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RESUMO

O gerenciamento térmico de aeronaves € uma area critica na engenharia aerondutica, essencial para
garantir a eficiéncia operacional e a seguranca dos voos. Com a eletrificacdo das aeronaves e seus
sistemas, a demanda energética aumentou, trazendo novos desafios para a dissipac@o do calor gerado.
Este trabalho avalia o desempenho do uso do combustivel como fluido térmico em um trocador de
calor de superficie localizado na asa de uma aeronave comercial. Com base na asa do Boeing 777, foi
desenvolvido um modelo de trocador de calor contendo dutos, por onde o combustivel que transporta
calor dos sistemas da aeronave flui. O estudo analisou o desempenho do trocador de calor durante
0 voo de cruzeiro e com a aeronave parada em solo, utilizando vazdes massicas de 1 kg/s e 10 kg/s
para o combustivel que entra no sistema, considerando configuracdes geométricas do trocador de
calor em paralelo e em série (formato serpentina). Para isso, foram configuradas simula¢des em
CFD (Computational Fluid Dynamics) utilizando o software Ansys CFX. As simulacdes adotaram as
hipéteses de escoamento em regime permanente e incompressivel, sem forcas de campo e fez-se o uso
do modelo de turbuléncia k — €. Os resultados indicam que o trocador de calor é mais eficiente em
voo de cruzeiro, com maior vazao massica e geometria em serpentina. A configuragdo em serpentina
apresentou maiores taxas de transferéncia de calor, mas requer uma grande pressao de entrada do
combustivel, enquanto a configuracdo em paralelo oferece resultados mais modestos de transferéncia
de calor, porém opera sob pressdes significativamente mais baixas. Este estudo demonstra que o uso
da asa como trocador de calor de superficie integrado ao escoamento do combustivel é uma potencial

solucdo para o gerenciamento térmico das aeronaves comerciais.

PALAVRAS-CHAVE: gerenciamento térmico em aeronaves; trocador de calor; simulagdao CFD;

combustivel.



ABSTRACT

Aircraft Thermal Management is a critical area in aeronautical engineering, essential for ensuring
operational efficiency and flight safety. With the electrification of aircraft and their systems, energy
demand has increased, bringing new challenges for dissipating the generated heat. This work evaluates
the performance of using fuel as a thermal fluid in a surface heat exchanger located on the wing of a
commercial aircraft. Based on the Boeing 777 wing, a heat exchanger model containing ducts, through
which the fuel carrying heat from the aircraft systems flows, was developed. The study analyzed
the performance of the heat exchanger during cruise flight and with the aircraft stationary on the
ground, using mass flow rates of 1 kg/s and 10 kg/s for the fuel entering the system, considering
geometric configurations of the heat exchanger in parallel and in series (serpentine format). For this,
Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations were configured using Ansys CFX software. The
simulations adopted the assumptions of steady and incompressible flow, without field forces, and used
the & — € turbulence model. The results indicate that the heat exchanger is more efficient during cruise
flight, with higher mass flow and serpentine geometry. The serpentine configuration showed higher
heat transfer rates but requires a large fuel inlet pressure, while the parallel configuration offers more
modest heat transfer results but operates under significantly lower pressures. This study demonstrates
that using the wing as a surface heat exchanger integrated with the fuel flow is a promising solution for

thermal management of commercial aircraft.

KEYWORDS: aircraft thermal management; heat exchanger; CFD simulation; fuel.
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1 INTRODUCAO

A constante evolugdo das aeronaves comerciais modernas é precedida por novos desafios e pelo
desenvolvimento de novas tecnologias pela inddstria. Uma das maiores preocupagdes da industria
aerondutica é com as emissdes de gds carbOnico, responsaveis atualmente por 2,4% das emissoes
mundiais de CO, (MEDEIROS, 2023).

Com o objetivo de tornar a aviacdo mais sustentdvel e enfrentar as mudancas climdticas, as agéncias
especializadas e 6rgdos governamentais estabeleceram metas para reduzir € compensar a emissao de
gds carbdnico em voo. E o caso do programa CORSIA (do inglés, Carbon Offsetting and Reduction
Scheme for International Aviation), lancado pela Organizacio da Aviacao Civil Internacional (ICAO) e
a Agenda Estratégica de Pesquisa e Inovacdo, publicado pela Unido Europeia. O primeiro busca atingir
o crescimento neutro de carbono com os niveis de emissdo observados em 2020, sem que o setor aéreo
pare de crescer (ANAC, 2019). O segundo tem o objetivo de desenvolver aeronaves ultra eficientes
com baixa emissao de carbono até 2030 e ser climaticamente neutro, ou seja, utilizar fontes de energia,
infraestruturas e regulacdes descarbonizadas (CLEAN AVIATION, 2021).

Uma das alternativas para cumprir com esta agenda € o Combustivel Sustentdvel de Aviacdo (SAF
- Sustainable Aviation Fuel), que pode reduzir em até 90% a emissao de CO, em relacdo ao querosene
de aviacdo tradicional. Ele € produzido a partir de fontes sustentdveis como biomassa e biocombustivel,
utilizando diferentes processos quimicos, fisicos ou bioldgicos.

Uma outra alternativa promissora para a aviagdo moderna € a eletrificacdo das aeronaves. Este
conceito engloba uma variedade de abordagens, adaptadas as diferentes categorias e necessidades das
aeronaves, variando em sua extensdo e metodologia. As trés principais classes de eletrificacio sao:
aeronaves mais elétricas (MEA - More Electric Aircraft), aeronaves hibridas e aeronaves completamente
elétricas. Essas categorias refletem uma evolugdo progressiva em direcdo ao uso mais eficiente e
extenso da energia elétrica na avia¢do, cada uma com suas proprias vantagens e desafios distintos,
conforme resumido abaixo (SCHWAB et al., 2021):

¢ Aeronaves mais elétricas: busca aumentar a eficiéncia reduzindo o uso do motor e utilizando

energia elétrica em todos os sistemas nao propulsivos;

* Aeronaves de propulsdo hibrida: utiliza a combina¢do de motores elétricos, baterias e outras
formas alternativas de geracdo e armazenamento de energia. A eletrificacdo € utilizada para

gerar empuxo ou tragdo e mover a aeronave, complementando os motores a combustio;

* Aeronaves completamente elétricas: utiliza sistema de propulsao elétrica, a partir de baterias
como fonte total ou parcial de energia. Ndo sdo utilizados motores a combustdo como forma de

for¢a propulsiva nesta classe.

Devido a simplicidade de implementa¢do, quando comparado as outras classes apresentadas, o
conceito MEA j4 é utilizado no desenvolvimento de aeronaves modernas. O Boeing 787, como

ilustrado na Figura 1, adotou este conceito em seu desenvolvimento e utiliza motores sem sangria,
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onde o ar ndo € desviado para outros sistemas da aeronave. Dessa forma, a aeronave é equipada com
geradores elétricos capazes de fornecer 1450 kVA de poténcia para suprir a sua demanda energética
(BUTICCHI; WHEELER; BOROYEVICH, 2022).

Figura 1 — Boeing 787

Fonte: Boeing (2020).

Na abordagem sobre a eletrificacio das aeronaves, a implementacdo de sistemas elétricos avancados,
a miniaturizagc@o de seus componentes e a complexidade destes sistemas resultam em desafios para o
gerenciamento térmico. Portanto, torna-se necessario o desenvolvimento de sistemas especializados
para a dissipacdo e o gerenciamento térmico, visando garantir o funcionamento eficiente e seguro
desses sistemas.

Uma outra evolucao do setor reflete no fato de que materiais compositos estdo sendo cada vez mais
utilizados nas estruturas de aeronaves, devido as suas propriedades como leveza e resisténcia. No
entanto, € importante notar que esses materiais tendem a apresentar caracteristicas de condutividade
térmica menos atraentes em comparacao com o aluminio, um material tradicionalmente utilizado na
aviacdo. Esta diferenca na capacidade de transferéncia de calor entre os compdsitos e o aluminio
pode influenciar significativamente o desempenho térmico das aeronaves durante diversas operagoes,
representando um desafio adicional a ser considerado no projeto e na operacao dessas aeronaves.

Uma estratégia frequentemente adotada no ambito militar consiste no aproveitamento do com-
bustivel da propria aeronave como um fluido refrigerante para o resfriamento dos seus subsistemas
internos (GRAY; SHAYESON, 1973). Embora essa pritica seja comum nesse contexto, ela ainda nao
¢ amplamente empregada na aviacdo civil para o gerenciamento térmico. Esta abordagem representa
uma potencial solu¢do para enfrentar os desafios térmicos associados ao crescente nimero de sistemas
elétricos a bordo das aeronaves. Vale destacar que, a medida que a quantidade de sistemas elétricos nas
aeronaves aumenta, hd uma correspondente elevacao na geracdo de calor, tornando o gerenciamento
térmico desses sistemas ainda mais desafiador.

O uso do combustivel em sistemas de gerenciamento térmico possui inimeras vantagens, como por

exemplo:

* Sem adicdo de peso relacionados ao fluido refrigerante. Como o combustivel j4 estd embarcado

na aeronave, ¢ dispensado o uso de outros liquidos ou gases refrigerantes;

* Diminui¢do do arrasto. Métodos de gerenciamento térmico convencionais desviam o ar utilizado
pelo motor ou através de pequenas aberturas na fuselagem, aumentando o arrasto (SCHLABE;
LIENIG, 2016);
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« Otimizacio dos sistemas. E fundamental realizar o pré-aquecimento do combustivel antes de
sua introducdo na camara de combustdo. A utilizacdo do combustivel como parte integrante do
sistema de gerenciamento térmico pode possibilitar a simplificacdo ou até mesmo a eliminagao
do sistema de pré-aquecimento de combustivel da aeronave, contribuindo para uma estrutura

mais simplificada e leve;

* Localizagdo dos tanques. Nos avides comerciais a jato, os tanques de combustivel sdo geralmente
posicionados nas asas. Essa localiza¢do permite que os tanques estejam em contato direto com a
atmosfera e o escoamento, que frequentemente apresenta temperaturas inferiores a 0°C. Essa

disposic¢do resulta em um sistema altamente eficiente na troca de calor;

» Baixa temperatura de congelamento. O ponto de congelamento do querosene da aviag¢do € abaixo
de -40°C, apresentando vantagens quando comparado a 4gua, substancia amplamente utilizada

na refrigeragdo de sistemas.

Um Boeing 777-300ER (Figura 2) possui a drea de sua asa de 436,8 m?, sendo que o combustivel é
majoritariamente armazenado nas asas. A superficie das asas estd em contato direto com a atmosfera,

usualmente sob baixas temperaturas e altas velocidades do escoamento em voo de cruzeiro.

Figura 2 — Boeing 777-300ER da Latam Airlines

Fonte: AERO Magazine (2023).

Analisando mais profundamente o uso da asa como um trocador de calor, € identificado que a
fase de voo de cruzeiro se destaca como uma configuracdo vantajosa. Nessa etapa, as condi¢des
favorecem a convecg¢do for¢ada devido a menor temperatura do ar e a maior velocidade do escoamento
ao redor da asa. No entanto, é importante considerar que a operacdo de uma aeronave abrange uma
variedade de cendrios e inclui desde o periodo em que a aeronave estd estacionada no solo, passando
pelo taxi, decolagem, subida, voo de cruzeiro, descida e aterrissagem, at€ o0 momento em que volta a
ficar estacionada.

Aproveitando o fato de que os tanques de combustivel estdao localizados nas asas e que o combustivel
pode ser utilizado como fluido refrigerante, uma abordagem estratégica € a instalaciao de dutos entre o

extradorso da asa e os tanques de combustivel. Dessa forma, ha um potencial em aproveitar de forma
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eficiente a infraestrutura existente na aeronave para melhorar o gerenciamento térmico, contribuindo

para um desempenho térmico mais eficaz e uma operagdo mais otimizada em todas as fases do voo.

1.1 OBIJETIVO

O presente trabalho tem como principal objetivo analisar, através de modelagem e simulag¢des
fluidodindmicas computacionais, o desempenho térmico e hidrodindmico de um trocador de calor de
superficie integrado ao escoamento de combustivel de uma aeronave comercial. Este trocador de calor
estd localizado entre a superficie da asa e o tanque de combustivel, e tem a finalidade de dissipar o
calor gerado pelos sistemas da aeronave.

A partir do objetivo principal tem-se que os objetivos especificos deste trabalho sio:

* Analisar as demandas térmicas de aeronaves e as solucdes adotadas pela industria aerondutica;

* Desenvolver uma geometria de um trocador de calor com base no tanque de combustivel da asa

de uma aeronave comercial;
* Estudar os tipos de operacdo de uma aeronave comercial;
* Modelar as propriedades materiais do combustivel, trocador de calor e atmosfera;

* Configurar uma simula¢do em CFD (Computational Fluid Dynamics) com os principais fendme-

nos fisicos envolvidos em um trocador de calor;

* Investigar a influéncia do tipo de operacdo, geometria e vazao mdssica no desempenho do

trocador de calor.

1.2 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Os capitulos deste estudo estdo divididos em quatro partes. Na Revisdo Bibliogrifica, serao
discutidas as principais pesquisas e abordagens existentes na literatura sobre o gerenciamento térmico
em aeronaves. O capitulo Metodologia detalhard os procedimentos adotados para o desenvolvimento do
estudo, incluindo a descricao da geometria e malha do trocador de calor, a modelagem dos fendmenos
fisicos envolvidos, as condi¢des de contorno utilizadas nas simula¢des CFD, as propriedades dos
materiais e fluidos considerados, assim como os estudos de caso. O capitulo Resultados apresentara
os resultados obtidos a partir das simulacdes realizadas, onde serdo discutidos os dados obtidos de
pressdo, temperatura e calor, comparando diferentes cendrios de operacdo da aeronave. No capitulo
de Conclusdo, que encerra este trabalho, serdo resumidos os principais achados do estudo. Serdo
apresentadas as conclusdes sobre a viabilidade do uso do combustivel como sumidouro de calor, bem

como sugestdes para trabalhos futuros e possiveis melhorias nas metodologias adotadas.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O gerenciamento térmico desempenha um papel cada vez mais crucial no desenvolvimento das
aeronaves. O alcance das novas aeronaves militares de combate é frequentemente limitado por questdes
térmicas, em vez de restricdes de combustivel, em virtude das elevadas velocidades envolvidas.
Além disso, a adicdo de novos componentes e sistemas avionicos, atuadores de controle de voo
eletromecanicos, acessorios dos motores € armamentos sao 0s principais responsaveis pelo aumento do
consumo de energia em aeronaves militares, o que também eleva as perdas de calor (SIGTHORSSON;
OPPENHEIMER; DOMAN, 2019).

Em aeronaves civis, com o aumento de subsistemas eletricamente alimentados, o uso de motores
com alta razdo de bypass e o desenvolvimento de aeronaves de propulsdo elétrica, espera-se um
aumento significativo no consumo de energia e, consequentemente, em novos desafios relacionados ao
gerenciamento térmico de todos os sistemas. Além disso, o uso de materiais compdsitos nas estruturas
das aeronaves reduziu a capacidade de transferéncia de calor, pois a condutividade térmica desses
materiais € inferior a dos materiais metalicos.

A seguir, serd apresentado um panorama geral e atualizado sobre essa problematica. Serdo
discutidas e evidenciadas a relevancia do tema, bem como as diversas abordagens utilizadas por

diferentes autores em pesquisas correlatas a este estudo.

2.1 AMBIENTE EXTERNO

Na inddstria aeronautica, a Atmosfera Padrdo Internacional (ISA - International Standard At-
mosphere) é amplamente utilizada no projeto de aeronaves para avaliar o design, a performance e para
calibrar instrumentos avidnicos. A atmosfera ISA é um modelo tedrico que aproxima a atmosfera real
a uma condi¢io padrdo, desconsiderando os efeitos de poeira, umidade e vento. A Figura 3 ilustra o

comportamento da temperatura em relacao a altitude nos padroes ISA.

Figura 3 — Comportamento da temperatura para a atmosfera ISA
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Nota-se que, na troposfera, onde a maioria das aeronaves comerciais operam, a temperatura do
ar externo diminui com o aumento da altitude, enquanto na estratosfera a temperatura se mantém
constante. A temperatura do ambiente externo tem um impacto direto na transferéncia de calor, e
outras propriedades do ambiente externo sdo derivadas dessa temperatura.

O ambiente externo afeta a transferéncia de calor de diversas maneiras, uma vez que essa transfe-
réncia depende de propriedades como a velocidade da aeronave, temperatura, densidade e viscosidade
dinamica do ar. Em voos subsonicos, os efeitos da transferéncia de calor por convec¢do forgada sdo
significativos devido a influéncia da velocidade da aeronave, que geralmente é elevada. Em voos
supersonicos, deve-se considerar também a emissao e absor¢ao de radiacdo pela aeronave, além do
atrito com o ar (HEERDEN et al., 2022).

2.2 FONTES DE CALOR

As principais fontes de calor em uma aeronave incluem o motor e seus componentes, o sistema de
controle ambiental, os ocupantes, a carga paga, além dos sistemas de energia elétrica, hidrdulico, de
controle de voo e seus respectivos equipamentos embarcados.

Nos motores a combustao, o calor é gerado a partir do atrito dos componentes, da compressao do
ar e da queima do combustivel. Apesar de grande parte do calor sair pelos bocais de exaustio dos
motores, parte deste calor € transferido para sua estrutura, aumentando a sua temperatura. Para dissipar
esse calor transferido a estrutura do motor, sdo utilizadas técnicas como resfriamento por ar, 6leo e
resfriamento através das pas nas turbinas.

Aeronaves com propulsio hibrida trazem um desafio adicional ao gerenciamento térmico de
aeronaves, ja que nem todo o calor produzido pelos propulsores é expelido junto com os gases
provenientes da queima do combustivel. Segundo Freeman et al. (2014), maquinas elétricas podem
ser resfriadas por ar, 6leo ou por uma combinag¢do das duas. Em aeronaves elétricas de maior porte,
espera-se que o resfriamento a ar ndo seja suficiente para resfriar todo o sistema.

Além disso, as baterias que alimentam os motores elétricos também devem ser resfriadas. O calor,
proveniente do efeito Joule e dos processos eletroquimicos, deve ser controlado para ndo danificar a
bateria e garantir que ela esteja em sua temperatura de operacdo ideal JEON; BAEK, 2011).

Outro sistema de uma aeronave onde aspectos de gerenciamento térmico sdo importantes € o
Environmental Control System (ECS), também conhecido como sistema de controle ambiental. Ele tem
como funcdo manter a temperatura, pressdo e qualidade do ar aceitdveis para seus ocupantes e a carga
paga da aeronave. Apesar de ser um sistema de gerenciamento térmico de cabine, seus componentes
atuam como fontes de calor, como € o caso dos sistemas de ar condicionado e pressurizacdo, por
exemplo. De acordo com o estudo da AC-9 (1969), em uma cabine com a temperatura de 18 °C,
espera-se que cada ocupante gere 102 W de calor.

Por fim, vale destacar os sistemas hidrdulicos das aeronaves. Enquanto o calor gerado por atuadores
hidraulicos tradicionais era espalhado por todo o sistema hidrdulico, sistemas de controle de voo e
atuadores mais modernos utilizam a combinagdo de sistemas eletromecanicos e eletrohidrostaticos, o
que acaba tornando-se fontes de calor localizadas nas aeronaves. Esses atuadores sdo utilizados nas

superficies de comando de voo primdrias e secunddrias.
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2.3 TROCADORES DE CALOR EM AERONAVES

Os trocadores de calor sdo responsaveis pela transferéncia de calor de um fluido para outro, sem
que os dois fluidos se misturem. Eles sdo foco de muita pesquisa e desenvolvimento para melhorar o
seu desempenho em novas aeronaves. Geralmente busca-se reduzir o peso, as dimensdes, criar novas
técnicas de fabricacdo e torni-los mais eficientes. Estudos a respeito da viabilidade de trocadores de
calor com formas especiais que permitem um melhor encaixe em espacos limitados e irregularmente
moldados estdo em processo de desenvolvimento pela industria.

Apenas para exemplificar, a Figura 4 apresenta a geometria de um trocador de calor desenvolvida
nos estudos de Ryemill et al. (2016). Esse trocador de calor do tipo painel foi projetado para se
encaixar ao redor dos painéis dos motores Rolls Royce Ultrafan, sendo concebido como um trocador

de calor ar-6leo para motores furbofan com alta razao de bypass.

Figura 4 — Trocador de calor do tipo painel

Fonte: Ryemill et al. (2016).

Na industria aerondutica, os principais trocadores de calor utilizados sdo do tipo combustivel-6leo,
ar-6leo e ar-ar, utilizando o combustivel e o ar atmosférico como forma de rejeicao de calor. As

proximas se¢des irdo detalhar essas duas formas de rejei¢do de calor.

2.3.1 Ar Atmosférico

O ar atmosférico é amplamente utilizado como método de rejeicao de calor em trocadores de
calor. Esta é uma opg¢do especialmente ttil para aeronaves que voam em altas altitudes, devido a
menor temperatura do ar atmosférico. Nesse contexto, a troca de calor pode ocorrer de trés maneiras
(HEERDEN et al., 2022):

* Ram air cooling: neste sistema, o ar entra em um duto e passa por um trocador de calor do tipo
ar-ar ou do tipo ar-liquido. Devido a sua eficiéncia e simplicidade, ¢ amplamente utilizado na

industria aerondutica. Sua principal desvantagem € o arrasto gerado por este sistema;
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» Fan do motor: neste sistema, o ar é desviado dos motores para resfriar os sistemas e componentes
nos motores que requerem resfriamento. Devido aos efeitos da compressibilidade, a temperatura
do ar neste sistema € maior do que no ram air cooling, tornando o seu uso mais vantajoso em
sistemas que operam em temperaturas elevadas. Apesar de ndo aumentar significativamente
o0 arrasto, a sua principal desvantagem € o aumento do consumo especifico de combustivel e

diminui¢ao do empuxo;

* Trocadores de calor de superficie: neste sistema, o ar troca calor diretamente com as superficies
da aeronave que estdo em contato com o escoamento, como a asa e a fuselagem, por exemplo.
Apesar do ar ndo ser ingerido, o aquecimento da superficie causa a transi¢do mais cedo da
camada limite laminar para turbulenta, aumentando o arrasto. Entretanto, o artigo de Habermann
et al. (2023) demonstrou que, sob certas condicdes especificas, o aquecimento da asa pode
melhorar as propriedades aerodindmicas da asa, aumentando o coeficiente de sustentagcdo e

diminuindo o coeficiente de arrasto.

2.3.2 Combustivel

Este conceito utiliza o combustivel como liquido refrigerante de um trocador de calor. Este
combustivel atua como trocador de calor ou fluido de transporte de calor e depois é direcionado para
0 motor ou volta para os tanques da aeronave. Os principais sistemas € componentes que podem ser
resfriados por combustivel sao (HEERDEN et al., 2022):

* Resfriamento do 6leo do motor ou do gerador elétrico: esta pratica é amplamente utilizada
para refrigerar o 6leo e, a0 mesmo tempo, aquecer o combustivel, aumentando a eficiéncia

termodinamica do motor;

 Sistema hidraulico: este sistema pode ser resfriado com combustivel através de um trocador de

calor submerso nos tanques ou fora deles;

* Atuadores de controle de voo: o 6leo dos atuadores eletrohidrdulicos ou eletrohidrostéticos pode

ser resfriado utilizando um trocador de calor de 6leo e combustivel;

* Equipamentos elétricos: os avidnicos e computadores de voo podem ser resfriados a partir de
um circuito de resfriamento liquido intermedidrio, no qual o liquido refrigerante transfere o calor

para um sistema de resfriamento;

* Ar da maquina de ciclo de ar comprimido: o ar comprimido de um compressor do ECS pode ser
resfriado pelo combustivel antes de passar para a turbina de resfriamento do ciclo de ar, através

de um trocador de calor de ar e combustivel;

* Bomba de combustivel: o calor gerado pelas bombas de combustivel € transferido para o

combustivel em que estdo submersas.

As principais desvantagens do uso do combustivel estdo relacionadas a sua inflamabilidade,

temperatura de auto-igni¢do, desestabilizacdo sob altas temperaturas e disponibilidade a bordo. Uma
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solucdo para o problema de inflamabilidade e temperatura de auto-igni¢do € tornar o tanque de
combustivel e seus sistemas inertes, a partir de sistemas de desoxigenacgdo. Ja a desestabilizacdo do
combustivel sob altas temperaturas pode ser contornada utilizando aditivos ou combustiveis projetados
para suportar temperaturas mais altas (HEERDEN et al., 2022).

Por outro lado, a fase de voo da aeronave influencia a quantidade de combustivel a bordo e, desta
forma, pode afetar o desempenho desse sistema. Sistemas de seguranga devem ser implementados
para garantir que os motores nio fiquem sem combustivel, a0 mesmo tempo em que os sistemas
refrigerados pelo combustivel possuam alternativas para serem refrigerados por outros métodos ou
ndo sejam danificados na auséncia do combustivel. Além disso, a medida que as aeronaves tornam-
se mais eficientes e elétricas, menos combustivel € utilizado nas operacdes, diminuindo também a
disponibilidade de combustivel como liquido refrigerante.

A literatura propde diferentes arquiteturas para sistemas de gerenciamento térmico baseados em
combustivel, sendo que alguns dos modelos propostos no estudo de Alyanak e Allison (2016) estdao

apresentados na Figura 5.

Figura 5 — Arquiteturas propostas para trocadores de calor com combustivel

(a) Arquitetura 1 (b) Arquitetura 2
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Fonte: Adaptado de Alyanak e Allison (2016).

A Figura 5a mostra a arquitetura de um sistema onde o combustivel sai dos tanques, € aquecido
pelo trocador de calor com uma taxa Qin € segue até os motores, onde serd queimado na camara de
combustdo. A arquitetura da Figura 5b propde um sistema onde o combustivel sai dos tanques de
combustivel e, no primeiro trocador de calor, € aquecido com uma taxa Qin. A partir dali, parte do
combustivel segue para os motores e o restante serd recirculado. O combustivel da recirculacdo serd
resfriado em outro trocador de calor com uma taxa Qout antes de voltar aos tanques de combustivel.

Na Figura 5c, o combustivel sai do tanque principal da aeronave e € armazenado em um tanque

de alimentagao, onde serd utilizado nos motores e como trocador de calor. Este modelo € similar a
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arquitetura 2, porém, com a adi¢do de um tanque de alimentacdo. Neste caso, o0 combustivel ndo volta
para o tanque principal da aeronave.

Por fim, a Figura 5d mostra um sistema onde o tanque principal alimenta um tanque de alimentacio
e o combustivel segue para o primeiro trocador de calor, onde serd aquecido com uma taxa Qin. Depois,
o combustivel pode seguir para os motores ou ser recirculado. No segundo caso, ele serd resfriado em
outro trocador de calor com uma taxa (), antes de voltar para o tanque principal. A diferenca desta
arquitetura em relacdo a arquitetura 3 € que o combustivel recirculado volta para o tanque principal,

enquanto na outra arquitetura o combustivel volta para o tanque de alimentagdo.

24 TRABALHOS RELACIONADOS

O trabalho desenvolvido por Qian, Nan e Yu (2016) utilizou o combustivel como dissipador de
calor dos sistemas de 6leo, hidraulico, cabine e equipamentos elétricos de uma aeronave. Devido ao
aumento da temperatura do combustivel, foi proposto o uso das paredes do tanque de combustivel
como trocador de calor.

O FlowMaster foi utilizado para simular o gerenciamento térmico da aeronave, com o objetivo de
obter os parametros de entrada dos tanques de combustivel, os quais foram utilizados como condicdes
de contorno no Fluent. Para determinar os coeficientes de transferéncia de calor por convec¢do interna
e externa, o Fluent foi empregado para obter campos de temperatura tridimensionais nos tanques da
aeronave. Neste trabalho, também foi monitorada a temperatura do combustivel nos tanques para todo
o envelope de voo, a fim de garantir que a temperatura permanecesse em uma faixa segura de operagao.
Os resultados mostram que a melhor configurac@o para o controle da temperatura do combustivel
ocorre quando a capacidade de troca de calor ar-combustivel estd na ordem de 10 kW.

O trabalho de Kellermann et al. (2020) avalia o uso do combustivel como dissipador de calor em
aeronaves, com o objetivo de diminuir o arrasto causado por sistemas de resfriamento convencionais. A
aeronave utilizada como referéncia no estudo € de propulsao hibrida, onde é gerado um calor maximo

de 126,1 kW. Foram propostos dois conceitos de trocadores de calor, como mostrado pela Figura 6.

Figura 6 — Conceitos dos resfriadores de combustivel investigados
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Fonte: Kellermann et al. (2020).
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No primeiro, o combustivel quente circula sob as superficies das asas para resfriamento, sendo que
este conceito € subdividido pela arquitetura do fluxo, podendo ser em série (Concept 1s) ou paralelo
(Concept 1p). O segundo conceito (Concept 2) propde o uso de trocadores de calor dentro dos tanques
de combustivel existentes. A modelagem empregada pelos autores utilizou métodos semi-empiricos,
combinando os efeitos de convec¢do, condugdo e radiacao.

Os resultados indicam que os Conceitos 1p e 1s s@o capazes de suprir toda a demanda de resfria-
mento, exceto quando a aeronave estd taxiando. As subdivisdes de arquitetura deste conceito obtiveram
as mesmas capacidades de resfriamento em todos os pontos operacionais, porém, € necessario o
dobro da poténcia hidrdulica na arquitetura em série, quando comparada a arquitetura em paralelo. O
Conceito 2 obteve resultados satisfatérios de resfriamento apenas na fase de decolagem, uma vez que
nas outras fases de voo avaliadas, o nivel de combustivel € baixo.

O estudo desenvolvido por Zilio et al. (2017) investigou o uso dos tanques de combustivel como
dissipadores de calor provenientes de outros sistemas em futuras aeronaves. A Figura 7a mostra
a geometria do tanque desenvolvida em um software de desenho assistido por computador (CAD -
Computer Aided Design). Ela foi baseada em uma se¢do do tanque de combustivel de uma asa feita de
aluminio de uma aeronave comercial regional do tipo turboélice. A partir do modelo CAD, a Figura 7b
mostra a se¢ao do tanque de combustivel de referéncia utilizada na simulac¢ao, a qual considerou a

regido de trés nervuras do tanque.

Figura 7 — Modelo geométrico desenvolvido no estudo

(a) Modelo CAD (b) Modelo CFD

Fonte: Adaptado de Zilio et al. (2017).

A anélise numérica em CFD utilizou o software STAR-CCM+ e considerou os fendmenos fisicos
que caracterizam a transferéncia de calor dentro do tanque de combustivel e a interface liquido-ar,
onde o ar também contém vapor de combustivel. Foram propostos seis casos, que variaram entre
diferentes fases de voo e quantidade de combustivel disponivel, implementados por meio de condicdes
de contorno para o problema. Os resultados possibilitaram mapear as temperaturas em todo o dominio,
identificando regides potencialmente perigosas.

No trabalho de Martins (2023), o autor desenvolveu um modelo numérico baseado no balango
de energia de um trocador de calor de superficie acoplado a um duto de combustivel. Este duto é

responsavel por transferir o calor proveniente de outros sistemas da aeronave. O conceito do modelo
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do trocador de calor pode ser visualizado na Figura 8a. O combustivel quente é bombeado para a asa
da aeronave na dire¢do de sua envergadura, da raiz para a ponta. A Figura 8b mostra a discretizacio

utilizada no problema, onde a asa foi dividida em secdes.

Figura 8 — Trocador de calor utilizado no estudo

(a) Conceito

Aeronave

(b) Semi-asa seccionada
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Fonte: Adaptado de Martins (2023).

A aeronave de referéncia escolhida foi o Airbus A320, e foram avaliados diferentes casos que
variaram em relac@o a vazao massica do combustivel e temperatura do combustivel para diferentes
operacdes da aeronave, incluindo taxiamento, decolagem, subida e voo de cruzeiro. O estudo mostrou
que, em quase todos os casos, o calor dissipado pelo trocador foi superior ao calor gerado pela
aeronave. Além disso, vazdes mdssicas maiores combinadas com velocidades de operacdo mais
baixas demonstraram alta eficiéncia e o potencial deste tipo de trocador de calor para ser utilizado no

gerenciamento térmico de aeronaves.
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3 METODOLOGIA

A metodologia adotada neste trabalho visa investigar numericamente a viabilidade do uso de
combustivel de uma aeronave como meio de troca de calor através da asa em aeronaves comerciais,
utilizando modelagem computacional e simulacdes fluidodinamicas computacionais (CFD). A seguir,

serdo detalhados os procedimentos e técnicas empregados para a realizagao do estudo.

3.1 GEOMETRIA

O modelo utilizado como referéncia para este estudo € o Boeing 777, lancado em 1994 e produzido
até hoje. Com sua configuracio do tipo wide-body, seu motor também € o maior ja desenvolvido na
histéria da aviagdo. Desde sua introdugdo, o 777 viabilizou viagens de longa distancia com custo
reduzido para os operadores e maior conforto aos passageiros. Atualmente, mais de 1.727 aeronaves
deste modelo ja foram construidas e entregues (BOEING, 2024).

Recentemente, a Boeing langou a versdo 777X. Ainda em testes, ela herdou muitas tecnologias do
787, que utilizou o conceito MEA em seu desenvolvimento. As principais dimensdes da familia 777

para as variantes de longo alcance (LR) e alcance estendido (ER) estdo disponiveis na Figura 9.

Figura 9 — Dimensdes do Boeing 777 nas variantes de longo alcance e alcance estendido

Boeing 777 Longer-Range variant dimensions.

777-200LR 777-300ER
r 7 i

212t 7in
(64.8 m)

— 70ft7.5in

3.0’
p 21.5 m)

(11.0m)

60 ft 11.5in 60 ft11in
l (18.6m) - 1{15.6 m)

200 ft1in 242 ft4in
(63.7 m) (73.9 m)

Fonte: Modern Airliners (2024).
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Algumas das principais dimensdes do Boeing 777-300ER estdo listadas na Tabela 1, onde percebe-

se a expressiva drea da asa.

Tabela 1 — Especificacdes do Boeing 777-300ER

Parametro Valor
Comprimento [m] 73,9
Envergadura [m] 64,8
Area da asa [m?] 436,8
Altura da cauda [m] 18,5
Largura da fuselagem [m] 6,2
Teto operacional [m (ft)] | 13.140 (43.100)

Fonte: Adaptado de Modern Airliners (2024).

O combustivel desta aeronave é armazenado em dois tanques principais localizados nas asas, um
tanque central localizado na fuselagem e dois tanques de compensagao (do ingl€s, surge tank) proximos
as pontas da asa da aeronave, conforme ilustrado na Figura 10. Os tanques de compensagdo atuam
como amortecedores para evitar que o combustivel seja deslocado repentinamente, mantendo um fluxo

mais estavel e prevenindo problemas de alimentagdo do motor.

Figura 10 — Disposicdo dos tanques de combustivel do Boeing 777-200ER

Dry Bay

Boeing 777-200ER
(larger centre tank)

Fonte: Adaptado de Transport Safety Investigation Bureau (2018).

A capacidade total destes tanques esté elencada na Tabela 2.

Tabela 2 — Capacidade de combustivel do Boeing 777-200ER
Localizacdo \ Capacidade [kg]

Tanque central 77.063
Tanque direito 28.227
Tanque esquerdo 28.227

Fonte: Adaptado de Transport Safety Investigation Bureau (2018).

A partir de um modelo em escala real encontrado no acervo do GrabCAD (SABA, 2023), a
geometria fol inicialmente avaliada através do software SolidWorks versdo 2022 e esta ilustrada na

Figura 11.
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Figura 11 — Modelo geométrico de referéncia utilizado

(a) Vista lateral (b) Vista superior

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Utilizando a técnica de sobreposi¢do da Figura 10 no modelo geométrico de referéncia (Figura 11),
foram determinadas as dimensdes do tanque direito (Right Main) do Boeing 777. Com base nessas
medidas, desenvolveu-se um modelo geométrico para a regido da asa, utilizando o software Ansys
SpaceClaim, versdao 2022 R2, conforme mostrado na Figura 12.

Figura 12 — Modelo geométrico da regido da asa analisada
Ansys

2022 R2

i

15400mm

1400mm

f
4150mm

z
IT’
k— 2300mm -L 13100mm

X

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Com base nessa geometria, foram implementadas simplificacdes no modelo geométrico para
alcancar uma representacao vidvel e similar do sistema. Existem vdrias razdes que justificam essa

abordagem:

* Complexidade da geometria: o tanque acompanha o formato correspondente ao aerof6lio da asa

da aeronave, o que pode ser simplificado por uma superficie reta;

* Recursos computacionais: modelos geométricos muito detalhados podem exigir uma quantidade

significativa de recursos computacionais para processamento e andlise;

* Geragdo de malha: linhas poligonais podem resultar em uma qualidade de malha inferior e mais

complexa;
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* Modelo fisico: a atribuicao de condi¢des de contorno pode ser facilitada em superficies ortogo-

nais ao escoamento.

Considerando as razdes apontadas anteriormente, a geometria utilizada neste trabalho esta ilustrada

na Figura 13.

Figura 13 — Modelo geométrico simplificado da regido da asa

MAnsys

15400mm 2022R2

}

1400mm

4200mm _1300mmb—

L 200mm

2
— 2400mm 900mm I ¢

X

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

O calor proveniente de fontes genéricas da aeronave serd transferido ao combustivel, e este escoara
por dutos localizados entre o extradorso da asa e a parte superior do tanque. Para isso, foram modelados
20 dutos igualmente espagcados e de mesma altura e espessura, os quais utilizam o mesmo material do
tanque de combustivel (liga de aluminio 5052). Os dutos conectam as duas extremidades do tanque
(raiz e ponta, dire¢do z) e por iSso variam em comprimento.

A geometria do trocador de calor foi concebida a partir de duas superficies idénticas (Figura 13),
correspondentes ao extradorso da asa e o topo do tanque de combustivel. Entre essas superficies, foram

instalados os dutos pelos quais o fluido refrigerante flui, conforme observado na Figura 14.

Figura 14 — Vista trimétrica e lateral do trocador de calor

(a) Vista trimétrica

Ansys

2022 R2

Y
lﬂ'z
f

X

(b) Vista lateral

Ansys

2022 R2

Y

L.

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
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As dimensdes dos dutos do trocador de calor, o espacamento entre eles e as espessuras das chapas
de aluminio para uma regido do dominio estdo dispostas na Figura 15a. A identificacdo de cada regido
do trocador de calor pode ser observada na Figura 15b. Em azul, estdo destacados os dutos por onde o

combustivel flui.
Figura 15 — Vista lateral em detalhes do trocador de calor

(a) Vista lateral em detalhes

Ansys

2022 R2

17 5mm 150mm [+— 46mm —=| 150mm

1 N . i
T— 5mm 2mm —

(b) Vista lateral com a nomenclatura das regides

—  2mm »{f*— — 20mm

MAnsys
2022 R2

Extradorso da asa Duto

I V&o livre entre os dutos - Vao livre entre os dutos ‘i

\—Pane superior do tanque de combustivel

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

3.2 MALHA

O modelo geométrico criado no Ansys SpaceClaim foi reproduzido no Ansys ICEM CFD, versao
2022 R2, para gerar a malha do trocador de calor. Foram criadas malhas separadas para o dominio
solido (Figura 14) e para os dutos de escoamento, responsaveis pelo fluxo de combustivel.

A geracdo da malha envolveu a utilizacdo de elementos hexaédricos e a qualidade dos elementos
foi avaliada por meio de métricas disponiveis no ICEM CFD. Essas métricas quantificam o nivel
de distor¢cao dos elementos em relacao a um elemento de referéncia ideal. Quanto mais elementos
estiverem distorcidos, a interpolacdo dos cdlculos de uma varidvel de um elemento ao outro gera
maiores erros e a andlise fica comprometida (ARAUJO, 2020).

No total, foram criadas trés malhas, variando em nimero de nds e elementos para realizar o estudo
de convergéncia de malha. Esse estudo visa avaliar, o desempenho da simula¢do, sua convergéncia e a

precisdo dos resultados. Uma modelagem de malha mais fina normalmente resulta em uma solucao
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mais precisa, mas requer mais tempo de célculo e recursos computacionais. Desta forma, € ideal obter
uma malha que equilibre precisdo e eficiéncia computacional.

Para os resultados, foram monitorados a temperatura no centro de um duto (7},;,) € a taxa de
transferéncia de calor na superficie superior do trocador de calor (Q), esta dltima obtida a partir da
integracdo do fluxo de calor sobre a drea da superficie superior.

As simulagdes utilizaram um computador com as seguintes configuragdes:

* Processador Intel Core i5-13500HX com 6 nticleos de performance e 8 niicleos de eficiéncia. A

simulagdo utilizou o processamento em paralelo com 6 nicleos de performance;

* 32 GB de memodria RAM DDRS rodando a uma frequéncia de 4800 MHz. O fator de alocacdo

de memoria escolhido foi 2.

Como as simulacdes dependem principalmente do processador e da memoéria RAM, outras confi-
guracdes como placa de video e armazenamento interno ndo sdo relevantes para o desempenho das
simulagdes.

Conforme serd demonstrado mais adiante, parte dos estudos de caso envolverdo escoamentos
turbulentos nos dutos. Diante desse contexto, o pardmetro adimensional da distancia entre o primeiro
volume da malha e a parede, representada por y*, ¢ um termo crucial a ser controlado. Essencialmente,
essa métrica € empregada para determinar se a malha utilizada na simulacao esta suficientemente
préxima da parede, permitindo a captura dos efeitos viscosos imediatamente adjacentes a superficie,
especialmente em escoamentos limitados por paredes.

O modelo de turbuléncia escolhido para a simulacdo, o £ — ¢, € mais preciso na regido onde o
escoamento turbulento é completamente desenvolvido, mas ndo é adequado em regides proximas as
paredes. Portanto, para representar com precisdo o escoamento proximo a parede, recorre-se as fungdes
de parede, as quais sdo empregadas para atender aos requisitos fisicos especificos dessa regido. Ao
utilizar as fun¢des de parede, ndo € necessdrio resolver a camada limite, pois 0 equacionamento é
formulado de modo a capturar o comportamento do escoamento préximo a parede de maneira empirica.

Para utilizar as func¢des de parede, devem ser satisfeitas as condi¢des listadas abaixo (MURAD,
2020):

* O valor de y* da primeira célula da malha, situada mais préxima a parede, deve estar entre 30
e 300. Um valor muito baixo invalida o modelo, enquanto um valor muito alto nao resolve

adequadamente a camada limite;
 Utilizar um modelo de turbuléncia de alto Reynolds;

* O objetivo da simulag@o ndo estar relacionado com as forcas na parede.

De modo a atender todos os casos a serem avaliados mais a frente (Tabela 9), foi utilizado o

seguinte equacionamento para estabelecer a altura do primeiro volume:

* 1° Passo - Velocidade do fluido de trabalho (V. [m/s]): a velocidade do combustivel escoando
com vazdo massica i por um duto com area de se¢do transversal Ay, é dado por (GHAJAR,;
CENGEL, 2014):



34

m
V wuel — (1)
Juet pfuelAduto

onde py,¢ € a densidade do combustivel [kg/m?].

* 2° Passo - Numero de Reynolds do combustivel ([2ef,¢): este nimero adimensional representa
a razao entre as forcas de inércia e forgas viscosas que agem sobre o fluido, sendo obtido por
(GHAJAR; CENGEL, 2014):

ue V ue D
Re pyo = 2wl fud=h (2)

M fuel

onde D), € o didmetro hidraulico do duto [m] € 15, a viscosidade dindmica do combustivel
[Pa-s]. Para escoamento em dutos nao circulares, o nimero de Reynolds € baseado no didmetro
hidrdulico (D},), sendo definido por (GHAJAR; CENGEL, 2014):

o 4Aduto
p

Dy,

3)

onde p € o perimetro da se¢do transversal do duto [m]. Considera-se que o escoamento pelos
dutos serd turbulento se o nimero de Reynolds for maior que 10.000; caso contrario, serd laminar
(GHAJAR; CENGEL, 2014). Para os estudos de caso a serem implementados, o escoamento do
combustivel pode alcangar nimeros de Reynolds turbulentos em algumas configuracdes, o que

exigird a ado¢do de um modelo de turbuléncia.

* 3° Passo - Coeficiente de atrito de parede (Cy): o coeficiente de atrito de parede é um pardmetro
adimensional que define a fracdo da pressdo dindmica local que é percebida como tensao de

cisalhamento na superficie. Para uma parede plana, ele pode ser obtido por (MURAD, 2020):

Cy =0,0576Re 2/ (4)

* 4° Passo - Tensdo de cisalhamento (7 [Pa]): a tensdo de cisalhamento na parede € calculada por
(MURAD, 2020):

1
Tr = §PfuelVf2uesz (5)

* 5° Passo - Velocidade de atrito (u [m/s]): a velocidade de fric¢do pode ser calculada a partir de
7 (MURAD, 2020):

up = (©6)
P fuel

* 6° Passo - Altura do centroide (y. [m]): a altura da primeira célula até o seu centroide é dada por
(MURAD, 2020):
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+
) uel
Yo = Y HPfuel (7)

P fuelUr

Desta forma, com o valor da altura do centroide calculado, € possivel criar a malha considerando o
desenvolvimento da camada limite. A ferramenta inflation foi utilizada proxima as paredes dos dutos
para garantir o valor de y* e permitir um crescimento suave dos volumes a partir da parede.

A Tabela 3 resume o nimero de nés e a convergéncia dos resultados obtidos para um caso a ser
avaliado neste trabalho (Caso Cr-P-10 na Tabela 9). Ao comparar a malha mais refinada (Malha 1)
com a menos refinada (Malha 3), observa-se que a malha mais refinada possui 9,5 vezes mais nés,
resultando em um tempo de simulacdo 9,2 vezes maior em relacdo a malha menos refinada. Apesar
dessa diferenca significativa no nimero de nés e no tempo de simulacao, os resultados apresentaram
uma variagdo percentual maxima de apenas 0,25% para a temperatura (A7y,,) € 0,12% para a taxa de
transferéncia de calor na superficie superior (AQ). Foi observado um comportamento semelhante com
a Malha 2, onde o aumento do nimero de nds e do tempo de simulacdo nao resultou em uma melhoria
significativa na precisdo dos resultados em comparacdo com a malha menos refinada. Com base nessa

andlise, a Malha 3 foi escolhida para ser utilizada nas simulagdes subsequentes.

Tabela 3 — Comparativo entre as malhas criadas

Malha | Numero de NG6s | Tiuio [°Cl | AT guso [%] Q [W] AQ [%] | Tempo de CPU [s]
1 3.120.390 50,012 0,25 -443.671 0,12 5.623
2 857.290 49,945 0,12 -444.085 0,03 1.553
3 390.170 49,887 - -444.208 - 612

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Apenas para ilustrar uma parte do dominio da simulacio correspondente a um dos dutos, a Figura 16

apresenta uma visdo qualitativa do tamanho dos volumes obtido em cada malha.

Figura 16 — Malhas propostas para os dutos
(a) Malha 1 (b) Malha 2 (c) Malha 3

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

A Malha 3, referente a geometria s6lida do trocador de calor, estd disposta na Figura 17.

Os parametros de qualidade da malha avaliados pelo Ansys CFX incluem a ortogonalidade minima,
o fator de expansao méximo e a razdo de aspecto maxima. Esses parametros sao calculados no inicio
da simulagdo pelo Solver Manager e utilizam como referéncia as métricas estabelecidas na Tabela 4.

Os valores obtidos a partir da Malha 3, utilizada ao longo do trabalho, estao listados na Tabela 5.
Percebe-se que a ortogonalidade atingiu valores satisfatérios, uma vez que o valor minimo obtido foi
de 89,9°. Essa medida indica o alinhamento das linhas da malha com as direcdes de fluxo ou com a

geometria da superficie que esta sendo discretizada. O Fator de Expansdo maximo atingiu métricas
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Figura 17 — Malha criada para a geometria sélida

(a) Vista frontal

NAnsys

2022 R2

(b) Detalhe da vista lateral

Mnsys
2022 R2
Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
Tabela 4 — Limites da qualidade da malha
Parametro Referéncia Valor
Bom Ortho>50

Ortogonalidade Minima (Ortho) [°] Aceitavel 20<Ortho<50
Questionavel Ortho<20

Bom EF<5

Fator de Expansdao Maximo (E'F') [-] Aceitavel 5<EF<20
Questionavel EF>20

Bom AR<100

Razao de Aspecto Méaxima (AR) [-] Aceitavel 100<AR<1000

Questionavel AR>1000
Fonte: Adaptado de Ansys (2021).

questiondveis, ligeiramente acima do limite considerado aceitdvel, com um valor de £'F' = 20. Essa
medida avalia a mudanca no volume entre duas células vizinhas. A Razdo de Aspecto mdxima obtida é
de AR = 650, considerada aceitdavel. Essa razdo representa a relagdo entre o comprimento da aresta
mais longa e o comprimento da aresta mais curta na malha, sendo utilizada para avaliar a variagao dos

comprimentos das arestas na malha.

Tabela 5 — Estatisticas de qualidade da Malha 3

Parametro Valor | Referéncia
Ortogonalidade Minima (Ortho) [°] | 89,9 Bom
Fator de Expansdao Maximo (EF) [-] 20 | Questionavel

Razdo de Aspecto Médxima (AR) [-] | 650 Aceitavel
Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

[_
[_

A malha utilizada, portanto, cumpre com todas as métricas avaliadas como boas ou aceitdveis pelo
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software utilizado.

3.3 MODELAGEM DOS FENOMENOS

A formulagdo do problema considera as hipéteses de escoamento em regime permanente € incom-
pressivel, sem forcas de campo. O dominio da simulacio inclui somente as paredes s6lidas do trocador
e o escoamento do fluido no seu interior, por meio dos dutos, sendo que a influéncia do escoamento
externo do ar € inserida por meio de condi¢des de contorno. Para a solucdo do problema, as equacdes
de conservacgdo a serem descritas a seguir sdo resolvidas nos dominios com fluido (continuidade,

quantidade de movimento e energia) e com sé6lido (energia).

3.3.1 Equacao da Continuidade

A equacdo da continuidade baseia-se no principio da conservagdo de massa, onde a quantidade de
massa que entra em um sistema € igual a quantidade que dele sai. No estudo dos fluidos, ela € dada por
(GHAJAR; CENGEL, 2014):

ap B
ot +V(pV)=0 (8)

onde p € a densidade do fluido, ¢ é o tempo e V é o vetor da velocidade de escoamento.

Desprezando os efeitos da compressibilidade do fluido (densidade constante):

V-V=0 9)

Isto implica que o divergente do campo vetorial da velocidade € zero.

3.3.2 Equacao da Quantidade de Movimento

A equagdo da quantidade de movimento € obtida a partir da segunda lei de Newton para um
elemento diferencial de volume de controle. Segundo Ghajar e Cengel (2014), a forca liquida que age
sobre o volume de controle € igual a massa vezes a aceleracdo do elemento fluido dentro do volume
de controle, que também € igual a taxa liquida de quantidade de movimento que sai do volume de
controle.

A equagdo da quantidade de movimento € dada por (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007):

0, 4 = o o R .
a(pV)—i—V-(pVxV):pg—i-V-T—VP (10)
onde g é a aceleracdo gravitacional, 7 € o tensor tensdo de Cauchy e Péa pressao.

Desprezando os efeitos da compressibilidade, do termo transiente e de for¢cas de campo:

— — ~

pV - (VxV)=V-7—-VP (11)
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3.3.3 Equacao da Energia

A equacdo da energia baseia-se da primeira lei da termodindmica, onde a taxa de variacao de
energia € igual a diferenca entre a taxa de calor que entra e sai do sistema, somada a taxa de trabalho
realizado pelo sistema. Esta equacao € representada pela soma da energia interna, energia cinética e
potencial gravitacional e pode ser expressa por (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007):

d(ph)

7+§.(p;;x7):_Pﬁ-v”'+6-(kﬁT)+¢+Si (12)

onde h € a entalpia estdtica, k; a condutividade térmica, 7" a temperatura, ¢ a dissipa¢@o viscosa e .S; a
fonte interna de calor.
Para sistemas modelados em regime permanente e escoamentos incompressiveis, sem dissipacao

viscosa e geragdo interna de energia:
pV - (WV) = =PV -V + k,V?T (13)

3.4 MODELOS DE TURBULENCIA

A modelagem de turbuléncia desempenha um papel essencial na engenharia, pois a maioria dos
escoamentos reais estudados apresenta turbuléncia. Na fluidodindmica computacional, a solucao
de escoamentos laminares € resolvida utilizando as equagdes de Navier-Stokes. Embora existam
simulagdes de escoamentos turbulentos que ndo utilizam uma modelagem especifica de turbuléncia, os
modelos de turbuléncia sdo amplamente empregados para esse tipo de solugdo.

O escoamento turbulento é caracterizado pela rapida mistura das particulas do fluido a medida que
se movem ao longo do escoamento, devido as flutuacdes aleatérias no campo de velocidade, e segue
um processo de cascata. O escoamento turbulento € composto por milhares de vortices possuindo
uma quantidade de energia, sendo que os vortices maiores se separam, transferindo energia para
os vortices menores, 0s quais também se separam, transferindo a energia novamente. O processo
finaliza ao dissipar a energia cinética turbulenta em forma de calor por conta da viscosidade molecular
(MOUKALLED; MANGANI; DARWISH, 2015).

O modelo k& — ¢ € um dos modelos que foram desenvolvidos e foi escolhido para as simulagdes
deste trabalho. Este ¢ um dos modelos de turbuléncia mais utilizados nas simulagdes CFD devido a sua
versatilidade e precisdo com um baixo custo computacional. Basicamente, o modelo k — € baseia-se
em duas equagdes de conservacdo: uma equagao de transporte para a energia cinética turbulenta (k) e
uma para a dissipacao (e).

Assumindo que as tensdes de Reynolds sdo proporcionais aos gradientes de velocidade média, a
viscosidade turbulenta (y;) € dada por (FILHO; MOUNSIF, 2008):

k2
Ht = pcu? (14)

onde C), € a constante de proporcionalidade definida empiricamente.
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Os valores de k e € sdo obtidos a partir das seguintes equacdes de conservagdo, considerando
regime permanente, escritas em notacao indicial (FILHO; MOUNSIF, 2008):

I(pVik) 0 e\ Ok
- lal P - 1
d(pVie) 0 e\ Oe € €

onde z; € uma coordenada cartesiana, ;4 a viscosidade dindmica, C'. e Cs. sd0 constantes empiricas,
o € 0. s@0 0s ndmeros de Prandtl governando a difusao turbulenta de k e ¢, respectivamente.

O termo P € a taxa de produgao de energia cinética turbulenta e GG, € a geracdo de energia cinética
turbulenta por efeitos de empuxo, dados por (FILHO; MOUNSIF, 2008):

_ (Vs Vi Y,
Ny o0
— Ll 1
Gr =g Pr oz, (18)

onde ; € o coeficiente de dilatacdo térmica, Pr o nimero de Prandtl e # representa a varidvel de

transporte especifica para a turbuléncia causada por gradientes de temperatura.

3.5 TIPOS DE OPERACAO

No que diz respeito a operagdo da aeronave, sdo estudados dois casos com o objetivo de investigar a
influéncia da altitude (h), temperatura (T.) e velocidade do escoamento de ar (V) sobre as superficies

da asa, conforme mostrado pela Tabela 6.

Tabela 6 — Tipos de operagado estudados

Operagdo | hIm(f)] | T [K] | Vi [m/s (Ma)]
Parado em Solo (AOG) | 750 (2.460) | 296,00 | 3,64 (0,01)

Cruzeiro (Cr) 10.668 (35.000) | 218,81 | 249,09 (0,84)
Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Na condi¢do parado em solo (AOG - Aircraft On Ground), foram extraidos dados de temperatura
do ar e velocidade do vento do Aeroporto Internacional de Sdo Paulo/Guarulhos (ONLINE, 2024). Os
dados extraidos utilizaram como referéncia o més de janeiro, historicamente o més mais movimentado
do aeroporto (GRU AIRPORT, 2024). Além disso, os valores referem-se as médias obtidas no ano de
2024.

Para o segundo caso, na condi¢@o de voo de cruzeiro (Cr), foram utilizadas equagdes apresentadas
na Subsecdo 3.8.1, com base na atmosfera ISA+0 para calculo da temperatura do ar e velocidade do

escoamento, a partir da altitude (h) e nimero de Mach (Ma).
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3.6 CONDICOES DE CONTORNO

Na presente secdo, serdo discutidas as condi¢des de contorno aplicadas ao modelo do trocador
de calor em estudo. Essas condi¢des abrangem o escoamento do fluido refrigerante pelos dutos do
trocador, o tipo de troca de calor, simplificacdes da geometria sélida, a interface entre o fluido e o

s6lido e o critério de convergéncia da simulacao.

3.6.1 Escoamento de Combustivel

O combustivel fluird através dos dutos do trocador de calor, sendo que as condi¢des de contorno
para a entrada desses dutos consistem em um fluxo determinado pela vazdo madssica () e uma
temperatura prescrita (7’,¢;), que foi arbitrariamente definida e serd apresentada posteriormente.

Na saida dos dutos, a condi¢ao de contorno é definida por uma pressao estatica média. Nesse
contexto, a pressdo relativa € nula, o que significa que o fluido deixa o sistema com a pressao de

referéncia de 1 atm.

3.6.2 Face Superior do Dominio Sélido

A fim de avaliar o tipo de transferéncia de calor entre o escoamento externo de ar e o trocador de
calor, foi calculado o nimero de Grashof (Gry). Este parametro representa a relacao entre as forcas de

empuxo e as forcas viscosas e tem como objetivo avaliar o efeito da convec¢do natural. O nimero de
Grashof é dado por (GHAJAR; CENGEL, 2014):

_ gﬁ(Ts - Too)Lg

2

Grp, (19)

onde 3 é o coeficiente de expansdo volumétrica, 7T é a temperatura da superficie, L. € o comprimento
caracteristico da geometria e v € a viscosidade cinemadtica.

O ndmero de Reynolds local para uma posi¢do ou comprimento x do trocador de calor é definido
como (GHAJAR; CENGEL, 2014):

Ve
oo

Re, (20)

onde ji., € a viscosidade dindmica do ar.

Para investigar a contribuicao da conveccao natural e for¢cada do escoamento externo nas simulagoes,
o coeficiente G,/ Re? destaca a importancia relativa de cada modo de transferéncia de calor. Se
Gryp/ Rei for muito maior que 1, os efeitos de convecc¢do forcada sdao despreziveis, devido a maior
contribuigdo das forgas de empuxo e consequentemente a convecgdo natural. Se Gry /Re? for muito
menor que 1, as forcas de empuxo sdo despreziveis e a convec¢do forcada deve ser considerada. Caso
Grr/Re? seja proximo de 1, as forgas de inércia e empuxo estdo presentes e, neste caso, as convecgdes
natural e for¢cada devem ser consideradas (GHAJAR; CENGEL, 2014).

A Tabela 7 apresentada a seguir mostra a andlise da convecc¢do natural e forcada para os dois tipos

de operacdo a serem estudados (Subsecdo 3.5), a partir do nimero de Grashof e nimero de Reynolds.
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Como pode ser observado, o coeficiente Gry,/ Re? é proximo de zero para os dois tipos de operagio
investigados: parado em solo e voo de cruzeiro. Desta forma, a conveccao natural serd desprezada e

apenas os efeitos da conveccao for¢ada serdao considerados.

Tabela 7 — Parametros e regimes de transferéncia de calor em diferentes condi¢des de operacao

Operagao Grr Re, Gri/Re? Transferéncia de Calor
Parado em solo | 1,125 x 1019 | 2,705 x 10° 0,154 Convecgao forcada
Cruzeiro 6,097 x 10° | 7,515 x 10° | 1,080 x 10~ | Convecgio forcada

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

A transferéncia de calor por convec¢do, mencionada anteriormente, ocorre somente na superficie
superior do dominio sélido, representando a interface do escoamento do ar externo com o extradorso
da asa da aeronave. Devido a significativa convecgao for¢ada que ocorre nesta superficie, os vaos livres
entre os dutos e a placa inferior do sélido, que representa o tanque de combustivel, sdo considerados
adiabéticos (KELLERMANN et al., 2020). A Figura 18 ilustra este cendrio.

Figura 18 — Vista lateral do trocador de calor ilustrando a transferéncia de calor por convec¢do

. Ansys
Conveccao Forcada 202282

- Isolamento Térmico ﬂ

Isolamento Térmico

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Uma vez estabelecido que a troca de calor através da superficie superior ocorre por convecgao
forcada, faz-se necessario estabelecer o niimero de Nusselt (/Nu). Este parametro expressa a relacdo
entre a transferéncia de calor por convecgdo e a transferéncia de calor por conduc¢do, sendo empregado
para adimensionalizar o coeficiente de transferéncia de calor por convecgdo (h). Sua formulagao é
dada por (GHAJAR; CENGEL, 2014):

1)

onde k., € a condutividade térmica do ar.

Considerando o formato de uma asa e a geometria simplificada desenvolvida, assumindo que nao
ha enflechamento e que a aeronave estd em angulo de ataque nulo, o problema do escoamento do
ar externo pode ser simplificado como um escoamento paralelo sobre uma placa plana, escoando na
dire¢do +x, conforme mostrado pela Figura 19.

O ntimero de Prandtl (Pr) € um parametro adimensional definido como a razio da difusividade de
momento pela difusividade térmica de um fluido. Matematicamente (GHAJAR; CENGEL, 2014):

fooCp,

Ppr =5x7px 22
r . (22)
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Figura 19 — Vista da geometria com o escoamento externo (convecgao forcada)

(a) Vista superior

Py e ™

(b) Vista lateral

—> MAnsys
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— oo
T —
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

O coeficiente de transferéncia de calor por convecgdo local em uma posicao x (h,) pode ser obtido
através do nimero de Nusselt local definido como (GHAJAR; CENGEL, 2014):

* Escoamento laminar, para Pr>0,6 e Re,<500.000:

Nu = 0,332Re% Prt/3 (23)

¢ Escoamento turbulento, para 0,6< Pr < 60 e 500.000< Re, <107:

Nu = 0,0296 Re2® Pr!/? (24)

Devido as elevadas velocidades encontradas no extradorso, os efeitos da compressibilidade podem
ser significativos, dependendo das condi¢des operacionais da aeronave. No entanto, essas correlagdes
pressupdem escoamento incompressivel para simplificacdo das andlises.

Portanto, a transferéncia de calor por conveccao forcada pode ser do tipo laminar ou turbulenta,
sendo que a transi¢ao ocorre em Re, > 500.000.

A partir dos tipos de operacdo da aeronave investigados e apresentados na Tabela 6, € possivel
calcular o numero de Reynolds ao longo do extradorso, utilizando a Equagdo 20. Considerando o seu
comprimento lateral maximo de 4,2 m (dire¢do +x), os graficos da Figura 20 ilustram a varia¢do do
nimero de Reynolds, a transicao do regime laminar para o turbulento e o coeficiente de transferéncia
de calor por conveccao local para ambos os casos de tipo de operagao.

Observando a Figura 20a, vélida para o caso da aeronave parada em solo, nota-se que a transi¢ao
de escoamento laminar para turbulento ocorre em 2,09 m, representando aproximadamente 50% do

comprimento total que esta na direcdo do escoamento do ar. Nesse cendrio, a simula¢ao incorpora
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Figura 20 — Numero de Reynolds, transicao de regime e coeficiente de transferéncia de calor por
conveccdo ao longo do comprimento

(a) Reg: parado em solo (b) Re,: voo de cruzeiro
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

ambos os tipos de convecgdo forcada. O comportamento do coeficiente de transferéncia por convec¢ao
para este caso pode ser visualizado na Figura 20c, onde claramente nota-se a ocorréncia da transicao.

Analisando a Figura 20b, representativa do caso do avido em voo de cruzeiro, observa-se que a
transi¢cao laminar-turbulenta ocorre logo no inicio do extradorso, em 0,08 m, em virtude da elevada
velocidade envolvida. Como este valor representa menos de 5% do comprimento total, apenas a
conveccao for¢ada do tipo turbulenta serd considerada na simulagdo. O comportamento do coeficiente
de transferéncia de calor por conveccao para este caso pode ser visualizado na Figura 20d, sendo sua
magnitude expressivamente maior do que o outro caso. Salienta-se que os graficos da Figura 20 estdo

em escalas diferentes para facilitar a visualiza¢do e compreensao dos dados apresentados.

3.6.3 Interface Fluido-Sélido

A interface fluido-sélido € responsavel por criar o acoplamento entre as malhas da superficie s6lida

e as malhas por onde escoa o combustivel.
No que diz respeito as condicdes de contorno desta interface, foram utilizados os seguintes modelos:
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* Massa e momento: foi habilitada a condi¢do de ndo deslizamento da parede. Esta condi¢do
impde uma velocidade nula na parede e resulta em um gradiente de velocidade préximo da

parede para o escoamento Viscoso;

* Rugosidade da parede: esta condi¢cdo de contorno considerou a parede como uma superficie lisa
e sem irregularidades significativas, resultando em um escoamento préximo a parede que segue

a condi¢do de nao deslizamento;

* Transferéncia de calor: foi empregado um modelo conservativo para o fluxo de energia. Isto
possibilita que a energia térmica seja preservada durante a transferéncia entre o fluido e o sélido,
levando em consideragdo a variacdo das temperaturas e outras propriedades termodindmicas ao

longo da interface.

3.7 CALOR EXTRAIDO

Para sistemas em regime permanente com uma entrada e uma saida, a vazao mdssica que entra no
volume de controle deve ser igual a vazao méssica que sai do volume de controle (11;, = 1oy = ™).
Desprezando o trabalho e as variagcdes de energia cinética e potencial, o balango de energia para o
combustivel que flui pelos dutos do trocador de calor € dado por (GHAJAR; CENGEL, 2014):

quel = mcp,fuelATfuel (25)

onde C), t,¢ € 0 calor especifico a pressdao constante do combustivel e ATy, € a diferenca de
temperatura do combustivel na entrada e saida de cada duto.

Estes valores serdo calculados e apresentados no capitulo de resultados.

3.8 PROPRIEDADES MATERIAIS

3.8.1 Propriedades do Ar

A Atmosfera ISA (International Standard Atmosphere, em inglés) é empregada para padronizar e
estabelecer uma base consistente para comparagdes de desempenho e projetos de aeronaves. Foram
utilizadas como referéncia as propriedades da Atmosfera ISA para a operacdo em voo de cruzeiro, bem
como seu equacionamento para os dois tipos de operagdo investigados. As equagdes dos parametros
do ar que se seguem sdo aplicaveis a troposfera, que se estende até 11.000 metros de altitude, um valor
superior aquele abordado nos estudos de caso. Esses parametros dependem da temperatura do ar (77)

que, por sua vez, varia com a altitude (h [m]).

 Temperatura (T, [K]): A temperatura da atmosfera em funcéo da altitude h é calculada por
(SADRAEY, 2017):

T. =Ty~ Lh (26)

onde Ty, = 288,15 Ke L = 6,5 x 1073 K/m.
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* Pressdo (P [Pa]): A pressdo da atmosfera em funcdo da altitude € calculada por (SADRAEY,
2017):

T, %
P.=P = 27
(%) o

onde Iy = 101.325 Pae R = 287,0529 J/(kg-K).

* Densidade (po, [kg/m?]): A densidade do ar em funcdo altitude é dada por (SADRAEY, 2017):

Py

R—Too (28)

Poo =
* Viscosidade dinAmica (fio, [N-s/m?]): A viscosidade dinAmica do ar pode ser calculada a partir
da seguinte equacdo (SADRAEY, 2017):

T

1+ (b/T) 29)

Hoo =

onde ¢ = 1,485 x 107% kg/(m-s-K*) e b=110,4 K.

* Velocidade do som (a [m/s]): a velocidade do som em fun¢do da temperatura é dada por
(SADRAEY, 2017):

0= /RIS (30)

onde vy = 1,4 para as condi¢des deste trabalho.

* Calor especifico a pressdo constante do ar (C), o, [J/(kg-K)]): o valor para o calor especifico a
pressdo constante é calculado por (GHAJAR; CENGEL, 2014):

v
Cpoo =——R 31
P, v—1 (31)
¢ Coeficiente de condutividade térmica (k.. [W/(m-K)]): o coeficiente de condutividade térmica
do ar pode ser obtido a partir da temperatura da atmosfera e é dado por (GHAJAR; CENGEL,

2014):

oo = 0,0198 + 7,5 x 107°(T,, — 223) (32)

3.8.2 Propriedades do Combustivel

O combustivel utilizado na aeronave objeto de estudo é o querosene de aviagdo, empregado em
motores a jato e caracterizado por sua cor transparente e auséncia de chumbo ou parafina. Ha duas
variagOes para este mesmo combustivel: o JET-A1 e o JET-A. A principal diferenca entre eles reside no

ponto de congelamento e nos aditivos utilizados. Enquanto o JET-A possui um ponto de congelamento
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de -40°C, o JET-A1 possui um ponto de congelamento de -47°C. Além disso, o JET-A1 possui aditivos
que reduzem a carga estatica do combustivel. Em 2022, o Brasil teve o inicio da migracdo do JET-A1
para o JET-A (ABAG, 2021), ja que os dois combustiveis podem ser usados sem a necessidade de
mudangas ou reprogramacdes dos motores. As propriedades do combustivel aqui listadas sdo referentes
ao JET-A:

* Densidade (pfye [kg/m?]): a densidade do combustivel, em fungio de sua temperatura (T'ryer) €
dado por (BRUNO et al., 2010):

Pruct = —0,0002T%,.; — 0,6533T e + 997,04 (33)

* Capacidade calorifica a pressdo constante (C), r4e; [J/(kg-K)]): o valor para o calor especifico
do combustivel a pressdo constante, em fungdo da temperatura € calculado por (BRUNO et al.,
2010):

Cp,fuet = (0,004}, + 0, 7795) x 10° (34)

* Viscosidade dindmica (14 f,¢ [kg/(m-s)]): a viscosidade dindmica do combustivel em fungdo de
sua temperatura (BRUNO et al., 2010):

firuet = (0,1862T 7, — 134, 18Ty + 24720) x 107° (35)

* Condutividade térmica (kf,¢;): segundo Bruno et al. (2010), a condutividade térmica do com-
bustivel foi considerada constante, com valor de ky,; = 0,125 W/(m-K), devido a sua pouca

variagdo em relagdo a temperatura.

* Massa molar (M M): a massa molar € constante, com o valor de M M = 151, 9 g/mol (STAN-
FORD, 2018)

* Temperatura de autoignicdo (7;;): de acordo com o estudo de Martin e Shepherd (2021), a

temperatura de autoignicdo do combustivel JET-A é de T;; = 498 + 3 K.

3.8.3 Propriedades da Geometria Sélida

O material escolhido para todo o dominio sélido foi a liga de aluminio Al 5052. Esta liga, de
qualidade aerondutica, possui uma das maiores resisténcias em sua classe, sendo altamente resistente
a fadiga e a corrosdo. Devido a sua flexibilidade, ¢ amplamente utilizada na fabricacdo de tanques
de combustivel pela induastria (Thyssenkrupp Materials UK, 2023). Na Tabela 8, estdo as principais

propriedades do material utilizado.
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Tabela 8 — Propriedades materiais da liga de Aluminio 5052

Propriedade Valor

Densidade [kg/m?] 2680
Moddulo de Elasticidade [GPa] 70,3

Massa Molar [g/mol] 26,98
Coeficiente de Poisson [-] 0,33
Calor Especifico [J/(kg-K)] 880
Condutividade Térmica [W/(m-K)] | 138

Fonte: Adaptado de MatWeb (2024).

3.9 CRITERIO DE CONVERGENCIA

Critério de convergéncia € um conjunto de condi¢des que determina quando uma simulacdo atingiu
um estado de estabilidade e precisao satisfatérios. Ele € essencial para garantir a confiabilidade dos
resultados obtidos por meio da modelagem numérica.

Em geral, o critério de convergéncia envolve o monitoramento de certos parametros numeéricos
durante o processo de simulacdo, como os residuos de massa, quantidade de movimento e energia, ou
outros indicadores de interesse, como balangos e varidveis do problema. Quando os residuos e balancos
diminuem para valores aceitdveis e as varidveis apresentam tendéncia de estabilizacdo, permanecendo
relativamente constantes ao longo das iteragdes, a simulagdo indica que esta convergida.

Para este trabalho, considerou-se o residuo do tipo Root Mean Square (RMS). O software considera
o residuo RM S como a raiz do somatério do quadrado do vetor residual de cada volume discretizado
(Vr), o qual € definido pelo erro na solu¢ao numérica, dividido pelo numero total de volumes do
dominio (n). Matematicamente (ANSYS, 2021):

> Vi

n

RMS = (36)

onde 7 é o volume discretizado.

As estatisticas globais de conservagdo sdo geradas para todas as equacdes de transporte, com
excecao das equacdes de turbuléncia, que possuem um tratamento especial na parede. Essas estatisticas
sdo boas verificagdes para a convergéncia de uma soluc@o. Valores baixos de desequilibrio global
indicam que a conservacdo foi essencialmente alcancada. O desequilibrio global é definido por
(ANSYS, 2021):

Des[oh] = Lin = Fou (37)

max

onde Fm ¢ a taxa na entrada do dominio, Fout a taxa na saida do dominio e Fmax € a maior contribui¢ao
em todos os dominios conectados para o grupo especifico de equagdes.

As simulagdes estudadas neste trabalho consideraram como critério de convergéncia um residuo
RM S menor que 1x 107 e uma meta de conservagdo menor que 1x 107 (0,1%). Ambos os critérios

devem ser atendidos antes de parar a simulagao.
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3.10 ESTUDOS DE CASO

Os estudos de caso avaliados neste trabalho consideram dois tipos de operagdo: parado em solo
(AOG) e voo de cruzeiro (Cr), conforme estabelecido na Tabela 6. Para cada tipo de operagdo, um
conjunto de configuracdes € testado, conforme descrito nas préximas secdes. Em todos os casos,
considera-se que a temperatura inicial do combustivel na entrada do trocador de calor (1) € de 350
K.

3.10.1 Configuracao da Geometria

Para investigar a influéncia da geometria no desempenho do trocador de calor, foram propostas

dois tipos de anélise para o estudo:

* Fluxo de combustivel escoando em paralelo pelos dutos, de maneira independente, ao longo da

envergadura da asa (P);

* Fluxo de combustivel escoando em série pelos dutos, formando um sistema de troca de calor no

formato de serpentina (S).

A Figura 21 ilustra estas duas configuracdes de geometria, onde as setas indicam o sentido do fluxo

de combustivel, sendo as entradas para o trocador identificadas como inlet e as saidas como outlet.

Figura 21 — Configuracdo das geometrias utilizadas na simulagao

(a) Fluxo de combustivel em paralelo

Ansys

2022 R2

Inlet

Outlet

(b) Fluxo de combustivel em serpentina
Ansys

2022 R2
Inlet

Outlet

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
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Para a configuracdo em formato de serpentina (Figura 21b), foi necessdria a criacdo de conectores
para os dutos, de modo que o combustivel flua de maneira continua entre eles, como mostra a Figura 22.

As paredes dos dutos conectores sdo consideradas adiabdticas.

Figura 22 — Vista isométrica dos dutos conectores utilizados nas simula¢des com fluxo de combustivel
em serpentina

(a) Duto conector menor (b) Duto conector maior

MAnsys Ansys

2022R2 2022R2

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

3.10.2 Vazao Massica

Quanto a vazdo madssica e a sua influéncia no trocador de calor, sdo consideradas vazdes de 1 e 10
kg/s.
3.10.3 Sintese das Simulacoes

A partir dos estudos de caso, foram propostas oito simulagdes abrangendo uma variedade de

operagdes, geometrias e vazdes massicas, e estdo identificadas na Tabela 9.

Tabela 9 — Simulacdes propostas para o trabalho

Caso Operagao Geometria | m [kg/s]
AOG-P-10 | Parado em solo | Paralelo 10
AOG-S-10 | Parado em solo | Serpentina 10

AOG-P-1 | Parado em solo | Paralelo 1
AOG-S-1 | Parado em solo | Serpentina 1
Cr-P-10 Cruzeiro Paralelo 10
Cr-S-10 Cruzeiro Serpentina 10
Cr-P-1 Cruzeiro Paralelo
Cr-P-1 Cruzeiro Serpentina

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
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Na Tabela 10 sdo apresentados os resultados obtidos por meio do modelo descrito anteriormente.

Os dados incluem a pressdo total de entrada (P, 10tq1), dada pelo somatério das pressdes nos inlets do

trocador de calor, a temperatura média na superficie superior do trocador de calor (7,,) € a taxa de

transferéncia de calor pelo combustivel (Q Fuel)-

Tabela 10 — Resultados da simulagdo obtidos para os casos estudados

Caso Pin,total [Pa] Tsup [K] quel [W] Caso Pin,total [Pa] Tsup [K] quel [W]
AOG-P-10 35.910 347,47 -14.342 | Cr-P-10 35910 288,71 | -421.702
AOG-S-10 | 8.680.700 348,34 -15.278 | Cr-S-10 | 8.680.700 304,32 | -552.416

AOG-P-1 571 341,32 -12.678 Cr-P-1 571 244,08 | -154.737
AOG-S-1 134.475 345,22 -14.404 Cr-S-1 134.475 253,38 | -241.833

Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

O conjunto de resultados da Tabela 10 demonstra que Q fuel o1 maior (em mddulo) para a operacao
parado em solo no caso de serpentina com maxima vazao (AOG-S-10), seguidos pelos casos em
paralelo com méaxima vazao (AOG-P-10), serpentina com minima vazao (AOG-S-1) e paralelo com
minima vazao (AOG-P-1), respectivamente. Para a operacao em voo de cruzeiro, foi encontrado um
comportamento similar, onde Q fuel T01 maior (em modulo) no caso Cr-S-10, seguidos pelos casos
Cr-P-10, Cr-S-1 e Cr-P-1, respectivamente. Devido as condi¢des atmosféricas e de voo da aeronave, a
operacdo de voo de cruzeiro € significativamente melhor para a troca de calor.

Ao analisarmos os casos com a aeronave parada em solo, 0 caso com 0 maior Q fuel (AOG-S-10)
foi 20,5% maior que o caso com menor Q fuel (AOG-P-1), considerando o médulo dessa variavel. Para
0 voo de cruzeiro, 0 caso com 0 maior Q fuel (Cr-S-10) foi 257,0% superior ao caso com 0 menor Q Fuel
(Cr-P-1), considerando o mddulo dessa varidvel. A temperatura na superficie superior apresentou uma
variagdo maxima de 24,6% ao considerar os casos Cr e 2,0% ao considerar os casos AOG.

Apesar de Q fuel S€Tr maior (em modulo) para a configuracdo em serpentina, a maior diferenga
percentual da taxa de transferéncia de calor pelo combustivel para 0 mesmo tipo de operacdo pode ser
observada ao compararmos os casos Cr-P-1 com Cr-S-1. Esta diferenca indica que, apesar da geometria
em serpentina ser mais eficiente em termos de troca de calor, ela traz desafios adicionais relacionados
ao projeto de um sistema de bombeamento mais complexo e robusto, o que pode adicionar mais peso a
aeronave e justificar a escolha da geometria em paralelo. Ao compararmos 0s casos com mesma vazao
madssica e diferentes configuracdes geométricas, pode-se observar que, com a vazao massica de 10
kg/s, a pressdo total de entrada € 241 vezes maior no caso com geometria em serpentina. Para os casos
com vazao massica de 1 kg/s, a pressao total de entrada € 235 vezes maior também para o caso com
geometria em serpentina.

A partir dos resultados apresentados na tabela, ao considerarmos as duas asas da aeronave, a taxa

de transferéncia de calor do combustivel dobrard, pois apenas uma asa foi considerada neste trabalho.
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4.1 PRESSAO

Ao analisar a pressdo total de entrada, observa-se um padrdo relacionado a configuracdo da
geometria e a vazdo mdssica, como esperado. Em geral, a configuragdao geométrica do tipo serpentina
aumenta significativamente F;,, +.;;. Esta diferenca se deve a combinagdo da pequena drea transversal
dos dutos e ao comprimento total percorrido pelo fluido até a saida do trocador de calor na configuragao
em serpentina. Nesta situagcdo, o combustivel percorre uma distancia aproximada de 220 m, obtida por
meio da soma dos comprimentos individuais dos dutos vistos no caso paralelo.

O aumento da pressao total de entrada nos dutos na geometria em serpentina também ¢é explicado
pela vazdo maéssica total. Na geometria em paralelo, a vazdo massica € dividida pelo numero total
de dutos, diminuindo a pressao total de entrada. Na geometria em serpentina, a vazao massica total
passa por um tnico duto. Como exemplo, o caso AOG-P-10 possui m = 10 kg/s, e isto implica que,
como hé 20 dutos, a vazdo mdssica € de 0,05 kg/s por duto. Por outro lado, o caso AOG-S-10 possui a
mesma vazao madssica, mas apenas um duto em formato de serpentina, ou seja, 10 kg/s naquele duto.

A Figura 23 ilustra a pressao total de entrada em cada duto para os casos com configuragao
de geometria em paralelo, sendo valido para ambos os tipos de operagdo porque o comportamento

hidraulico independe deste parametro. Para facilitar a comparacao, as figuras utilizam escalas distintas.

Figura 23 — Pressdo em cada duto
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Em todos os casos, a maior pressao de entrada foi registrada nos sete primeiros dutos, que possuem
0 mesmo comprimento e sao os mais longos de todo o trocador de calor. A medida que o comprimento
dos dutos diminui, a pressao de entrada também diminui de maneira linear, em virtude do menor

comprimento necessdrio para o fluido percorrer.

4.2 TEMPERATURA

4.2.1 Temperatura na Superficie Superior

Considerando a operacdo AOG (parado em solo), a Figura 24 mostra a temperatura média da

superficie superior de cada caso. Os resultados indicam que, para este tipo de operagdo, a temperatura
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média na superficie superior € muito proxima da temperatura de entrada do combustivel (7%, = 350
K). Isso pode ser atribuido as condi¢des atmosféricas, uma vez que a temperatura do ar € relativamente
alta (T, = 296 K) e a velocidade do vento (V,, = 3,64 m/s) € menor em comparacdo com a operaciao

de voo de cruzeiro (218,81 K e 249,09 m/s), resultando em uma menor eficiéncia do trocador de calor.

Figura 24 — Campo de temperatura na superficie superior para a operacdo AOG
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Em todos esses casos, € possivel observar que a temperatura mais baixa esté localizada nos bordos
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de ataque e fuga do trocador de calor. Como nao hé dutos para o escoamento do combustivel nessas
regides, a temperatura do dominio se aproxima da temperatura ambiente (7%,,). Observa-se também que
os casos AOG-P-10 e AOG-S-10 apresentam uma temperatura na superficie maior, quando comparado
aos casos AOG-P-1 e AOG-S-1.

Ao observar as Figuras 24a e 24c, percebe-se que a geometria em paralelo apresenta temperaturas
mais altas nas entradas dos dutos (regido esquerda) do trocador de calor. A medida que o combustivel
flui em direcdo a saida, sua temperatura diminui, resultando em uma reducio correspondente na
temperatura da superficie superior. A presenca da geometria em serpentina torna a distribuicao da
temperatura mais uniforme na superficie superior, conforme observado pelas Figuras 24b e 24d. Nestes
casos, a queda de temperatura do combustivel é progressiva ao longo dos dutos, a medida que o
combustivel flui até a saida do trocador de calor.

Uma diminuigdo repentina de temperatura € observada na metade do comprimento do trocador
de calor (eixo x). Esta mudancga estd associada a transi¢ao do escoamento laminar para turbulento,
pois o coeficiente de transferéncia de calor por convecgdo € significativamente maior em escoamentos
turbulentos, o que leva ao aumento da transferéncia de calor entre o trocador de calor e o escoamento,
resultando em uma queda maior de temperatura.

A Figura 25 mostra o campo de temperatura na superficie superior para os casos em voo de
cruzeiro. E possivel identificar, assim como nos quatro primeiros casos vistos anteriormente, a menor
temperatura nos bordos de ataque e fuga dos trocadores de calor, com a temperatura préxima de 7.

Nestes casos, o intervalo de temperaturas foi ajustado para facilitar a visualiza¢do dos dados.

Figura 25 — Campo de temperatura na superficie superior para a operagao Cr
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(c) Cr-P-1
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

A partir da Figura 25a, observam-se temperaturas mais altas proximas as entradas dos dutos e
na parte inferior da geometria. Na entrada dos dutos, a temperatura é maior devido a temperatura
de entrada do combustivel, T,.;. Na parte inferior da geometria, a temperatura € maior devido a
diminui¢do do coeficiente de transferéncia de calor por conveccao.

Na Figura 25b, as temperaturas mais altas sdo observadas na parte superior da geometria, caracte-
ristica da configuracdo em serpentina. Conforme o fluido percorre o trocador de calor, a temperatura do
combustivel diminui gradualmente ao longo dos dutos, promovendo uma distribui¢do mais uniforme
da temperatura na superficie superior quando comparada com a geometria em paralelo.

A Figura 25¢ destaca o caso Cr-P-1, caracterizado pela predominancia da cor azul, indicando
temperaturas mais baixas. Este caso registrou a menor temperatura média na superficie superior entre
todos os casos analisados, refletindo a alta eficiéncia do trocador de calor durante o voo de cruzeiro
combinado com a baixa vazdo mdssica e configuracdo paralelo, onde o escoamento turbulento externo
melhora significativamente a transferéncia de calor.

O caso mostrado na Figura 25d segue uma tendéncia similar ao caso anterior, com temperaturas
predominantemente baixas. No entanto, hd uma exce¢do notdvel na regido onde estdo localizados
os cinco primeiros dutos, que apresentam temperaturas em torno de 300 K. Esta diferenca se deve
a influéncia das condi¢des de entrada do fluido e a configuracdo geométrica especifica que afeta a
dissipacao de calor nesses primeiros dutos.

Em todos os casos de voo de cruzeiro, observa-se uma reducao significativa na temperatura média
na superficie superior. Isso se deve a maior intensidade da troca de calor, impulsionada tanto pelo
escoamento externo completamente turbulento como também pelas condicdes atmosféricas favordveis.

Com uma velocidade de escoamento de 249,09 m/s e uma temperatura do ar externo de 218,81 K, o
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calor € dissipado de maneira mais eficaz através da superficie da asa, consequéncia do coeficiente de
transferéncia de calor por convecg¢do elevado, conforme discutido nas Figuras 20c e 20d.

Comparando o efeito da geometria na temperatura média da superficie superior para as operacoes
AOG (Figura 24) e Cr (Figura 25), em geral a configuracdo em paralelo apresenta temperaturas mais
baixas quando comparada a geometria em serpentina. O efeito pode ser observado ao compararmos os
casos com mesmo tipo de operacdo e vazao massica. Os motivos que ajudam a explicar este comporta-
mento estdo relacionados a velocidade com que o fluido percorre os dutos, sendo significativamente
menor na condi¢do paralela.

Verificando os casos que possuem a mesma configuragdo geométrica e tipo de operacdo, mas
vazdes diferentes, o caso de menor vazao apresenta menores temperaturas na superficie superior. Para
exemplificar, a configuragdo AOG-S-1 apresentou uma temperatura média menor em 3,12 K quando
comparada ao AOG-S-10. Nesse sentido, a maior diferenca de temperatura pode ser visualizada entre o
caso Cr-S-1 e Cr-S-10, onde chega-se alcancar uma média de até 50 K a menos no primeiro caso. Isso
reforga o fato de que a vazdo massica menor faz com que o combustivel entregue mais calor, devido a

menor velocidade e maior tempo de residéncia nos dutos.

4.2.2 Temperatura nos Dutos

As temperaturas no centro das entradas e saidas dos dutos também foram medidas. Nos casos
em que a geometria € em serpentina, onde os dutos estdo conectados entre si, assumiu-se que a
temperatura de entrada de cada se¢ao do duto (7},,;4«), apOs a curva, seria igual a temperatura de saida
da secdo do duto (7,,4.:+) antes da curva. Portanto, essas temperaturas intermedidrias nido representam
a temperatura final do combustivel ao sair do trocador de calor, exceto pela saida do duto equivalente
ao 20, que fornece a temperatura real do combustivel ao deixar o sistema.

A Figura 26 mostra a temperatura na saida de cada duto e a diferenca de temperatura entre a entrada
e saida de cada duto para os quatro primeiros casos investigados. Apenas a Figura 26d apresenta uma

escala de AT, diferente das demais, a fim de facilitar a visualizagdo.

Figura 26 — Comportamento da temperatura do fluido na saida nos dutos para a operacio AOG
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Analisando a operacao da aeronave parada em solo, a maior queda de temperatura foi registrada
no primeiro duto. Esta queda foi mais expressiva no caso AOG-P-1, seguida pelos casos AOG-P-10,
AOG-S-1 e AOG-S-10, respectivamente. As menores temperaturas sao observadas nos casos AOG-P-1
e AOG-S-1, onde a vazao massica € menor. Conforme observado anteriormente, a vazao massica
menor resulta em um maior tempo de residéncia do fluido, condicao que favorece sua troca de calor.

O duto 10 indicado nestas figuras estd posicionado no centro da geometria e, como indicado pela
Figura 20a, representa a regido de transi¢cao entre o escoamento laminar e turbulento. Nessa regiao,
observa-se um aumento de AT’,,;, resultante da transi¢do para o regime turbulento, onde o coeficiente
de conveccao passa a ser mais intenso.

No caso com serpentina, visto nas Figuras 26¢ e 26g, a temperatura ao longo dos dutos diminui
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gradualmente. Neste caso, as menores temperaturas estdo localizadas no duto 20, onde foi registrado
349,3 K no caso AOG-S-10 e 343,4 K no caso AOG-S-1.

Analisando o comportamento da temperatura dos dutos em voo de cruzeiro, dado pela Figura 27, é
evidente a maior queda de temperatura em comparagao aos casos de operacdo parado em solo. Neste
tipo de operacdo, a vazdo mdassica menor também resulta em temperaturas mais baixas nas saidas dos
dutos, conforme evidenciado pelos casos Cr-P-1 e Cr-S-1, quando comparados aos casos Cr-P-10 e

Cr-S-10. Destaca-se também que a Figura 27d estd em uma escala diferente das demais figuras.

Figura 27 — Comportamento da temperatura do fluido nos dutos para os casos em voo de cruzeiro

(a) Cr-P-10: Toutlet (b) Cr-P-10: T;'nlet - Toutlet
100 1
340 -
80
320
X, 300 g_ 607
g o
I—c 280 “ 40 b
260 20l
240
0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Duto Duto
(C) Cr-S-10: Toutlet* (d) Cr-S-10: Tlinlet* - Loutletx
10 ¢
340
8 L
320
¥ 300 < 6
|_° 280 4 4+
260 ol
240
0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Duto Duto
(6) Cr-P-1: Toutlet (f) Cr-P-1: T%nlet - Toutlet

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Duto Duto



58

(g) Cr-S-1: Toutlet* (h) Cr-S-1: Enlet* - Toutlet*
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
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Em todos os casos, a maior variacdo de temperatura AT, foi registrada no primeiro duto.
Analisando a diferenca de temperatura entre as entradas e saidas dos dutos, todos apresentaram uma
queda progressiva da temperatura. Os casos Cr-P-10 e Cr-P-1 apresentaram uma reduc¢ido maior da
temperatura no primeiro duto. Ja os casos com geometria em serpentina apresentaram uma queda
mais gradual da temperatura, conforme o combustivel flui pelos dutos. O caso Cr-S-1 registrou uma
temperatura minima menor na saida do sistema, sendo que uma certa estabilidade da temperatura pode
ser vista a partir do duto 14 até o duto 20, local onde o combustivel deixa o trocador de calor.

Em voo de cruzeiro nao houve transi¢do entre escoamento laminar e turbulento, fazendo com
que os gréificos apresentem tendéncia de aumento de 7},,;.; nos casos com geometria em paralelo e
diminuicdo de 77,4+ nos casos com geometria em serpentina. O maior AT}, € registrado no duto 1
do caso Cr-P-1 (95,4 K), seguido pelos casos Cr-P-10 (33,8 K), Cr-S-10 (2,6 K) e Cr-S-1 (20,9 K),
respectivamente.

Os resultados descritos até aqui para as temperaturas também podem ser visualizados através do
campo de temperatura nos dutos do trocador de calor, apresentados na Figura 28. Para facilitar a

visualizagdo, dois intervalos de temperaturas sdo utilizados nas escalas.

Figura 28 — Campo de temperatura nos dutos para a aeronave parada em solo
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Nesta figura nota-se que a reducdo de temperatura dos casos AOG-P-10 e AOG-S-10 é menor que
nos casos AOG-P-1 e AOG-S-1. Nos casos em paralelo, a maior temperatura do combustivel estd no
lado esquerdo do trocador do calor, devido as entradas quentes do combustivel, enquanto a menor
temperatura estd na saida do primeiro duto. Nos casos em serpentina, a maior temperatura € vista ao
longo de praticamente todo o bordo de ataque e, conforme o fluido passa pelos dutos, essa temperatura
diminui até chegar ao ultimo duto, o duto 20.

Analisando o campo de temperatura nos dutos em voo de cruzeiro, dado pela Figura 29, os casos
de maior vazdo (Cr-P-10 e Cr-S-10) apresentaram uma maior temperatura nos dutos, como visto nas
Figuras 29a e 29b. O caso Cr-P-1 (Figura 29c) obteve uma redugao significativa da temperatura, sendo
a maxima visualizada na parte esquerda do trocador de calor, que diminui na dire¢do do comprimento
dos dutos. No caso Cr-S-1 (Figura 29d), observou-se uma queda de temperatura expressiva no primeiro
duto. Este caso registrou uma temperatura minima menor quando comparado aos outros casos, € uma
reducdo gradual a medida que o combustivel flui ao longo do comprimento. A temperatura mostrou

estabilidade a partir do duto 14 até o 20, onde o combustivel deixa o trocador de calor.



60

Figura 29 — Campo de temperatura nos dutos para a aeronave em voo de cruzeiro
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

43 CALOR EXTRAIDO

A taxa de transferéncia de calor do combustivel pelos dutos, () f,.;, foi calculada considerando a
vazao massica, o calor especifico a pressao constante e a temperatura de entrada e saida do combustivel.

A Figura 30 compara a taxa de transferéncia de calor do combustivel em cada duto para todos os
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casos analisados. As Figuras 30a e 30b apresentam () f,,; €m uma escala menor, enquanto as Figuras

30c e 30d apresentam esta mesma varidvel em uma escala maior.

Figura 30 — Comparativo das taxas de transferéncia de calor do combustivel em cada duto
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Analisando a Figura 30a, o médulo da taxa de transferéncia de calor é maior nos dutos 1 e 2 para a
configuracdo em serpentina. Nos demais dutos, a taxa de transferéncia de calor (@ fuer) € Maior no
caso paralelo. Apesar de Q fuel SET Maior na configuracdo em paralelo ao longo de dezoito dutos, o
somatdrio da taxa de transferéncia de calor em cada duto é maior na configuracdo em serpentina, como
evidenciado pela Tabela 10.

A Figura 30b apresenta uma comparacao da taxa de transferéncia de calor nos dutos para os casos
AOG-P-1 e AOG-S-1. Observa-se que, em geral, os valores de Q fuel 30 bastante proximos nos dois
casos. No entanto, hd algumas diferencas mais pronunciadas em certos dutos. No primeiro duto, por
exemplo, a taxa de transferéncia de calor é consideravelmente maior para o caso com serpentina. Nos
dutos 9 e 10, é o modelo paralelo que apresenta Q fuel Significativamente maior. Nos dutos 11, 12 e 13,
por outro lado, () fuel € NOVamente superior para o caso com serpentina. Por fim, nas Figuras 30a e 30b
¢ evidente a transi¢do do escoamento laminar para turbulento, justamente quando ocorre o aumento de

Q fuel @ partir do 11° duto.
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Analisando a Figura 30c, o caso Cr-S-10 apresenta Q fuel Maior nos primeiros 12 dutos. A partir do
13° duto, Q fuel torna-se maior para o caso Cr-P-10. O maior valor para a taxa de transferéncia de calor
obtido foi de 3,7x10* W no caso Cr-P-10 e 5,6 x 10* W para o caso Cr-S-10, ambos no primeiro duto.

Por outro lado, na Figura 30d observa-se uma grande diferenca na taxa de transferéncia de calor
individual de cada duto entre os casos. No primeiro duto, o caso Cr-S-1 obteve valores de Q Fuel
superiores a 45.000 W, enquanto o caso Cr-P-1 apresenta um valor que € 4,5 vezes menor (10.000
W). Apesar de Q fuel SET Maior nos primeiros oito dutos do caso com serpentina (Cr-S-1), esse valor
diminui rapidamente, enquanto o modelo paralelo (Cr-P-1) apresenta uma maior estabilidade e uma
diminui¢@o mais lenta desta varidvel ao longo dos dutos. A partir do duto 9, a taxa de transferéncia de
calor nos dutos torna-se maior para o caso Cr-P-1, e essa tendéncia persiste até o ultimo duto. Portanto,
para o caso em voo de cruzeiro com vazao de combustivel de 1 kg/s, uma configuracdo que resultaria
numa extracao ainda maior de calor consistiria em um arranjo em serpentina até a localizacdo do duto

8, passando para um modelo em paralelo apds este duto.

4.4 FLUXO DE CALOR

Para finalizar a anélise dos resultados, o fluxo de calor foi avaliado ao longo da superficie superior
do trocador de calor. O campo de fluxo de calor para a operacao parado em solo estd na Figura 31. Vale

salientar que o fluxo de calor mais negativo (azul) representa a regido de maior extragcdo de energia.

Figura 31 — Campo do fluxo de calor na superficie superior para a operacio AOG
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).

Analisando os resultados, o fluxo de calor mais intenso é observado proximo ao bordo de ataque
do trocador de calor. Este fluxo diminui significativamente até a transicao do escoamento laminar
para turbulento, aumentando novamente com o escoamento turbulento. Apds a transicao, o fluxo de
calor mantém-se aproximadamente constante até o bordo de fuga do trocador de calor, sendo este
comportamento similar entre todos os casos.

A fraca intensidade do fluxo de calor na regido do bordo de fuga é devido a baixa temperatura da
superficie superior e auséncia de dutos na regido, complementando a Figura 24, que também mostra o
campo de temperatura na superficie superior do trocador de calor.

A Figura 32 mostra o campo de fluxo de calor para a aeronave em voo de cruzeiro, com um
intervalo na escala diferente dos casos anteriores. Nos casos Cr-P-10 e Cr-P-1, dado pelas Figuras 32a
e 32c, € evidente o fluxo de calor mais intenso na parte esquerda da geometria, proximo as entradas do
combustivel. Isso ocorre porque o combustivel apresenta a maior temperatura nessa regiao e, conforme
sua temperatura diminui, o fluxo de calor torna-se menos intenso préoximo a saida do escoamento de
combustivel.

O caso Cr-S-10, representado pela Figura 32b, apresenta seu fluxo de calor mais intenso em torno
do primeiro duto, com valores de -27.000 W/m?. Devido a configuracdo em serpentina, que também
pode ser vista no caso Cr-S-1 (Figura 32d), o fluxo de calor € mais intenso na regido préxima ao bordo
de ataque e diminui em dire¢do ao bordo de fuga. Novamente, o fluxo de calor menos intenso nos
extremos do bordo de ataque e de fuga em voo de cruzeiro € justificado pela baixa temperatura da
superficie superior e auséncia de dutos na regiao, como pode ser visualizado a partir da Figura 25,

onde foi mostrado o campo de temperatura na superficie superior do trocador de calor.



Figura 32 — Campo do fluxo de calor na superficie superior para os casos em voo de cruzeiro
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Fonte: Elaborado pelo autor (2024).
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5 CONCLUSAO

Este trabalho teve como objetivo analisar a viabilidade de um trocador de calor de superficie
integrado ao escoamento de combustivel de uma aeronave comercial. A metodologia empregada
incluiu simula¢des CFD detalhadas e modelos termodinamicos para avaliar o comportamento do
combustivel sob diferentes condi¢des operacionais.

Utilizando o Boeing 777 como referéncia, os principais resultados indicam que o uso do combustivel
como fluido de trabalho e a regido da asa como trocador de calor pode proporcionar uma gestao térmica
de elevada magnitude para aeronaves, especialmente durante a fase de voo de cruzeiro. Em todas
as situacdes com a aeronave parada em solo analisadas, os resultados mostraram que a taxa de
transferéncia de calor do combustivel (Q fuel, €m modulo) foi baixa, indicando uma baixa efici€ncia
do trocador de calor nessas condi¢des. Esse baixo desempenho € atribuido a alta temperatura do ar e
baixa velocidade do vento, caracteristicas tipicas das operagdes com a aeronave em solo.

Os resultados obtidos com a aeronave em voo de cruzeiro foram melhores e proporcionaram uma
reducdo maior na temperatura média da superficie superior e do combustivel nos dutos, além de uma
alta taxa de transferéncia de calor do combustivel (em mddulo). A baixa temperatura do ar e alta
velocidade da aeronave, resultando em um coeficiente de transferéncia de calor por convecgao for¢ada
turbulento, aumentaram significativamente a capacidade de troca de calor nesse tipo de operacao.

Para os casos com geometria serpentina, a magnitude de Q fuel TO1 maior em comparagdo com as
configuracdes paralelas (para os casos com 0 mesmo tipo de operacdo e vazao massica). No entanto, a
pressdo de entrada (F;,) foi substancialmente maior nas configuracdes em serpentina, o que requer
a instalacdo de um sistema mais robusto e pesado na aeronave para o bombeamento hidraulico. O
equilibrio entre a melhoria da transferéncia de calor e a complexidade do sistema exigido precisa ser
cuidadosamente considerado na fase de projeto.

Como esperado, vazdes mdssicas mais altas promoveram uma maior troca de calor e resultaram em
uma queda menor na temperatura do combustivel. Isso indica que, embora as vazdes massicas maiores
melhorem a taxa de transferéncia de calor, elas podem nao resfriar efetivamente o combustivel devido
ao tempo de residéncia reduzido dentro do trocador de calor.

A modelagem neste estudo sugere que o uso das asas como trocador de calor de superficie € uma
potencial solucdo para o gerenciamento térmico das aeronaves comerciais, especialmente durante as
fases de voo. O estudo investigou apenas uma asa da aeronave comercial, portanto, a capacidade de

troca de calor dobrara ao se considerar as duas asas.

5.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Para amplificar os conhecimentos obtidos neste estudo e explorar novas possibilidades de gerencia-

mento térmico de aeronave, as seguintes sugestoes para trabalhos futuros sao propostas:

* Avaliacdo de um conceito de uma geometria hibrida, considerando arranjos paralelos e em

serpentina unificados;
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Avaliacdo dos aspectos de seguranca no emprego do combustivel como fluido de trabalho neste

sistema;
Verificar o impacto da transferéncia de calor por radiacdo nos modelos;

Modelar a transferéncia de calor entre as fontes quentes da aeronave e o trocador de calor

investigado;

Simular a troca de calor no extradorso da asa para obter dados do coeficiente de transferéncia de

calor por convecgao.



67

REFERENCIAS

ABAG, A. B. de A. G. Migracao do combustivel aeronautico JET A1l para JET A em 2022.
2021. Acessado em: 12 de Abril de 2024. Disponivel em: <https://www.abag.org.br/2021/11/26/
migracao-do-combustivel-aeronautico-jet-al-para-jet-a-em-2022/>.

AC-9, A. E. S. Society of A. E. C. SAE Aerospace Applied Thermodynamics Manual.
Society of Automotive Engineers, 1969. Disponivel em: <https://books.google.com.br/books?id=
mo48AAAAIAAT>.

AERO Magazine. Latam utilizara o Boeing 777-300ER nos voos entre Sao Paulo e Lisboa.
2023. Acessado em: 08 de Junho de 2024. Disponivel em: <https://aeromagazine.uol.com.br/artigo/
latam-utilizara-o-boeing-777-300er-nos-voos-entre-sao-paulo-e-lisboa.html>.

ALYANAK, E.; ALLISON, D. Fuel Thermal Management System Consideration in Conceptual
Design Sizing. 2016.

ANAC, A. N. de A. C. CORSIA. 2019. Acessado em: 12 de Mar¢o de 2024. Disponivel em:
<https://www.gov.br/anac/pt-br/assuntos/meio-ambiente/corsia>.

ANSYS. Ansys CFX-Solver Manager User’s Guide. 2021.

ARAUIJO, S. D. O. Anilise experimental e simulacio em CFD de um enchimento alternativo para
torres de resfriamento. Tese (Doutorado) — Universidade Federal de Pernambuco, 2020.

BOEING. Familia 787. 2020. Acessado em: 04 de Junho de 2024. Disponivel em: <https:
/lwww.boeing.com.br/products-and-services/commercial-airplanes/787>.

BOEING. Orders & Deliveries. 2024. Acessado em: 12 de Mar¢o de 2024. Disponivel em:
<https://www.boeing.com/commercial#orders-deliveries>.

BRUNO, T. et al. Thermodynamic, Transport, and Chemical Properties of Reference JP-8. NIST
Interagency/Internal Report (NISTIR), National Institute of Standards and Technology, Gaithersburg,
MD, 2010. Disponivel em: <https://tsapps.nist.gov/publication/get_pdf.cfm?pub_i1d=904848>.

BUTICCHI, G.; WHEELER, P.; BOROYEVICH, D. The more-electric aircraft and beyond.
Proceedings of the IEEE, PP, p. 1-15, 01 2022.

CAVCAR, M. The international standard atmosphere (isa). Anadolu University, Turkey, v. 30, n. 9,
p. 1-6, 2000.

CLEAN AVIATION. Strategic Research and Innovation Agenda. 2021. Acessado em:
12 de Marco de 2024. Disponivel em: <https://clean-aviation.eu/sites/default/files/2022-01/
CAJU-GB-2021-12-16-SRIA_en.pdf>.

FILHO Alvaro Henriques de O.; MOUNSIF, S. Modelos de turbuléncia aplicados ao escoamento de
ar em ambientes internos: Um estudo numérico. Proceedings of the 12th Brazilian Congress of
Thermal Sciences and Engineering, Brazilian Society of Mechanical Sciences and Engineering -
ABCM, 2008.

FREEMAN, J. et al. Challenges and opportunities for electric aircraft thermal management. Aircraft
Engineering and Aerospace Technology, v. 86, p. 519-524, 09 2014.


https://www.abag.org.br/2021/11/26/migracao-do-combustivel-aeronautico-jet-a1-para-jet-a-em-2022/
https://www.abag.org.br/2021/11/26/migracao-do-combustivel-aeronautico-jet-a1-para-jet-a-em-2022/
https://books.google.com.br/books?id=mo48AAAAIAAJ
https://books.google.com.br/books?id=mo48AAAAIAAJ
https://aeromagazine.uol.com.br/artigo/latam-utilizara-o-boeing-777-300er-nos-voos-entre-sao-paulo-e-lisboa.html
https://aeromagazine.uol.com.br/artigo/latam-utilizara-o-boeing-777-300er-nos-voos-entre-sao-paulo-e-lisboa.html
https://www.gov.br/anac/pt-br/assuntos/meio-ambiente/corsia
https://www.boeing.com.br/products-and-services/commercial-airplanes/787
https://www.boeing.com.br/products-and-services/commercial-airplanes/787
https://www.boeing.com/commercial#orders-deliveries
https://tsapps.nist.gov/publication/get_pdf.cfm?pub_id=904848
https://clean-aviation.eu/sites/default/files/2022-01/CAJU-GB-2021-12-16-SRIA_en.pdf
https://clean-aviation.eu/sites/default/files/2022-01/CAJU-GB-2021-12-16-SRIA_en.pdf

68

GHAIJAR, A.; CENGEL, D. Y. A. Heat and Mass Transfer: Fundamentals and Applications.
McGraw-Hill Education, 2014. ISBN 9780073398181. Disponivel em: <https://books.google.com.br/
books?id=B8IMnwEACAAIJ>.

GRAY, C.; SHAYESON, M. Aircraft fuel heat sink utilization. Final technical report 14 Apr
1972-14 Apr 1973. [S.1.], 1973.

GRU AIRPORT. Movimentacao Aeroportuaria. 2024. Acessado em: 12 de Abril de
2024. Disponivel em: <https://www.gru.com.br/pt/institucional/informacoes-operacionais/
movimentacao-aeroportuaria>.

HABERMANN, A. L. et al. Aerodynamic effects of a wing surface heat exchanger. Aerospace, v. 10,
n. 5, 2023. ISSN 2226-4310. Disponivel em: <https://www.mdpi.com/2226-4310/10/5/407>.

HEERDEN, A. S. van et al. Aircraft thermal management: Practices, technology, system architectures,
future challenges, and opportunities. Progress in Aerospace Sciences, Elsevier, v. 128, p. 100767,
2022.

JEON, D. H.; BAEK, S. M. Thermal modeling of cylindrical lithium ion battery during discharge
cycle. Energy Conversion and Management, v. 52, n. 8, p. 2973-2981, 2011. ISSN 0196-8904.
Disponivel em: <https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0196890411001439>.

KELLERMANN, H. et al. Assessment of fuel as alternative heat sink for future aircraft. Applied
Thermal Engineering, Elsevier, v. 170, p. 114985, 2020.

MARTIN, C. D.; SHEPHERD, J. E. Low temperature autoignition of jet a and surrogate jet fuel.
Journal of Loss Prevention in the Process Industries, v. 71, p. 104454, 2021. ISSN 0950-4230.
Disponivel em: <https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0950423021000656>.

MARTINS, H. C. Gerenciemanto térmico de aeronaves: analise da viabilidade de um trocador
de calor de superficie integrado com o combustivel da aeronave. 2023. Disponivel em:
<http://hdl.handle.net/11449/244313>.

MATWEB. Aluminum 5052-H32. 2024. Acessado em: 12 de Abril de 2024. Disponivel em: <https:
/Iwww.matweb.com/search/DataSheet.aspx ?MatGUID=96d768abc51e4157a1b8195856c49028>.

MEDEIROS, J. E. L. Preocupaciao com emissao de gases poluentes leva ao estudo de
novos modelos de aeronaves. 2023. Acessado em: 12 de Margo de 2024. Disponivel em:
<https://jornal.usp.br/?p=684565>.

Modern Airliners. Boeing 777. 2024. Acessado em: 12 de Abril de 2024. Disponivel em:
<https://www.modernairliners.com/boeing-777>.

MOUKALLED, F.; MANGANI, L.; DARWISH, M. The Finite Volume Method in Computational
Fluid Dynamics: An Advanced Introduction with OpenFOAM® and Matlab. Springer
International Publishing, 2015. (Fluid Mechanics and Its Applications). ISBN 9783319168746.
Disponivel em: <https://books.google.com.br/books?id=GYRgCgAAQBAIJ>.

MURAD, J. What is y+ (yplus)? 2020. Acessado em: 24 de Abril de 2024. Disponivel em:
<https://www.simscale.com/forum/t/what-is-y-yplus/82394>.

ONLINE, W. W. Sao Paulo—Guarulhos International Airport (gru) Annual Weather Averages.
2024. Acessado em: 12 de Abril de 2024. Disponivel em: <https://www.worldweatheronline.com/v2/
weather-averages.aspx?q=gru>.


https://books.google.com.br/books?id=B89MnwEACAAJ
https://books.google.com.br/books?id=B89MnwEACAAJ
https://www.gru.com.br/pt/institucional/informacoes-operacionais/movimentacao-aeroportuaria
https://www.gru.com.br/pt/institucional/informacoes-operacionais/movimentacao-aeroportuaria
https://www.mdpi.com/2226-4310/10/5/407
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0196890411001439
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0950423021000656
http://hdl.handle.net/11449/244313
https://www.matweb.com/search/DataSheet.aspx?MatGUID=96d768abc51e4157a1b8f95856c49028
https://www.matweb.com/search/DataSheet.aspx?MatGUID=96d768abc51e4157a1b8f95856c49028
https://jornal.usp.br/?p=684565
https://www.modernairliners.com/boeing-777
https://books.google.com.br/books?id=GYRgCgAAQBAJ
https://www.simscale.com/forum/t/what-is-y-yplus/82394
https://www.worldweatheronline.com/v2/weather-averages.aspx?q=gru
https://www.worldweatheronline.com/v2/weather-averages.aspx?q=gru

69

QIAN, S.; NAN, C. S.; YU, Y. S. Analysis of aircraft integrated thermal management using fuel as
heat sink. In: 2016 IEEE International Conference on Aircraft Utility Systems (AUS). [S.I.: s.n.],
2016. p. 774-779.

RYEMILL, M. et al. THE ROLLS-ROYCE PLC ULTRAFAN HEAT MANAGEMENT
CHALLENGE. 2016. Disponivel em: <https://api.semanticscholar.org/CorpusID:199400339>.

SABA, H. Emirates Boeing 777-300Er. 2023. Acessado em: 19 de Abril de 2024. Disponivel em:
<https://grabcad.com/library/emirates-boeing-777-300er-1>.

SADRAEY, M. Aircraft Performance: An Engineering Approach. CRC Press, 2017. ISBN
9781498776561. Disponivel em: <https://books.google.com.br/books?id=CDMNDgAAQBAJ>.

SCHLABE, D.; LIENIG, J. Model-based thermal management functions for aircraft systems. Aircraft
Thermal Management: Integrated Energy Systems Analysis, SAE International, v. 178, p. 89,
2016.

SCHWAB, A. et al. Electrification of Aircraft: Challenges, Barriers, and Potential Impacts. 2021.
Disponivel em: <https://www.osti.gov/biblio/1827628>.

SIGTHORSSON, D.; OPPENHEIMER, M.; DOMAN, D. Aircraft Thermal Endurance
Optimization Part I: Using A Mixed Dual Tank Topology And Robust Temperature Regulation.
2019.

STANFORD, H. M. A1 specs. 2018. Acessado em: 12 de Abril de 2024. Disponivel em:
<https://web.stanford.edu/group/haiwanglab/HyChem/fuels/A1_spec.html>.

Thyssenkrupp Materials UK. Aircraft Grade Aluminum. 2023. Acessado em: 12 de Abril de 2024.
Disponivel em: <https://www.thyssenkrupp-materials.co.uk/aircraft-grade-aluminum>.

Transport Safety Investigation Bureau. BOEING B777-200ER, REGISTRATION 9V-SVC AIR
TURNBACK DUE TO FUEL DISCREPANCY. Final Report 16 Apr 2014. [S.1.], 2018.

VERSTEEG, H.; MALALASEKERA, W. An Introduction to Computational Fluid Dynamics: The
Finite Volume Method. Pearson Education Limited, 2007. ISBN 9780131274983. Disponivel em:
<https://books.google.com.br/books?id=RvBZ-UMpGzIC>.

ZILIO, C. et al. Cfd analysis of aircraft fuel tanks thermal behaviour. Journal of Physics:
Conference Series, IOP Publishing, v. 923, n. 1, p. 012027, nov 2017. Disponivel em:
<https://dx.doi.org/10.1088/1742-6596/923/1/012027>.


https://api.semanticscholar.org/CorpusID:199400339
https://grabcad.com/library/emirates-boeing-777-300er-1
https://books.google.com.br/books?id=CDMNDgAAQBAJ
https://www.osti.gov/biblio/1827628
https://web.stanford.edu/group/haiwanglab/HyChem/fuels/A1_spec.html
https://www.thyssenkrupp-materials.co.uk/aircraft-grade-aluminum
https://books.google.com.br/books?id=RvBZ-UMpGzIC
https://dx.doi.org/10.1088/1742-6596/923/1/012027

	Folha de rosto
	Agradecimentos
	Epígrafe
	Resumo
	Abstract
	Lista de abreviaturas e siglas
	Lista de símbolos
	Introdução
	Objetivo
	Organização do Trabalho

	Revisão Bibliográfica
	Ambiente Externo
	Fontes de Calor
	Trocadores de Calor em Aeronaves
	Ar Atmosférico
	Combustível

	Trabalhos Relacionados

	Metodologia
	Geometria
	Malha
	Modelagem dos Fenômenos
	Equação da Continuidade
	Equação da Quantidade de Movimento
	Equação da Energia

	Modelos de Turbulência
	Tipos de Operação
	Condições de Contorno
	Escoamento de Combustível
	Face Superior do Domínio Sólido
	Interface Fluido-Sólido

	Calor Extraído
	Propriedades Materiais
	Propriedades do Ar
	Propriedades do Combustível
	Propriedades da Geometria Sólida

	Critério de Convergência
	Estudos de Caso
	Configuração da Geometria
	Vazão Mássica
	Síntese das Simulações


	Resultados
	Pressão
	Temperatura
	Temperatura na Superfície Superior
	Temperatura nos Dutos

	Calor Extraído
	Fluxo de Calor

	Conclusão
	Sugestões para Trabalhos Futuros

	Referências

