I T T T T T

04} o

0,35
03

NACF

0 0.2 0.4 06 0.8 1
¢

Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

A Figura 24 relaciona o fator de hibridagdo com a massa da aeronave my-r em
diferentes tempos de voo. Com o aumento do tempo de voo, € requerido um aumento na massa
da aeronave, ocasionado pelo peso adicional de energia para o transporte. E possivel perceber,
também, que para o mesmo fator de hibrida¢ao, um maior tempo de voo requer uma maior
massa do conjunto de bateria e combustivel, e consequentemente, uma maior massa do aviao.
A pouca variagdo da massa da aeronave para os tempos de 1 hora e 2 horas, com a variag¢do do
fator de hibridacao, se deve ao fato do gasto energético para decolagem ser maior se comparado
com o de cruzeiro. E possivel interpretar que o gasto energético em pouco tempo de voo (com

decolagem e cruzeiro) ¢ pequeno se comparado com o gasto somente da decolagem.
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Figura 24 — Relagdo do fator de hibridagao com a massa da aeronave
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

A Figura 25 relaciona o fator de hibridagdo com a massa necessaria do conjunto de
baterias mpur. E possivel perceber que com o aumento do fator de hibridagdo, maior é a
poténcia oriunda do sistema elétrico alimentado por baterias. Consequentemente, maior a
quantidade de energia requerida do conjunto das baterias resultando em um maior peso da
aeronave. De acordo com o aumento do fator de hibridagdo € possivel observar o aumento da
massa da aecronave. Quando o grau de hibridacdo atinge valor de 1, a massa de bateria ¢ maxima,

uma vez que o veiculo aéreo utilizard somente as baterias como fonte de energia.
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Figura 25—Influéncia do fator de hibrida¢do com a massa necessaria de bateria
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

A Figura 26 relaciona o fator de hibridagdo com a massa requerida pela aeronave de

combustivel mpyg.

Figura 26 - Influéncia do fator de hibridagdo com a massa necessaria de combustivel
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020
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No veiculo hibrido, para a mesma poténcia requerida pela aeronave, quanto maior o
fator de hibridagdo, mais elétrico ¢ o avido. Logo ¢ necessdria uma menor quantidade de
combustivel armazenada nos reservatorios para ser utilizada no motor térmico. A menor
utilizacdo do motor elétrico acarreta na diminui¢do do peso das baterias € a menor utilizagao

do motor térmico acarreta da diminui¢ao do peso do combustivel armazenado.

4.3.2.3 Parametros da eficiéncia global do sistema

A eficiéncia global do sistema n,qr esta diretamente relacionada com as eficiéncias dos
processos envolvidos no fluxo energético da aeronave e consequentemente, com as energias
oriundas tanto do conjunto de baterias quanto a do combustivel. A Figura 27 apresenta a
variacao da eficiéncia global do sistema com a energia especifica da bateria eg,r € a Figura 28

apresenta a relagao da eficiéncia global do sistema com o poder calorifico do combustivel FHV.

Figura 27- Variacao da eficiéncia global do sistema com a energia especifica da bateria
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

Analisando o gréafico da Figura 27, ¢ possivel perceber que com o aumento da energia
especifica da bateria tem-se o aumento da eficiéncia da aeronave, representando assim a

influéncia direta das propriedades das baterias no peso final da aeronave.
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Figura 28 — Variacao da eficiéncia global do sistema com o poder calorifico do combustivel
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Fonte: Software EES gerado pelo autor, 2020

Analisando o grafico da Figura 28, ¢ possivel perceber o mesmo comportamento se
comparado com a Figura 27. Com o aumento do poder calorifico inferior do combustivel tem-
se o aumento da eficiéncia da aeronave. Comparando as curvas, observa-se que ¢ necessaria
uma massa maior de bateria se comparada com a de combustivel para obter a mesma poténcia.

Com os resultados obtidos pela simulacao torna-se possivel uma futura validagao do
modelo do sistema, visando a determina¢ao dos pontos 6timos de operagao para menor custo
termoecondmico da aeronave, bem como avaliar diferentes formas de opera¢do visando

determinar o grau de influéncia de cada um dos pardmetros sobre a eficiéncia global do sistema.
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5 CONSIDERACOES FINAIS

Neste trabalho foi criado um modelo matematico preliminar de um sistema aeronautico
de propulsdo hibrido-elétrica, possibilitando uma simula¢do do comportamento energético dos
componentes desse sistema. Através da generalidade de modelos ja existentes, foram
equacionados 0s comportamentos e interagcdes desses componentes.

Para o equacionamento dos componentes, foi utilizado o modelo de parametros
concentrados considerando os volumes de controle do sistema.

Com o modelo preliminar proposto, baseado em trabalhos publicados, foi possivel
realizar a simulagdo determinando os graus de influéncia das principais variaveis envolvidas no
sistema de propulsao.

Com parametros de entrada e saida juntamente com operagdes computacionais, um
breve estudo das interagdes dos pardmetros da propulsio e seus graus de influéncia ¢
apresentado, identificando as especificagcdes técnicas das baterias e o poder calorifico do
combustivel como grandes influenciadores no peso final de decolagem da aeronave e sua
eficiéncia.

Nesse intuito, possiveis melhorias do modelo apresentado podem otimizar as maneiras
de operagdes e controle, contribuindo assim, para melhorias de projeto e reducdo de custos
energéticos do setor aerondutico.

Percebe-se que o sistema hibrido-elétrico ¢ uma alternativa de propulsdo visando
melhorar o desempenho e potenciais associados aos projetos das aecronaves.
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6 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Torna-se de sugestdo para trabalhos futuros os seguintes itens:

- Aperfeigoamento do modelo, equagdes e simulacdo que regem o sistema.

- Aplicagdo dos conceitos e estudo de caso com a validagdo do modelo e simulacio
apresentados.

- Aprofundamento na literatura para otimizag¢ao e melhoria dos parametros evoluidos e
sua relagdo com as eficiéncias.

- Determinagdo do minimo gasto termo econdmico.

- Investigar novas capacidades e arquiteturas energéticas alternativas

- Otimizag¢ao do sistema para varias formas de operacao e fase de voo.
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