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В данной работе рассмотрена возможность применения программного комплекса ANSYS Fluent 

для моделирования процесса горения пропана при переводе КС малоразмерного ГТД на газообразное 
топливо. Разработана конструкция топливного коллектора и струйной форсунки с учётом особенностей 
КС, проведён анализ влияния конструкции горелки на интегральные характеристики изделия. По резуль-
татам численного моделирования разработаны рекомендации для практического применения программ-
ного пакета ANSYS Fluent для расчётов процессов горения газообразного топлива. 

 
ГТД, малоразмерная КС, математическая модель, аэродинамическая структура, САЕ-системы, 

ANSYS. 
 
 

Введение 
К современным ГТД предъявляется 

целый ряд требований, одним из которых 
является возможность работы на газооб-
разном топливе. Анализ литературных 
данных показал, что в настоящее время 
практически отсутствуют рекомендации 
по применению современных численных 
методов на базе CAE-систем для перевода 
камер сгорания ГТД на газообразное топ-
ливо.  

Использование эмпирических мето-
дов расчёта [1] на основе давно устояв-
шихся традиционных решений не всегда 
приводит к желаемым результатам. 

Еще более усложняется эта задача 
для малоразмерных ГТД, что объясняется 
недостаточным научно-техническим заде-
лом для рассматриваемых камер сгорания 
(КС). В связи с этим данная проблема яв-
ляется весьма актуальной как в научном, 
так и в практическом аспектах. 

Одним из основных требований при 
переводе КС ГТД на газообразное топли-
во является минимальное изменение кон-
струкции изделия, например, замена топ-
ливного коллектора и форсунок без 
изменения геометрии корпуса КС и жаро-
вой трубы. 

При переводе на газообразное топ-
ливо КС малоразмерных ГТД дополни-
тельно возникает целый ряд проблем по 
сравнению с полноразмерными: 

- значительное ухудшение пусковых, 
срывных характеристик, полноты сгора-
ния и характеристик выходного поля тем-
пературы газа; 

- ограниченные размеры для разме-
щения газовых форсунок и топливного 
коллектора. 

Кроме того, как известно [2, 3], ка-
меры сгорания малоразмерных ГТД име-
ют целый ряд особенностей, связанных с 
организацией рабочего процесса в них. 

В связи с этим целью работы являет-
ся исследование возможности применения 
программного комплекса ANSYS Fluent 
для перевода камер сгорания на газооб-
разное топливо и верификация математи-
ческой модели расчёта процессов горения 
пропана для камеры сгорания малораз-
мерного ГТД на базе обширного экспери-
ментального материала, имеющегося для 
указанного предмета исследования. 

В качестве предмета исследования 
использовалась камера сгорания малораз-
мерного ГТД прямоточного типа с расхо-
дом воздуха 2,1 /вG кг с=  (на взлётном 
режиме) [2]. 
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Модель КС включает в себя: 
- газовоздушный тракт центробеж-

ного компрессора; 
- корпус изделия с жаровой трубой и 

топливным коллектором; 
- выходной участок, изготовленный 

по рекомендациям [4]. 
В качестве топлива использовалась 

пропанобутановая смесь ( 3 8 85%С Н ≈ , 

4 10 15%С Н ≈ ). 
 
Математическая модель 

Для моделирования сложных про-
странственных течений, процессов горе-
ния и тепломассобмена в исследуемой КС 
использовался программный комплекс 
ANSYS Fluent. 

Для описания турбулентности при-
менялась модель переноса Рейнольдсовых 
напряжений (Renolds Stress Model, RSM). 
Эта модель использует не предположение 
об изотропности турбулентной вязкости, а 
уравнения переноса для Рейнольдсовых 
напряжений совместно с уравнением для 
скорости турбулентной диссипации ε . 

Модель химически реагирующих 
турбулентных потоков базируется на сис-
теме дифференциальных уравнений не-
разрывности, сохранения количества дви-
жения, энергии и переноса химических 
компонентов смеси. Для потоков с тепло-
обменом или сжатием решается также 
уравнение сохранения энергии [5, 6]. Рас-
чёт проводился в стационарной постанов-
ке, при условии сжимаемости рабочего 
тела и отсутствия силы тяжести. 

При решении задачи переноса хими-
ческих компонентов локальные значения 
массовых концентраций каждого компо-
нента Yi определяются через решение кон-
вективно-диффузионного уравнения для 
каждого компонента. В данном случае, 
при решении задачи в стационарной по-
становке и при отсутствии дисперсной 
фазы, уравнение сохранения массы i-го 
компонента принимает следующий вид: 

( )i i iY J Rρυ∇⋅ = −∇⋅ +
rr

 
где ρ – плотность потока; υ

r  - скорость 
потока; Yi – массовая доля i-го компонен-

та; Ri - величина образования i-го компо-
нента в химических реакциях; iJ

r
- диффу-

зионный поток i-го компонента. 
В турбулентном потоке уравнение 

диффузии имеет следующий вид: 
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где Sct- турбулентное число Шмидта, 
Sct=0,7; tµ - турбулентная вязкость; ,m iD – 
коэффициент молекулярной диффузии i-
го компонента в смеси; ,T iD  - коэффици-
ент термодиффузии i-го компонента; Т – 
температура потока. 

В рамках используемой модели, оп-
ределяющей турбулентно-химическое 
взаимодействие, предполагается, что ре-
акции происходят в мелких турбулентных 
структурах, названных тонкими масшта-
бами. Линейная часть тонких масштабов 
определяется как 

1
4

*
2

vC
kξ

ε
ξ  =  

  , 
где Сξ – константа объёмной части, 
Сξ=2,138; v – кинематическая вязкость;  
k - массовая плотность турбулентной 
энергии; ε - диссипация турбулентной ки-
нетической энергии. 

Объёмная часть тонких масштабов 
вычисляется как ξ*3. Предполагается, что 
компоненты реагируют в тонких структу-
рах за временной масштаб, вычисляемый: 

1
2

* vCττ
ε

 =  
  , 

где τС  – константа временного масштаба. 
Источниковая компонента Ri в урав-

нении сохранения для i-го компонента 
моделируется как  

( )
( )

( )
2*

*
3* *1

i i iR Y Y
ρ ξ

τ ξ
= −

 −   , 
где Y*i – массовая доля компонента в тон-
ком масштабе после реакции, определяе-
мая уравнением Аррениуса за время τ*. 

В модели использовался трёхреак-
ционный кинетический механизм горения 
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газообразного топлива (на основе пропа-
на), учитывающий процесс разложения 
диоксида углерода: 

 
2С3H8+7 O2=6CO +8H2O; 
2CO+O2=2CO2; 
2CO2=2CO+O2. 

 
Данная схема, все необходимые для 

корректного расчёта параметры реакции и 
свойства компонентов заложены в стан-
дартной базе данных ANSYS Fluent. 

В качестве граничных условий ис-
пользованы следующие параметры: 

- расход воздуха через КС Gв=0,3 
кг/с; 

- температура воздуха на входе в КС 
Тk*=423 K; 

- расход топлива (определялся исхо-
дя из обеспечения требуемого значения 
коэффициента избытка воздуха αкс)  

0

в
T

кc

GG
Lα

=
; 

- статическое давление на выходе из 
КС РГ=101,3 кПа. 

 
Система подачи  

газообразного топлива 
Исходя из конструктивных особен-

ностей исследуемой КС, была разработана 
виртуальная модель топливного коллек-
тора, имеющего максимально возможные 
проходные сечения. Общий вид конст-
рукции коллектора с одним из вариантов 
горелок показан на рис.1. 

Для подачи газообразного топлива 
разработана струйная форсунка. С ис-
пользованием ANSYS Fluent выбраны ос-
новные геометрические размеры (с учётом 
ограничений, накладываемых конструк-
цией топливного коллектора и горелки). 

На рис.2 показана расчётная нерав-
номерность распределения топлива по 
форсункам  

 
max minТ Т

Т
Tср

q qК
q
−

=
 

где maxТq , minТq , Tсрq  - соответственно 
максимальный, минимальный и средний 
значения расхода топлива через форсунки. 

 

 
а 
 

 
б 

 
Рис. 1. Коллектор для подачи газообразного  

топлива: а - 3D - модель коллектора;  
б - общий вид коллектора в сборе 

 

 
Рис. 2. Неравномерность распределения 

топлива по форсункам: 1-8 – номер горелки 
 
Разность между максимальным и 

минимальным значениями расхода топли-
ва через форсунки не превышает 

2%ТK ≤ ± , что практически не сказывает-
ся на величине окружной неравномерно-
сти поля температур газа. 
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Для исследования влияния конст-
рукции горелки на выходные характери-
стики КС были выбраны два варианта: 

Вариант 1 – на штатную горелку 
(для работы на жидком топливе) установ-
лен конический насадок с центральным 
отверстием диаметром 10 мм и 16 боко-
выми – диаметром 2 мм. Такое устройство 
позволяет изменять распределение топли-
ва по объёму первичной зоны и, следова-
тельно, приводить к изменению уровня 
окружной и радиальной неравномерности 
выходного поля температур. 

Вариант 2 – штатная конструкция 
горелки со струйной форсункой. 

Геометрические модели исследуе-
мых вариантов горелок показаны на рис.3. 

 
 
а 
 

 
б 
 

Рис. 3. Модели горелок: а - вариант 1 (горелка 
с насадкой); б - вариант 2 (штатная) 

 
Результаты расчётно-

экспериментальных исследований 
Степень совершенства исследуемых 

вариантов горелок оценивалась по сле-
дующим основным характеристикам ка-
меры сгорания: 

- уровню окружной и радиальной 
неравномерностей поля температуры газа 
в сечении на входе в турбину 

(
max max, hϕ

Θ Θ ); 

- срывным характеристикам (только 
экспериментально); 

- полноте сгорания топлива Гη . 
В данной работе для расчёта уровня 

неравномерности температурного поля 
использовались следующие 
характеристики [7, 8]: 

Г max к
max

Г к

T TΘ =
T T

∗ ∗

∗ ∗

−

−
, 

где maxΘ - максимальная неравномерность 

поля температуры газа; кT∗ - температура 

воздуха на входе в КС; ГT
∗

 - среднеариф-
метическая температура по результатам 
замера; Г maxT ∗ - максимальная температу-
ра в поле; 

j maxmax к
h

Г к

T TΘ =
T T

∗ ∗

∗ ∗

−

−
; 

max
hΘ - максимальная радиальная нерав-

номерность поля температур; j maxT∗
- 

максимальная из средних температур в 
радиальной эпюре; 

Г max jmax
φ

Г к

T T
Θ =

T T

∗ ∗

∗ ∗

−

−
, 

max
φΘ - максимальная окружная неравно-

мерность поля температур; jT ∗  - средне-
арифметическая температура в поле, где 
находится Г maxT∗ . 

Коэффициент радиальной эпюры 
*

*
j

рэ
Г

Т
K

T
= . 

Экспериментальные исследования 
проводились на стенде, схема, анализ 
точности и основные характеристики ко-
торого приведены в [2]. 

На рис.4 показаны расчётные поля 
концентрации топлива (без горения) в 
трёх сечениях (1, 2 и Г) - по длине камеры 
сгорания (рис.1). 
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Вариант 1 

 

 
Вариант 2 

 
Рис. 4. Поля концентраций топлива при 423 0 25 3 5K K ксT K , . , .λ α= = =  

 
 
 
 

 

 
 

Вариант 1 

 
Вариант 2 

 
Рис. 5. Результаты расчёта полной температуры при 423 0 25 3 5*

к к ксT K , . , .λ α= = =  
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Первый вариант горелочного уст-
ройства даёт большую неравномерность 
распределения топлива по всем сечениям 
по сравнению с вариантом 2. 

На рис.5 показан контур полной 
температуры в осевой плоскости горелки 
и в выходном сечении камеры сгорания 
для двух вариантов конструкции. 

Для сравнения результатов расчёт-
ных и экспериментальных исследований 
по уровню неравномерности температур-
ного поля выходное кольцевое сечение 
было разбито на кольцевые зоны по ра-

диусам, соответствующим расположению 
термопар в механизме кругового заме-
ра [2]. 

Далее в каждой кольцевой зоне (ши-
риной равной диаметру термопар) прово-
дилось осреднение полной температуры 
по площади. 

По полученным данным были рас-
считаны уровень окружной, радиальной 
неравномерностей температурного поля и 
коэффициент радиальной эпюры, которые 
приведены на рис.6-8. 

 

 
 
Рис. 6. Радиальная неравномерность поля темпе-
ратур на выходе из КС: - расчёт, вариант № 1; 

- расчёт, вариант № 2; - эксперимент, ва-
риант № 1; - эксперимент, вариант № 2 
 

 
 
Рис. 7. Окружная неравномерность поля темпе-
ратур на выходе из КС: - расчёт, вариант № 1; 

 - расчёт, вариант № 2;  - эксперимент, 
вариант № 1;  - эксперимент, вариант № 2 
 

 
 

 
 
а 
 

 
б 
 

Рис. 8. Сравнение расчётных и экспериментальных данных для исследуемых вариантов горелок: 
а - вариант 1; б - вариант 2; - ТЗ;  - эксперимент;    - расчёт 
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На рис.9 приведены эксперимен-
тальные данные по срывным характери-
стикам для исследуемых вариантов горе-
лок и их сравнение с результатами, 
полученными для жидкого топлива (керо-
син РТ) при одной и той же температуре 
воздуха на входе в КС ( 423*

KT K= ). 
Результаты численного моделирова-

ния с использованием программных ком-
плексов типа ANSYS Fluent способствует 
более глубокому анализу особенностей 
рабочего процесса в камерах сгорания. 
Однако для определения полноты сгора-
ния с использованием CAE-систем необ-
ходима точная настройка математической 

модели и использование специализиро-
ванных расширенных схем химических 
реакций. С другой стороны, встает вопрос 
о достоверности расчётов интегральных 
параметров на выходе из камер сгорания в 
процессе численного моделирования. В 
связи с этим в процессе выполнения рабо-
ты были разработаны методики определе-
ния полноты сгорания топлива по резуль-
татам численного моделирования и 
среднемассовой температуры на выходе 
из КС с использованием уравнения тепло-
вого баланса. 

 

 

 
 
Рис. 9. Срывные характеристики исследуемых ва-
риантов КС: - керосин;  - пропан-бутан, 
вариант № 1;  - пропан-бутан, вариант № 2 
 

 
Рис. 10. Среднемассовые значения температур на 
выходе из КС:  - расчёт по тепловому ба-
лансу;  - расчёт с помощью ANSYS Fluent 
 

 
На рис.10 представлено сравнение 

результатов расчётов среднемассовой 
температуры газа на выходе из КС с ис-
пользованием ANSYS Fluent и по уравне-
нию теплового баланса [9, 10]. 

Эти зависимости * ( )Г ксT f α=  пол-
ностью совпадают, если в уравнении теп-
лового баланса принять коэффициент 
полноты сгорания 1Гη = . Следовательно, 
ANSYS Fluent определяет температуру 
газа на выходе из КС при 1Гη = , т.е. 
ANSYS Fluent без детальных кинетиче-
ских схем не позволяет определять полно-
ту сгорания.  

На рис.11 приведены среднеарифме-
тические значения температур в выход-

ном сечении КС, полученные с помощью 
ANSYS Fluent и по результатам физиче-
ского эксперимента. В связи с тем что 
ANSYS Fluent рассчитывает значение 
температур при 1Гη = , можно предполо-
жить, что отношение среднеарифметиче-
ских значений температур по данным фи-
зического эксперимента к расчётным 
значениям с достаточной степенью точно-
сти может характеризовать коэффициент 
полноты сгорания топлива (рис.12). 

На рис. 12 представлены расчётные 
значения полноты сгорания топлива для 
варианта № 2. Максимальный уровень 

91,3%Гη ≈ . 
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Рис. 11. Среднеарифметические значения темпе-
ратур в выходном сечении КС:  - эксперимент, 
вариант № 1;  - эксперимент, вариант № 2; 

 - расчёт, вариант № 2 

Рис. 12. Оценка полноты сгорания топлива 
 для варианта № 2 

 

 
Анализ результатов 

Анализ полученных результатов по-
казывает, что вариант 1 (с насадкой) даёт 
значительно большую неравномерность 
распределения топлива по объёму жаро-
вой трубы. Так, например, в сечении пер-
вого ряда отчётливо наблюдаются ло-
кальные зоны повышенной концентрации 
топлива в местах расположения горелок (в 
окружном направлении). Уровни макси-
мальной радиальной неравномерности, 
полученной в результате численного мо-
делирования и физического эксперимента, 
практически полностью совпадают 
(рис.6). 

Характер изменения радиальной 
эпюры (рис.8) качественно совпадает 
только в центральной области на выходе 
из КС, а на периферии наблюдается зна-
чительное расхождение расчётных и экс-
периментальных зависимостей (для вари-
анта 2). 

Расчётные значения уровня макси-
мальной окружной неравномерности ока-
зались значительно выше эксперимен-
тальных, что может быть связано с тем, 
что в расчётном случае выходное сечение 
исследуется более подробно, а в экспери-
менте имеем ограниченное количество 
точек. 

Следует отметить, что подобные ре-
зультаты с использованием программного 
комплекса Flow Vision (по характеристи-

кам неравномерности температурного по-
ля) были получены автором [11], т.е. ре-
зультаты численных расчётов “устойчиво 
занижают степень перемешивания струй с 
основным потоком” [12, 13]. 

 
Заключение 

По результатам работы можно сде-
лать следующие выводы. 

1. Сравнение расчётных и экспери-
ментальных данных показывает, что САЕ-
системы:  

 - с достаточной степенью точности 
позволяют определять уровень радиаль-
ной неравномерности поля температуры 
газа;  

- дают более высокие значения ок-
ружной неравномерности по сравнению с 
экспериментом;  

- для правильной оценки полноты 
сгорания необходимо использовать более 
детализированные кинетические схемы.  

2. Для получения удовлетворитель-
ных характеристик КС по уровню окруж-
ной неравномерности и полноты сгорания 
топлива требуется оптимизация закона 
распределения воздуха по длине жаровой 
трубы, т.е. изменение ее геометрии. 

3. Для более обоснованного приме-
нения САЕ-систем необходимо совершен-
ствование систем измерений основных 
параметров КС и расчётных методов.  
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In this paper we consider the possibility of applying the software package ANSYS Fluent to simulate the 

combustion process of propane in the conversion of a small-size gas turbine engine to gaseous fuels. The fuel 
reservoir and the inkjet nozzle have been designed allowing for the combustion chamber peculiarities. We ana-
lyzed the influence of the burner design on the integral characteristics of the product. According to the results of 
numerical simulation recommendations for the practical application of the software package ANSYS Fluent to 
calculate the combustion of gaseous fuels are developed. 
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