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Аннотация. Данное исследование посвящено верификации моделирования процесса 
горения бензино-воздушной смеси за двумя V-образными стабилизаторами при раз-
личных температурах смеси в системе ANSYS CFX. По результатам расчетов выполнена 
оценка влияния температуры подготовленной смеси и интенсивности турбулентности 
на входе в расчетную область на длину зоны выгорания. Выполнен анализ получен-
ных кривых выгорания, и сделано заключение о качественном и количественном со-
ответствии полученной математической модели экспериментальным данным. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В основе работы всех авиационных дви-

гателей (АД) лежит принцип передачи хи-

мической энергии углеводородного топлива 

(бензин, керосин, метан) рабочему телу 

(воздуху) путем осуществления физико-

химического процесса – горения. 
Неправильная организация процесса го-

рения может привести как к ухудшению па-
раметров АД (плохая полнота сгорания, 
увеличение количества вредных выбросов, 
увеличение радиальной и окружной нерав-
номерности полей температур на выходе из 
камеры сгорания), так и к отказу работы 
двигателя во время полета. 

При проектировании и разработке новой 

и перспективной авиационной техники на-

ряду с проблемами ресурса, надежности, 

живучести, вибрационного горения и др.  

стоит вопрос об обеспечении приемлемого 

уровня полноты сгорания топлива при огра-

ниченных габаритах основной камеры сго-

рания (КС) и форсажной камеры (ФК) АД. 

Стабилизация горения в ФК АД проис-

ходит в зоне обратных токов за плохообте-

каемыми телами – стабилизаторами пламе-

ни – и, в отличие от КС, имеет более слож-

ный характер: на входе в ФК давление зна-

чительно меньше, и оно меняется в более 

широком диапазоне на разных скоростях, 

высотах и режимах полета. На длину выго-

рания топлива в ФК могут влиять такие па-

раметры, как: геометрическая форма стаби-

лизаторов, состав смеси, расстояние между 

стабилизаторами, начальная турбулентность 

потока, а также температура, давление и 

скорость смеси на входе в ФК. 
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Рис. 1. Геометрия расчетной области 

Для уменьшения времени проектирова-

ния ФК и сокращения объема эксперимен-

тальных исследований применяются раз-

личные системы инженерного анализа 

(CAE). Наиболее распространенной на сего-

дняшний день является программный пакет 

ANSYS, а в частности модули Fluent и CFX, 

которые предназначены для решения задач 

гидродинамики, горения, тепло- и массопе-

реноса. 

Целями данной работы являются срав-

нение результатов натурного физического 

эксперимента [1] и модельного, проведен-

ного в пакете ANSYS CFX, и выполнение 

оценки влияния температуры и интенсивно-

сти турбулентности горючей смеси на вы-

горание топлива в плоскости симметрии за 

двумя V-образными стабилизаторами. 

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 

Экспериментальная область представля-

ет собой канал прямоугольного сечения с 

двумя V-образными стабилизаторами, име-

ющими параметры: размер полок стабили-

заторов S = 60 мм, расстояние между смеж-

ными кромками H = 60 мм, угол раскрытия 

стабилизаторов  = 60°, толщина листа ста-

билизаторов – 3 мм. 

Расчетная область проводимого модель-

ного эксперимента (рис. 1) была построена во 

встроенном графическом модуле ANSYS – 

Design Modeler. Ширина прямоугольной об-

ласти – 135 мм. 

На всю длину рабочей зоны за стабили-

заторами было добавлено тело влияния 

(Body of Influence), угол при вершине кото-

рого составляет α = 8°. 

Неструктурированная конечно-элемент- 

ная сетка была построена во встроенном 

модуле ANSYS Mesh. Сетка имеет парамет-

ры: 3 275 557 элементов, максимальный 

размер элемента – 20 мм, минимальный 

размер элемента – 0,2 мм. 

Конечно-элементная сетка в области  

V-образных стабилизаторов и за ними за-

мельчена при помощи тела влияния (Body 

of Influence) (рис. 2). Максимальный размер 

замельченного элемента – 3,5 мм. В области 

стенок стабилизаторов построены призма-

тические слои (Inflation). 
 

 
Как и в натурном эксперименте, на вхо-

де в модель (граничное условие Inlet) задана 

гомогенная смесь паров бензина Б-70 и воз-

духа, имеющая параметры: скорость  

Wвх = 96 м/с, коэффициент избытка воздуха 

αсм = 1,4. Ссылочное давление было принято 

Reference Pressure = 1 атм. Для исследова-

ния влияния начальной температуры смеси 

Рис. 2. Конечно-элементная сетка  

в области стабилизаторов 
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на длину зоны выгорания в каждом расчете 

установлены значения данной температуры: 

tсм = от 400 до 600 C шагом в 50 C (рис. 3). 

В качестве модели турбулентности была 

выбрана модель k-ε. Оценка влияния интен-

сивности (𝜀0) турбулентности проводилась 

при двух значениях – 5 и 10 %. 

 

Рис. 3. Модель расчетной области 

с заданными граничными условиями 

На выходе из модели, а также на верх-

ней и нижней ее гранях (граничное условие 

Opening) газ имеет параметры: избыточное 

давление 0 Па и статическую температуру, 

равную температуре на входе.  

На стенках стабилизаторов установлено 

граничное условие гладкой адиабатической 

стенки без проскальзывания (No Slip Wall). 

На боковых границах расчетной области – 

гладкой адиабатической стенки с проскаль-

зыванием (Free Slip Wall). 

Реакция горения в данном эксперименте 

является одношаговой и для бензина Б-70 

имеет вид [2]: 

C7,267 H14,796 + 10,966O2 + N2  

 7,267CO2 + 7,398H2O + N2. 

К реакции горения бензино-воздушной 

смеси добавлен не участвующий в реакции 

компонент N2. Модель горения – Finite Rate 

Chemistry. 

Скорость прямой химической реакции 

определяется по формуле Аррениуса: 












 RT

E

eATk , 

где А = 2,6489 · 10
10

 
0,75

0,25

мольс

см


 – предэкс-

поненциальный фактор; β = 0 – степенной 

температурный коэффициент; Е =  

= 202 кДж/моль – энергия активации. 

Стехиометрический коэффициент для го-

рения паров бензина принят L0 = 14,863 [3].  

При моделировании принято, что массо-

вая доля кислорода в воздухе составляет 

0,231, а остальное – азот.  

Для рабочего тела учитывались зависи-

мости удельной теплоемкости при постоян-

ном давлении, динамической вязкости, теп-

лопроводности от температуры [3]. 

В зоне за стабилизаторами в начальный 

момент времени установлена температура 

Tini = 1500 К, что превышает температуру 

самовоспламенения бензино-воздушной 

смеси. Общие настройки решателя взяты в 

соответствии с рекомендациями [4–8]. 

ОБРАБОТКА РЕЗУЛЬТАТОВ 

На рис. 4 показаны зоны обратных токов 

за стабилизаторами с помощью векторов 

скоростей. Поля температур и массовых до-

лей бензина Б-70, полученные в ходе мо-

дельного эксперимента, отображены на 

рис. 5 и 6.  

 

 
Рис. 4. Поля векторов скоростей 

 с зоной обратных токов при tсм = 600 C,  

интенсивность турбулентности – 10 % 
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Рис. 5. Поля полных температур при tсм = 400 (а), 450 (б), 500 (в), 550 (г) и 600 C (д) 

 
а       б 

 
в       г 

 

д 

Рис. 6. Поля массовых долей бензина Б-70 при tсм = 400 (а), 450 (б), 500 (в), 550 (г) и 600 C (д) 
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По результатам проведенного модельно-

го эксперимента построен график зависимо-

сти длины выгорания от начальной темпера-

туры бензино-воздушной смеси (рис. 7, 8). 

Анализ проводился с учетом относительной 

разности массовых долей и температур. При 

обоих методах обработка данных осуществ-

лялась вдоль линии, расположенной на оси 

симметрии между двумя стабилизаторами,  

в плоскости, находящейся посередине меж-

ду боковыми стенками и содержащей в себе 

100 точек замеров. 

При обработке данных по массовым до-

лям за начальное значение длины выгора-

ния принимается первая точка, в которой 

значение массовой доли бензина отличается 

от предыдущего на величину не менее 

1,5 %. За конечное принимается значение 

массовой доли, соответствующее полноте 

выгорания Г = 0,9. Полученные расчетные 

точки связаны между собой степенной зави-

симостью. 

 
Рис. 7. Зависимость длины зоны выгорания 

от начальной температуры бензино-воздушной 

смеси с обработкой результатов  

по массовым долям 

При обработке результатов моделирова-

ния по полям температур за начальное зна-

чение длины выгорания принимается первая 

точка, в которой значение температуры 

смеси отличается от предыдущей не менее 

чем на 2 %. За конечную точку принималась 

такая температура, которая соответствует 

замедлению процесса горения – отличие от 

предыдущего значения температуры менее 

чем на 1 % (рис. 8).  

По данным рис. 7 и 8 видно, что с по-

вышением температуры бензино-воздуш-

ной смеси наблюдается тенденция на 

уменьшение длины зоны выгорания, что ка-

чественно соответствует эксперименталь-

ным данным [1]. 

При обработке данных по массовым до-

лям наблюдается соответствие длин зон вы-

горания при высоких температурах смеси 

(tсм = 500–600 C) и максимальное отклоне-

ние от натурного эксперимента не превы-

шает 3,4 %. Однако с понижением темпера-

туры отклонение от натурного эксперимен-

та увеличивается и при 400 C составляет 

12,6 %. 

 
Рис. 8. Зависимость длины зоны выгорания  

от начальной температуры бензино-воздушной  

смеси с обработкой результатов  

по температурным полям 

При обработке данных по температур-

ным полям наблюдается более равномерное 

распределение отклонений от натурного 

эксперимента, что делает данный метод об-

работки результатов более предпочтитель-

ным, чем предыдущий. Максимальное от-

клонение при таком методе обработки дан-

ных составляет 4,2 %. Средняя относитель-

ная погрешность составляет 2,4 %. 

Отличие максимальных температур в 

доменах при различных уровнях интенсив-

ности турбулентности не превышает 1 %, 

что входит в возможное отклонение реша-

теля. В свою очередь, интенсивность турбу-

лентности в 10 % дает меньшее отклонение 

значений от натурного эксперимента в 

среднем на 1,3 %, что делает данный вари-

ант обработки результатов расчета более 

предпочтительным.  

Полученные в результате расчетов кри-

вые выгорания приведены на рис. 9. Полно-

та сгорания определялась как отношение 

несгоревшего топлива к его начальной доле: 

.
M

M i

о70Б

70Б
Г   

По полученным кривым выгорания 

можно заметить, что большие значения 

температуры смеси на входе дают меньшую
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длину зоны горения. Так, разница в длинах 

зоны горения между 600 и 400 C составля-

ет примерно 22,2 %. Кривые выгорания до 

значения полноты сгорания Г ≈ 0,12 и  

после Г ≈ 0,9 имеют пологие, практически 

горизонтальные участки, что согласуется с 

экспериментальными данными [1]. 

 
Рис. 9. Кривые выгорания  

при различных температурах смеси 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В ходе исследования проведена верифи-

кация результатов моделирования процесса 

горения. Выполнена оценка влияния темпе-

ратуры и интенсивности турбулентности на 

выгорание бензино-воздушной смеси в плос-

кости симметрии за двумя V-образными ста-

билизаторами в пакете ANSYS CFX. 

Метод обработки результатов моделиро-

вания по температурным полям дает более 

равномерное распределение отклонений и 

меньшее значение средней относительной 

погрешности по сравнению с методом обра-

ботки данных по массовым долям бензина 

Б-70, что делает данный метод наиболее 

предпочтительным. Вместе с использовани-

ем интенсивности турбулентности в 10 % 

полученные результаты качественно и ко-

личественно удовлетворяют представлен-

ным в результате натурного эксперимента 

данным.  

Использованная в данной работе одно-

шаговая брутто-реакция горения авиацион-

ного бензина Б-70 в достаточной мере отоб-

ражает процессы, происходящие при непре-

рывном горении в турбулентном следе за  

V-образными стабилизаторами. В совокуп-

ности с простотой настройки решателя и 

быстротой получения решения данный спо-

соб является оптимальным решением при 

моделировании подобного рода задач. 

Однако при углубленном моделировании 

процессов для более сложных расчетов сле-

дует обратить внимание на многошаговые 

реакции и более детальную настройку ре-

шателя. 
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