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Resumo – As turbinas a gás têm diversas aplicações: aeronáutica, naval, geração de eletricidade e na indústria 
do petróleo. Aplicações aeronáuticas pretendem reduzir as emissões poluentes usando misturas dos combustí-
veis aeronáuticos convencionais com seus novos substitutos, os biocombustíveis e os combustíveis sintéticos. 
Na geração de eletricidade, as restrições no fornecimento de gás natural e outros combustíveis destilados do pe-
tróleo, com baixo teor de cinzas, têm causado interesse no uso de combustíveis alternativos em turbinas a gás 
estacionárias. Geralmente são considerados como combustíveis alternativos todos aqueles combustíveis líquidos 
e gasosos a partir da biomassa, gás de síntese a partir do carvão, biogás, gás de refinaria e de outras fontes não 
convencionais. Nos últimos anos, com o objetivo de fazer os processos industriais e aeronáuticos mais amigá-
veis ambientalmente, têm-se promovido pesquisas desses combustíveis alternativos para uso em turbinas a gás. 
Uma grande vantagem de uma turbina a gás, que usa um processo contínuo de combustão, é sua capacidade de 
queimar com sucesso uma ampla variedade de combustíveis. Esta capacidade é denominada, em inglês, fuel fle-
xible gas turbine combustor e, daí, em português “turbina flex”. Este artigo visa a descrever uma metodologia 
para dimensionar combustores de turbinas a gás flex e analisar o escoamento nessas câmaras de combustão. Pa-
ra o dimensionamento da câmara de combustão utilizam-se a metodologia de modelagem zero e unidimensional 
desenvolvida por Lefebvre, Melconian e Modak e a metodologia desenvolvida por Gordon e McBride para o 
equilíbrio termocinético, o limite de flamabilidade e os mecanismos cinéticos simplificados quase globais. Essas 
metodologias são utilizadas simultaneamente com os métodos numéricos de Newton-Raphson, fatoração de ma-
trizes LU e o polinômio de Lagrange, implementados em um código computacional próprio, desenvolvido para 
a aplicação desse estudo. O presente trabalho descreve os modelos numéricos utilizados para estudar a eficiên-
cia da combustão desses combustíveis no combustor projetado e sua influência na emissão dos poluentes sob 
condições operacionais representativas, gerando informações que podem ser utilizadas já na fase de projeto de 
uma turbina a gás. 

Palavras-chave – Métodos numéricos, escoamentos reativos, combustores, turbinas a gás, combustíveis alter-
nativos. 

1. INTRODUÇÃO 

A câmara de combustão de uma turbina a gás é um dispositivo para incrementar a temperatura do ar en-
trante pela adição e combustão de combustível. Com esse propósito, a câmara de combustão deverá satis-
fazer muitos diferentes requisitos [1]. Deverá ser capaz de iniciar a combustão facilmente e deverá funci-
onar de maneira estável na ampla faixa de operação da turbina a gás [2]. 

Em todos os pontos operacionais deverá prover uma combustão completa do combustível, enquanto 
minimiza a formação e emissão de poluentes indesejáveis [3,4]. 

O combustor também deve funcionar com uma baixa perda de pressão para manter uma alta eficiência 
global do ciclo termodinâmico em que opera a turbina a gás. Todas essas funções devem ser realizadas 
em uma configuração que envolva volume, peso e custo mínimo e que seja suficientemente durável para 
conseguir um aceitável tempo de operação [6]. 
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Uma câmara de combustão de turbina a gás consta de [7]: 
 Uma carcaça exterior resistente à pressão dos gases da combustão; 
 Uma carcaça interior submetida a elevadas temperaturas, permitindo dilatações térmicas. 

As condições operacionais desempenham um dos principais fatores que precisam ser levados em conta. 
Entre eles podem-se mencionar os seguintes [7]: 

 Há grandes variações da relação ar/combustível, mas a combustão tem que ser estável; 
 A velocidade do ar na região de combustão é relativamente alta frente à velocidade de chama 

dos combustíveis usuais. 
Para que exista uma combustão completa dentro da câmara de combustão, é necessário que todos os 

processos se realizem com suficiente rapidez, num escoamento de ar a uma velocidade não muito baixa. 
Devido a isto, a combustão nessas câmaras só é possível quando a velocidade de propagação da chama é 
da mesma ordem de grandeza da velocidade do escoamento [8,9,10]. 

As perdas de carga numa câmara de combustão de uma turbina a gás devem ser mínimas para evitar 
afetar muito o consumo específico e a potência específica da turbina. Outro aspecto importante são as 
perdas térmicas através das paredes e pela combustão incompleta. Essas perdas devem ser mantidas em 
valores mínimos [11,12]. 

Do ponto de vista da contaminação ambiental, a emissão de poluentes é outro dos fatores que precisam 
ser tomados em consideração, seja nas turbinas a gás de uso industrial, seja nas de uso aeronáutico. É 
também muito importante a facilidade e a segurança no aceso à câmara. As baixas pressões e as altas 
velocidades dificultam a partida, aspecto que nas turbinas a gás de uso aeronáutico adquire uma impor-
tância considerável [13,14]. 

Esses fatores descritos anteriormente podem ser incompatíveis entre si, pelo que resulta óbvia a com-
plexidade do dimensionamento e análise do desempenho de uma câmara de combustão, sobretudo se o 
regime de funcionamento é variável [15]. 

O estudo visa a desenvolver modelos numéricos para estudar a eficiência da combustão desses combus-
tíveis no combustor projetado e sua influência na emissão dos poluentes sob condições operacionais re-
presentativas, gerando informações que possam ser utilizadas já na fase de projeto de uma turbina a gás. 

Procuram-se inicialmente informações qualitativas para estudo de tendências, com vistas a se chegar a 
um projeto otimizado da câmara de combustão, ponto de partida para outros estudos de otimização [16]. 

2. CALCULANDO A GEOMETRIA DO COMBUSTOR FLEX 

Para o dimensionamento do combustor foram utilizadas a metodologia de modelagem zero e unidimen-
sional desenvolvida por Lefebvre, Melconian e Modak e a metodologia desenvolvida por Gordon e 
McBride para o equilíbrio termocinético, o limite de flamabilidade e os mecanismos cinéticos simplifica-
dos quase globais. 

Essas metodologias descritas anteriormente foram aplicadas simultaneamente com substituições suces-
sivas utilizando os métodos numéricos de Newton-Raphson, fatoração de matrizes LU e o polinômio de 
Lagrange [6,17]. 

Para o dimensionamento do combustor foi necessário analisar vários aspectos considerados importan-
tes, entre os que se podem mencionar [18]: 

 Considerações aerodinâmicas e químicas para o cálculo das áreas transversais da carcaça e tubo 
de chama do combustor, assim como a determinação da geometria das zonas primária, secundá-
ria e de diluição; 

 Estimativa da distribuição de ar de resfriamento e vazão de ar nas zonas primária, secundária e 
de diluição; 

 Características do difusor; 
 Características do swirler; 
 Determinação da temperatura de chama nas zonas do combustor; 
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 Determinação das fendas para admissão de ar nas diferentes zonas do combustor. 

2.1. Parâmetros aerodinâmicos 

Os processos aerodinâmicos têm uma parte vital no projeto e desempenho dos sistemas de combustão 
das turbinas a gás. Se o projeto aerodinâmico é bom e o sistema de injeção de combustível é combinado 
adequadamente, então é assegurada a operação de um combustor livre de grandes problemas [9]. 

O processo de mistura ar e combustível é de extrema importância nas zonas de combustão e diluição. 
Na zona primária uma boa mistura é essencial para obter uma elevada taxa de queima e para minimizar a 
formação de fuligem e NOX. A consecução de uma adequada distribuição de temperatura nos gases de 
exaustão é dependente do grau de mistura alcançado entre o ar de diluição e os produtos da combustão na 
zona de diluição. Uma característica importante no projeto do combustor é obter uma satisfatória mistura 
ar-combustível dentro do tubo de chama e um escoamento estável através de todo o combustor, sendo 
necessário alcançar isto em um comprimento mínimo, sem perdas parasitas de ar e com mínimas perdas 
de pressão [12]. 

Dois parâmetros adimensionais que relacionam a perda de pressão no combustor são importantes no 
projeto do combustor. O primeiro deles é a razão entre a perda de pressão total no combustor e a pressão 
total de entrada ( P3-4/P3) e o segundo é a razão entre a perda de pressão total no combustor e a pressão 
dinâmica de referência ( P3-4/qref). A (1) demonstra como esses parâmetros estão relacionados e como são 
utilizados para calcular a área de referência da carcaça do combustor [9,18]. 

0 ,52 10 ,5
3 3 3 4 3 4

3 32
a

ref
ref

R m T P P
A

P q P                                         (1) 

onde 3 e 4 são as estações de entrada e de saída da câmara de combustão, A é a área transversal da carca-
ça do combustor, m  é a vazão, P é a pressão total, T é a temperatura total, q é a pressão dinâmica, R é a 
constante do gás, ref indica referência e o subscrito a que o gás é o ar. 

Da (1) pode-se estabelecer que um critério satisfatório para o desempenho da mistura seria a razão entre 
a perda de pressão estática através do tubo de chama ( pL) e a pressão dinâmica do escoamento na zona 
de combustão (qZC). A área transversal do tubo de chama e a área transversal da carcaça do combustor 
podem ser relacionadas usando a (2) e nela pode ser observado que se é atingido um valor ótimo dessa 
razão (koti) é possível obter um valor alto de pL/qZC [9,18]. 
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onde msn é razão entre o ar do difusor e o ar total entrando no combustor,  é o coeficiente de perda de 
pressão no difusor, r é a razão entre a área da carcaça e a área na entrada do combustor e koti é o valor 
ótimo da razão entre a área transversal do liner e a área da carcaça. 

2.2. Parâmetros termoquímicos 

Os combustores de turbinas a gás precisam ter uma queima estável de combustível em uma ampla faixa 
de condições operacionais com níveis de eficiência de combustão próximos de 100%. Outra característica 
importante é uma partida fácil e confiável (reacendimento) enquanto o motor está desenvolvendo a velo-
cidade de auto-sustentação. Os parâmetros de desempenho da combustão, que são de enorme importância 
para a turbina a gás, são a eficiência de combustão, a estabilidade e a ignição [18]. 
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O propósito primário da combustão é elevar a temperatura do escoamento de ar mediante uma eficiente 
queima do combustível. Do ponto de vista de projeto, um requisito importante é a forma de relacionar a 
eficiência de combustão com os parâmetros operacionais de pressão, temperatura e vazão em massa do ar, 
em conjunto com as dimensões do combustor. 

A metodologia usada nesta seção está relacionada com a velocidade de queima: para uma dada razão 
combustível/ar (F/A), a eficiência de combustão  é correlacionada com um parâmetro , apresentado na 
equação (3). Dados experimentais sugerem que, quando o valor de  é 73E+06 (SI), os combustores pro-
jetados têm uma eficiência de combustão próxima de 100%. Assim, a área transversal da carcaça do com-
bustor pode ser calculada [9,18] a partir da (3), 
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onde Dref está relacionado com o diâmetro da área transversal da carcaça do combustor (m), b é um fator 
de correção da temperatura T3,  é um parâmetro de correlação da eficiência de combustão,  representa 
à eficiência de combustão do combustor. 

O parâmetro b é um fator de correção da temperatura de entrada à câmara de combustão, dado pela (4) 
[18]. 
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onde ZP  é a razão de equivalência na zona primária. 

Para obter o valor apropriado da razão de equivalência na zona primária ( ZP) é necessário construir a 
curva de flamabilidade do combustível a ser queimado sob as condições operacionais de funcionamento 
da turbina a gás [18], utilizando conceitos de equilíbrio termocinético. 

A condição de equilíbrio químico é estabelecida usando a minimização da energia livre de Gibbs e as 
variáveis termodinâmicas utilizadas são a pressão e a temperatura. 

Em geral, é possível considerar um combustível reagindo e formando produtos de combustão em equi-
líbrio. Neste trabalho são considerados (n) espécies químicas e (k) elementos químicos. A lei da conser-
vação de elementos químicos fornecerá (k) equações relacionadas às concentrações dessas (n) espécies 
químicas [17]. 

O combustível a ser utilizado poderá conter carbono, hidrogênio, oxigênio e nitrogênio, com fórmula 
química CaHbOcNd. O ar considerado para a combustão é considerado como composto de oxigênio, nitro-
gênio, argônio, gás carbônico e vapor de água: 

2 2 2 22 2 2 2O N Ar CO H On O n N n Ar n CO n H O  
Os produtos de combustão contêm 12 espécies, consideradas as mais significativas para o presente es-

tudo: 

1 2 2 2 3 2 4 2 5 6 2 7 8 9 10 11 12 2n CO n H O n N n O n CO n H n Ar n H n O n OH n NO n NO  
Uma equação genérica de reação química para esses combustíveis, com uma razão de equivalência , 

reagindo com ar, pode ser dada pela (5) [17]. 
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Considerando as 12 espécies químicas (ni) nos produtos da combustão a uma dada temperatura e pres-
são, serão necessárias 12 equações para obter a concentração molar dessas ni espécies químicas. Cinco 
equações podem ser obtidas do balanço de massa dos elementos químicos C, H, N, O e Ar existentes nos 
reagentes e produtos. As sete equações restantes são relativas à dissociação química [17], dependentes da 
temperatura. Informações adicionais para resolução desse sistema de equações (não lineares) podem ser 
obtidas, por exemplo, das tabelas termodinâmicas JANAF, com o uso da (6). 

log log logp e p e preação
produtos reagentes

K n K n K                                        (6) 

onde Kp é a constante de equilíbrio a pressão constante, ne são os coeficientes molares na equação de 
equilíbrio. 

Os dados das constantes de equilíbrio mostradas na equação (6) podem ser ajustados de forma polino-
mial à temperatura usando a relação funcional geral mostrada na equação (7). 
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A equação (5) poder ser rearranjada em função das constantes de equilíbrio da equação (7) e represen-
tada em função das frações molares do N2, O2, CO e H2 respectivamente. 

Esse conjunto de equações é utilizado para calcular a fração molar de todas as espécies em termos de 
yN2, yO2, yCO e yH2, como indicado no sistema de equações (8). 

Para calcular a fração molar de todas as espécies dos produtos da combustão em termos de yN2, yO2, yCO 
e yH2, é utilizado o sistema de equações indicado em (8). 
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onde fi/ yj para i=1, 2, 3, 4 e j=3, 4, 5, 6 representam as derivadas parciais das i equações com respeito 
das j frações molares, os yj representam o vetor das variações das frações molares baseadas em N2, O2, 
CO e H2, fj representa o vetor das funções lineares baseadas nas frações molares yj. 

O conjunto de equações (8) pode ser rescrito em forma matricial segundo a equação (9). Esse sistema 
matricial é resolvido utilizando-se conceitos de álgebra de matrizes, especificamente a Fatoração LU, 
simultaneamente com o método de Newton-Raphson. Dessa forma pode ser obtido o conjunto de valores 
das frações molares dos produtos da combustão [14,17]. 

[ ][ ] [ ]il j iA y f                                              (8) 

onde [Ail] para i=1, 2, 3, 4 e l=1, 2, 3, 4 representam a matriz das fi/ yj. 
As equações indicadas permitem que se construa a curva de flamabilidade de cada um dos combustíveis 

utilizados. Por exemplo, pode-se construir essa curva de flamabilidade, para todo o envelope operacional 
do combustor, a partir da solução do sistema matricial (9) e da aplicação da condição da conservação da 
energia, com hipótese de combustão adiabática, segundo a equação (10), variando a razão de equivalência 
desde uma mistura pobre até uma mistura rica. 
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* * * *
, , , , 0r f r s r p f p s p

r p

N h h N h h                                              (10) 

onde p representa aos produtos, r aos reagentes, f formação, s sensível, h* entalpia específica, h* varia-
ção da entalpia específica, N número total de moles. 

Cada curva de estabilidade da combustão representa a temperatura de chama adiabática em função da 
razão de equivalência. Conhecida a temperatura, por interpolação inversa utilizando o Polinômio de La-
grange obtém-se o valor procurado de ZP. 

O valor da razão de equivalência na zona primária do combustor ZP é utilizado na Eq. (4) para calcular 
o fator de correção da temperatura de entrada da câmara de combustão e posteriormente esse parâmetro é 
utilizado na equação (3) para determinar a área transversal da carcaça do combustor e depois, a área 
transversal do liner para as considerações termoquímicas [18]. 

2.3. Características do combustor flex 

Baseando-se nas considerações aerodinâmicas e termoquímicas escolhe-se a maior área transversal da 
carcaça e do tubo de chama do combustor para acomodar as características operacionais aerodinâmicas e 
químicas em qualquer regime de operação [18]. 

Com os dados obtidos anteriormente é possível determinar o dimensionamento preliminar das diferen-
tes zonas do combustor segundo as equações (11), (12), (13) e (14). 

0 ,75ZP ftL D                          (11) 

0 ,5ZS ftL D                         (12) 

max 4

4 3
ZD ft

T T
L D

T T                                 (13) 

0 ,5
ZDT ZDL L                          (14) 

onde L representa o comprimento em m, os subscritos ZP, ZS, ZD, TZD respectivamente à zona primária, se-
cundária, diluição e transição da zona de diluição, Dft ao diâmetro da área transversal do liner, T é a tem-
peratura em K, os subscritos 3, 4, max respectivamente à entrada, saída do combustor e valor máximo no 
combustor. 

Com o valor calculado da razão de equivalência na zona primária ZP também é possível calcular a dis-
tribuição de ar nas diversas zonas do combustor segundo as equações (15), (16), (17) e (18), [19]. 

3 30 ,1 30resm T m
                               (15) 

3
global

ZP
ZP

m m

                      (16) 

max

3 0 ,8
global

ZS ZPm m m

                          (17) 

3ZD ZP ZS resm m m m m                             (18) 

onde m  representa a vazão mássica em kg/s, o subscrito res resfriamento,  razão de equivalência, os 
subscritos global e globalmax respectivamente total e total máximo. 
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Um aspecto importante no projeto do combustor da turbina a gás flex está relacionado com a adequada 
seleção do difusor, quando devem ser considerados três aspectos básicos:  

a) O espaço disponível; 
b) A perda de pressão máxima admissível; 
c) O desenvolvimento uniforme do perfil da velocidade do ar entrando na câmara de combustão 

Uma equação básica que é utilizada para dimensionar o difusor é apresentada na equação (19) [11,18]. 
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                                    (19) 

onde ( Pdif/P3) representa a razão entre a perda de pressão total no difusor e a pressão total de entrada ao 
combustor, A0 a área do invólucro na entrada de ar primário em m2, A3 a área transversal na saída do 
compressor em m2, 0 o ângulo de abertura do difusor em º. 

Outros pontos importantes para o dimensionamento do combustor são o swirler e os orifícios de admis-
são de ar nas zonas primária, secundária, de diluição e de resfriamento. Para dimensionar esses elementos 
são utilizadas relações semi-empíricas, como a (20), para calcular a vazão de ar que passa pelo swirler 
para uma dada queda de pressão, que usualmente é assumida igual à queda de pressão no espaço entre a 
carcaça externa e o tubo de chama. 
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onde o subscrito sw corresponde ao swirler, P representa a queda de pressão, KT a constante de correla-
ção das pás do swirler com um valor de 1,3 quando as pás são retas e 1,15 quando as pás são curvas, a 
massa especifica do ar em kg/m3,  é o ângulo da pá, o subscrito ft corresponde ao liner [20,21]. 

3. DESENVOLVIMENTO DO CÓDIGO COMPUTACIONAL 

Para descrever completamente o processo de combustão é necessária a resolução simultânea das leis 
que governam a mecânica dos fluidos e a cinética das reações químicas. À medida que são utilizados 
mecanismos mais detalhados para descrever a cinética química da combustão o problema aumenta em 
complexidade [22, 23]. 

Utilizando os fundamentos teóricos detalhados anteriormente, foi desenvolvido um código computacio-
nal próprio, para calcular as principais características do combustor de uma turbina a gás flex, usando os 
combustíveis líquidos, etanol (C2H5OH), metanol (CH3OH) e diesel (C14,4H24,9). Nas Figuras 1, 2, e 3 são 
apresentados alguns dos principais diagramas de fluxo que permitiram o desenvolvimento dessa ferra-
menta computacional na linguagem de programação em FORTRAN. 

O uso de substituições sucessivas, combinado com a fatoração LU e o procedimento de Newton-
Raphson, assim como a aplicação de outros métodos numéricos permitiu o cálculo rápido da temperatura 
adiabática em função da razão de equivalência e a concentração de espécies químicas nos produtos da 
combustão evitando os habituais problemas com singularidades [24]. 

O programa principal está composto por várias sub-rotinas que permitem a entrada dos dados aerodi-
nâmicos e termoquímicos, os dados do combustível a ser utilizado, o cálculo da temperatura adiabática 
para todas as razões de equivalência utilizadas, a construção das curvas de flamabilidade e a avaliação do 
combustor projetado [25]. 
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Fig. 1. Características do combustor flex. 
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Fig. 2. Temperatura adiabática da chama. 
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Fig. 3. Dados de cada tipo de combustível. 
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4. DISCUSSÃO DOS RESULTADOS 

O modelo detalhado acima foi implementado em um código computacional escrito em linguagem 
FORTRAN e utilizado para os cálculos das informações apresentadas neste documento. Tendo-se por 
base os resultados obtidos pode-se afirmar a validade, a funcionalidade e a versatilidade desses modelos 
quando aplicados ao dimensionamento de câmaras de combustão de turbinas flex. 

Os resultados obtidos servem para descrever a geometria do combustor tubular de uma turbina a gás 
flex estacionária utilizando como combustíveis o diesel, o etanol ou o metanol líquido. Servem, também, 
para definição dos limites de flamabilidade, dos valores de referência da carcaça e do tubo de chama do 
combustor, da razão de equivalência global ( global), da razão de equivalência pobre ( pobre), da razão de 
equivalência rica, ( rica), da razão de equivalência na zona primária ( ZP). São citados apenas alguns dos 
parâmetros mais utilizados para descrever um combustor de turbina a gás, informações essas que são 
essenciais para a análise de uma câmara de combustão para todas as condições de funcionamento da tur-
bina a gás em serviço, já na fase de projeto [26,27]. 

Esses resultados estão apresentados na Tabela 1 e nas Figuras 4, 5, 6 e 7. 

 

Tabela 1. Parâmetros principais de um combustor flex 

Parâmetro Diesel Etanol Metanol
Temperatura de entrada ao combustor 800 800 800 
Temperatura de saída do combustor 1.600 1.600 1.600 
Razão de equivalência total ( global) 0,35 0,35 0,35 
Razão de equivalência pobre ( pobre) 0,325 0,282 0.319 
Razão de equivalência rica ( rica) 2,8 2,8 2,8 
Relação entre a razão de equivalência total e a razão de equivalência pobre 
( global/ pobre) 

1,07 1,23 1,087 

Relação entre a razão de equivalência total e a razão de equivalência rica 
( global/ rica) 

0,124 0,124 0,124 

Razão de equivalência na zona primária ( ZP) 1,393 1,179 1,398 
 

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

1000

1250

1500

1750

2000

2250

2500

2750

 Diesel - C
14

H
25

 - (800 K, 2000 kPa)
 Etanol - C

2
H

5
OH - (800 K, 2000 kPa)

 Metanol - CH
3
OH - (800 K, 2000 kPa)Te

m
pe

ra
tu

ra
 d

e 
eq

ui
líb

rio
 [K

]

Razão de equivalência
 

Fig. 4. Temperatura de equilíbrio como função da razão de equivalência para a combustão do diesel, etanol e metanol à pres-
são de 2.000 kPa e temperatura de 800 K. 
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Como foi detalhado nos itens 2 e 3, neste estudo se faz uso de métodos numéricos para a solução de sis-
temas matriciais de equações não lineares. Um dos problemas mais comuns nesse tipo de cálculos é rela-
cionado a singularidades quando os elementos das matrizes têm um valor muito pequeno. 

Neste estudo não foram encontrados problemas de singularidades na inversão das matrizes envolvidas 
nas operações matemáticas aplicando o método de substituição sucessiva combinada com fatoração LU e 
o procedimento de Newton-Raphson. 
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Fig. 5. Temperatura de equilíbrio como função da razão de equivalência para a combustão do diesel, etanol e metanol à pres-
são de 1.700 kPa e temperatura de 1.000 K. 
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Fig. 6. Temperatura de equilíbrio como função da razão de equivalência para a combustão do diesel, etanol e metanol à pres-
são de 650 kPa e temperatura de 700 K. 
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 A aplicação dos métodos numéricos mencionados no parágrafo anterior permite calcular a concentra-
ção das espécies químicas em equilíbrio nos produtos da combustão de uma forma mais rápida e, ressalte-
se, sem problemas de convergência. 

Nas Figuras 4, 5, 6 e 7 pode-se observar como a temperatura e a pressão dentro da câmara de combus-
tão da turbina a gás são fatores importantes: elas afetam a curva de estabilidade da combustão, reduzindo 
os limites pobres e ricos da razão de equivalência na zona primária do combustor; com a redução da 
pressão no combustor. Os limites de flamabilidade são aumentados com o incremento da temperatura de 
entrada à câmara de combustão. 

Uma análise da curva de estabilidade da combustão para os três tipos de combustíveis líquidos estuda-
dos, diesel, etanol e metanol, mostra que, quando a mistura ar-combustível tem uma razão de equivalência 
pobre, não existe uma marcada diferença na temperatura de equilíbrio desenvolvida na câmara de com-
bustão para condições operacionais similares, indicando, portanto, uma eficiência de combustão similar  
na operação do combustor. 

Quando a mistura ar-combustível tem uma razão de equivalência rica, isto é, quando >1,0, até alcançar 
o valor de 2,5; existem grandes diferenças entre os valores calculados para a temperatura de equilíbrio 
para uma razão de equivalência e condições operacionais similares, utilizando os diferentes combustíveis. 

Para misturas muito ricas, como quando a razão de equivalência  está entre os valores de 2,0 e 2,5, 
pressão de 2 MPa e temperatura de 800 K na entrada do combustor, obtêm-se como resultados as faixas 
de temperaturas de equilíbrio: 1.875 – 2.188 K para o diesel, 1.875 – 2.125 K para o etanol e 1.875 – 
2080 K para o metanol. Isto quer dizer, para condições operacionais similares, a curva de estabilidade da 
combustão do diesel vai-se estreitando ligeiramente até ficar abaixo das curvas de flamabilidade do etanol 
e do metanol, o que significa que, nessas condições, podem aparecer instabilidades nas sequências opera-
cionais transitórias do combustor [28,29,30], como em variações bruscas de carga (potência ou tração). 

Muitos autores afirmam que a uma maior temperatura de chama adiabática alcançada corresponde uma 
maior eficiência e estabilidade da combustão. Portanto, pode-se inferir que o uso do etanol e metanol 
como combustível em turbinas a gás representam uma boa alternativa atendendo desde o ponto de vista 
de eficiência e estabilidaded de chama [29,30]. 

Nas tabelas 2, 3, 4 e 5 são apresentadas as principais características geométricas calculadas para uma 
câmara de combustão tubular de uma turbina a gás estacionária, que atende tanto os requisitos aerodinâ-
micos como os termoquímicos, queimando diesel, etanol ou metanol. 
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Fig. 7. Temperatura de equilíbrio como função da razão de equivalência para a combustão do diesel, etanol e metanol à pres-
são de 150 kPa e temperatura de 350 K. 
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Tabela 2. Geometria básica de um combustor flex. 

Característica Diesel Etanol Metanol 

Comprimento da zona primária, m 0,21025 0,21025 0,21025 
Comprimento da zona secundária, m 0,14017 0,14017 0,14017 
Comprimento da zona de diluição, m 0,36030 0,36030 0,36030 
Comprimento da zona de transição, m 0,18015 0,18015 0,18015 
Comprimento total do combustor, m 0,71073 0,71073 0,71073 

Tabela 3. Distribuição do ar no combustor flex. 

Parâmetro Diesel Etanol Metanol 

Ar de resfriamento, % 51,40 51,40 51,40 
Ar na zona primária, % 25,00 30,00 25,00 
Ar na zona secundária, % 18,37 13,37 18,37 
Ar na zona de diluição, % 5,23 5,22 5,23 
Vazão de ar de resfriamento, kg/s 9,30 9,30 9,30 
Vazão de ar na zona primária, kg/s 4,53 5,43 4,53 
Vazão de ar na zona secundária, kg/s 3,33 2,42 3,33 
Vazão de ar na zona de diluição, kg/s 0,946 0,946 0,946 

Tabela 4. Dimensionamento do difusor flex. 

Parâmetro Diesel Etanol Metanol 

Área na entrada do difusor, m2 0,0160 0,0160 0,0160 
Velocidade do ar na entrada do difusor, m/s 136,88 136,88 136,88 
Área anular na entrada do combustor, m2 0,0265 0,0265 0,0265 
Velocidade do ar na área anular, m/s 72,44 70,37 72,44 
Ar na área anular, % 87,50 85,00 87,50 
Vazão de ar na área anular, kg/s 15,83 15,38 15,83 
Área na entrada do bocal, m2 0,0038 0,0047 0,0038 
Coeficiente da razão de expansão 1,89 1,95 1,89 
Ângulo do difusor, º 21,52 20,52 21,52 
Ângulo do bocal, º 30,92 29,23 30,93 
Comprimento total do difusor, m 0,2439 0,2569 0,2439 

Tabela 5. Dimensionamento do swirler. 

Parâmetro Diesel Etanol Metanol 

Comprimento da zona de recirculação, m 0,1402 0,1402 0,1402 
Ar na zona de recirculação, % 12,50 15,00 12,50 

Vazão de ar na zona de recirculação, kg/s 2,2625 2,7150 2,2625 
Vazão de ar no swirler, kg/s 1,267 1,267 1,267 
Ângulo das pás do swirler, º 60,00 60,00 60,00 

Ângulo de mudança de direção do fluxo, º 60,00 60,00 60,00 
Tipo de pás do swirler Finas retas Finas retas Finas retas 

Área do swirler, m2 0,0032 0,0032 0,0032 
Diâmetro externo do swirler, m 0,0785 0,0785 0,0785 
Diâmetro interno do swirler, m 0,0456 0,0456 0,0456 

Espessura da parede do atomizador, m 0,0015 0,0015 0,0015 
Espessura das pás do swirler, m 0,0015 0,0015 0,0015 

Número de pás do swirler 9 9 9 
Diâmetro do orifício de injeção, m 0,001 0,001 0,001 

Diâmetro do atomizador, m 0,0426 0,0426 0,0426 
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A partir dos resultados mostrados nas tabelas 2, 3, 4 e 5 pode ser observado como as características geo-
métricas calculadas para um combustor flex queimando diesel não diferem muito dos valores calculados 
para o combustor queimando etanol ou metanol, sendo que as características calculadas para a câmara de 
combustão queimando metanol são quase idênticas às calculadas quando se queima diesel. 

As principais diferenças ocorrem na distribuição do ar nas zonas primária e secundária da câmara de 
combustão, o que exigiria uma otimização da geometria dos orifícios de entrada de ar nestas zonas do 
combustor, para obter uma combustão estável e de alta eficiência para garantir um adequado desenvolvi-
mento termoquímico e uma estabilidade de chama confiável durante a operação da câmara de combustão 
[29]. 

Outro resultado importante está relacionado com a quantificação dos produtos da combustão na zona 
primária do combustor, pois a presença de altos valores de CO nos produtos da combustão representa 
redução da eficiência de combustão [18]. 

Esse modelo e seus resultados são úteis para calcular a variação das doze espécies consideradas neste 
estudo: CO2, H2O, CO, H2, O2, N2, Ar, OH, O, H, NO e NO2. 
As Figuras 8, 9, 10, 11, 12 e 13 apresentam essas espécies químicas calculadas em função da razão de 
equivalência. 

Os resultados mostrados nas Figuras 8, 9, 10, 11, 12 e 13 são de muita importância, porque apresentam 
a mudança qualitativa das emissões poluentes com a variação da razão de equivalência, que pode repre-
sentar o nível de potência desenvolvida pela turbina ou respostas às suas variações. É especialmente im-
portante a observação da tendência das emissões de CO2, CO, NO e NO2 porque as quantidades dessas 
espécies estão relacionadas com a ineficiência da câmara de combustão da turbina a gás e com o impacto 
ambiental produzido pela operação desse tipo de motor térmico [25]. 

Para a emissão de CO, pode-se observar que quando a razão de equivalência se incrementa com tendên-
cia às misturas ricas, há um aumento das emissões de CO e que a combustão do combustível diesel é o 
maior emissor deste poluente em comparação com a combustão do etanol e metanol. 

As concentrações de H2O provenientes da queima de diesel aumentam com o incremento da razão de 
equivalência, até atingir um valor máximo na razão estequiométrica, diminuindo posteriormente para 
valores insignificantes. Além disso, a concentração molar de H2O a partir da combustão do etanol e meta-
nol aumenta com a razão de equivalência, até atingir seu valor máximo na razão estequiométrica, caindo 
lentamente, posteriormente, mantendo uma tendência quase constante. 
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Fig. 8. Fração molar dos produtos da combustão em equilíbrio para a combustão do diesel a 2000 kPa e 800 K. 
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Fig. 9. Fração molar dos produtos da combustão em equilíbrio para a combustão do diesel a 150 kPa e 350 K. 
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Fig. 10. Fração molar dos produtos da combustão em equilíbrio para a combustão do etanol a 2000 kPa e 800 K. 
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 Fig. 11. Fração molar dos produtos da combustão em equilíbrio para a combustão do etanol a 150 kPa e 350 K. 
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Fig. 12. Fração molar das emissões para a combustão do metanol a 2000 kPa e 800 K. 
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5. COMENTÁRIOS DE ENCERRAMENTO 

O uso de substituições sucessivas, combinado com a fatoração LU e o procedimento de Newton-
Raphson, permitiu o cálculo rápido da concentração de espécies químicas em equilíbrio nos produtos da 
combustão evitando os habituais problemas com singularidades. 

Embora o presente estudo apresenta os resultados para a aplicação de apenas três combustíveis (diesel, 
etanol e metanol), o código computacional é capaz de utilizar qualquer tipo de combustível queimado em 
turbinas a gás, exigindo apenas a composição química do combustível e seus coeficientes termodinâmi-
cos. 

A descrição do comportamento de cada concentração da espécie química estudada se realizou em fun-
ção da razão de equivalência, as mesmas que foram detalhadas para cada tipo de combustível queimado e 
para as diversas condições de funcionamento do combustor. A ferramenta computacional passou a ser 
particularmente útil para a determinação das emissões de CO, CO2, NO e NO2 durante a simulação numé-
rica da combustão do diesel, etanol e metanol em uma turbina a gás estacionária flex. Os resultados dos 
cálculos podem ser utilizados para o controle das emissões, com o dimensionamento adequado das partes 
do combustor que interferem nos parâmetros estudados. 
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SIMPLIFIED METHODOLOGY TO ASSESS THE USE OF ALTERNATIVE 
FUELS AT FUEL FLEXIBLE GAS TURBINE COMBUSTION CHAMBER 

DESIGN STAGE USING THERMOKINETIC EQUILIBRIUM AND NEARLY-
GLOBAL MECHANISMS 

Abstract – Modern combustion turbines have several applications: power stations, naval, aeronautical and oil 
industry. Aeronautical applications seek reduction of pollutant emissions using mixtures of conventional Jet 
fuels with biofuels and synthetic fuels. Due to the restrictions of natural gas and other oil fuels supply for the 
generation of electricity, the use of alternative fuels in stationary gas turbines is being seriously considered. 
Generally, all liquid and gaseous fuels from biomass, syngas, biogas, refinery gas and other unconventional 
sources are considered as alternative fuels. In the last years, with the objective of making the industrial and aer-
onautical process in harmony with the current environmental laws around the world, much research on the use 
of these alternative fuels in gas turbines is in progress. Gas turbines are thermal machines with the great ad-
vantage of being capable of successfully burning a large variety of fuels in a continuous combustion process. 
Gas turbine combustion chambers with this ability are referred as “Fuel Flexible Gas Turbine Combustor”. This 
paper aims at describing a methodology for sizing fuel flexible gas turbine combustors and, additionally, ana-
lyzing the reacting flow in these designed combustion chambers. The design of the fuel flexible gas turbine 
combustors is based on the thermokinetic equilibrium, nearly-global mechanisms, zero and one-dimensional 
approaches simultaneously with numerical methods as Newton-Raphson, LU factorization and inverse La-
grange polynomials. A computational tool has been developed for the combustor sizing. The zero and one-
dimensional models are based on the methodology developed by Lefebvre, Melconian e Modak. The thermoki-
netic equilibrium, flammability limit and nearly-global mechanisms models are based on the methodology de-
veloped by Gordon and McBride. The study of the combustion efficiency for the studied fuels and its influence 
on the production of pollutant emissions under several operating conditions is presented. Useful information is 
generated at the design stage of a fuel flexible gas turbine combustion chamber, which may be used to alter the 
pollutant emissions at very early stage of the design. 

Keywords – Numerical methods, Reacting flows, Combustors, Gas turbines, Alternative fuels. 




