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 (70/97/19، پذیرش: 90/71/19، دریافت آخرین اصلاحات: 91/70/19)تاریخ دریافت  

 

 گونه نیا  توسعه یروشیپ اساسی های چالش از جت اسکرم موتورهای در شعله پایداری کهنای به توجه با چکیده:

 شده پرداخته جت اسکرم یک صوت مافوق احتراق محفظه در بررسی عددی تاثیر حفره به ،حاضر  مطالعه در ،موتورهاست

 استفاده( PaSR) مخلوطنیمه واکنشگاه احتراقی مدل و استاندارد k-ɛ اغتشاشی مدل از ،سازی دوبعدی شبیه این در. است

در نیز  هیدروژن سوخت. شود می وارد احتراق محفظه به 70/2 ماخعدد  با و صوت مافوق صورت به هوا جریان. است شده

 از ،شعله پایدارسازی منظوربه ،احتراق  محفظه این در. شود می تزریق هوا جریان درون متقاطع طور به و شرایط صوتی

 فشار بازیافت ضریب و احتراقی بازده بر ساختار جریان، ها حفره تعداد و حفره قرارگیری  نحوه تاثیرو  شدهاستفاده  حفره

 احتراقی بازدهچهار،  تااز یک  ها حفره تعداد افزایش با ،دهد می نشان حاصل نتایج .است گرفته قرار مطالعه مورد سکون

 و% 19 برابر احتراقی بازده ،حفرهچهار  با پیکربندی برای یابد. می کاهش سکون فشار بازیافت ضریب اما ،یافته افزایش

 و احتراقی بازده% 26 افزایش تقریباً با حفره تک پیکربندی بهنسبت که است% 99/16 برابر سکون فشار بازیافت ضریب

به محفظه های مورد مطالعه مربوط در پیکربندی عملکرد بهترین .همراه است فشار سکون بازیافت ضریب% 97 کاهش

 .استحفره موازی و دو پاشنده سوخت  دواحتراق با 

  

 ایدارکننده شعله، بازده احتراقیپ  جت، سوخت هیدروژن، حفره احتراق مافوق صوت، اسکرم کلیدواژگان:

  

 مقدمه

هواتنفسی  هایهای ماوراء صوت است. این موتور سرعت باجت در پرواز  بر ضعف سیستم رم جت غلبه هدف از فناوری اسکرم

بالاتر از هشت   ماخاعداد یابی به  برای دستها  جت با این تفاوت که کاربرد اسکرم ،جت دارند عملکردی شبیه به موتورهای رم

های مافوق صوت  ای که امکان دستیابی به احتراقی پایدار در سرعت گونه به ،جت . طراحی محفظه احتراق موتور اسکرم[9]است

 به توجه . بااستپیشران  های ترین مانع پیشروی در توسعه فناوری این نوع سامانه در داخل محفظه احتراق را فراهم آورد، مهم

به مطالعه گیرند، معطوف جت انجام می های اسکرم که در زمینه توسعه پیشران ،وسیعی از مطالعات پژوهشیمهم، بخش  این

سوخت  9است تا زمان اقامت . برای یک احتراق پایدار لازم[9]استه احتراق مافوق صوت در داخل محفظه احتراق این سامانه

 بر پایداری شعله،علاوه ،صورت  این حدی باشد که اختلاط مناسبی بین سوخت و هوا انجام گیرد. دردر داخل محفظه احتراق به

ثانیه، انجام عمل احتراق در مدت زمانی کوتاه، حدود یک میلی ،یابد. در احتراق مافوق صوت بازده احتراق نیز افزایش می

دلیل سرعت و اندازه حرکت زیاد جریان هوای عبوری از محفظه احتراق، افزایش زمان مشخصه اقامت به ،لذا .[2]شود می

                                                             
1. Residence time 
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منظور کنترل پایداری احتراق مافوق صوت، بدین استفاده از روشی مناسب به ،سوخت از مسائل مهم و اساسی است. بنابراین

مورد عملکرد ، گامی ضروری در طراحی محفظه احتراق مافوق صوت با نگه داشته شودمعنا که شعله در درون محفظه احتراق 

 .آید حساب میبه نظر

توسط محققین  ،مافوق صوت در محفظه احتراق داشتن شعلهمنظور پایدارنگهبه ،های فعال و غیرفعال مختلفی روش

توان به  مزایای حفره می از .[9]وسیله حفره اشاره کردداشتن شعله بهتوان به نگه ها می که از موثرترین آنمختلف معرفی شده 

پذیری  و کنترل [6]نرخ احتراقافزایش ، [0]افزایش اختلاط سوخت و اکسیدکننده، [1]در محفظه احتراقکمتر افت فشار  ایجاد

تاثیر پارامترهای مختلفی نظیر نسبت طول به عمق حفره،  ،در این رابطه .در بازه وسیعی از شرایط عملیاتی اشاره کرد مناسب

          و مکان و فشار پاشش سوخت هندسه حفره ی به لبه عقبی حفره،یتفاع لبه جلوعقبی حفره، نسبت اردار  سطح شیبزاویه 

           گرفته قرار مورد بررسیبر میدان جریان، خصوصیات لایه برشی، میزان اختلاط، زمان اقامت سوخت و بازده احتراقی 

عملکرد یک محفظه احتراق مافوق صوت دارای حفره پایدارکننده شعله را بررسی  [9]و همکاران راسموسن. [0،97-0]است

مشاهده کردند یک ناحیه از گازهای داغ در کنار محل تزریق سوخت و نزدیک لبه  ،با تزریق سوخت از کف حفره ،ها کردند. آن

ی ا شود. شعله در ناحیه دارنده شعله عمل کرده و باعث پایداری شعله می شود. این ناحیه همچون یک نگه ی حفره ایجاد مییجلو

چرخشی درون بازهای  جریان  وسیلهصولات داغ بهمح ،شود. سپس انتهای حفره کشیده می تالایه برشی ایجاد شده و از  تر ینیپا

وانگ و  سازند. و امکان اشتعال سوخت ورودی را فراهم می دادهآیند و ناحیه محصولات داغ را تشکیل  حفره به بالادست می

در بالادست یک حفره پرداختند. براساس  شدهبه بررسی تجربی و عددی احتراق مافوق صوت هیدروژن تزریق [99]همکاران

ها مشخص شد که شعله درون حفره و در نزدیکی لایه برشی پایدار شده است. برای فشارهای تزریق بالا، ناحیه  نتایج آن

گرمای بیشتری درون حفره آزاد  ،شود. در این حالت تر و شعله به بالادست حفره کشیده میچرخشی درون حفره بزرگ

ها حاکی از آن  به بررسی آزمایشگاهی عملکرد یک محفظه احتراق مافوق صوت پرداختند. نتایج آن [1]ی و همکاراناکشود.  می

محفظه احتراق زمانی بهترین عملکرد را خواهد داشت که تزریق جت سوخت هم از بالادست حفره و هم از درون  که است

به بررسی تجربی عملکرد حفره در محفظه احتراق مافوق صوت و  [92]و و همکارانئاژ صورت گیرد. (در جهت جریان)حفره 

تدای آن افزایش به ابضخامت لایه برشی در انتهای حفره نسبت که ها مشاهده کردند برای جریان غیرواکنشی پرداختند. آن

درجه ایجاد  26ای مایل با زاویه  یک موج ضربه ،و درنتیجه آن شدهسمت جریان اصلی متمایل یابد. جریان لایه برشی به می

 یبالا وارهید از انعکاس از پس زین حفره حمله لبه از جادشدهیا یا ضربه موج. شود کردن جریان میشود که باعث متراکم می

شده درون حفره شرایط لازم برای پایداری چرخشی ایجادبازناحیه  ،براساس این نتایج .کندیم جادیا یانعکاس موج کی محفظه

جت دارای  به بررسی تجربی احتراق جت هیدروژن در یک محفظه احتراق اسکرم [99]سازد. ژانگ و همکاران شعله را فراهم می

 ،نشانگر آن است که شعله دارای دو حالت پایداری است. در حالت اول یواره عقبی پرداختند. نتایج حاصلحفره با انبساط د

که شعله دوم پایداری بیشتری دارد.  ودش میوسیله لایه برشی برخاسته پایدار به ،در حالت دومو وسیله لایه برشی شعله به

جریان بدون  ،ن مطالعهبه بررسی تجربی تاثیر محل تزریق بر اختلاط درون حفره پرداختند. در ای [91]اوکای و همکاران

تزریق شد. نتایج نشان  1/9 ماخ عددهوا از بالادست حفره درون جریان مافوق صوت با  جتاحتراق مورد مطالعه قرار گرفت و 

گیرد و  طول حفره باشد، بیشترین اختلاط صورت می 9/7 ه فاصله محل تزریق از لبه حمله حفره به اندازهک یحالت دردهد،  می

  شیمیایی در محفظه های واکنشبه بررسی  [90]وانگ و همکاران رسد. مقدار خود می بیشینهبه درون حفره شدت آشفتگی 

ها  حفره باعث کاهش واکنشها نتیجه گرفتند که افزایش فاصله بین پاشنده سوخت و  احتراق با وجود حفره پرداختند. آن

مگاپاسکال  9/9و  2/9، 6/7 های فشار مختلف نشان دادند که در بین پاشش سوختبررسی فشارهای با  ،همچنین .شود می

چراکه در حالت پاشش با فشار پایین  ،کند حالت را در موتور ایجاد میترین  مناسب MPa 2/9پاشش سوخت با فشار متوسط 

شدن سرعت مخلوط نیز یابد. در حالت پاشش پرفشار ها کم شده و درنتیجه نیروی رانش کاهش می سرعت انجام واکنش
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این موضوع  .یابد ای داخل و خارج حفره افزایش می طور قابل ملاحظه های شیمیایی به سوخت و هوا افزایش یافته و واکنش

 .شود میزمان اقامت سوخت برای واکنش و درنتیجه عدم پایداری شعله  باعث کمترشدن

، [96]خوبی پایداری شعله را تثبیت کندهنتواند بدر شرایط عملیاتی خاصی رسد وجود یک حفره  نظر میکه به  از آنجایی 

ها  حتی بررسی. [90]صورت متوالی یا موازی مورد توجه بسیاری قرار گرفته است حفره بهدو کارگیری  هب ،های اخیر در سال

به مطالعه  [91]نگ و همکاراناو. [99]یابد کارگیری دو حفره افزایش می هجت با باسکرم اشتعالتوانایی نشان داده است که 

 9های بزرگ سازی گردابه شبیه رویکردها از  حفره موازی پرداختند. آن 2 دارایجت  احتراق اسکرم  عددی عملکرد محفظه

(LES) سازی  برای مدل 2()تابع چگالی احتمال و از یک مدل فلیملت با رویکرد آماریسازی دقیق جریان آشفته  منظور مدلبه

ها نشان داد که  سازی آن شبیه استفاده کردند.برای سوخت هیدروژن ای  مرحله 91سنتیک شیمیایی همراه به آشفته احتراق

ها سبب ایجاد یک ناحیه  حفره  ای خمیده ناشی از تزریق سوخت و آزادسازی گرمای متمرکزشده در نزدیکی برخورد امواج ضربه

شود. این  رکت جریان در راستای عرضی میزیاد در این ناحیه سبب ح یان فشارشود. وجود گراد ها می فشاربالا در بین حفره

های  های شدیدی بین جت اندرکنش که درنتیجه آنهای محفظه هل داده  سمت دیوارههای سوخت را بهجریان عرضی جت

اختلاط بهتر  ،ها انتقال سوخت به درون حفرهها باعث افزایش  ن اندرکنشای افتد. های عقبی حفره اتفاق می سوخت و دیواره

شده که درنهایت آزادسازی گرمای متمرکزشده در اطراف درون محفظه هوا و افزایش زمان اقامت مخلوط قابل احتراق وسوخت

یانگ و  گیرد. گرما شکل میخوران مثبت بین جریان و آزادسازی  یک چرخه با پس ،کند. بنابراین ها را تقویت می حفره

جت با دو حفره موازی و تراق اسکرمدر محفظه اح های ساختار شعله مشخصهتجربی عددی و به بررسی  [29،27]نهمکارا

تری در  های موازی افزایش سریع در حالت حفره ،بین این دو پیکربندیها نشان داد که در مقایسه  نتایج آن متوالی پرداختند.

های متوالی اندکی  افت فشار سکون محفظه برای حالت حفرهدرحالی که  ،افتد بازده احتراقی بعد از تزریق سوخت اتفاق می

که برای   درحالی ،دهد می کمتر است. آزادسازی گرما در حالت دو حفره موازی تقریباً در لایه اختلاطی جت هیدروژن روی

بررسی عددی  [ به22]ماتو و همکاران .آزادسازی گرما در قسمت میانی بین دو حفره متمرکز شده است ،حالت دو حفره متوالی

جت با دو حفره موازی تاثیر نسبت طول به عمق حفره و عدد ماخ بر میدان جریان احتراقی و عملکرد محفظه احتراق اسکرم

شمگیری چطور  ( عملکرد احتراقی محفظه به0 برابر L/Dها نشان داد که در نسبت طول به عمق بهینه ) نتایج آن پرداختند.

دست محل  ینیگرفته در پاشکل مایل ای افزایش عدد ماخ ورودی سبب تغییر موقعیت موج ضربه ،یابد. همچنین افزایش می

پدیده احتراق به نواحی نزدیک دیواره محفظه محدود بوده و بازده  ،0/2تا  2شود. در بازه اعداد ماخ  تزریق هیدروژن می

و فشار پاشش هیدروژن  دیدع به برسی [29]پندی و همکاران رسد. به بیشترین مقدار خود می 20/2احتراقی در عدد ماخ 

احتراق با وجود دو حفره پرداختند و نتیجه گرفتند که افزایش فشار پاشش سوخت باعث   تاثیر دمای هوای ورودی در محفظه

 ،البته .همراه داردرا بهشود که این امر افزایش اختلاط هیدروژن و هوا  ها می حفره به کینزدتری های بزرگ آمدن گردابهوجودبه

به بررسی  [21]چوبی و پندی شود. خوش تغییرات نامطلوب می پایداری احتراق دست ،با افزایش دمای سکون هوای ورودی

ها  جت با دو حفره موازی پرداختند. آنعددی تاثیر شرایط مرزی ورودی بر میدان جریان احتراقی در محفظه احتراق اسکرم

       ورودی و هوای میدان جریان محفظه دارد. افزایش عدد ماخ  شان دادند که تغییر شرایط مرزی ورودی هوا تاثیر بسزایی برن

پرفشار  احیه. این نشود میها  گیری ناحیه پرفشار در اطراف حفره دنبال آن افزایش فشار و دمای سکون ورودی باعث شکلبه

ها بر روی  بررسی آن. دنبال داردرا به یترپایداراحتراق ها هل داده و اختلاط بهتر و  حفره را به داخل مقدار بیشتری از هوا

در فشارهای سکون ورودی کم، افزایش دمای سکون باعث افزایش  تغییر شرایط مرزی ورودی سوخت هیدروژن نشان داد که

نگ و او همراه دارد.بیشتری را در محفظه به ونکر سافت فشا در این حالت احتراق البته تقویت پدیده ،شود بازده احتراقی می

جربی خصوصیات پایداری شعله در محفظه احتراق اسکرم جت با دو حفره متوالی پرداختند. سوخت به بررسی ت [20]همکاران

                                                             
1. Large Eddy Simulation  

2. Probability density function (PDF)  
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شعله در حفره  ،تر ینیارزی پا های هم ها نشان داد که برای نسبت برای این مطالعه مورد استفاده قرار گرفت. نتایج آن ت سفیدنف

ارزی میانی نیز شعله بین های هم شود. برای نسبت در حفره بالادستی پایدار می ،ارزی بالاتر های هم دستی و برای نسبت ینیپا

ی بر خصوصیات پایداری شعله در محفظه یها نشان دادند که فشار سکون هوای ورودی تاثیر بسزا آنکند.  دو حفره نوسان می

 کند. زنی( محفظه نیز کمک می احتراق با دو حفره متوالی دارد. افزایش فشار سکون ورودی به بهبود عملکرد اشتعال )جرقه

شود که دینامیک سیالات  جت، مشخص می کرمشده در زمینه احتراق مافوق صوت در اسبا مروری بر تحقیقات انجام

ار مهم و تعیین نقش بسی گرفته در آنشکلهای جریان جت و شناخت پدیده احتراق اسکرم  محاسباتی در طراحی محفظه

برای تحلیل جریان محفظه احتراق و بررسی پارامترهای  ،ها خوبی از این روشتوان به می ،. بدین ترتیبکند میای بازی  کننده

 ،اه ها از نظر هندسه، نوع سوخت و تعداد حفره گرفته و تنوع طرحموثر بر عملکرد آن، بهره برد. با توجه به مطالعات صورت

کنندگی )گرمابری( بسیار سوخت هیدروژن قابلیت خنک .شودرسد استفاده از هیدروژن منجر به عملکرد بهتر موتور  نظر می به

ها نیز  افزایش تعداد حفره ،همچنین بالاتری برخوردار است. 9 و در مقایسه با سوخت های هیدروکربنی از تکانه ویژه داردزیادی 

رو، بررسی محفظه  از این کند.  به بهبود اختلاط و پایداری بهتر شعله و نهایتاً دریافت نیروی رانش بیشتر از موتور کمک می

ای به  حفره ای و یا دو حفره های تک سوز با تعداد حفره بیشتر و مقایسه عملکرد آن با محفظه جت هیدروژن حتراق موتور اسکرما

( و مکان قرارگیری چهاریا  دو، یکها ) د حفرهاضر بررسی تاثیر تعداهدف از مقاله ح ،طور خلاصه به .کاوش بیشتری نیاز دارد

بررسی  .استضریب افت فشار سکون در محفظه  درنهایتمیدان جریان، بازده احتراقی و روی ها )موازی یا پشت سر هم( بر  آن

در موضوعی است که  و بررسی تاثیر آن بر روی اختلاط موثر بین سوخت و هوا جت با چهار حفره و دو پاشنده سوخت اسکرم

 .رود شمار میداخته نشده و نوآوری اصلی کار حاضر بهمقالات معتبر به آن پر

 

 معادلات حاکم و روش حل عددی
صورت عددی مورد بررسی قرار گرفته است. جت به یند احتراق در یک محفظه احتراق مافوق صوت اسکرمافر ،در این پژوهش

 و الیس انیجر کردنمدل درتوانایی بسیار زیادی  که ،[26]2(فوم افزاری متن باز )اوپناز بسته نرم ،حل عددی جریان منظوربه

معادلات حاکم با استفاده از روش حجم محدود گسسته  ،افزاری. در این بسته نرمشود یم استفاده ،دارد احتراق بحث نیهمچن

 شود.  شده و از یک روش تکراری برای حل معادلات حاکم استفاده می

صورت  که بهست ها ، انرژی و گونهتکانهبقای جرم، ناپایای پذیر همان معادلات  های احتراقی تراکم حاکم بر جریانمعادلات 

 های جریانکه   به معادلات حالت و نرخ واکنش نیز نیاز است. از آنجایی ،معادلاتاین شوند. در کنار  جفت با یکدیگر حل می

RANSگیری زمانی )رویکرد  از معادلات فوق متوسط ،انداحتراقی معمولاً آشفته
شود که در این  ( میLES( و یا مکانی )رویکرد 3

توانایی بیشتری در  LESرچه رویکرد گا. استکردن شوند که نیازمند مدل های مجهولی در معادلات ظاهر می کمیتصورت 

اما مطالعات  ،دار داردلایه برشی در محفظه احتراق مافوق صوت حفرهو ناپایدار شدت آشفته تسخیر ساختار پیچیده و به

k-𝛆 نظیر ،تر سادههای اغتشاشی  مدلکه  اندمختلفی نشان داده
1

ها در  و کنار دیواره ای موج ضربهدر نواحی  ،k--SST و 

و همچنین  [22]ماتو و همکاران .[20،29]ندو همچنین نتایج آزمایشگاهی از دقت مناسبی برخوردار LES مقایسه با مدل

نزدیکی زیادی به نتایج  استاندارد k-𝛆تشاشی غهای دما و فشار حاصل از مدل ا نشان دادند که پروفیل [29]پندی و همکاران

منظور به ،در کار حاضر ،از این رو .اند خوبی تسخیر شدهایجادشده در محفظه توسط این مدل به ای ضربهتجربی داشته و امواج 

 استاندارد استفاده شده است. k-𝛆از مدل اغتشاشی  ،کاهش هزینه محاسباتی

                                                             
1. Specific Impulse 
2. OpenFOAM 

3. Reynolds averaged Navier-Stokes 
4. K-epsilon 
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به یادشده ، معادلات معادلاتاز  9جرمی گیری زمانی برای جریان احتراقی و متوسطمتداول  های سازیبا توجه به ساده

 :[21]شوند شکل زیر بازنویسی می

 معادله پیوستگی

(9) 
  ̅

  
 

 

   

( ̅ ̃ )    

  .استی سرعت ها بیانگر مولفه  ̃ و  چگالی  که  طوری به

 تکانه معادله 

(2)  

  
( ̅ ̃ )  

 

   
(  ̃ 
̅̅ ̅̅̅ ̃ )   

  ̅

   
 

 

   
      [ ̃   

 

 
    ̃  ]   

     و (مجموع لزجت مولکولی آرام و لزجت اغتشاشی جریان)لزجت موثر      تانسور نرخ کرنش،  Sij فشار، p که طوری به

  .است 2کرونکر دلتای

  انرژیمعادله 

 .شود بیان می  ̃ برحسب آنتالپی محسوس  انرژیمعادله 

(9)  

  
( ̅ ̃ )  

 

   

( ̅ ̃  ̃ )   
  ̅

  
   ( ̃   

 

 
    ̃  )  

  ̃ 

   

 
 

   

(
 ̅    

     

  ̃ 

   
)   ̅̇  

 و گرمای حاصل از احتراق نفوذ حرارتیترتیب بیانگر سهم کار فشاری، گرمایش لزجتی،  چهار جمله سمت راست تساوی به

 ضریب نفوذ ،نظر شده است. در رابطه بالا ها صرف کسر جرمی گونه گرادیاندر این معادله از نفوذ آنتالپی در اثر  ،. البتهاست

  ضرب داخلی دوگانه است. ":"نوشته شده و همچنین علامت ،Preff ،موثر 9حرارتی برحسب لزجت سیال و عدد پرنتل

 ها  گونه انتقال همعادل

(1) 
 

  
( ̅ ̃ )  

 

   
( ̅ ̃  ̃ )  

 

   
 
    

     

  ̃ 

   
   ̅̇                          k=1,…,N 

نرخ تولید یا مصرف   ̇̅  ،. همچنیناست موثر 1عدد اشمیت Sceff( و ها تعداد گونه N) k  کسرجرمی گونه Yk ،هدر این معادل

 .استبر واحد حجم  k  شده گونهگیری متوسط

 .است گیری جرمی گیری زمانی رینولدز و متوسط گر متوسط نشان ترتیب به( ) ( و-) های بالانویس ،بالادر روابط 
در معادلات ظاهر شده که حاصل از احتراق   ̇̅  و  ̇̅  چشمه  دو جمله ،شود مشاهده می( 1( و )9)طور که در معادلات  همان

در   ̇̅  .است k  تولید/مصرف گونهمتوسط ترتیب نرخ متوسط گرمای حاصل از احتراق و نرخ جرمی  است. این دو جمله به

علت تاثیر  به ،های آشفته اما در جریان ،شود محاسبه می 0های احتراقی آرام با دقت مناسبی از مدل سینتیک آرنیوسی جریان

 نیاز به مدل احتراقی است که تاثیر آشفتگی بر نرخ واکنش را نیز لحاظ کند.  ،آشفتگی-متقابل احتراق

 فرض ثابت یعدد معمولاً Prtمقدار آید.  دست می به( Prt)و آشفته ( Pr)عدد پرنتل موثر از مجموع اعداد پرنتل آرام 

اعمال  با ،در این پژوهشکند.  می این موضوع برای عدد اشمیت نیز صدق .است 9 برابر فوم پناُ در آن فرض شیپ و شود یم

  پرداخته شده است. موثر و اشمیت پرنتل عدد به بررسی تاثیرات ،انتخابیتغییراتی بر روی حلگر 
 

  (PaSR)مخلوطمهین واکنشگاه یاحتراق مدل

های شیمیایی زمانی  واکنش ،تقبه اختلاط مولکولی است. در حقی شدت وابسته نرخ مصرف واکنشگرها به ،آشفته های در جریان

     های  دهند که واکنشگرها در مقیاس مولکولی با یکدیگر آمیخته شده و در دمای بالایی قرار داشته باشند. پدیده روی می

                                                             
1. Mass-Weighted or Favre averaging 

2. Kronecker 
3. Prandtl number 

4. Schmidt number 
5. Arrhenius kinetics model 
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که بر روی اختلاط مولکولی و همچنین اتلاف انرژی آشفتگی به حرارت تأثیرگذارند، در نواحی  ،داده در مقیاس میکروروی

 های ها و ورقه لولهگیرند. این نواحی توسط ساختارهایی نظیر  متمرکزند که تنها کسر کوچکی از سیال را دربر می ای هشدایزوله

به این نواحی آشفته  ،رو  . از این[97]استها در مرتبه مقیاس کولموگروف  اند که طول مشخصه آن و غیره اشغال شده گردابی

مولکولی در  مقیاس در واکنشگرها اختلاط همچنین و گرما به آشفته جنبشی انرژی اتلافشود.  گفته می 9ریزساختار

ها ایجاد  طور کاملاً همگن مخلوط شده و فضایی برای واکنش مواد به ،در این ریزساختارها .گیرد ریزساختارها صورت می

PaSRدر مدل احتراقی براساس همین فیزیک . [99]شود می
هر سلول محاسباتی به دو ناحیه واکنشی و غیرواکنشی همگن  2

ر سلول در اثر تبادل جرم بین ناحیه واکنشی )ریزساختار( و غیرواکنشی تغییر غلظت متوسط د ،بنابراین .شود تقسیم می

. در این ناحیه [92]شود ( درنظر گرفته میPSR) 9لئاصورت یک واکنشگاه اختلاط اید ناحیه واکنشی به ،کند. در این مدل می

های دیگر مخلوط شده است. برای تعیین  ونهطور کامل با گ گونه به شود که هر یک ترکیب همگن وجود دارد، یعنی فرض می

ارتباط و تبادل بین ریزساختارها و سیال   کند و ترکیب شیمیایی آن باید نحوه کسر جرمی مخلوطی که در واکنش شرکت می

نرخ متوسط تولید/مصرف گونه در جریان آشفته توسط پارامتر  PaSRدر مدل احتراقی  ،طور خلاصه بهاطراف تعیین شود. 

 .[92]دشو ، به نرخ تولید/مصرف گونه در حالت جریان آرام مربوط می ،طاختلا

(0)  ̅̇    ̇   

  کسری از سلول محاسباتی است که در مقیاس مولکولی مخلوط شده و دارای قابلیت واکنش است. این پارامتر از رابطه زیر

 شود: محاسبه می

(6)   
   

        
   

 های متفاوتی . در ادبیات موضوع روشهستندهای زمانی مشخصه شیمیایی و آشفتگی )اختلاط(  ترتیب مقیاس به     و     

که هر کدام دارای  ([99] مرجع به شود رجوع نمونه های زمانی اختلاط و شیمیایی مطرح شده )برای برای محاسبه مقیاس

زمانی اختلاط و شیمیایی  های از روابط زیر برای محاسبه مقیاس rhoReactingFoamاما در حلگر  ،استهای خاص خود  ویژگی

 استفاده شده است:

(0)          √
    

  
  

هرچه شدت آشفتگی جریان گیرد.  خود میرا به 779/7-9/7به جریان معمولاً مقادیری در حدود  بسته ،Cmixثابت اختلاط، 

 درنظر گرفته شده است. 9/7آشفته حاضر این عدد برابر   . برای جریان[99]کند میسمت صفر میل به Cmix ،بیشتر باشد

(9) 
    

       

∑ ((
           

  
)    )

  
   

  

آید،  دست می ل بهئاها که از روابط گاز اید گونهغلظت مجموع      ها در مکانیزم واکنش،  تعداد واکنش   بالا، در رابطه 

یا نرخ تغییرات غلظت گونه مرجع  dc/dtمجموع ضرایب استوکیومتری محصولات )سمت راست معادلات واکنش( و    

های رفت درنظر گرفته شده  در محاسبه مقیاس زمانی شیمیایی تنها واکنش ،شود طور که مشاهده می همان .استمحدودکننده 

 است.

صورت یک  دهد به واکنش روی میها  ، ریزساختارهایی که در آنPaSRطور که اشاره شد، در مدل احتراقی  همان

با فرض  ،واکنشگاه ریزساختارها در این  شود. خواصی نظیر دما و غلظت گونه ل ناپایا درنظر گرفته میئاواکنشگاه اختلاط اید

 :[91]آیند دست می از دستگاه معادلات زیر به ،جایی های جابه نظر از جمله فشار ثابت و با صرفدررو،  واکنشگاه بی

                                                             
1. Fine structure 

2. Partially stirred reactor 
3. Perfectly Stirred Reactor 
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(1)   

  
    

(97)   

  
  

 

      

[∑
   
  

    

 

]  

(99)    
  

 
 ̇ 

 
  

. شود گیری می انتگرال ،که بیانگر زمان اقامت واکنشگاه است ،محاسباتیاین دستگاه معادلات دیفرانسیل معمولی در گام زمانی 

 آید. دست می بوده که در حین حل سینتیک شیمیایی بهدر واکنشگاه ریزساختار  k نرخ تولید/مصرف گونه  ̇ 
 

 روش حل عددی
افزاری از مجموعه نرم rhoReactingFOAM در کار حاضر از حلگر ،سازی جریان آشفته احتراقی مافوق صوت منظور شبیه به

گرفته  پیشتر مورد ارزیابی و تائید قرار ها گونه جریان اینسازی  توانایی این حلگر در شبیهفوم استفاده شده است.  اپن

همراه مکانیزم به (PaSR)مخلوط  استاندارد و مدل احتراقی واکنشگاه نیمه k- از مدل اغتشاشی ،در این پژوهش .[20،29]است

 های میدان شدگی جفت مشکل منظور حلاستفاده شده است. به [90]هوا-مخلوط هیدروژنای برای  گونههفت-ای مرحلههفت

  PIMPLE تکراری  لگوریتما ،سرعت و فشار
 و2 (PISO) وزپی لگوریتما دو از ترکیبی که ،کار گرفته شده است. این روشبه9

مناسب  همگرایی عین کند که در یافته و این امکان را فراهم میفوم توسعه  افزاری اپندر بسته نرم ،است 9 (SIMPLE) سیمپل

وذی در معادلات حاکم توسط روش مرکزی و سازی جملات نف گسسته .کرد استفاده تریبزرگ زمانی های گام بتوان از

از  منظور اطمینان به ،است. همچنینشده انجام  1سازی خطی محدود سستهگ جایی توسط روش سازی جملات جابه گسسته

CFLای انتخاب شدند که عدد  های زمانی به گونه گام ،همگرایی حل
 .باقی بماند 1/7کمتر از  0

   )ضریب بازیافت فشار سکون و  (  ) بازده احتراقیمحاسبه برای  که استذکر این نکته لازم 
احتراق   در طول محفظه (

 :[1]استفاده شده است (99)و  (92) روابطاز 

(92)  
 
    

 ̇     
 ∫     

 
 

    
  

 ̇     

   
∫     

 
 

    
  

 ̇     

(99)  
  

    
∫     

 

    
  

∫     
 

    
  

     ̇  ،در روابط بالا
    ورودی سوخت، یجرمدبی  

چگالی   و سکون فشار     مولفه افقی سرعت،   کسر جرمی سوخت، 

 شوند. ها در مقاطع عرضی کانال محاسبه می انتگرال ،روابطاین در  .است
 

 اعتبارسنجی نتایج

با  جینتا که ی استمحفظه احتراق مافوق صوت، ضرور سازی هیدر شب شدهاستفاده یاز روش حل عدد برای کسب اطمینان

با  جینتا و شده یساز هیشب [96] در مرجع شدهاحتراق مافوق صوت محفظه مطالعه ،منظور یند. بشود سهیمقا تجربی های داده

نشان  9در شکل اعتبارسنجی برای  جت مورد استفاده اسکرم  هندسه است. شده سهیمرجع مقا نیا ی و عددیتجرب یاه داده

 .داده شده است
 

                                                             
1. Merged PISO-SIMPLE algorithm 

2. Pressure Implicit with Splitting of Operators algorithm 
3. Semi-Implicit Method for Pressure-Linked Equations algorithm 

4. Limited linear 

5. Courant-Friedrichs-Lewy 
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Figure 1- Geometry of scramjet which is used for validation (all dimensions are in mm)[36]. 

 [36](.است mmابعداد به  تمامی)اعتبارسنجی  برای جت مورد استفاده اسکرم  هندسه -9شکل 

 

صورت مافوق صوت به محفظه وارد  به 70/2و عدد ماخ  K 9910، جریان هوا با دمای سکون 9 شکلدر محفظه احتراق 

)شرایط صوتی(  9از ورودی هوا با عدد ماخ  mm 210و در فاصله عمود بر جهت جریان صورت  شده و سوخت هیدروژن به

 . است 90/7ارزی سوخت به هوا برابر با نسبت هم ،همچنین شود.میتزریق 

شبکه با  ی خط مرکزی محفظه احتراق برای پنجمنظور بررسی استقلال حل از شبکه محاسباتی، توزیع فشار در راستا به

 سلول محاسباتی مقایسه شد. مشاهده شد که با ریزشدن شبکه تا 972777و  02910، 02700، 29900، 90279تعداد 

 هم منطبق شده و ریزکردن بیشتر شبکه تاثیری بر فشار محفظه ندارد. ها کاملاً بر سلول جواب 02910

بینی دقیق  جت، پیش علت اهمیت بسیار پدیده نفوذ سوخت و اختلاط سوخت و هوا در محفظه احتراق موتور اسکرم به

یزان نفوذ اغتشاشی گونه و گرما در میدان سازی عددی حاضر از اهمیت خاصی برخوردار است. تخمین م یند نفوذ در شبیهافر

به مطالعه پارامتری تاثیر عدد اشمیت آشفته در  [90]مورتی و همکاران .استترتیب تحت تاثیر اعداد اشمیت و پرنتل آشفته  به

 0/7، 20/7ها با بررسی چهار عدد اشمیت آشفته  صوت با تزریق موازی سوخت به جریان هوا پرداختند. آن محفظه احتراق مافوق

کنون بررسی تاثیر تا اگرچه تطابق بهتری با نتایج تجربی دارد. 0/7ند که نتایج عددی با عدد اشمیت نتیجه گرفت 9و  00/7، 

اما انتخاب اعداد اشمیت و پرنتل  ،صوت با تزریق متقاطع صورت نگرفته  اعداد اشمیت و پرنتل آشفته بر روی احتراق مافوق

دهد این  ( از روند واحدی برخوردار نیست که نشان می[91-96, 1]نمونه مراجع  آشفته در مطالعات مختلف نشریافته )برای

تر جریان احتراقی در محفظه مافوق  سازی هرچه دقیق منظور شبیه به ،بنابراین موضوع نیازمند مطالعه و بررسی بیشتر است.

بعد بر  به بررسی تاثیرات این دو عدد بی ،ضرحاعددی نتایج ضمن اعتبارسنجی  ،ر، در ادامه بحثحاضبا تزریق متقاطع صوت 

 روی نتایج و انتخاب بهترین حالت پرداخته شده است.

د پرنتل و اشمیت موثر بع های مختلفی از اعداد بی ینی محفظه برای حالتیراستای دیواره پاتوزیع فشار در  ،2شکل در 

تجربی  نتایجبه  ی حاضرها ( جوابجرم کردن عدد اشمیت )افزایش ضریب نفوذکم با توان مشاهده کرد میبررسی شده است. 

آید. تغییرات عدد  دست می به های تجربی و عددی تطابق بین دادهبهترین  1/7شود و برای عدد اشمیت برابر با  نزدیک می

وابستگی  دهد که ین شکل نشان میا تاثیر دارد. دست محل تزریقپایین در فشارتغییرات تنها بر روی  1/7سمت به 9پرانتل از 

و  1/7 موثر از عدد اشمیت ،در ادامه ،شدهاست. با توجه به نتایج حاصلاز عدد پرنتل چشمگیرتر  عدد اشمیت بسیار نتایج به

وذ جرم( در کار حاضر برابر فعدد لوئیس موثر )نسبت نفوذ حرارت به ن ،به عبارت دیگراست.  شدهاستفاده  9 موثر عدد پرانتل

که   نشان داده 1/7ارزی تحقیق بر روی شعله هیدروژن رقیق با نسبت همذکر این نکته لازم است که تنظیم شده است.  1/7

صورت نسب مقیاس زمانی آشفتگی به مقیاس زمانی  بهکه  ،جریانبه عدد دامکوهلر  ،ارزی بر نسبت همعلاوه ،موثر عدد لوئیس

 11/7، عدد لوئیس موثر برابر 97برای عدد دامکوهلر به عنوان مثال، . [17]نیز وابستگی شدیدی دارد ،شود شیمایی تعریف می

یابد.  کاهش می 9/7تا عدد  ،عدد لوئیس موثر تا عدد یک افزایش یافته و با کاهش آن ،آید. با افزایش عدد دامکوهلر دست می به
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سیدند که عدد دامکوهلر در میدان جریان در مطالعات خود به این نتیجه ر [96]است که گائو و لی آن توجه جالب نکته

آمده در کار دست به 1/7دهد که عدد لوئیس  این موضوع نشان میتر قرار دارد.  ینیو پا 97احتراقی حاضر در محدوده عدد 

  برخوردار است. [96،17]ای با نتایج مراجع  نسبیخوانی همحاضر از 
 

 
b) sceff=1    preff=0.4-1 

 
a)sceff=0.7    preff=0.4-1 

 
c) sceff=0.4    preff=0.4-1 

 

Figure 2- The effect of Prandtl and Schmidt number on pressure distribution in the scramjet 

 فظهحمتفاوت بر روی توزیع فشار ایجادشده در مموثر بررسی تاثیر اعداد اشمیت و پرنتل  -2 شکل

 

شده نشان داده  9در شکل  مورد مطالعه ، کانتور فشار محفظه2منظور درک بهتر تغییرات و نوسانات فشار در شکل به

ایجاد های محفظه سبب  ها از دیواره ای و برخورد و بازتاب آن گیری امواج ضربه شکل ،شود طور که مشاهده می است. همان

  باز میدان در خمیده ایضربه موج حضور به 2در شکل  شدهمشاهده فشاری قله. شود می 2شده در شکل مشاهدهنوسانات 

  ای در بالادست ای خمیده موج ضربه در میدان جریان مافوق صوت با تزریق سوخت ،شود طور که مشاهده می همان .گرددمی

های متعدد این موج از  گرفته در میدان است. بازتابلکای ش ترین موج ضربه این موج قویگیرد. نزدیک محل تزریق شکل می

 .شود مرور کاهش یافته و میرا میینی سبب نوسانات فشار در محفظه شده که شدت آن بهیدیواره بالایی و پا
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Figure 3- Pressure field in the combustion chamber 

 مورد مطالعه محفظه احتراق در فشارمیدان  -3 شکل
 

ای با شدت  جریان اصلی در نزدیکی محل تزریق سوخت به ایجاد ناحیهاندرکنش بین جریان جت و آنجایی که از 

های  شود، مقیاس زمانی آشفتگی در این ناحیه کوچک شده و قابل مقایسه با مقیاس زمانی واکنش آشفتگی بالا منجر می

استفاده  ،صورت  در این .تو یا کمتر از یک اس 9در مرتبه  در این ناحیه عدد دامکوهلر ،[. به عبارت دیگر96شود] شیمیایی می

 (9)در معادله  شدهشیمیایی مطرح های تواند موجب بروز خطا در محاسبه مقیاس زمانی واکنش مییافته های کاهش از مکانیزم

سازی  ای در بازتولید فشار محفظه احتراق مورد بررسی، شبیه مرحلهبرای اطمینان از دقت کافی مکانیزم هفت ،رو  از این .شود

[ 12ای مارینوف و همکاران] مرحله 20[ و بار دیگر با مکانیزم 19ای لی و همکاران] مرحله91بار با مکانیزم  حاضر یک عددی

منظور کاهش هزینه  به ،از این روکه تفاوت مشخصی بین نتایج حاصل از سه مکانیزم انتخابی مشاهده نشد. تکرار شد 

 [ استفاده شده است.90ای] مرحلهاز مکانیزم هفت ،های مقاله حاضر سازی محاسباتی، در کلیه شبیه
 

 بحث و جینتا

 شرایط آن مدل هندسی و
 و لوو توسطبوده که  نیچ کیمکان یشده توسط انجمن علمیهندسه طراح قیتحق نیجت مورد استفاده در ا اسکرم  هندسه

 نشان داده شده است. 1 در شکل این محفظه اتیاست. ابعاد و جزئ مورد مطالعه قرار گرفته [19]همکاران

 

 
Figure 4- Geometry of scramjet with quad-cavity (all dimensions are in mm.)[43] 

 [43](.است mmتمامی ابعاد به )یات آن ئو جز همراه چهار حفرهبه شدهابعاد اسکرم جت مطالعه -4 شکل

 

ی توانایی بازسازی دقیق میدان جریان احتراقی های دوبعد سازی اند که شبیه دادهنشان  [1،22،29]مراجع متفاوتی نظیر 

صورت دوبعدی انجام شده است. شرایط  این تحقیق نیز به ،زمان محاسبات کامپیوتری دلیل کاهشاز این رو و به ند.حاضر را دار

ینی محفظه شرط عدم لغزش، برای یی و پایهای بالابر روی دیواره .است 0 شکلصورت  بهشده در کار حاضر اعمالمرزی 

جت با وجود چهار حفره بررسی اسکرم شده است. فشار معلوم اعمال ،فشار و سرعت معلوم و در خروجی محفظه ،جریان ورودی

 .استنظیر و دو پاشنده سوخت در نوع خود کم

 ارائه شده است. 9 جدولجت در  همچنین، شرایط هوا و سوخت ورودی به اسکرم
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Figure 5- The 2-dimensional scramjet combustor model with boundary conditions  

 شدههمراه شرایط مرزی انتخابکار حاضر بهمیدان محاسباتی دوبعدی در  -5شکل 

 

 جتشرایط هوا و سوخت ورودی به اسکرم -1جدول 

Table 1- Properties of the inlet air and fuel   

Fuel (H2) Air inlet Specification 

1.00 2.05 Mach number 

300 1897 Total temperature (K) 

2.30 2.83 Total pressure (bar) 

1 0 Mole fraction XH2 

0 0.1768 XH2O 

0 0.2558 XO2 

0 0.5674 XN2 

  = 0.35 

 

 976769و  919779، 99992، 11016، 21129ی با تعداد یها شبکه ،منظور بررسی استقلال حل از شبکه محاسباتیبه

توزیع طولی فشار در مرکز محفظه احتراق و همچنین توزیع عرضی کسر مولی  ،منظور بدینرفت. گسلول مورد بررسی قرار 

ها مورد مقایسه قرار گرفت که استقلال حل از شبکه  بندی جت برای تمامی شبکه هیدروژن در خروجی محفظه احتراق اسکرم

  دست آمد. سلولی به 99992  محاسباتی بر روی شبکه
 

 حفرهکتجت در حضور اسکرممیدان جریان در محفظه احتراق 
حفره پرداخته شده جت در حضور تکبه بررسی میدان جریان احتراقی در محفظه احتراق مافوق صوت اسکرم ،در بخش حاضر

شود. برای نمایش  از بالادست حفره به جریان مافوق صوت عبوری تزریق می mm 0 سوخت در فاصله ،در این محفظهاست. 

محفظه در  H2میدان عدد ماخ، فشار، دما و کسر جرمی گونه  6 در شکل ،آمدهوجودبه ای ضربهامواج بهتر ساختار جریان و 

 موجتزریق سوخت در جریان هوای مافوق صوت سبب ایجاد یک  ،شود طور که مشاهده می همان نمایش داده شده است.

مایل برخوردی به حدی است که یک  ای ضربهموج گیری  شود. زاویه شکل مایل نسبتاً قوی در بالادست محل تزریق می ای ضربه

حالت  موجاین  ،به لایه مرزی 2با ورود ساقه ماخ ،یدهد. در مجاورت دیواره بالای از دیواره بالایی روی می 9ماخ انعکاس

این شود.  به لایه مرزی یک گرادیان فشار معکوس در لایه مرزی ایجاد می ای موج ضربهبا برخورد کند.  ای پیدا می خمیده

لایه مرزی و  شیجداشود.  ، جدایش لایه مرزی و افزایش ضخامت آن میسرعتریختگی پروفیل  هم گرادیان معکوس سبب به

شود. انعکاس ماخ از دیواره بالایی سبب  مشاهده می کانتورهای عدد ماخخوبی در افزایش ضخامت آن در پشت ساقه ماخ به

انعکاسی  ای موج ضربهمایل برخوردی، ساقه ماخ و  ای موج ضربه اندرکنششود. این نقطه محل  گانه میایجاد یک نقطه سه

فشار در خارج  ،یابد. در این ناحیه فشار آن افزایش میدنبال آن  بهانعکاسی سرعت جریان کاهش و  ای موج ضربه. در پشت است

 داخلی بوده و این اختلاف فشار باعث حرکت لایه مرزی ی بیشتر از لایهیگرفته در مجاورت دیواره بالااز لایه مرزی شکل

د که در اثر تزریق سوخت در یک میدان نده نشان میالف و ب -6 های شکل ،در مجموعشود.  سمت دیواره میبه جداشده

مرزی، امواج لایه -ای موج ضربه، ای موج ضربه-ای موج ضربههای بین  ای شامل انواع اندرکنش صوت ساختار بسیار پیچیده  مافوق

 شود.  می لایه مرزی و غیره ایجاد-انبساطی

                                                             
1. Mach reflection 

2. Mach stem 
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a) Mach number distribution in the supersonic single-cavity combustion chamber 

 ای حفرهتوزیع عدد ماخ در محفظه احتراق مافوق صوت تکالف(   

 
b) Mach number distribution in the zoomed area 

 محفظهشده نمایی توزیع عدد ماخ در قسمت بزرگب( 

 

 
c) Static pressure distribution in the zoomed area 

 محفظه شدهنمایی توزیع فشار استاتیک در قسمت بزرگج( 

 

 
d) Temperature distribution along with streamlines in the zoomed area 

 محفظه شدهنمایی همراه خطوط جریان در قسمت بزرگتوزیع دما بهد( 

 

 
e) H2 mass fraction field in the zoomed area 

 محفظه شدهنمایی در قسمت بزرگ H2توزیع کسر جرمی ه( 
Figure 6- Mach number, static pressure, temperature and H2 mass fraction distribution in the scramjet with single cavity (The 

dotted line rectangle denotes zoomed area.) 

نقطه  مستطیل)حفره همراه تکدر محفظه احتراق مافوق صوت به H2، دما و کسر جرمی گونه استاتیک توزیع عدد ماخ، فشار -6 شکل

 (شده است.نمایی کل بالا نشانگر ناحیه بزرگشچین در 

Shock caused by cavity obstruction 

Reflected shock 
Incident shock 
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ه گردابی در میدان سه ناحی ،این تصویر براساسهمراه خطوط جریان نشان داده شده است. کانتور دما به ج-6در شکل 

گردابی بزرگ دست محل تزریق شکل گرفته و یک ناحیه پایینتر که در بالادست و  یت است. دو ناحیه کوچکجریان قابل رو

دست محل تزریق کاملاً از ناحیه گردابی حفره متمایز نیست. ناحیه  ینناحیه گردابی پای ،البته .اهده استکه در حفره قابل مش

. داردعرضی بیشتر از عمق حفره  ،با توجه به انسدادی که تزریق سوخت در جریان ایجاد کرده ،گرفته در حفرهبازچرخشی شکل

طور که در کانتورهای عدد ماخ مشاهده  همان. شود حاصل از انسداد حفره می ای موج ضربهگیری  این موضوع سبب شکل

ناحیه  قدرت آن کمتر است. ،بنابراین ،حاصل از تزریق سوخت بوده ای موج ضربهتر از  مایل ای موج ضربهاین  ،شود می

 ی از ناحیه مافوق صوت اصلی جدا شده است.بازچرخشی درون حفره دارای سرعتی مادون صوت بوده که توسط یک لایه برش

که نشانگر ناحیه واکنش است، در لایه نسبتاً باریکی که از محل تزریق آغاز شده و تا  ،ناحیه دمابالادهد که  کانتور دما نشان می

        ناحیه واکنش در لایه برشی حاصل از حضور حفره پایدار  ،عبارت دیگرمحدود شده است. به ،انتهای میدان کشیده شده

 شده است. 

به تر نسبت یندمای پای سبببه ،شان داده شده است. اگرچه در ناحیه حفرهن H2توزیع کسر جرمی گونه  ه-6در شکل 

 شود. هوا میهیدروژن و گیری ساختار گردابی در این ناحیه سبب اختلاط  اما شکل ،دهد هسته جریان، احتراقی رخ نمی

درصد و ضریب بازیافت فشار  1/09بازده احتراق برابر  ،حاضر ای حفرهشده برای محفظه تکبا توجه به محاسبات انجام

جتی با دو و چهار حفره بررسی در اسکرم ضریب بازیافت فشار سکونو  بازده احتراق ،در پژوهش حاضر .است 0/06سکون برابر 

  .شود داده می توضیح تفکیکبه ادامه مقایسه شده است که درای  حفرهبا محفظه تکو 
 

 پاشنده سوختیک و  متوالیجت با وجود دو حفره اسکرم
محل تزریق سوخت در  و یک پاشنده سوخت پرداخته شده است. متوالیجت با وجود دو حفره  به بررسی اسکرم ،قسمتدر این 

توزیع عدد ماخ، توزیع دما و خطوط جریان، توزیع فشار و  ،ترتیببه ،0در شکل . استاز بالادست حفره اول  mm 0فاصله 

ای برخوردی و بازتابی و  عبور جریان از امواج ضربه هم باز نشان داده شده است.یادشده جت در اسکرم H2توزیع کسر جرمی 

اما در عین حال انسداد ناشی از  ،کند شود تا سرعت جریان کاهش پیدا ای ناشی از انسداد حفره سبب می همچنین موج ضربه

واگرا شده که سرعت جریان را تا اعداد ماخ نزدیک -گرفته در حفره اول سبب ایجاد یک ناحیه همگراگردابه بازچرخشی شکل

  دهد. میافزایش  2به 

افزایش سرعت خود را صورت کاهش فشار و  که به ،الف و ج ایجاد امواج انبساطی در لبه حمله و فرار حفره دوم-0 شکلدر 

دسته دیگری از امواج انبساطی  ،مرزی دیواره بالایی یت است. با برخورد این امواج انبساط به لایهقابل رو ،دهند نشان می

گیری یک ناحیه گردابی کوچک در پشت لبه حمله دهنده شکلشده در قسمت ب نشانشوند. خطوط جریان رسم منعکس می

نفوذ  ،در قسمت د ،همچنین .ناحیه گردابی باعث شده که تاثیری بر ساختار جریان نداشته باشد . عرض کم ایناستحفره دوم 

بر اختلاط سوخت و هوا  یتوجه قابلنظر تاثیر وجود حفره دوم در این حالت به ،وشود. از این ر سوخت در حفره دوم دیده نمی

 نیز نخواهد داشت.

روند بازده احتراقی در طول محفظه صعودی است.  ،مشهود است 9طور که در شکل  همان ،شدهبا توجه به محاسبات انجام

درصد است.  0/06یادشده برابر با  جت احتراقی برای اسکرمدهد بازده  شده در انتهای محفظه نشان میمحاسبات انجام

دهد که استفاده از حفره  درصد است. این موضوع نشان می 60/01همچنین، ضریب بازیافت فشار سکون برای محفظه حاضر 

 2حفره شده است. همچنین، ضریب بازیافت فشار سکون حدود نسبت حالت تکدرصدی بازده احتراق به 0دوم باعث افزایش 

 درصد کاهش یافته است.
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Figure 7- (a) Mach number, (b) static pressure, (c) temperature along with streamlines and (d) H2 mass fraction distribution in the 

scramjet with tandem dual-cavity and single fuel injection 

با دو حفره متوالی و یک  جتبرای اسکرم H2کانتورهای )الف( عدد ماخ، )ب( فشار استاتیک، )ج( دما و )د( کسر جرمی گونه  -7شکل 

 پاشنده سوخت

 

 
Figure 8- Combustion efficiency for the scramjet with tandem dual-cavity and single fuel injection 

 و یک پاشنده سوختمتوالی  جت با دو حفرهبازده احتراقی اسکرم -8 کلش
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 پاشنده سوختموازی و دو   جت با وجود دو حفرهاسکرم
محل تزریق سوخت در جت با وجود دو حفره موازی و دو پاشنده سوخت پرداخته شده است.  به بررسی اسکرم ،در این قسمت

ینی و نیم دیگر آن ره پایشده بر روی دیوانیمی از سوخت از پاشنده نصب ،. در این حالتتسها از بالادست حفره mm 0فاصله 

توزیع عدد ماخ، توزیع دما و خطوط جریان،  ،ترتیب به ،1 شکل در. شود شده بر روی دیواره بالایی تزریق میاز پاشنده نصب

 طور که در کانتورهای عدد ماخ و فشار نشان داده شده است. همانیادشده جت  در اسکرم H2توزیع فشار و توزیع عدد جرمی 

طوری که  به ،شدن ساختار دینامیک گازی جریان شده استباعث متقارنتزریق سوخت از دو پاشنده موازی  ،شود مشاهده می

افزایش  ای موج ضربهشود. در محل برخورد این دو  مایل برخوردی یکی از بالا و دیگری از پایین مشاهده می ای موج ضربهدو 

سمت  جریان هوا را به فشاربالااین ناحیه  ،[91]اندکردهطور که محققان دیگر نیز اشاره  همانشود.  فشار حاصل میقابل توجه 

این  در ،دهند طور که خطوط جریان نشان می همانشود.  ها می ها هل داده و سبب انتقال بیشتر سوخت به داخل حفره حفره

این گیرد و ناحیه دمابالا  ها کل طول حفره را دربر نمی گرفته در حفرهناحیه بازچرخشی شکل ،حفرهبرخلاف حالت تک ،حالت

شود  حضور ناحیه فشاربالا در حالت دو حفره موازی سبب میها وارد این ناحیه شود.  کان را دارد که در انتهای حفرهما

حالی که برای دو حفره متوالی این ناحیه  در ،ینی محفظه محدود شودهای بالایی و پای ریباً به نزدیکی دیوارهآزادسازی گرما تق

نفوذ سوخت در هر دو حفره شود، میمشاهده  د-1شکل طور که در  همانکزی جریان دارد. نفوذ بیشتری به داخل هسته مر

 شود. طور یکسان انجام می به
 

 

 

 

 

 

 

 
Figure 9- (a) Mach number, (b) static pressure, (c) temperature along with streamlines and (d) H2 mass fraction distribution in the 

scramjet with parallel dual-cavity and dual-fuel injection 

موازی و   جت با وجود دو حفرهاسکرم برای H2)الف( عدد ماخ، )ب( فشار استاتیک، )ج( دما و )د( کسر جرمی گونه  کانتورهای -9شکل 

 دو پاشنده سوخت
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با یادشده شود، بازده احتراقی برای پیکربندی  می مشاهده 97در شکل طور که  همان ،شدهبا توجه به محاسبات انجام

ضریب بازیافت فشار سکون  ،همچنین .رسد می درصد 10محفظه به افزایش یافته و در انتهای  (m 99/7= xشیب زیادی )تا 

 نسبتجت افزایش شدید بازده احتراقی بهدر این نوع اسکرم ،طور که مشهود است همان .است درصد 99/09 محفظهبرای این 

ضریب بازیافت فشار کاهش  ،همچنین .است %20حفره بیش از دهد که این افزایش به نسبت حالت تک انواع قبلی آن رخ می

 ای دارد.  حفرهنسبت حالت تکبه درصد 1/9برابر با نسبت اندکی و به
 

 
Figure 10- Combustion efficiency for scramjet with parallel dual-cavity and dual-fuel injection 

 پاشنده سوخت دوجت با وجود دو حفره موازی و اسکرم احتراقیبازده  -11شکل 
 

 پاشنده سوخت  دوجت با وجود چهار حفره و اسکرم
جای یک پاشنده، تاثیر بسزایی بر بازده احتراقی به ،جایگزینی دو پاشنده سوخت موازی ،طور که پیشتر نشان داده شد همان

جت با چهار حفره و دو پاشنده سوخت موازی پرداخته شده در این مبحث، به بررسی اسکرم ،از این رو .دارد محفظه مورد نظر

جت  در اسکرم H2توزیع عدد ماخ، توزیع دما و خطوط جریان، توزیع فشار و توزیع کسر جرمی  ،ترتیب به ،99  شکلدر است. 

صورت یکسان  دبی سوخت به ،ارزی مخلوط در این حالت هم  تغییر نسبتمنظور جلوگیری از نشان داده شده است. بهیادشده 

تغییر  ،شود طور که در کانتورهای عدد ماخ و فشار مشاهده می تقسیم شده است. همانینی بالایی و پای کنندهبین دو تزریق

موج دو حفره ابتدایی دو طوری که برای  به ،تشدن ساختار دینامیک گازی جریان شده اسحالت سوخت ورودی باعث متقارن

افزایش چشمگیر  ای موج ضربهشود. در محل برخورد این دو  مایل برخوردی یکی از بالا و دیگری از پایین مشاهده می ای ضربه

واگرای متعددی در طول کانال ایجاد -ای است که نواحی همگراونهگساختار جریان در این  محفظه بهشود.  فشار حاصل می

های  شدن به حفرهبا نزدیک ،شود طور که مشاهد می شوند. همان نواحی باعث افزایش و کاهش سرعت جریان میشده است. این 

عبور این جریان کند.  سرعت جریان در هسته مرکزی افزایش زیادی را تجربه میسطح مقطع جریان عبوری کم و  ،دستیینپای

موج برخورد این دو  شود. باعث افزایش فشار و کاهش سرعت میهایی انت  در محل دو حفرهگرفته ای مایل شکل دو موج ضربه از

گرفته در گردابه شکل ،ب-99شکل مطابق شود.  ی جریان میزسبب ایجاد ناحیه پرفشار در هسته مرکباز هم  ای ضربه

طور که در  همان .اندناحیه چرخشیشود و دو حفره انتهایی فاقد  های ابتدایی تنها قسمت ابتدایی حفره را شامل می حفره

 شود. انجام می متقارنور طهنفوذ سوخت در هر دو حفره ابتدایی ب ،شود قسمت د مشاهده می

          شدن جریان با پاشش سوخت از دو پاشنده موازی باعث وجود چهار حفره و متقارن ،شدهبا توجه به مباحث گفته

مشاهده کرد،  توان می 92 طور که در شکل جت شده است. همان اسکرم ای موجود و نواحی پرفشار در افزایش تعداد امواج ضربه
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          19قبلی و برابر با جت بالاتر از حالات  دهد بازده احتراقی برای این پیکربندی از اسکرم شده نشان میمحاسبات انجام

 است.  درصد
 

 

 

 

 

 

 

 

 
Figure 11- (a) Mach number, (b) static pressure, (c) temperature along with streamlines and (d) H2 mass fraction distribution in the 

scramjet with quad-cavity and dual-fuel injection 

با وجود چهار حفره و دو  جتبرای اسکرم H2کانتورهای )الف( عدد ماخ، )ب( فشار استاتیک، )ج( دما و )د( کسر جرمی گونه  -99شکل 

 پاشنده سوخت موازی

 

 
Figure 12- Combustion efficiency for scramjet with quad-cavity and dual-fuel injection 

 پاشنده سوخت دوجت با وجود چهار حفره و بازده احتراقی اسکرم -12شکل 
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گرفته در است. ساختار پیچیده شکل درصد 99/16شده برای این حالت ن محاسبههمچنین، ضریب بازیافت فشار سکو

هاست، سبب افت ضریب بازیافت فشار  و با دیواره باهمها  ای و اندرکنش آن گیری امواج موج ضربه میدان جریان، که در اثر شکل

کارگیری چهار حفره در محفظه احتراق حاضر بهبود خاصی دهند که به شود. نتایج حاضر نشان می سکون در این پیکربندی می

 در بازده احتراقی نسبت به حالت دو حفره موازی ایجاد نکرده، بلکه تاثیر نامطلوبی بر ضریب بازیافت فشار سکون داشته است.  
 

 گیری نتیجهو  بندی جمع
ها بر بازده احتراقی و ضریب بازیافت فشار سکون  آنها و همچنین چیدمان  سی عددی تاثیر تعداد حفرهربه بر ،در مطالعه حاضر

های  اطلاعات مربوط به پیکربندی  نتایج، کلیهتر  آسانبرای مقایسه بهتر و تراق مافوق صوت پرداخته شد. حدر یک محفظه ا

 شده است.  ارائه 2در قالب جدول مورد بررسی 
 

 های مختلف پیکربندیسکون برای فشار بازیافت بازده احتراقی و ضریب  -2 جدول

Table 2- Combustion efficiency and pressure recovery factor for different configurations 

pressure recovery 

factor 
combustion 

efficiency Model of injection Number of injector Number of cavity Row 

number 
56.5 71.4 simple 1 1 1 
54.6 76.5 simple 1 2 (Tandem) 2 

53.1 97 Parallel 2 2 (Parallel) 3 
46.1 98 Parallel 2 4 4 

 

بهترین پیکربندی برای محفظه احتراق حاضر استفاده از  توان دریافت که میشده اشارهگانه چهار های پیکربندی  با مقایسه

اگرچه بازده احتراقی را به مقدار کمی  ،به چهار عدد ها . افزایش تعداد حفرهاستدو حفره موازی و دو پاشنده سوخت موازی 

که استفاده از این پیکربندی را با اشکال  همراه داردای را به اما افت ضریب بازیافت فشار سکون قابل ملاحظه ،دهد افزایش می

  کند. مواجه می
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In the present research work, a computational simulation of the multi cavity scramjet combustor has been 

performed by using the two-dimensional compressible Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS) equations 

coupled with the two-equation standard k-ɛ turbulence model as well as PaSR model for combustion 

modeling. In this combustion chamber, the supersonic air with Mach number of 2.05 flows in the enclosure, 

and the transverse hydrogen fuel injection is employed at sonic condition. The cavity is used to stabilize the 

flame in the combustor and the effect of cavity location and also the number of cavities on flow structure, 

combustion efficiency, and pressure recovery factor are studied. The results show that by increasing the 

number of cavities from one to four, the combustion efficiency is increased but the pressure recovery factor 

decreases. For the four-cavity configuration, the combustion efficiency is around 98% and the pressure 

recovery factor is 46.13%, which shows 26% increase in the combustion efficiency and 10% decrease in the 

pressure recovery factor as compared with the single-cavity. In the considered configurations, the best 

performance is achieved by the parallel dual-cavity with two-injection combustor.  
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