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 نویسنده مخاطب ∗

 (19/15/9911پذیرش:  ،10/19/9911، دریافت آخرین اصلاحات: 19/12/9911)تاریخ دریافت: 

 

سازی و تحلیل شده ( از دیدگاه عددی شبیهDLRنمونه )جت موتور اسکرمیک  فرایند احتراق در ،در این مقاله چکیده:

این  سازی و اعتبارسنجی شده است. نتایج شبیه برای حالت غیراحتراقی این موتورابتدا سازی انجام این مدلبرای است. 

های سرعت و فشار را با دقت مناسبی دارد. در ادامه  بینی میدان توانایی پیش شدهاستفاده روشدهد که نشان میبخش 

نتایج حاصل از دو سازی شده است.  شبیهشیمیایی احتراق و با درنظرگرفتن یک واکنش با درنظرگرفتن فرایند مسئله 

ادامه دارد،  مانعاز پشت  مترییلیم 959فروصوت تا فاصله  هیناح یحالت احتراق دردهد که شده نشان میتحلیل انجام

 از پس هاموج یاحتراقریدر حالت غ است. متریلیم 22فاصله تنها  نیا یاحتراقریحالت غ یکه برا ستا یدر حالاین 

 بازتاب جت با برخورد از بعد هاموج یکه در حالت احتراق یدر حال کنند،یانحراف از آن عبور م اندکی با جت با برخورد

‌.شوندمی داده
 

 سازی عددی، جریان آشفته جت، شبیهصوت، اسکرم مافوقاحتراق واژگان:‌کلید

 

 قدمه‌م

 2جتو درنهایت اسکرم 9جترم ،فنای شروع و به موتورهای توربوجت، توربو پروانه رانشی از موتورهایپیش موتورهای تکامل سیر

های  چراکه ورود جریان ،باشد ها( باید فروصوت رسید. جریان ورودی هوا در موتورهایی که قطعات دوار دارند )توربوماشین

کند. به همین  های کمپرسور و توربین صدمه وارد می به پره لهئاین مسو  شدهصوت به این موتورها باعث ایجاد شوک  مافوق

خاطر در این موتورها سرعت ورودی هوا باید به حد فروصوت کاهش پیدا کند. کاهش سرعت، باعث افزایش دما و فشار 

شده در فادهاست صنعتی تحمل فلزهای  شود. اگر کاهش سرعت بیش از حد معینی باشد، باعث افزایش دما تا بیش از آستانه می

ها دیگر وجود ندارد.  رسد امکان استفاده از توربوماشین ماخ می 5تا  9شود. به همین دلیل زمانی که سرعت به  میساختار موتور 

ماخ( به فروصوت را  4تا  9/9دلیل عدم وجود قطعات دوار، توانایی کاهش سرعت از محدوده فراصوت )به ،جتموتورهای رم

جت ماخ( در موتورهای رم 91تا  4) 9رصوتابهای  ها مشاهده شد، در سرعت که در توربوماشین ،شدید دمادارند. مشکل افزایش 

کند. در این شرایط اگر سرعت جریان آزاد تا ناحیه فروصوت کاهش پیدا کند، دما بیشتر از آستانه تحمل  نیز نمود پیدا می

ها شد. در  جترانشی، یعنی اسکرمیدی از موتورهای پیششود. همین موضوع منجربه پیدایش نسل جدفلزهای صنعتی می

اکسیژن  محفظهتوان به عدم نیاز به حمل ها می جتدهد. از مزایای اسکرمصوت رخ می مافوق ها احتراق در ناحیه جتاسکرم

                                                           
1. Ramjet 
2. Scramjet 

3. Hypersonic  
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دلیل استفاده از تر، آلودگی کمتر بهساخت سادهو  ، عدم وجود قطعات دوارو کاهش وزن موتور )استفاده از هوای اتمسفر(

ثانیه یا کمتر( اشاره  541ها ) ثانیه( در مقایسه با راکت 5111تا  9111بالا )بین  9ویژه و تکانه عنوان سوختهیدروژن به

های کند. در چنین سرعتطی می هیثان یلیمزمان کمی و در طی چند بالا، هوا طول موتور را در مدت ماخاعداد . در [9]کرد

ها دهندهخوبی وجود ندارد، چراکه زمان استقرار واکنشیند احتراق و اختلاط در طول محفظه احتراق بهابالایی امکان انجام فر

های شیمیایی . برای اینکه واکنش[2]است هیثان یلیمصوت تا کسری از یک  مافوقهای برای اختلاط و سوختن در سرعت

احتراق باید در مقیاس مولکولی با هوا ترکیب شود. به همین دلیل  شده در محفظهبه احتراق شروع شود، سوخت تزریقمربوط

تر باید های کوچکها به گردابهبرشی و تبدیل آن زمان استقرار کافی برای رشد ساختارهای آشفتگی با ابعاد بزرگ در لایه

 شود.. در چنین شرایطی امکان اختلاط سوخت و هوا در مقیاس مولکولی فراهم می[2]فراهم شود

. دمای مورد نیاز برای احتراق با کاهش سرعت [2]کلوین نیاز است 9511تا  9111برای شروع احتراق به دمایی در حدود 

-2]میکروثانیه است 911تا  91خودی در چنین شرایطی بین اق خودبهزمان لازم برای احترآید. مدتدست میهوای ورودی به

کند مگر اینکه شرایطی ایجاد شود که زمان . در چنین شرایطی بخش قابل توجهی از سوخت در فرایند احتراق شرکت نمی[5

کردن یک کبریت در یک های فراصوت مثل روشنتر، مشکل احتراق در جریانساده . به بیانی[8-4]استقرار هوا را بیشتر کند

 شعله لیتشک یبرا یراهکار ارائهها دارند و به آن اشاره شد، جتهایی که اسکرمرغم تمام مزیتتندباد است. به این ترتیب علی

 یمختلف یشگاهیآزما یهانمونه نهیبه جتاسکرم کی یطراح یبرا. رسدیم نظربه یضرور هوا و سوخت مؤثر احتراق و داریپا

 یبر رو مانع است. 2مانعاحتراق استفاده از  یمناسب برا طیشرا جادیا یمتداول برا یها از راه یکی. [99-8]است شده ساخته

سوخت و هوا  نیاختلاط ب یبرا یمناسب طیو شرا کند یگاز را جدا م انیجر ،ردیگ یصفحه تقارن محفظه احتراق قرار م ایمحور 

شیآزما. کندیم استفاده داریپا احتراق جادیا یروش برا نیاز هم DLR»5» جت. موتور اسکرمکند یم جادیا 9ای گردابه  هیدر ناح

 افراد ادامه در. شد انجام آلمان یهوافضا مرکز در [92]همکاران و دمنیوا  لهیوسبه بار نینخست موتور نیا بهمربوط یها

 . کردند مطالعه آن [21-90] احتراق بهبود و [94-99] موتور نیا یعدد یساز هیشب یرو بر یمختلف

 یبه بررس [29]امی و زاهدزاده. اند پرداخته ها جتاسکرم در احتراق فرایند عددی بررسی به ایران در کمی عددی مطالعات

 لزج و پذیرتراکم صورتبه یانپرداختند. جر 4فورترنکد  کمکبه جتاسکرم یک خروجی نازل در صوت مافوق یانجر یعدد

 تطابق سازیشبیه از حاصل نتایج. شد حل پایا حالت به رسیدن تا مسئله. شدند گرفته درنظر کامل گازها. شد سازیشبیه

 در متقاطع تزریق دوبعدی و عددی بررسی به دیگر ایدر مطالعه [22]امی و زاهدزاده. داشتند آزمایشگاهی هایداده با مناسبی

 استفاده       از مدل  یآشفتگ سازیشبیه برای. پرداختند فلوئنت افزارنرم از استفاده با جتاسکرم موتور احتراق محفظ

 یبه بررس [29]و تابع جماعت یموسو .شدند مقایسه آزمایشگاهی هایداده با عددی حل از حاصل نتایج درنهایت. کردند

 جتاسکرم. پرداختند یلیو تحل یعدد صورتبه یردر فشار ثابت و سطح متغ جتمحفظه احتراق موتور اسکرم یو عدد یلیتحل

 با شد. یاعتبارسنج یشگاهیآزما یها با داده یجو نتا شد بررسی متفاوت سوخت تزریق جرمی نرخ و مختلف هایمقطع سطح با

نشده است. با  یبررس ها جتاسکرم در احتراق فرایند روی بر مانع اثر تاکنون که شود می مشخص شدهگفته مطالب به توجه

 با حالت در ،کند می استفاده احتراق پایداری برای مانع از که ،DLR جتموتور اسکرم ،مقاله نیا درموضوع،  ینتوجه به ا

شده  یاعتبارسنج یشگاهیآزما یها با داده یعدد جیشده است. نتا یساز هیشب 4فلوئنت افزارنرم کمکبه احتراق بدون و احتراق

 شده است.  یبررس غیراحتراقیو  یدر حالت احتراق انیجر دانیم یها و تفاوت

‌
                                                           
1. Specific Impulse  
2. Strut 

3. Wake 

4. Deutsches zentrum fur Luft und Raumfahrt 
5. Fortran 

6. Fluent 
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 ‌حاکم‌معادلات

 انیجر نکهیا به توجه با. شوند حل جرم انتقال و یانرژ حرکت، اندازه ،یوستگیپ معادلات که است لازم یا مسئله نیچن حل یبرا

صورت ج جریان از محفظه( بهخرو و احتراق سوخت، با هوا اختلاط هوا، ورود)شامل  مراحل یتمام در جتم اسکر موتور در

. در این حلگرها [25]استفاده شود 9پذیر است، برای حل مسئله بهتر است از حلگرهای چگالی محور صوت و تراکم مافوق

شوند. در ادامه معادلات پیوستگی، اندازه  زمان حل میصورت هممعادلات اندازه حرکت، پیوستگی، انرژی و انتقال جرم به

 (:اندمتوسطصورت  ها بهاین روابط کمیت اند )در همهآورده شده (5( تا )9در روابط ) ترتیبحرکت، انرژی و انتقال جرم به
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دلتای      تانسور نرخ کرنش،    ، مؤثرلزجت       فشار،  ،  سرعت در راستای   مؤلفه    چگالی،  در معادلات بالا، 

ضریب نفوذ      آنتالپی محسوس،   ام،   نرخ جرمی تولید گونه  ̇ ها، تعداد کل گونه  ام،    کسر جرمی گونه   کرنکر، 

 نرخ متوسط گرمای حاصل از احتراق است. ̇   و مؤثرحرارتی 

 :شود میتعریف  (4رابطه ) صورت به (    ) مؤثرلزجت 

( 4)        
  

   
 

 یاغتشاش تی. عدد اشمعدد اشمیت اغتشاشی است    لزجت اغتشاشی و     لزجت دینامیکی،    ،در این رابطه

 کنندهمشخص ضریب این. ستها گونه یسرعت و کسر جرم های میدان روی آشفتگی اثر درنظرگرفتن برای بیضر نیتر مهم

 توصیه ها جتاسکرم سازی یهشب یبرا .است آشفتگی از ناشی جرم انتقال به آشفتگی از ناشی حرکت اندازه انتقال بین نسبت

 .[24،24]شود داده قرار 0/1 با برابر ضریب این که شود می

 :شود یم فیتعر (0) رابطهصورت  به     مؤثر  ینفوذ حرارت بیضر

( 4)      
 

  
 

  

   
 

 یبرا بیضر نیتر مهم یعدد پرانتل اغتشاش .است یعدد پرانتل اغتشاش    و  یعدد پرانتل مولکول    ،رابطه نیا در

 آشفتگی از ناشی تکانهانتقال  یننسبت ب کنندهمشخص ضریب این. دماست میدان آوردندستبه در آشفتگی اثر نظرگرفتندر

 شود یگرفته م درنظر 84/1 برابر معمولاً ضریب این ها جتاسکرم سازی شبیه برای. است آشفتگی از ناشی حرارت انتقال به

[20-91]. 

در        مناسب استفاده کرد. با توجه به عملکرد مناسب مدل  یمدل آشفتگ کیاز  دیبا    کردنمدل یبرا 

 یهامدل ریبا سا سهیمدل در مقا نیاستفاده شده است. ا یاز مدل مشابه زیمقاله ن نیدر ا [95-99]گرید یهایسازهیشب

 نی. ا[94،94،92]دارد صوت مافوق یهاانیجر در هوا و سوخت اختلاط و فشار دانیم ینیبشیپ در یشتریب ییتوانا یآشفتگ

 ینواح ریسا در انیجر یسازهیشب یبرا    و از روش  هاوارهید کنار ینواح در انیجر یسازهیشب یبرا    مدل از روش 

      در انیجر یسازهیشب یراهکار برا نیبهتر یبیش ترکرو نیا [90]هوانگ و همکاران مطالعه براساس. کندیم استفاده

محور، منظور از  چگالی حلگرهای در. [95-99]است شده حل پایا صورتبه جتاسکرم جریانمقاله،  ینا در .هاستجتاسکرم

 زمانی تا حل که معناست این به بلکه شوند،می گرفته نظرصفر در (5) تا( 9)در معادلات  یکه مشتقات زمان نیست ینا یاحل پا

                                                           
1. Density based 



 و مصطفی محمودی جاماسب پیرکندی

58 

 باید بیشینه کورانت عدد مقدار حل، یابودنبا وجود پا ،هم خاطر همین به. شود ارضا همگرایی شرط که کندمی پیدا ادامه

 بررسی منظوربه. است شده گرفته نظردر 4/1برابر با  یشینهعدد کورانت ب [59-98]مطالعات سایر به توجه با. شود تعریف

 :شودی( محاسبه م0با رابطه )   عددی کمیت ماندهباقی. شودمی استفاده ماندهباقی نام به مفهومی از همگرایی

(0)       √∑ (
  

    
   

   
)

     

   

 

از زمان  یدنرس یبرا شدهیط یگام زمان   اشاره دارد.  یقبل یبه گام زمان    زمان حاضر بوده و  کنندهمشخص         

 همگرا زمانی مسئلهکل هندسه است.  هایتعداد سلول یانگرب      سلول دلخواه دارد.  یکاشاره به شماره   است.   به     

شده  یینتع 119/1مقاله  یندر ا یی. حد همگراشوند کمتر مشخصی مقدار یک از مختلف هایکمیت ماندهباقی که شودمی

حالت  معادله از باید فشار فیزیک، این درنظرگرفتن برای. است چگالی و دما از تابعی فشار پذیرتراکم هاییاناست. در جر

 و جایی جابه های مولفه یجداساز یبرا. [59-98]اندشده فرض لئااید گازها تمامی منظور، این برای. بیاید دستبه شدهمشخص

حاکم بر مسئله  یمیش سازی یهشب یبرا [.98،90،99،91استفاده شده است] 2مرتبه  های یب( از تقر5) تا( 9) معادلات در نفوذ

 .[94،59،21،98]استفاده شده است یواکنش یکاز مدل 

   
 

 
       

 مدل این. [59-98]استفاده شده است 9نرخ محدود یهاگردابه میرایی مدل از احتراق بر آشفتگی اثر سازی شبیه برای

 یها گونه یدنرخ تول ،مدل یندر ا است. یمدل انتخاب ینبهتر آشفته جریان در ایمرحلهتک هایواکنش سازیشبیه برای

 برای لازم زمان)مدت  است شیمیایی های واکنش زمانی  مقیاس از بیشتر آشفتگی زمانی  یاسکه مق یطیدر شرا یمیاییش

. آید می دستبه ها گردابه میرایی مدل طریق از( هاست گونه انتقال و اختلاط برای لازم زمان مدت از کمتر مراتب به واکنش

 .آید می دستبه 2آرنیوس معادله کمکها به گونه یدنرخ تول ،است برعکس شرایط که وقتی

 

 یعملکرد‌طيشرا‌و‌جتاسکرم‌هندسه

    آن ارتفاع و متریلیم 51 احتراق محفظه عمقمشخص شده است.  9در شکل  تحقیق این در شدهتحلیل جتاسکرم هندسه

      هوا  یورود انیبا جر یو مواز متر یلیم کیبه قطر  شکلیارهیدا سوراخ پانزده قیطر از دروژنیه سوختاست.  متریلیم 41

    مانعاست.  متریلیم 5/2ها  سوراخ نی. فاصله بشود یم دهیپاش قیماخ از محل تزر کیبه داخل محفظه احتراق با سرعت 

 و شودیدرجه واگرا م 92 هیبا زاو مانعقرار گرفته است.  احتراق محفظه مرکز در شود یم یدهسوخت از آن پاش که شکلیمثلث

 کیلوگرم 9 از هوا پاشش جرمی نرخ [92]همکاران و وایدمن وسیلهبه شدهانجام یها شیدر آزما .است متریلیم 921 آن طول

 بر گرم 5 تا ثانیه بر گرم 4/9 بین نیز هیدروژن سوخت پاشش جرمی نرخ. است کرده تغییر ثانیه بر کیلوگرم 4/9 تا ثانیه بر

. آید می وجودوارد محفظه احتراق شود به 994/1و  195/1 ینب 9ارزی هم نسبت با سوخت اینکه امکان ترتیب این به. است ثانیه

. شودیجرقه شروع م یجادسوخت و ا یبه ورود یژناکس یمقدار کم یقاحتراق با تزر .شود می پاشیده محیط دمای با هیدروژن

وارد محفظه  2و با عدد ماخ  شود یمنبسط م اگراو-همگرا نازل یک از عبور از بعد شدهگرمپیش از هوای ،DLR جتاسکرم در

 چه و احتراقی حالت در چه دلیل همین به و شود نمی محترق خودیخودبه صورتبه آزمایش این در هیدروژن. شود یاحتراق م

 ماخ عدد تا پروازی شرایط سازی شبیه توانایی آزمایشگاهی جتاسکرم این. دارد وجود هیدروژن تزریق احتراق، بدون حالت در

 ساخت در شدهاستفاده مواد وجود این با. شود گرم کلوین درجه 9411 تا باید هوا ورودی دمای شرایط این در. دارد را 4/4

 متعدد ندارد. های یشآزما یرا برا ییدما ینتحمل چن ییتوانا جتاسکرم
                                                           
1. Eddy dissipation/finite rate 
2. Arrhenius 
3. Equivalence ratio 
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Figure 1- Schematic of DLR scramjet 

‌DLR[12]جت‌نمای‌موتور‌اسکرم‌-1شکل‌
 

مشخص  9. شرایط ورودی برای سوخت و هوا در جدول [92]درجه کلوین است 991دمای دیوارها ثابت و برابر با 

نسبت گرماهای ویژه باید مقدار گرمای ویژه در فشار  برای محاسبهنسبت گرماهای ویژه است.   𝛾در این جدول، .[52]اند شده

را    ها ایکند. این چندجملهاستفاده می [59]های ناساایاز چندجمله    ( را محاسبه کرد. فلوئنت برای محاسبه  ثابت )

 شود:( محاسبه می90) کمک رابطهبرای هیدروژن به   گیرند، برای مثال تابعی خطی از دما درنظر می

(90)                                                                         

 
 DLRجت‌شرايط‌ورودی‌هوا‌و‌سوخت‌در‌اسکرم‌-1جدول‌

Table 1- Air and fuel inlet conditions of DLR scramjet‌
Air inlet Fuel inlet  

2 1 Ma 
730 1200 U(m/s) 
340 250 T (K) 
1 1 P (bar) 

1.39 1.40 𝛾 
O2: 0.232 

N2: 0.736 
H2O: 0.032 

H2: 1.0 

 
Species mass fractions 

‌

‌سازی‌در‌حالت‌بدون‌احتراق‌شبیه
مشخص  2موتور در شکل  یمرز طیمشخص شده است. شرا 9مسئله در جدول  یورود طیو شرا 9 شکل در مسئله هندسه

 دوبعدی، سازیشبیه مورد در مهم نکته .[99،95،98،59]است شده حل دوبعدی صورتبه جریانمقاله  ینا در شده است.

 سوراخ، پانزده وجود جایبه که است شده این بر فرض دوبعدی، هندسه در. است بعدیدو به یدبعسه هندسه تبدیل چگونگی

 بعدیسه حالت با آن جرمی دبی که است شده تعیین ایگونهبه نوار این ارتفاع. دارد وجود مجرا عمق به شکلمستطیل نواری

 .باشد برابر بعدیسه حالت در موجود سوراخ 94 مساحت با مستطیل این مساحت باید منظور این برای. باشد برابر

 فاصله. است شده استفاده است، سلول 954241 یکه دارا ی،سازمان با یبندشبکه کی از موتور، یبندشبکه منظوربه

 واسطهبه یکه سرعت محل مانع،است. در پشت          برابر با  مانعپشت  جزبه جاهمه در وارهید به سلول نیترکینزد

است که  یمشابه مقدار ریمقاد نیگرفته شده است. ا نظردر         فاصله برابر با  نیکمتر است، ا ای گردابه هیناح جادیا

است. با  9/9ها در نزدیکی دیواره برابر با رشد اندازه سلول بیضر. کرد استفاده ها آن از جتاسکرم یسازهیشب یبرا [95]هوانگ

گرفته بندی صورت . شبکه[59]آید که مقدار قابل قبولی استدرمی 98برابر با  +yشده، حداکثر مقدار رنظرگرفتن مقادیر گفتهد

 نشان داده شده است. 9در شکل 
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Figure 2- Boundary conditions of DLR scramjet 

‌‌DLRجت‌شرايط‌مرزی‌موتور‌اسکرم‌-2شکل‌

 

 
Figure 3- Grid topology of the two-dimensional case 

‌دوبعدی‌‌‌شده‌برای‌حالتبندی‌انجام‌شبکه‌-3شکل‌

 

به نمودار های کمی با یکدیگر است. با توجه به موجودبودن اطلاعات مربوطبهترین راه برای اعتبارسنجی، مقایسه داده

های مختلف و همچنین توزیع فشار بر روی دیوار بالایی، برای اعتبارسنجی از این اطلاعات استفاده شده مقطعسرعت در سطح 

که سرعت  ،های مختلفیسطح مقطع 5در شکل  ،بالایی با رنگ آبی مشخص شده است. همچنین دیوار ،2. در شکل [55]است

 جت است.فاصله یک سطح مقطع دلخواه تا ورودی اسکرم xاند، نشان داده شده است. با توجه به شکل، هها مقایسه شددر آن

نشان داده شده است. در این  4شده در شکل های مشخصنتایج حاصل از اعتبارسنجی برای سرعت افقی در سطح مقطع

نیز نتایج اعتبارسنجی برای  4مانع است. در شکل کننده فاصله هر نقطه از محور تقارن ( مشخصyنمودارها محور عمودی )

 مختصات افقی نقاط روی دیوار بالایی است. کنندهمشخص افقی محور نمودار، این است. در شده مشخص بالایی دیوار روی بر فشار
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Figure 4- The distance of different cross sections used for velocity validation from the inlet 

‌های‌مختلف‌برای‌اعتبارسنجی‌سرعت‌از‌ورودی‌‌فاصله‌سطح‌مقطع‌-4شکل‌

 

 
(a) x = 167 mm 

 
(b) x = 120 mm 

 
(c) x = 275 mm‌

 
(d) x = 199 mm 

Figure 5- The comparison between the simulation results and experimental data for axial velocity in different cross sections 

‌های‌مختلف‌های‌آزمايشگاهی‌برای‌سرعت‌افقی‌در‌سطح‌مقطع‌سازی‌با‌داده‌مقايسه‌نتايج‌شبیه‌-5شکل‌
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Figure 6- The comparison between simulation results and experimental data for pressure on the upper wall 

 در‌ديوار‌بالايی‌برای‌فشارهای‌آزمايشگاهی‌‌سازی‌با‌داده‌مقايسه‌نتايج‌شبیه‌-6شکل‌

 

های خطای متوسط، داده خطای متوسط برای نتایج حاصل از اعتبارسنجی محاسبه شده است. برای محاسبه ،در ادامه

اند. درصدهای خطا در جدول مقایسه شدهسازی  آزمایشگاهی )نقاط موجود در نمودار( با نقاط متناظرشان در نمودارهای شبیه

است و هم میانگین خطای کلی  صورت جدا مشخص شدهاند. درصد خطا برای سرعت در مقاطع مختلف هم بهآورده شده 2

 شوند.تر میبه سرعت دقیقنتایج مربوط مانعگرفتن از برای هر چهار مقطع محاسبه شده است. با توجه به نتایج با فاصله
 

 و‌فشاردرصد‌خطا‌برای‌نتايج‌اعتبارسنجی‌سرعت‌افقی‌‌-2جدول‌

Table 2- error percentage for the validation results of axial velocity and pressure s‌
P                                             

10.2% 1.5% 2.2% 2.7% 8% Error percentage 

Average error in all cross sections: 3.6%  

 

 نیشده است )ا لیتشک لیدو شوک ما مانع. در دهانه دهدینشان م یمحاسبات دانیرا در م یچگال عینحوه توز 0 شکل

9یرم-پرانتل یانبساط هایبادبزن(. اندشده نشان داده C حرف با هاشوک
 Aبا حرف  هابادبزن نی)ا اندشده لیتشک مانع یدر انتها 

       گفته یکنج )به 2محدب گوشه کی از صوت مافوق انیجر کیکه  شوندمی تشکیل زمانی هابادبزن نیا (.اندداده شده نشان

 9ماخ امواج یشماربی تعداد از هابادبزن نیا. کند عبور( کندیم دیدرجه تول 981از  شیب هیزاو انیجر یراستا با که شودیم

       خاطر همین. بهدهدیکاهش م یدما و فشار را مقدار ،یو چگال شیافزا یسرعت را مقدار ماخ موج هر. اندشده لیتشک

       انیجر یچگال A هیدر ناح ،مثال یبرا. دهندیم رییتغ جیتدربه هاشوک خلافبر را جریان خواص یرم-پرانتل هایبادبزن

است.  یناگهان یچگال شیاست، افزا شده جادیا لیکه در آن شوک ما ،C هیکه در ناح یکرده است، در حال دایکاهش پ جیتدربه

(. اندمشخص شده Bبا حرف  هاشوک نی)ا شوندیم دیتول زین 5بازتراکمی یهاشوک یر،م-پرانتل انبساطی هایبادبزن برعلاوه

 عدد که یمناطق شدهیینمااست. در شکل بزرگ مانعبه فروصوت در پشت  صورت مافوقاز  انیگذار جر ها،موج نیا جادیا لیدل

 یکوچک هیناح از ریغ به ،مانعدر پشت  انیکه جر شودیم مشخص بیترت نیا به. اندمشخص شده دیبا خط سف دارند کی ماخ

در پشت  ،شودیمکه مشاهده  طورفروصوت قرار دارد. همان هیشده است، در ناح دهیپاش آن به کیبا عدد ماخ  دروژنیجت ه که

 . کندیم دایپ شیافزا ،یناگهان طوربه ،بود کرده پیدا کاهش یرم-پرانتل هایبادبزنکه بر اثر  یچگال ،بازتراکمی یهاشوک

 .اندشده مشخص حرف Rشکل با  در یبازتاب لیما یهاشوک. شوندیبازتاب داده م ییبالا واریبعد از برخورد به د لیما یهاشوک

                                                           
1. Prandtl Meyer  

2. Convex corner 
3. Mach Wave 

4. Recompression shock wave 
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Figure 7- Density contour for the non-reacting case 

‌کانتور‌چگالی‌برای‌حالت‌بدون‌احتراق‌-7شکل‌
 

 اندشده جادیا مانع لبه در که را یلیماهای توان بازتاب شوکدر این شکل میدهد. کانتور فشار را نشان می 8شکل 

          واگرا درجه سه هیزاو با مجرا ییبالا وارید نکهیا خاطر به(. اندنشان داده شده Bبا حرف  یبازتاب یها)شوک کرد مشاهده

 برخورد دروژنیه انیجر به ینییپا وارهید از شدهبازتاب شوک از جلوتر یادر نقطه ییبالا وارهید از شدهشوک بازتاب ،شودیم

شده هنگام برخورد با دادهبازتاب یهادقت شود(، موج A هیمثال به ناح ی)برا است مشخص شکل در که طورهمان. کندیم

 شود.جت هیدروژن مسیرشان منحرف می

 

 
Figure 8- Pressure contour for the non-reacting case 

‌کانتور‌فشار‌برای‌حالت‌بدون‌احتراق‌-8شکل‌

 

 کمتر به ماخ عدد رد،یگیدر آن شکل م گردابهکه  ،مانعپشت  هیکانتور عدد ماخ مشخص شده است. در ناح ،1 شکل در

 انیم مؤثر اختلاط امکان ط،یشرا نیا در(. اندشده مشخص شده یینمابزرگ شکل در رنگاهیس خط با ینواح نی)ا رسدیم 9 از

 یبرش هیلا نیا. کندیم جادیرا ا یبرش هیلا کی و شودیآن جدا م یدر انتها مانع یرو یمرز هی. لاشودیم فراهم هوا و سوخت
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 های بالایی و پایینی در لایهها با دیوارشود. برخورد شوکمی همگرا جتاسکرم 9یسمت خط مرکزبه مانعاز  گرفتنبا فاصله

 را درنظر گرفت(.  Bو  Aتوان نواحی کند )برای مثال میمرزی اخلال ایجاد می
 

 
Figure 9- Mach number contour for the non-reacting case 

‌بدون‌احتراقکانتور‌عدد‌ماخ‌برای‌حالت‌‌-9شکل‌

 

طور که در شکل مشخص است، اند. همانمشخص شده Aخطوط جریان و کانتور سرعت افقی در ناحیه  ،91در شکل 

شود. به این ترتیب لایه ای قوی است که منجربه جدایش لایه مرزی و ایجاد گردابه میشوک واردشده به این ناحیه به اندازه

 شود.ها میدرنتیجه عدد ماخ در کنار دیوار اعث کاهش سرعت ومرزی باید مجدداً شکل بگیرد و همین ب

 

 
Figure 10- Axial velocity contour and stream lines near zone A 

‌Aکانتور‌سرعت‌افقی‌و‌خطوط‌جريان‌در‌ناحیه‌‌-11شکل‌

 

کند ناحیه برخورد میاند. شوکی که به این مشخص شده Bخطوط جریان و کانتور سرعت افقی در ناحیه  ،99در شکل 

ای قوی نیست که منجربه جدایش لایه مرزی و ایجاد گردابه شود. دلیل این موضوع این است که شوک بازتابی از به اندازه

 مرزی و ، برخورد شوک باعث اخلال در لایهاین کند. با وجودتر است، به این ناحیه برخورد میکه از شوک اصلی ضعیف ،دیواره

مرزی بعد از بخورد شوک  توان نتیجه گرفت که لایهشود. با توجه به کانتور سرعت افقی میاطراف دیواره می کاهش سرعت در

 تر شده است.پهن

                                                           
1. Center line  
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Figure 11- Axial velocity contour and stream lines near zone B 

‌Bکانتور‌سرعت‌افقی‌و‌خطوط‌جريان‌در‌ناحیه‌‌-11شکل‌

 

‌واکنشیبا‌مدل‌تک‌سازی‌در‌حالت‌احتراقی‌شبیه
   های آزمایشگاهی اعتبارسنجی واکنشی با دادهسازی در حالت با احتراق و تکدر ابتدا نتایج حاصل از شبیه ،در این بخش

آورده شده  9اند. شکل هندسی موتور در شکل شده و با حالت بدون احتراق مقایسه شدهاین نتایج تحلیل ،اند. در ادامهشده

مشخص شده است. احتراق با تزریق مقدار کمی اکسیژن به ورودی سوخت و ایجاد  9دی مسئله نیز در جدول است. شرایط ورو

ای، شرایط ایجاد کرد. برای ایجاد چنین ناحیه مانعدما بالا در مقابل  منظور ایجاد جرقه باید یک ناحیهشود. بهجرقه شروع می

 شود.درجه کلوین فرض می 9111اولیه دما 

نشان داده شده  9بندی در شکل شده برای حالت احتراقی عین حالت بدون احتراق است. این شبکهبندی استفاده شبکه

زمان لازم برای استفاده شده است. مدت Core i7-7700kیو پیگیگ رم و سی 94سازی مسئله از کامپیوتری با  است. برای شبیه

 سازی حدود پنج روز است.اتمام هر شبیه

فاصله سطح . [55]های مختلف موجود استی اعتبارسنجی مسئله در حالت احتراقی، نمودارهای دما در سطح مقطعبرا

 مشخص شده است. 92های مورد نظر تا ورودی محفظه احتراق در شکل  مقطع
 

 
Figure 12- The distance of different cross sections used for velocity validation from the inlet 

 های‌مختلف‌برای‌اعتبارسنجی‌سرعت‌از‌ورودی‌‌فاصله‌سطح‌مقطع‌-12شکل‌

 

و سانگ  ینش یلهانجام شده به وس سازی شبیه همچنینو  یشگاهیآزما یجبا نتا سازی یهحاصل از شب یجنتا 99شکل  در

 ینکردند. ا یاثرات آشفتگ سازی یهاقدام به شب 9ای منطقه یبیروش ترک یکو سانگ به کمک  ینشده است. ش یسهمقا [52]

استفاده  یآشفتگ سازی یهشب یبرا       ها وجود ندارد از روش  که گردابه در آن یو مناطق یوارهادر کنار د یبی،روش ترک

 سازی یهاز روش شب دهد، یها وجود دارند و احتراق در آن رخ م پشت مانع که گردابه یه. در نقطه مقابل، در ناحکند یم

LES اختصاربه یا بزرگ های گردابه
 بعدیسه صورتبه باید شوند،می سازییهشب LESکه با روش  یمسائل .کند می استفاده 2

                                                           
1.  Zonal hybrid 

2. Large eddy simulation 
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 در میدان تغییرات از کردننظرصرف امکان و است متفاوت جهات تمام در آشفته جریان ایلحظه ساختار چراکه شوند، مدل

 8/9با  یبند و سانگ شبکه ینش جت،اسکرم بعدیسه سازی شبیه منظورمنظور، به ینبه هم .[54]ندارد وجود راستا یک

 کردند.  یجادسلول ا یلیونم

 در دما برای خطا درصد. کند بینی پیش بیشتری دقت با را دما تواند می LES روش که شود می مشخص نتایج به توجه با

x = 120 mm و x = 199 mm سانگ و شین وسیلهبه شدهانجام سازی شبیه در و% 4/9 و% 4 با برابر ترتیببه مقاله این در           

. کند می نفوذ مانع پشت ناحیه به متقارن تقریبا صورتبه شعله LES سازی شبیه در طرفی از. است% 8/9 و% 4 با برابر ترتیببه

 گرفته درنظر جریان روی بر مجاور هایکنندهتزریق اثر بعدیسه سازیشبیه در که باشد این بهمربوط تواند می تفاوت این دلیل

 نکهیا وجود با. شودمی گرفته نظر در هوا جریان با سوخت بعدی سه اختلاط و شودمی مدل واقعی ابعاد با کنندهتزریق شود، می

از  سازی یهشب ینچن یموضوع توجه شود که برا ینبه ا یدبا ،دارد       روش  بهنسبت یشتریدقت ب LES روش

 یکه تنها دارا ،با مقاله حاضر یسهدر مقا ییبالا یاربس یمحاسبات ینهسلول استفاده شده است که هز یلیونم 8/9با  یبند شبکه

 سلول است، دارد. 954241
 

 
(a) x = 120 mm‌

 
(b) x = 199 mm 

Figure 13- The comparison of the simulation results to the experimental data and simulation results obtained by Shin and Sung for 

temperature in different cross sections 

‌سطح‌در‌دما‌برای‌سانگ‌و‌شین‌وسیلهبه‌شدهانجام‌سازی‌شبیه‌و‌آزمايشگاهی‌های‌داده‌با‌سازی‌شبیه‌نتايج‌مقايسه‌-‌13شکل

‌مختلف‌های‌مقطع

 

 مورد 95 شکل در نازل یخروج در سرعت و دما نمودار منظور نیا یبرا. است شده یبررس شبکه از استقلال ادامه در

 نیا یبرا یمناسب انتخاب سلول 954241 با یبندشبکه انتخاب که شودیم مشخص جینتا به توجه با. است گرفته قرار یبررس

 .است یسازهیشب

     ،است مشخص شکل در که طورهمان. دهدیم نشان احتراق بدون و یاحتراق حالت یبرا را فشار کانتور 94 شکل

 شدنمنحرف یجابه ،احتراق بدون حالت برخلاف ،کنندیم برخورد دروژنیه جت به که یوقت وارید از شدهدادهبازتاب ییهاموج

 برخلاف که است نیا موضوع نیا لیدل(. اندشده مشخص شکل در A حرف با شدهدادهبازتاب یهاموج) شوندیم داده بازتاب

 از زودتر هاشوک قدرت هم لیدل نیهم به. کنندیم برخورد فروصوت هیناح به شدهدادهبازتاب یهاشوک احتراق، بدون حالت

          دایپ کاهش شدند،یم منحرف تنها شدندادهبازتاب یجابه جت به برخورد از بعد هاشوک آن در که احتراق بدون حالت

 انیم مرز خطوط نیا. است کی با برابر هاآن ماخ عدد کهاند ینقاط معرف شکل در شدهدادهنشان درنگیسف خطوط. کندیم

  .دهندیم نشان را صوت مافوق و فروصوت هیناح
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Figure 14- Grid independency study for temperature and velocity profile at the outlet of the nozzle‌

‌نازل‌یخروج‌در‌سرعت‌و‌دما‌یبرا‌شبکه‌از‌استقلال‌یبررس‌-‌14شکل

 

 
(a) 

 
(b) 

Figure 15- The comparison of pressure contour of a) reacting case with b) non-reacting case  

‌برای‌کانتور‌فشار‌غیراحتراقیحالت‌احتراقی‌با‌ب(‌حالت‌الف(‌مقايسه‌نتايج‌‌-15شکل‌
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 در تر،قیدق طوربه. است احتراق بدون حالت از تر بزرگ مراتببه یاحتراقفروصوت در حالت  ، ناحیه94با توجه به شکل 

. است یمتریلیم 959 یاحتراق حالت در و یمتریلیم 22 مانع تا فروصوت هیناح نقطه نیدورتر فاصله احتراق بدون حالت

 حالت در. است احتراق بدون حالت از کمتر یاحتراق حالت در سرعت که ستین یمعن نیا به فروصوت هیناح یبزرگ در تفاوت

 عدد به یشتریب یهاسرعت در انیجر خاطر نیهم به .است شتریب زین صوت یمحل سرعت ا،دم بالابودن به توجه با ،یاحتراق

 احتراق اثر بر گازها یحرارت انبساط اول عامل. شوندیم جت سرعت شیافزا باعث عامل دو یکل طوربه. رسدیم بالاتر و کی ماخ

 گرفته شکل مانع ییانتها یهاگوشه در که ،بازتراکمی یهاشوک احتراق، اثر بر. است جت هیناح شدنمنقبض دوم عامل و

 .شوندیم تر فیضع نیز میر-پرانتل هایبادبزن و روندیم نیازب باًیتقر بودند،

 مشخص شکل در که طورهمان. است شده دهیکش احتراق بدون و یاحتراق حالت یبرا ماخ عدد کانتور ،94 شکل در

 ینواح نیا وجود لیدل. است 2 از شتریب ماخ عدد هاآن در که دارد وجود( A هیناح همانند) ینواح احتراق بدون حالت در است،

          یاحتراق حالت در مقابل، نقطه در. شوندمی ماخ عدد تدریجی افزایش باعث که است میر-پرانتل هایبادبزن بهمربوط

 در هابادبزن نیا اثر هم خاطر نیهم به. شوندیم فیضع شدتبه مانع پشت در احتراق وقوع خاطر به میر-پرانتل هایبادبزن

 . ردیگنمی شکل احتراقی حالت در بالا ماخ با نواحی و نیست احتراق بدون حالت اندازه به احتراقی حالت
 

 
(a) 

 
(b) 

Figure 16- The comparison of mach number contour of a) reacting case with b) non-reacting case  

‌ماخ‌عدد‌کانتور‌یبرا‌یراحتراقیغ‌حالت(‌ب‌با‌یاحتراق‌حالت(‌الف‌جينتا‌سهيمقا‌-‌16شکل
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 مشخص شکل در B حرف با شیجدا هیناح. دهدیم رخ شیجدا وارهید به هاشوک برخورد اثر بر احتراق بدون حالت در

 شوک حرکت ریمس. است شده جادیا ییبالا وارید به لیما شوک و بازتراکمی شوک برخورد اثر بر هیناح نیا. است شده

 رنگیآب نشانگر با لیما شوک برخورد ریمس. است شده مشخص رنگاهیس نشانگر با ییبالا وارید به دنیرس تا بازتراکمی

 در که یجت از ادامه در شود،یم داده بازتاب سپس کند،یم برخورد ینییپا وارید به ابتدا در لیما شوک. است شده مشخص

 حالت در شیجدا هیناح مقابل، نقطه در. کندیم برخورد ییبالا وارهید به تیدرنها و کندیم عبور دارد قرار فراصوت هیناح

 لیما شوک حرکت ریمس. روندیم نیازب باًیتقر بازتراکمی یهاموج مانع، پشت در احتراق وقوع لیدلبه. شودینم جادیا یاحتراق

 ،جت به برخورد هنگام اما شود،یم داده بازتاب ینییپا وارید به برخورد از بعد شوک نیا. است شده مشخص سبزرنگ نشانگر با

 و دارد قرار فروصوت هیناح در جت ،یاحتراق حالت در که است نیا موضوع نیا لیدل. شودیم داده بازتاب ،آن از عبور یجابه

 .دهدینم را شوک عبور اجازه

 ایآ که موضوع نیا دنیفهم یبرا. [94،99]شودیم شروع یبرش هیلا از احتراق که دهندیم نشان یعدد یها یساز هیشب

      شکل نیا یبررس با. است شده مشخص واکنش نرخ کانتور 90 شکل در کند،یم دییتأ را موضوع نیا زین یساز هیشب نیا

 در فشار شیافزا و احتراق وقوع لیدلبه ،نیهمچن. دهدیم رخ یبرش هیلا در ها واکنش عمده که دیرس جهینت نیا به توانیم

 هیزاو که است نیا یبرش هیلا واگراشدن مورد در گرید نکته. شودیم واگرا ابتدا در همگراشدن یجابه یبرش هیلا ،مانع یجلو

 .است مانع هیزاو با مشابه باًیتقر ییواگرا نیا

 

 
Figure 17- Reaction rate contour for the reacting case with one reaction 

‌یواکنش‌تک‌مدل‌با‌یاحتراق‌حالت‌یبرا‌واکنش‌نرخ‌کانتور‌-‌17شکل

 

‌گیرینتیجه
 جینتا. شد یسازهیشب احتراق بدون و یاحتراق حالت در فلوئنت افزار نرم کمکبه «DLR» جتاسکرم موتور ،مقاله نیا در

 یراحتراقیغ با یاحتراق حالت در انیجر دانیم ،زین تیدرنها. شد یاعتبارسنج یشگاهیآزما یهاداده با هایسازهیشب از حاصل

 :است بدین شرح آمدهدستبه جینتا نیترمهم از یاخلاصه. شد سهیمقا

 .دارد یشگاهیآزما یهاداده با یمناسب ییهمگرا یراحتراقیغ و یاحتراق حالت یبرا یدوبعد حل جینتا -9

 یشتردقت ب یندما دارد، اما ا  یدانم بینی یشدر پ یشتریدقت ب       با روش  یسهمقا در LES روش با سازی شبیه -2

با روش  سازی یهآمده است. برخلاف شب دستبه است، بعدیسه سازی یهاز شب یکه ناش ،زیاد محاسباتی هزینه ازایبه

 .است متقارن صورتبه یباتقر  LES سازی یهپشت مانع در شب یهنفوذ شعله به ناح ،      
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 در بازتراکمی یهاموج و میر-پرانتل هایبادبزن ه،یناح نیا در فشار و دما بالارفتن و مانع پشت در احتراق وقوع لیدلبه -9

 .ندترضعیف یاحتراق حالت

 غیراحتراقی حالت یبرا که یحال در دارد، ادامه مانع پشت از یمتریلیم 959 فاصله تا فروصوت هیناح یاحتراق حالت در -5

 .است متریلیم 22 تنها فاصله نیا

 یاحتراق حالت در که یحال در کنند،یم عبور آن از انحراف یاندک با جت با برخورد از پس هاموج یراحتراقیغ حالت در -4

 .شوندیم داده بازتاب جت با برخورد از بعد هاموج

 در که یحال در شوند، شیجدا جادیا باعث وارید به برخورد از پس که دارند قدرت ایاندازهبه هاموج یراحتراقیغ حالت در -4

 .شودینم مشاهده یادهیپد نیچن یاحتراق حالت
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In this paper, the combustion process in a prototype scramjet (DLR) is numerically simulated and studied. To 

that end, the scramjet is initially simulated and validated in the non-reacting condition. The results show that 

the method used has the ability to predict the fields of velocity and pressure with appropriate accuracy. Then, 

the same scramjet is simulated and validated for the reacting case by considering one-reaction model. The 

results of these two simulations illustrates that the maximum distance of subsonic area from the strut is 141 

mm in the reacting case while this distance is only 22 mm in the non-reacting case. the waves pass through 

the jet region with a slight deviation in the non-reacting case while they are reflected after hitting the jet 

region in the reacting case. 
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