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Badania numeryczne spalania paliwa
lotniczego w silniku turbinowym GTM-140

1 Wprowadzenie

W ponizszym artykule zostaty przedstawione obliczenia numeryczne procesu spalania
w silniku  turboodrzutowym GTM-140 wyprodukowanym w firmie JETPOL
z Poznania. Silniki te s3 wykorzystywane do napgdu samolotéw modelarskich, ale moga
réwniez znalez¢ zastosowanie w samolotach bezzatlogowych.

W silnikach tego typu wazna jest wysoka sprawno$¢ konwersji energii i miniaturyzacja
rozumiana jako redukcja masy oraz rozmiaru silnika. Zagadnienia przeptywowe-
reakcyjne 1acza ze soba wiele dziedzin naukowych, m.in. kinetyke chemiczna,
termochemie, transport masy, energii, i pedu oraz mechanik¢ ptynéw. Stanowi to
wyzwanie dla inzynieréw, a znajomo$¢ tej problematyki oraz przeprowadzone analizy
powinny da¢ wiedz¢ potrzebng do wprowadzenia do optymalizacji w celu uzyskania
wysoko sprawnego produktu.

2 Zasada dzialania silnika turbinowego GTM-140

Silnik turbinowo-odrzutowy wykorzystuje zjawisko odrzutu w celu uzyskania sity
ciggu. Dysza wlotowa stuzy dostarczeniu do silnika wymaganej ilo$ci powietrza przy
zapewnionym odpowiednim profilu predkosci przed sprezarkg — rysunek 1 . Nastepnie
powietrze zostaje sprgzone przez jednostopniowa sprezarke promieniowo-od$rodkowa,
charakteryzujaca si¢ stosunkowo wysokim sprezem na pojedynczym stopniu. Kolejnym
elementem jest dyfuzor, gdzie w wyniku wzrostu przekroju poprzecznego nastgpuje
przemiana energii kinetycznej strumienia (spadek predko$ci) na energi¢ ci$nienia.

Za dyfuzorem powietrze kierowane jest do komory spalania. Jest to miejsce, gdzie
przebiegaja wszystkie procesy niezbgdne do prawidlowego przygotowania —
odparowania i spalania paliwa w celu uzyskania maksymalnej energii [1].
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Rys. 1 Geometria silnika GTM-140
Fig. 1. Geometry of GTM-140 jet engine

Komora spalania sktada si¢ z dwoch rur-plaszczy zarowych oraz 6 parownic. Plaszcze
zarowe stuza do rozdzielenia komory spalania na 3 strefy - pierwotng, posrednig
oraz chtodzenia. W strefie pierwotnej zapewniane jest intensywne i stabilne spalanie.
Strefa posrednia stuzy do rekombinacji rodnikéw i dopalania pétproduktéw spalania
m.in. CO, sadzy oraz CnHm. Strefa mieszania — rozcienczania stuzy do schtodzenia
spalin do temperatury dopuszczalnej przed turbing. Ostatnim elementem jest turbina
gdzie nastepuje spadek entalpii przeptywajacych spalin zamienianych na energi¢
mechaniczna watu ( napgdzanie kompresora) oraz do wytworzenia sity ciggu. Parametry
silnika przedstawia tabela 1.

Tab. 1. Dane techniczne silnika GTM-140

Tab.1. Technical details of GTM-140 jet engine

Parametr Wartos¢/jednostka
Ciag min. 8 [N]
max. 140 [N]
Obroty silnika min. 33 000 [obr./min]]
max. 120 000 [obr./min]
Temperatura gazéw min. 550 [°C]
wylotowych max. 700 [°C]
Zuzycie paliwa 420 [g/min]
Stopien sprezania 2.8:1
Masowy przeptyw powietrza 0.35 [kg/s]
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3 Model geometryczny, dyskretyzacja

Model przepltywowy zostal utworzony w programie INVENTOR - rysunek 3. Domena
obliczeniowa uwzglednia dyfuzor oraz komor¢ spalania wraz z 6 parownicami.
Nieparzysta liczba topatek kompresora powoduje brak mozliwoéci réwnomiernego
podzielenia silnika, co skutkuje koniecznoscig dyskretyzacji catego obszaru [7].

Rys. 2. Geometria silnika GTM-140 Rys. 3 Geometria przeptywowa silnika
Fig. 2. Geometry of GTM-140 jet Fig. 3. Fluid domain of the engine
engine

Siatka geometryczna zostata utworzona w programie ANSYS Meshing. Sktada si¢ ona
z 3 500 000 elementéw objetosci skoficzonych niestrukturalnych — rysunek 4.
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Rys. 4. Schemat dyskretyzacji komory spalania

Fig. 4. Discterization scheme of combustor

Wedlug danych literaturowych [2,4,5] tak zaproponowana siatka powinna by¢
wystarczajaca do osiagnigcia dobrej zbieznosci modelu oraz uzyskania wiarygodnych
wynikéw.

Niemniej jednak w pézniejszych pracach po weryfikacji eksperymentalnej nalezy
uwzgledni¢ wptyw jakosciowy siatki obliczeniowej na uzyskiwane wyniki [3].
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4 Warunki brzegowe solvera FLUENT

Do obliczen postuzyt program ANSYS Fluent 15. Warunkiem brzegowym na wlocie
jest pressure inlet o ci$nieniu 280000 Pa i temperaturze 440K, natomiast na wylocie
pressure outlet. Jako model spalania zostal uzyty Non-Premixed Model, w ktérym
paliwo i utleniacz doprowadzone sg osobno do strefy spalania i o postepie reakcji
decyduje zjawisko dyfuzji. Dodatkowo do zamodelowania procesu odparowania paliwa
JET Al zostat uzyty Discrete Phase Model. Program przewiduje trajektorie fazy
rozproszonej, reprezentowanej przez krople paliwa, poprzez dokonanie bilansu sit
dziatajacych na czastke dla Lagrange’owskiego uktadu odniesienia. Faza ciagla
reprezentowana podejsciem Eulerowskim obliczana jest za pomoca réwnan Naviera-
Stokesa. Obliczenia numeryczne zostaly wykonane dla masowego nat¢zenia paliwa
m,,=0.0052 kg/s [8, 9].

Zjawisko turbulencji zostalo opisane za pomoca modelu k-e realizable, natomiast
radiacja opisana modelem Discrete Ordinares. Dyskretyzacja przestrzenna drugiego
rzedu zostata zastosowana dla wszystkich réwnan.

5 Wyniki i wnioski
Rozktad pola temperatury

Wiyniki reprezentujace ruch ciepta w postaci p6l temperatury zostaty przedstawione
na rysunku 5. Uzyskany rozklad oraz wartoéci temperatury wskazuja na duza zbieznos¢
z danymi przekazanymi przez producenta. Producent podaje przewidywana temperaturg
gazow wylotowych w zakresie 550-700°C (823-973K). Udredniona temperatura
catkowita na warunku brzegowym pressure outlet osiaga warto$¢ 990K. Jest to warto$¢
obliczona dla maksymalnej predko$ci obrotowej silnika i jest nieco wigksza niz
maksymalna podawana przez firm¢ JETPOL — 2%. Réznica ta moze wynikaé z braku
uwzglednienia mechanizméw wymiany ciepta pomi¢dzy strukturg silnika a przeptywem
reaktywnym. Réwniez dostgpne dane literaturowe podaja podobne rezultaty: W pracy
[6] temperatura wylotowa z komory spalania wyniosta w przyblizeniu 980K (model
turbulencji k-e ; wspoétczynnik nadmiaru powietrza 65 (ang. AFR); model spalania
steady flamelet model).
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Rys. 5a. Kontury temperatury w komorze spalania — przekrdj osiowy silnika GTM-140
Fig. 5a. Static temperature contours in combustor — axis section of GTM-140 engine

2.29e+03
2.19e+03
2.10e+03
2.00e+03
1.91e+03
1.82e+03
1.72e+03
1.63e+03
1.53e+03
1.44e+03
1.34e+03
1.26e+03
1.16e+03
1.06e+03
9.66e+02
8.72e+02
7.78e+02
6.83e+02
5.89e+02
4.94e+02
4.00e+02

b

Contours of Static Temperature (k) Jun 25, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp, pbns, pdf20, rke)

Rys. 5b — Kontury temperatury w komorze spalania - przekrdj promieniowy
Fig. 5b. Static temperature contours in combustor - radial section
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Nalezy zweryfikowaé obliczone warto$ci pola temperatur na rzeczywistym obiekcie.
Przygotowywane stanowisko badawcze bgdzie wyposazone w czujniki temperatury
przed i za dyfuzorem oraz na wylocie z komory spalania oraz turbiny. Czujniki zostang
zamontowane obwodowo po trzy sztuki. Tak skonfigurowany uktad pomiarowy bedzie
wystarczajacy do walidacji modelu numerycznego i jego modyfikacji

Rozktad pola ci$nienia

Na rysunku 6a zostaly przedstawione kontury ci$nienia catkowitego w przekroju
osiowym w celu zobrazowania strat przeptywu. Wyniki przedstawione sg dla przeptywu
bezreakcyjnego (cold flow). Straty ci$nienia zostalty wyznaczone dla wlotu do komory
spalania — pierscien zewnetrzny (rys. 6b) oraz dla wylotu z komory spalania (rys 6c).
Usrednione ci$nienie na wlocie do komory spalania (wylot z dyfuzora) wyniosto 2.53
bara, natomiast na wylocie z komory spalania (przed turbing) 1.99 bara. Daje to
calkowite straty ci$nienia w przyblizeniu 20%. Jest to bardzo duza warto$¢, niemniej
zgodna z oczekiwaniami dla podanego uktadu przepltywowego. Wplyw na warto$¢ strat
ma nieréwnomiernos¢ linii pradu predkosci na wylocie z dyfuzora oraz uktad parownic.
Nalezatoby zastanowi¢ si¢ nad zmiang geometrii dyfuzora w celu uzyskania
dodatkowego spadku predkosci (otrzymania bardziej réwnego rozkladu konturéw
predkosci) oraz wigkszego ci$nienia na wlocie do komory spalania.
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Contours of Total Pressure (pascal) Jun 25, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp, pbns, pdf20, rke)

Rys. 6a. Rozktad konturow cisnienia catkowitego - przekroj osiowy
Fig. 6a. Total pressure contours - axis section
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Contours of Total Pressure (pascal) Jun 25, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp, pbns, pdf20, rke)

Rys. 6b. Rozktad konturow cisnienia catkowitego - przekrdj promieniowy za dyfuzorem
Fig. 6b. Total pressure contours — radial section-after the diffuser
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Contours of Total Pressure (pascal) Jun 25, 2014
ANSYS Fluent 15.0 (3d, dp, pbns, pdf20, rke)

Rys. 6¢. Rozktad konturow cisnienia catkowitego - warunek wylotowy
Fig. 6¢. Total pressure contours - pressure outlet
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Analogicznie do pomiaréw temperatury zostanie wykonany pomiar cis$nienia
statycznego, ktéry pozwoli na weryfikacje rozktadéw ci$nienia.

Rozktad pola predkosci

Dla zatozonych warto$ci ci$nien i masowego natgzenia przeplywu powietrza uzyskana
predkos$¢ przeptywu bezreakcyjnego przed wieficem wirnikowym turbiny wyniosta
85 m/s, natomiast dla przeplywu ze spalaniem az 265 m/s. Tak wysokie predkosci sa
skutkiem wzrostu objetosci czynnika wlasciwego przeptywajacego przez komore
spalania w wyniku odparowania i spalania oraz zastosowania 6 parownic, gdzie czynnik
doznaje bardzo duzego przyspieszenia.
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Rys. 7. Rozktad konturow predkosci; przeptyw z reakcjami
Fig. 7. Velocity magnitude contours; reacting flow

Wszystkie uzyskane rezultaty nalezy zweryfikowaé z dos§wiadczeniem na rzeczywistym
silniku odrzutowym - turbinowym. Przedstawione wyniki wskazuja na duzg
poprawno$¢ wynikow zastosowanego modelu w odniesieniu do danych literaturowych
[4, 5, 8] oraz podanych przed producenta. Zaproponowane rozwigzanie moze stuzy¢
do modelowania procesu spalania z uwzglednieniem $ledzenia trajektorii czastek
paliwa.

Dzigki uzyskanym wynikom, a tym samym dzigki wiedzy o procesach zachodzacych
w komorze spalania, mozemy w latwy sposéb ja modyfikowaé w celu otrzymania
bardziej optymalnych warunkéw pracy, zwigkszenia sprawno$ci calego ukladu
przeptywowego oraz wptywac na lokalne warto$ci parametrow. Jest to mozliwe bez
konieczno$ci przeprowadzania kosztownych i czasochtonnych badan
eksperymentalnych.
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Streszczenie

Artykut przedstawia tréjwymiarowe obliczenia numeryczne spalania w miniaturowym
silniku turbinowym GTM-140. Giéwnym celem pracy jest zrozumienie proceséw
zachodzacych w zastosowanej komorze spalania. Zostala przeprowadzona analiza strat
przeptywu w silniku turbinowym. Przedstawiono wyniki w postaci pél temperatury,
ci$nienia oraz predkosci z uwzglednieniem przeptywu cold flow oraz przeptywu
reakcyjnego. Zostal uzyty model turbulencji k-¢ (RANS), jako model spalania postuzyt
Non-Premixed Equilibrium Model oraz Dicrete Phase Model jako model
z odparowaniem kropel paliwa.

Stowa kluczowe: GTM-140, silnik turbinowy, CFD, Discrete Phase Model, spalanie

Numerical investigations of aviation fuel
combustion in the turbine engine GTM-140

Summary

This article presents three-dimensional numerical calculations of combustion
in the GTM-140 miniature turbine engine. The main aim of this work is to understand
the processes occurring in the combustion chamber. Flow losses analysis in the turbine
engine was conducted. The paper shows the results as the fields of temperature, pressure
and velocity including the "coldflow" and the flow with reaction. The k-¢ (RANS)
Turbulence Model and Non-Premixed Equilibrium Model for combustion was used.
The particles of fluid droplets were described by the Discrete Phase Model.

Keywords: GTM-140, turbine engine, CFD, Discrete Phase Model, combustion
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