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 In ramjet and scramjet engines, due to the very high velocity of the incoming flow into the 

combustion chamber, efficiency and effective fuel–air mixing face significant challenges. One 

efficient method to increase fuel residence time and create a suitable recirculation zone for stable 
combustion is the use of cavity flameholders. Despite the widespread application of this method, 

the effect of cavity geometry on combustion performance in both ramjet and scramjet engines, 

especially under heated conditions, still requires comprehensive investigation. The aim of this 
study is to numerically investigate the effect of cavity geometric parameters—including height, 

length, and ramp angle—on combustion efficiency in both ramjet and scramjet engines. For this 

purpose, simulations were performed using ANSYS Fluent with the SST k–ω turbulence model 
in a compressible, hydrogen-fueled combustion configuration. The results indicate that increasing 

the cavity height in both engines improves combustion efficiency. Reducing the cavity length can 

also enhance combustion efficiency in both engines. These findings can serve as a basis for 
optimizing flameholder geometry in future supersonic engines. 
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Introduction  

High-speed air-breathing propulsion systems, particularly ramjet and scramjet engines, represent key 

technologies for supersonic and hypersonic flight. Unlike conventional turbojet engines, these systems operate 

without rotating compressors or turbines and rely entirely on the dynamic compression of incoming air. In ramjet 

engines, combustion occurs at subsonic speeds inside the combustor, whereas in scramjet engines (Supersonic 

Combustion Ramjet), combustion takes place under supersonic flow conditions. Although this structural simplicity 

allows operation at extremely high Mach numbers, it introduces significant challenges in fuel–air mixing, flame 

stabilization, and combustion efficiency. 

At high flow velocities, especially in scramjet configurations, the residence time of fuel inside the combustion 

chamber becomes extremely short. As a result, achieving stable combustion and complete fuel consumption is 

difficult. Among the various flame stabilization techniques, cavity-based flameholders have been widely adopted 

due to their ability to create recirculation zones that trap hot combustion products, increase fuel residence time, 

and enhance turbulent mixing. Previous investigations, including the experimental studies of Gruber and the 

comprehensive review by Ben-Yakar, demonstrated the effectiveness of cavity flameholders in stabilizing 

supersonic flames. More recent hydrogen-fueled investigations published in the International Journal of Hydrogen 

Energy have emphasized the sensitivity of combustion performance to cavity geometry. 

Despite extensive research, most studies have focused on either ramjet or scramjet engines individually, and 

systematic comparisons under identical modeling frameworks remain limited. Furthermore, the combined effects 

of cavity height, length, and aft-wall angle under hot hydrogen combustion conditions have not been 

comprehensively evaluated. Therefore, the present study aims to numerically investigate the influence of these 

geometric parameters on combustion efficiency in both ramjet and scramjet engines using a unified computational 

approach. 

Methodology 

The computational domain consists of an inlet section, a combustor equipped with a wall-mounted cavity 

flameholder, and a downstream outlet region. The baseline cavity geometry includes a height of 9.8 mm, a length 
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of 19 mm, and an aft-wall angle of 30°. Parametric variations are introduced by considering cavity heights of 6 

mm and 12 mm, cavity lengths of 13 mm and 25 mm, and aft-wall angles of 15° and 45°. Hydrogen is selected as 

the fuel due to its high reactivity and suitability for high-speed propulsion systems. 

Two operating conditions are considered: a ramjet configuration with subsonic combustor flow and a scramjet 

configuration with a Mach 2.5 supersonic inlet condition. All simulations are performed using ANSYS Fluent 

under compressible reacting flow assumptions. The governing equations include continuity, compressible Navier–

Stokes, energy, and species transport equations. 

Turbulence is modeled using the SST k–ω model, which is well suited for predicting boundary layer separation, 

shear layer development, and shock–boundary layer interactions in high-speed flows. Combustion is simulated 

using the Finite-Rate/Eddy-Dissipation model to account for both chemical kinetics and turbulence–chemistry 

interaction effects. Appropriate pressure-based boundary conditions are applied at the inlets and outlet depending 

on the engine configuration, while all walls are treated as no-slip and adiabatic. 

Grid independence is verified using three mesh densities, and dimensionless static pressure distributions are 

compared to ensure numerical accuracy. Second-order discretization schemes and a coupled pressure–velocity 

solver are employed to enhance stability and accuracy. Combustion efficiency is defined based on hydrogen mass 

consumption between inlet and outlet, providing a direct quantitative measure of fuel utilization. 

Discussion and Results 

The numerical results demonstrate that cavity geometry significantly affects flow structure, recirculation 

strength, temperature distribution, and combustion efficiency in both engines. Increasing cavity height enhances 

combustion efficiency in both ramjet and scramjet configurations. A larger cavity height produces a stronger 

recirculation zone, increases residence time, and promotes improved fuel–air mixing. The effect is more 

pronounced in the ramjet engine due to longer subsonic residence time, which allows more complete heat release 

and reaction progression. In the scramjet configuration, although combustion efficiency increases with cavity 

height, the improvement is less significant because supersonic flow rapidly convects thermal energy toward the 

outlet. 

Reducing cavity length generally leads to a moderate improvement in combustion efficiency. Longer cavities 

may cause partial fuel accumulation and spillage, weakening effective mixing within the shear layer above the 

cavity. Shorter cavities concentrate the recirculation region and strengthen mixing interactions. However, 

sensitivity to cavity length is lower compared to cavity height. 

The aft-wall angle influences vortex structure, shear layer behavior, and flame anchoring location. Smaller 

angles tend to shift the recirculation zone downstream and may reduce mixing effectiveness, while larger angles 

intensify shear layer entrainment and improve flame stabilization. Nevertheless, excessively steep angles may 

introduce aerodynamic penalties, indicating that optimal geometric design requires balanced parameter selection. 

A comparative analysis shows that the ramjet configuration is more sensitive to geometric modifications than 

the scramjet configuration. Because combustion occurs under subsonic conditions in the ramjet, changes in 

residence time and recirculation strength directly influence reaction completeness. In contrast, the scramjet 

operates under supersonic flow where limited residence time reduces the overall impact of geometric variations, 

although similar trends are observed. 

Conclusion  

A comprehensive numerical investigation was conducted to evaluate the effects of cavity flameholder 

geometric parameters on hydrogen combustion performance in both ramjet and scramjet engines. The results 

indicate that increasing cavity height significantly improves combustion efficiency by strengthening recirculation 

and increasing fuel residence time. Shorter cavity lengths provide moderate improvements by reducing fuel 

spillage and concentrating mixing regions. The aft-wall angle strongly affects vortex formation and flame 

stabilization, and appropriate optimization enhances combustion performance. 

Overall, the ramjet engine exhibits greater sensitivity to geometric variations due to longer residence time and 

subsonic combustion conditions, whereas the scramjet shows similar but less pronounced trends under supersonic 

flow. The findings provide practical design guidelines for optimizing cavity flameholder geometry in high-speed 
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propulsion systems and establish a unified comparative framework for analyzing geometric effects across different 

combustion regimes. 
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 اطلاعات مقاله   چکیده 

  یداری پا  احتراق،   محفظه   به   یورود  ان ی جر  ی بالا  ار یبس  سرعت   لیدل   به  جت،اسکرَم  و   جترم  ی موتورها  در 

  زمان شی افزا  ی برا  کارآمد  ی هاروش  از   یکی. است  رو روبه  ی جد چالش  با   هوا   و   سوخت   مؤثر   اختلاط  و   شعله 

  ی دارهانگهشعله  از  استفاده  احتراق،   بازده   ش یافزا   جهت  مناسب  یبازچرخش  ه یناح  جادی ا  و  سوخت   ماند

  موتور   دو  هر  در  احتراق  عملکرد   بر  حفره  هندسه  ریتأث  روش،  نی ا  گسترده  کاربرد  باوجود.  است  یاحفره

  مطالعه   پژوهش،  نی ا  هدف.  است  جامع  یبررس  ازمندین   هنوز  گرم،  طیشرا   در  ژهی وبه  جت،اسکرَم  و  جترم

  در   احتراق  بازده  بر  ییانتها  داربیش  سطح  هیزاو   و  طول  ارتفاع،  شامل  حفره  یهندس  یپارامترها  اثر  یعدد

  و   ANSYS Fluent افزارنرم  از استفاده با هایسازهیشب  منظور، نیا  یبرا. است  جتاسکرَم و جترم موتور دو

  جی نتا.  است  شده  انجام  دروژنیه  سوخت  با  و  گرم   حالت   در  ر، یپذتراکم  صورتبه  SST k–ω  یآشفتگ  مدل

  حفره   طول  کاهش.  شودیم  احتراق  بازده  بهبود  موجب   موتور  دو  هر   در  حفره  ارتفاع  شیافزا   دهدیم  نشان

  ی سازنهیبه  یبرا  ییمبنا  توانندیم  هاافتهی   نی ا .  دهد  شی افزا  موتور  دو  هر   در  را   احتراق  بازده  تواندیم  زین 
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 قدمه  م

بالا مطرح    یهاپرواز در سرعت  یبرا  شرانشیپ   یهایفناور  نیتراز مهم  یکیعنوان  جت به جت و اسکرَم رم   یامروزه موتورها

فقدان کمپرسور و  لیموتورها به دل نیفراصوتی دارد. ا یهاو سامانه  یی هوا  ع یصنا  شبردیدر پ   ید یها نقش کلهستند و توسعه آن

. باوجود  کنندیم  ایجاد  یاامواج ضربه  قیرا از طر  انیجر  یسازفشرده  فرآیندو    هستند  برخوردار  یی بالا  یساختار  یاز سادگ  ن،یتورب

فراصوتی، زمان ماند    یهامحدود است. در سرعت  اریبس  ی در بازه زمان  داریاحتراق پا   جاد یها اچالش آن  نیترساختار ساده، بزرگ

اساس، پژوهشگران   نی. بر همدهدیکاهش م   داًیاحتراق را شد  یین موضوع کارایکم است و ا  اریبس   احتراق   سوخت و هوا در محفظه

شعله فراهم    یدارسازیاند تا امکان پابوده  انیجر  انیتر در مسرعتکم  یاهیناح  جادیا  یبرا  ییهاروش   یهمواره به دنبال طراح

 شود.

توجه  مورد یلادیم 2000دهه  لیاست که از اوا یاحفره   یدارهانگهاستفاده از شعله نه،یزم نیکارآمد در ا  یهااز روش یکی

  ی بازچرخش  هیناح  جادیها را در اساختارها ارائه دادند و نقش مهم آن  نیعملکرد ا  برجامع    یو هانسون مرور  گاریند. بناه قرار گرفت

 انیجر  نیب  یقو  یبرش  هیلا کی  لیحفره در کف محفظه احتراق سبب تشک  کی  جادیساختار، ا  نی. در ا]1[کردند    یبررس  داری پا

 ق یتزر  هیداغ را به ناح  یکه گازها   شودیم  ییها گردابه  جادی موجب ا  یبرش  ه یلا  نی. اشودیمحبوس در حفره م  یو گازها  یاصل

 . ندشویماندن شعله م داریو باعث پا گردانندیسوخت بازم
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بررس  یهاجنبه   یمتعدد  مطالعات را  حفره  عملکرد  ککرده  یمختلف  حفره   میاند.  که  دادند  نشان  م و همکاران    توانند یها 

ناحساختار موج ضربه  احتراق فراصوتی به طور قابل  هیای و  را در  ن.  ]2[بهبود دهند    یاملاحظه  اختلاط   ز یگروبر و همکاران 

و نتایج آنها نشان داد زاویه   حفره انجام دادند  رافدر اط  انیدرباره رفتار جر  1عددی و آزمایشگاهی مطابق شکل    ییهایبررس

 . ]3[انتهایی حفره اهمیت بالایی دارد و کاهش این زاویه باعث افزایش پایداری می شود 

حفره پرداختند    ییانتها  وارهید  هیمانند طول، ارتفاع و زاو  یمختلف هندس   یاثر پارامترها  یدر ادامه، هوآنگ و همکاران به بررس

و همکاران   یکا  نیهمچن.  ]4[دهند    رییتغ  یریگچشم   طوربهرفتار حفره را    توانندیپارامترها م  نیاز ا  ک یو نشان دادند که هر  

به    تواند یمحفره  مناسب ارتفاع و طول    بیکردند که ترک  دییکردند و تأ  یاثر هندسه حفره را بر اختلاط سوخت و هوا بررس

دهد سوخت و  بازده اختلاط سوخت نشان میدر این شکل  .  ]5[کمک کند    آمده است،  2که مطابق شکل    اختلاط  بازده   شیافزا

 .که احتراق مؤثرتر انجام شودطوریبه ،اند اکسیدکننده تا چه حد یکنواخت و کامل قبل یا حین احتراق با یکدیگر مخلوط شده

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

پاشش سوخت بر عملکرد حفره   یاثر شکل، ابعاد و الگو  یبه بررس  زین  یدتریجد  یهاها موجب شد که پژوهشحفره  یایمزا

تری ناحیه بازچرخشی بزرگ   تواندی مبه ذوزنقه  شکل حفره    ریینشان دادند که تغ  3مطابق شکل  و همکاران    یبپردازند. مراد

 . ]6[ثیر زیادی دارد أ نسبت به دایره و مستطیل ایجاد کند که در پایداری جریان ت

Figure 1 - The Shadowgraph image of the cavity flameholder examined by Gruber et al. [3] 

 ]3[ ای گروبر و همکارانحفرهدار نگهنگاری شعلهتصاویر سایه - 1شکل 

Figure 2- The mixing efficiency diagram on the cavity surface. 

  ]5[ نمودار بازده اختلاط بر روی سطح حفره -2شکل 
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بر استفاده از کف حفره ارائه کردند که   یسوخت مبتن قیتزر د یروش جد کیخود،  2023و همکاران در مطالعه سال   یچوب

و رفتار   دروژنیاحتراق ه  یرو  زین  یمتعدد  یهامطالعات، پژوهش  نیکنار ا  در.  ]7[در بهبود احتراق داشت    یمؤثر  اریبس  جینتا

، ساختار شعله و نحوه گسترش LES  رهیافت آشفتگی   فراصوتی انجام شده است. هوانگ و همکاران با استفاده از  یهاانیآن در جر

  ی هاو چالش  ا یجامع، مزا  یرمطالعه مرو  کیو همکاران در    یچوب.  ]8[کردند    لیتحل  ق یطور دقرا در محفظه فراصوتی به  آن

 ن ی همچن.  ]7[ارائه دادند  آن    ندهیآ  یکاربردها  نهیدر زم  یمهم  جیکردند و نتا  یها را بررسجتدر اسکرَم   دروژنیاستفاده از ه

اسکرَم   قیتزر  یها اختلاط سوخت و روش   نه یکتاب مرجع در زم  کی  یدبرگرودرو اساسجت در  در    یها منتشر کرد که نقش 

  یخوبرا به  نهیبه  قیو روش تزر  حیانتخاب سوخت مناسب، هندسه صح  تیمطالعات اهم  نیا.  ]9[دارد    ریاخ  ی دعد  یهالیتحل

 . کندیمشخص م

و پاور پاشش دوگانه    یمورد توجه قرار گرفته است. ل  انیسوخت بر ساختار جر  قیمختلف تزر  یهااثر روش  گر، یمطالعات د  در

ای و  ساختار موج ضربه تواندیپاشش سوخت م هیوانگ و همکاران نشان دادند که زاو.  ]10[کردند  یبهبود اختلاط بررس یرا برا

صورت  به  زین V-gutter  حضور شعله نگهدار از نوعشعله در    یدار یمربوط به پا  العاتمط  نیهمچن.  ]11[دهد    ریینرخ احتراق را تغ

و احتراق در  یانجر هاییژگیولیو و همکارارن . ]12[بر محل شعله گزارش شده است  نگهدارشعله نیگسترده انجام شده و اثر ا

با   LES یبکه ترک  دهدینشان م  یج. نتای کرده اند بررسرا  LESبا استفاده از مدل  یاچند نقطه یقجت با حفره و تزراسکرَم  یک

 . ]13[کندیم یفرا بهتر توص یانجر یاسی چند مق یرفتار شعله و ساختارها یدروژن،ه یقدق یریپذواکنش یزممکان

اختلاط سوخت و هوا در اتاق احتراق  یتدر تقو یهثانو یبازچرخش  یهاعملکرد حفره همراه با جت  یبه بررسچن و همکاران 

را   یاگردابه  ی هازوج  یلو تشک  یمرز  یهلا   یش جدا  توانندیم   یبازچرخش  یهاکه جت  دهد ینشان م  یج . نتاپرداختندجت  اسکرَم 

که استفاده از دو  ژانگ و همکارانش نشان دادند که  .  ]14[کاهش دهند  یتوجهطور قابلرا به  یسازدهند و طول مخلوط  یشافزا

 . ]15[کند ینفوذ سوخت و توسعه شعله کمک م یشکه به افزا شودیم  یچیدهپ  یانجر یدانم یجادحفره مقابل هم منجر به ا

ا اثر  هم  یبررس  ها،شرفتیپ   نیباوجود  محفظه   بر  ییانتها  وارهید  هیزاوو  ارتفاع، طول    ی عنی  یپارامتر مهم هندس  سهزمان 

تنها   ایاند و دو پارامتر متمرکز بوده ای  کیها تنها بر توجه قرار گرفته است. اغلب پژوهش تر موردجت کمجت و اسکرَم احتراق رم

Figure 3 – Fuel distribution contours inside the cavity at Mach Numbers (a) 1.2 and (b) 3 

 ]6[ 3و )ب(   2/1ماخ )الف(  عدد کانتور توزیع سوخت درون حفره در  - 3شکل 

 (الف)

 (ب)
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  ها تیمحدود  نیاند. افقط در حالت گرم انجام شده  ایاز مطالعات فقط در حالت سرد    یاریبس  نیاند. همچنکرده  یرا بررس  رموتو  کی

 هندسه حفره وجود نداشته باشد.  یسازنه یبه یبرا پارچه کی لیباعث شده امکان تحل

و با   جتجت و اسکرَم رفتار هندسه حفره در هر دو موتور رم   ق،ی تحق  نیخلأ برطرف شده است. در ا  نیپژوهش حاضر ا  در

 SST  یاز مدل آشفتگ  یری گبا بهره  ها ی سازهیشده است. تمام شب  یبررس  جامعطور  به  یهندس  یپارامتر اساس  سه  درنظرگرفتن

k–ω  احتراق    ل و مدFinite-Rate/Eddy-Dissipation  .مدل     انجام شده استSST k–ω  بینی یشمناسب در پ   یی توانا  یل به دل  

  یفراصوت  های یان جر  یها برامدل  ین از پرکاربردتر  یکی  یواره،د  یکنزد  یو دقت بالا در نواح  ی برش  یهرفتار لا  یان، جر  یشجدا

ها در دو  آن  سهیو مقا  یدی پارامتر کل  سهزمان  جامع و هم  یکار در  بررس  نیا  ی اصل  ینوآور  است.  یادار حفرهنگههمراه با شعله

  ی برا   یارزشمند  یراهنما  تواندیآن م  جیشده و نتا  دهیتر دکم  نیشیتاکنون در مطالعات پ   یکرد یرو  نیموتور مختلف است. چن

 سرعت بالا باشد.  یموتورها د یجد یهانسل یطراح

 سنجیروش حل و صحت

ا مراحل    نیدر  عدد  ،یمرز  طیشرا  ، یکیزیف  ی هامدل  ،یبندشبکه  ، یهندس   یسازمدلبخش،  حل  نها  یروش  در    تیو 

جامع از روند    فیتوص  کی جاد یبخش ا  ن ی. هدف از اشودیمعتبر ارائه م   ی و عدد  ی تجرب  ی هابا استفاده از داده  ج ینتا  یاعتبارسنج

  ی ساختار عموم  درنظرگرفتنهندسه محفظه احتراق با    ابتدا  د.شو  نیتضم  ج یباشد و دقت نتا  دیحل است تا پژوهش قابل بازتول

 شد.  یطراح 4مطابق شکل  ]3[و طبق مدل هندسی گروبر و همکاران جتو اسکرَم  جترم یموتورها

 

 

محفظه    یو خروج  حفرهپس  هیناح  ،یاحفره  دارنگهشعلهمحل استقرار    ،ی برای جریان اصلیورود  یکهندسه شامل    نیا 

  ریپذامکان  ج ینتا  سهیانتخاب شدند تا مقا  اتیادبمعتبر در    یها و داده  یشگاهیآزما  ی مطابق استانداردها  یابعاد اصل  ی است. تمام

  ن یتربا کم  یپارامتر  لیباشند تا تحل  رییتغقابلصورت جداگانه  به  ی هندس  یهندسه تلاش شد تمام پارامترها  ید. در طراحشو

 انجام شود.  ی تداخل هندس

. در  شدند  طراحیمتفاوت    یایها و زوا، طولها ارتفاع   ازایبه  هاحفرهنشان داده شده است.    1مقادیر شرایط مرزی در جدول  

و سلول   ی چهارضلع  یهااز سلول   یبیصورت ترکبه  یبندشبکهشدت آشفتگی است.    I،  1جدول   نواح  یمثلث  یهامنظم   یدر 

  یهاتا دقت محاسبه تنش د ش یجاد با نسبت رشد کم ا یمرز  یهمش لا  ها، یوارهد یکی انجام شد. در نزد 5مطابق شکل  تریچیدهپ 

ها و اختلاط سوخت و گردابه یلآن در تشک یدینقش کل یلحفره، به دل  یبالا یبرش یهدر امتداد لا ین. همچنیابد یشافزا یبرش

 .  داده شد یشافزا یطور قابل توجههوا، تراکم شبکه به

Figure 4 – Geometry of the combustion chamber, cavity flameholder and boundary conditions[3]. 

 ]3[  ای و شرایط مرزیدار حفرهنگهشعلههندسه محفظه احتراق،  – 4 شکل
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 نوع و مقادیر شرایط مرزی  -1جدول 

Table 1 – Boundary condition types and values. 

Boundary 

Condition Values 

Boundary 

Condition 

Type 

Flow Type Engine Type 

=690000 PatP 

M=0.5 

I=3 % 

Pressure 

Farfield 
Air Inlet 

Ramjet =690000 PatP 

M=0.5 

I=5.4 % 
Pressure Inlet Fuel Inlet 

P=600000 Pa Pressure Outlet Outlet 

=1731.232 kPatP 

M=2.5 

I=2.8 % 

Pressure 

Farfield 
Air Inlet 

Scramjet =865616 PatP 

M=1 

I=4.6 % 
Pressure Inlet Fuel Inlet 

P=101325 Pa Pressure Outlet Outlet 

 

 

 

های  با تعداد سلول  زیانجام شد. سه شبکه درشت، متوسط و ر  حل از شبکهاستقلال    لی، تحلشبکه  مناسباندازه  انتخاب    یبرا

.  برای سه شبکه ذکرشده مقایسه شده است  6شکل    مطابق،  فشار  عیتوز  یدیپارامتر کل  جینتا.  شد  تولید  2مختلف مطابق جدول  

های افقی و عمودی است.  بعد شده است و طول موثر به معنای استفاده از فاصلهدر این نمودار فشار با فشار استاتیک ورودی بی

  ل یتحل  دامها  یشبکه متوسط برا  نیاست؛ بنابرا  درصدکمتر از دو    زیشبکه متوسط و شبکه ر  نیکه اختلاف ب  شودمیمشاهده  

 محاسبات برقرار شود. نهیدقت و هز انیانتخاب شد تا تعادل م

 مختلف  های ها در شبکهتعداد سلول -2جدول  

Table 2 – Number of cells in different Grids 

Number of Cells Mesh 
128000 Coarse 
160000 Medium 
200000 Fine 

Figure 5 – The computational grid used in the numerical solution. 

 در حل عددی   شدهستفاده شبکه محاسباتی ا  -5 شکل
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  استوکس -ریانتخاب شدند. معادلات حاکم شامل معادلات ناو  انیجر  ی کیزیف  یهاهندسه و شبکه، مدل  یسازاز آماده  پس

  ی برا  SST k–ω  یحل شدند. مدل آشفتگ  ایصورت پامعادلات به  نی. ااستها  و معادلات انتقال گونه  یمعادله انرژ  ر، یپذتراکم

  یو ساختارها  یبرش  هیرفتار لا  ان،یجر  شیجدا  ینیبشیپ در    یخوب  اریبس  ییمدل توانا  نیا  رایانتخاب شد، ز  انیجر  یسازه یشب

  دارد. وارهید کیآشفته نزد

مدل قادر است    نی. اه استاستفاده شد  Finite-Rate/Eddy-Dissipationاز مدل    دروژن،یاحتراق ه  یسازه ی شب  یبرا

 انیجر  یمرز  طیشراکند.    ینیبشیپ زمان  هم  طور  بهرا    شوندی که توسط اختلاط کنترل م  ییهاو واکنش  عیسر  یهارفتار واکنش

، عدد ماخ  جترم موتور. در  ه استشد  نییجت تعو اسکرَم جترم یموتورها ی هایژگیسرعت فراصوتی و و به  توجه  با  یدر ورود

 ی ورود  طیشرا  نیتر است؛ بنابراو زمان ماند کم  تربیشجت، عدد ماخ  . در حالت اسکرَم ه استبود  ترشیتر و دما بکم  یورود

  . ه استاعمال شد  یدر ورود  کنواختصورت یبهسرعت    لیحالات، پروف   ی . در تمامه استشد  میمعتبر تنظ  ی هامطابق با داده

  ی ریجلوگ  یبرا  Pressure-Outlet  مرزی  محفظه، شرط  ی. در خروجاند شده  فیتعر  با شرط عدم لغزش  وارهید  عنوانبه  هاوارهید

 اعمال شد.  یعدد  یهااز بازتاب موج

مرتبه دوم   دقتاز    یو انرژ  یها، آشفتگگونه   انتقال  ی. براه استمعادلات با لحاظ دقت بالا انتخاب شد  یسازگسسته   روش

فراصوتی    یهاانیجر  یبرا  گرحل  نیا  رایاستفاده شد؛ ز  Coupled  گرحلحل معادلات فشار و سرعت از    ی. براه استاستفاده شد

 دارد. دقت بالاتری یاامواج ضربه  حضور درو 

از آن استفاده شده است. معادلات انتقال در    پژوهش   ینکه در ااست    ایدو معادله  ی ( مدلSST)   ی مدل انتقال تنش برش

 است:  یرصورت زبه  یمدل انتقال تنش برش

(1) 
( ) ( )i

i j j

u G Y D S
t x x x

    


 

    
+ =  + − + + 

     
 

 :شودیم یینتع یرصورت زبه یلزجت آشفتگ یبضر SSTدر مدل 

Figure 6 – Dimensionless pressure diagram for different grid sizes 

 شبکههای مختلف اندازهبعد برای نمودار فشار بی - 6 شکل
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اعداد    یحمربوط به تصح  یبو ضر  شودیاست که مقدار آن جداگانه محاسبه م  ی تابع  F2کرنش است،    یبزرگ  Sکه در آن  

مدل مخلوط شدن   ینپژوهش از آن استفاده شده است. ا یناست که در ا احتراقی مدل   هامدل انتقال گونه . است یینپا ینولدزر

انتقال گونه انتقال  کندیهر گونه مدل م   یپخش و واکنش برا  جایی، را با حل معادلات جابه  یمیایی ش  هایو  انتخاب مدل  . با 

معادله   ین. اکندیم یینگونه تع یبرا یی( را با حل معادله پخش و جابجاYi) ههر گون  یمحل جرمی کسر فلوئنت افزارنرم ها،گونه

 :شودینوشته م یربقا به فرم ز

(3) 
( ) .( ) .i i i i iY VY J R S

t
 


+ = − + +



r r
 

ا تول𝑅𝑖 رابطه    یندر  تول𝑆𝑖 و    یمیاییبا واکنش ش  iگونه    یدنرخ خالص  ن  یدنرخ  از فاز پخش و  افزودن  به  منابع    یزمربوط 

 دما و غلظت است.  هاییانگراد  یلام به دل iگونه  یشار پخش𝐽𝑖 توسط کاربر است. جمله  شدهیفتعر

  معیار دوم.  بوده است  10-5  ازتر  تا حد کم  هاماندهیباقاول کاهش  معیار  .  ه استاستفاده شد  اریمع  از دو  ،ییهمگرا  نییتع  یبرا

پژوهش    ین. لازم به ذکر است که در اه استها بوددر ساختار گردابه  رییحفره و عدم تغپس  هیدر ناح  انیجر  لپروفی  شدن  ثابت

فعال مانند    های یکالراد  یمیاییش  ینتیکس  یلبوده و تحل  یدروژنبازده احتراق بر اساس مصرف سوخت ه  یبر بررس  یتمرکز اصل

OH  بعد  عملکرد احتراق در نظر گرفته شده است.  یاصل  یاربازده احتراق به عنوان مع ین،مطالعه قرار ندارد. بنابرا  یندر محدوده ا  

بعدشده  نسبت فشار استاتیک بی  7برای این منظور مطابق شکل    انجام شد.  یتجرب  یهابا داده  جینتا  اعتبارسنجی  ،یاز حل عدد

 [ مقایسه شده است.  3با نتایج تجربی گروبر و همکاران ]   3روی سطح حفره برای عدد ماخ 

 

 
 

 
Figure 7 – Comparison of the dimensionless static pressure  obtained from the experimental results [3] and the 

numerical results 

 و عددی   ] 3[ بعد حاصل از نتایج تجربیمقایسه نسبت فشار استاتیکی بی -7 شکل
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 نتایج و بحث  

در دو موتور را  حفره    یو احتراق   یکینامیرودیتا بتوان رفتار آ  شودی ارائه م  گرم  انیجر  و برای  جامعصورت  پژوهش به  نیا  جینتا

حفره و  درصدی ارتفاع و طول  30و کاهش    افزایشطراحی و سپس    8هندسه مطابق شکل    کرد.   یابیجت ارزو اسکرَم  جترم

 متر یلیم  19و    9/8مورد بررسی قرار گرفت. ارتفاع، طول و زاویه حفره در ابتدا به ترتیب    داربیشدرصدی زاویه سطح    50کاهش  

مورد بررسی قرار گرفت. بازده احتراق   3درجه در نظر گرفته شد. در نهایت مقادیر طول، ارتفاع و زاویه حفره مطابق جدول    30و  

 شود:به عنوان یکی از پارامتر های مهم مورد بررسی به شکل زیر تعریف می

(4) 
2 2
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رابطه    نیدر ا
2 ,H jetm&   سوخت،  ی جرم  یدب  ρ  یچگال،  

2HY  سوخت و    یکسر جرمu  دهندیطول را نشان م   یسرعت در راستا .  

سوخت   ی جرم  یدب  باآن    بعدسازیبیمحفظه و    یشده در سطح خروجسوخت مصرف   یاز کسر جرم  یریگبازده احتراق با انتگرال

  یراعملکرد احتراق انتخاب شده است، ز  یابی ارز  یاصل  یار پژوهش، بازده احتراق به عنوان مع  یندر ا  محاسبه شده است.  یقیتزر

م   یدروژنمصرف سوخت ه   یزانم  یماًمستق نشان  را  احتراق  ادهدیدر طول محفظه  در    یجرا  ی هااز شاخص  یکی  یفتعر  ین. 

بهبود   یلاز تحل  یبانیجهت پشت  یفیک  شاخص  عنوان  بهدما صرفاً    یکانتورها  ین. همچناست  یاحتراق فراصوت  یمطالعات عدد

 .شوند یمحسوب نم یابیارز یاصل یاراند و معاحتراق ارائه شده یندفرآ

 

 

 مقادیر مختلف طول، ارتفاع و زاویه حفره  -3جدول 

Table 3– Various values of cavity length, height, and angle 

6 Cavity Height (mm) 
12 
13 Cavity Length (mm) 
25 
15 Cavity Angle(degree) 
45 

 

  ع یتوز  یموج رو  نیهمراه است و ا  هیاول  یاموج ضربه   کی  لیبه محفظه با تشک  انیکه ورود جر  دهدمینشان    جینتابررسی  

درون حفره    ن یانگیم  یقابل توجه دما  شیموجب افزا  9مطابق شکل    ،ارتفاع حفره  ش یافزا  .گذاردیم   ریبه حفره تأث  یفشار ورود

جت رم  ، در10مطابق شکل    ش یافزا  نیا  زانیاما م  ، یابدمی  ش یدر هر دو موتور افزا  شتریب  یها در ارتفاع  نهیشیب  ی . دماشودمی

زمان   رهاسازی انرژی حرارتی حاصل از احتراق شوختکمتر است و    ورودی  انیجت سرعت جردر موتور رم  رایز  است،  شتریب

  ی اصل   انیتوسط جر  یحرارت  یاز انرژ  یبالا، بخش بزرگ  اریسرعت بس  لیجت به دلگسترش در حفره دارد. در اسکرَم  یبرا   یشتریب

 .شودیم  تیهدا یبه سمت خروج

Figure 8 – Cavity geometry and the parameters under investigation 

 هندسه حفره و پارامترهای مورد بررسی   -8شکل 
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Figure 9 – Static temperature contours of the ramjet at cavity heights of (a) 6 mm and (b) 12 mm 

 متر  میلی 12متر و )ب( میلی 6حفره )الف(  هایجت در ارتفاعکانتور دمای استاتیک رم  -9شکل 

Figure 10 – Static temperature contours of the scramjet at cavity heights of (a) 6 mm and (b) 12 mm. 

 مترمیلی 12متر و )ب( میلی 6حفره )الف(  هایجت در ارتفاعاسکرمکانتور دمای استاتیک  -10شکل 

 )الف(

 (ب)

 )الف(

 (ب)
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  یشارتفاع حفره افزا یشجت، بازده احتراق با افزادر موتور رم دهنده این است که نشان 11نمودار بازده احتراق مطابق شکل  

ارتفاع    یشافزاهمچنین    .استبازچرخش و اختلاط بهتر سوخت و هوا درون حفره    یهناح  یتتقو  یلبه دل  ینکه ا  کندیم  یداپ 

که    شود یم  یقتزر  یهداغ به ناح  ی گازهابازگشت    یشزمان ماند سوخت و افزا  یشافزا  ی،بازچرخش  یهناح  یتحفره موجب تقو

 .شوند یبازده احتراق منجر م یششعله و افزا یداریبه بهبود پا   یهمگ

 

 
 

 

 
 

گر افزایش بازده احتراق با افزایش  دهد که بیانجت را نشان میکه نمودار بازده احتراق برای موتور اسکرم   12مطابق شکل  

 ارتفاع حفره است. 
 

 
 

 

 

احتراق نشان م  ینمودارها  یبررس تغ  دهدیبازده  تنها موجب تغ  یهندس  ییراتکه  روند    ییرحفره  بلکه  بازده نشده،  مقدار 

 یشتر ب  یداریپا  گریانب هایمنحن تریمملا  یبجت، شرم   موتور قرار داده است. در    یرتحت تأث  یزتکامل احتراق در طول محفظه را ن

دهنده  نشان  ها یمنحن  تریعسر  ییراتجت، تغکه در موتور اسکرَم   ی حفره است، در حال   دروناحتراق و زمان ماند بالاتر سوخت  

Figure 11 – Combustion efficiency diagram for different cavity heights in the hot ramjet 

 جترمموتور های مختلف حفره در نمودار بازده احتراق برای ارتفاع -11شکل 

Figure 12 – Combustion efficiency diagram for different cavity heights in the scramjet 

 جت  اسکرمدر موتور  های مختلف حفرهنمودار بازده احتراق برای ارتفاع -12شکل 
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که نقش    کندیم  یانب  یتفاوت رفتار   ین. ااستو زمان ماند محدود    یفراصوت  یانجر  یطاحتراق به شرا  یندفرآ  یشترب  یتحساس

 جت است.تر از اسکرَم جت پررنگهندسه حفره در رم

جت محدودتر است و نسبت به رم  یهندس  یپارامترها  یرعدد ماخ بالاتر و زمان ماند کمتر، تأث  یلجت به دلر موتور اسکرَم د

 . شودیمنتقل م  یبه خروج یاصل یانتوسط جر یحرارت  یاز انرژ یبخش قابل توجه

تر و متمرکزتر شعله کوتاه  جادیمنجر به ا  ترکوتاه  یهاحفره  جترم در  .  داردبر عملکرد احتراق    یتوجه  اثر قابل  زیحفره ن  طول

پیدا میشومشاهده می  13مطابق شکل    شدند.  بازده احتراق کمی بهبود  با کاهش طول حفره  پاییند که  بازده  تر حفره  کند. 

 تواند به دلیل سرریز سوخت از درون حفره باشد.  تر میطولانی

 

 
 

 

 

که    دهد یم در ابتدا را نشان    تریطولانتنها مقداری کمتر بودن بازده احتراق در حفره    14جت نیز مطابق شکل  در اسکرم

 اختلاط است. شدنکمناشی از 

 
 

 

Figure 13 – Combustion efficiency diagram for different cavity lengths in the ramjet 

 جت رمدر موتور های مختلف حفره نمودار بازده احتراق برای طول -13شکل 

Figure 14 – Combustion efficiency diagram for different cavity lengths in the scramjet 

 جت  اسکرم حفره در موتورهای مختلفنمودار بازده احتراق برای طول -14شکل 
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تر موجب تمرکز بزرگ  هاییه، زاو15و ساختار شعله دارد. مطابق شکل  یشینهب یبر دما یمیمستق یرتأث ییانتها یوارهد یهزاو

 یه زاو  ییرتغشود.  یم  یدهدرون حفره کش  بهگردابه سمت راست    یه،جت با کاهش زاوکه در رم  ی در حال  شوند،یشعله م  یشترب

باعث    یه. کاهش زاوشودیدرون حفره م   یهاساختار گردابه  ییرو تغ  یانجر  یشمحل جدا  ییجاحفره موجب جابه  ییانتها  یوارهد

شعله   یشترمنجر به تمرکز ب یهزاو یشکه افزا یشده، در حال  یانشدت بازچرخش جر یشگردابه به داخل حفره و افزا یشترنفوذ ب

 .هستند یرگذارسوخت و شدت اختلاط تأث یعبر توز یماًمستق ییراتتغ ین. ادشویم فرهح یلبه خروج یکیدر نزد

 

 

 

  یدانبا ساختار م  یماًکاهش بازده احتراق مستق  یا  یشکه افزا  دهدینشان م  یاندما و خطوط جر  یزمان کانتورهاهم  یلتحل

شعله    یدارترحضور پا  گریانهستند که ب  تریقو  یبازچرخش  یبالاتر منطبق بر نواح  ی با دما  یدرون حفره مرتبط است. نواح  یانجر

ابعاد حفره باعث    یا   یهزاو  ییرها با تغشکل گردابه  ییرتغ  یگر،د  یسوخت است. از سو  یقه تزریداغ به ناح   یو بازگشت مؤثر گازها

 .دشویسوخت و افت بازده احتراق م یز منجر به سرر یطشرا یمحل تمرکز شعله شده و در برخ ییجاجابه

درجه ابتدا به دلیل سرریز سوخت از حفره بازده    15دهدکه حفره با زاویه  نشان می  16نمودار بازده احتراق مطابق شکل  

نیز که در ابتدا به دلیل اختلاط    درجه  45شود. حفره با زاویه  کند، اما در انتها به حالت طراحی نزدیک میتری را تجربه میپایین

 بهتر در حفره بازده بهتری دارد، در انتها با کمی کاهش بازده مواجه شده است.  
 

 
 

Figure 15 – Streamlines overlaid on the fuel mass fraction contours inside the ramjet cavity at angles of (a) 15° and (b) 45°. 
 درجه   45درجه و )ب(  15جت در زاویه )الف( خطوط جریان در کانتور کسر جرمی سوخت درون حفره رم -15شکل 

Figure 16 – Combustion efficiency diagram for different cavity angles in the ramjet 

 جت رمدر موتور های مختلف حفره نمودار بازده احتراق برای زاویه -16شکل 
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درجه بازده احتراق یکسانی    45دهنده این است که حفره با زاویه  نشان  17جت مطابق شکل  نمودار بازده احتراق موتور اسکرم 

تواند به دلیل سرریز سوخت از درجه کمی با کاهش بازده مواجه شده است که می  15با زاویه    حفره  اما   ،داردطراحی    حالت  با 

 حفره باشد.  

 
 
 

 گیری  بندی و نتیجهجمع

بر بازده احتراق در آن    ییانتها  یوارهد   یهنگهدار شامل ارتفاع، طول و زاوشعلهحفره    یهندس  یپژوهش، اثر پارامترها  یندر ا

، ANSYS Fluentافزار  با استفاده از نرم  هاسازی یهشد. شب  یبررس   یجت به صورت عددجت و اسکرَم رم   یمحفظه احتراق موتورها

آشفتگ احت  SST k–ω  یمدل  با سوخت ه  یطدر شرا  Finite-Rate/Eddy-Dissipation  راق و مدل  و  انجام    یدروژنگرم 

زمان ماند سوخت شده و   یشبازچرخش و افزا یهناح یتارتفاع حفره در هر دو موتور باعث تقو یشنشان داد که افزا نتایج گرفت.

  تریشب  فروصوتی  یانزمان ماند جر  یراتر است، زجت محسوس اثر در موتور رم   ین. اشودیمنجر به بهبود بازده احتراق م  یتدر نها

احتراق و کاهش    یهکاهش طول حفره موجب تمرکز بهتر ناح  همچنین  .شودیفراهم م   رتبوده و فرصت اختلاط و واکنش کامل

پارامتر نسبت به ارتفاع   ینا  یتداده است، هرچند حساس  یشسوخت از حفره شده و بازده احتراق را در هر دو موتور افزا  یزسرر

ها و محل تمرکز شعله شده و در  ساختار گردابه یی جاحفره باعث جابه ییانتها یوارهد یهزاو ییرتغ  یگر،د یسو از کمتر بوده است.

انتخاب شود    یابه گونه  یدبا  ینهبه  یهزاو  یند. بنابراشوسوخت    یزسرر  یلمنجر به کاهش بازده احتراق به دل  تواندیم  یطشرا  یبرخ

به عنوان   تواند یپژوهش م  ین ا  هاییافتهمجموع،    در  کند.   یریسوخت جلوگ  نگام بازچرخش، از خروج زوده  یتکه ضمن تقو

لازم به   یان، پا در .یردمورد استفاده قرار گ یندهپرسرعت آ یدر موتورها   هانگهدارشعلههندسه  سازیینهو به یطراح یبرا ییمبنا

وجود   یاچندحفره  های یشآرااثر  نشدن    یو بررس  ها سازی یهبودن شب  ی دوبعد  چون  هایییتمحدوددر این مطالعه  ذکر است که  

 ی برا   تریقدق  ینتیکیس  یها و استفاده از مدل  یاچندنقطه  یقها، تزراثر تعداد حفره  یندهدر مطالعات آ  شودیم  یشنهاددارد. پ 

 .یردتوجه قرار گ مورد یتر احتراق فراصوتکامل یلتحل
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