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 چکیده 

 20و  17، 12، 11ي با زوایاي مختلف (اي عددي براي بررسی پدیده احتراق در محفظه احتراق موتور اسکرمجت همراه با تزریق سوخت از یک گوهمطالعه

توسط  مورد نظر شوند. میدان جریان آشفتهوارد می 1و سوخت هیدروژن با عدد ماخ نزدیک  2با عدد ماخ درجه) انجام شد. در این محفظه احتراق، هوا 

Realizable kسازي از مدل آشفتگی سازي شد. در این شبیهدر حالت پایا شبیه ) RANSاستوکس (-ناویر گیري شدهمعادلات میانگین   سازي براي مدل

اي  نیز بین نتایج روش عددي و نتایج روش تجربی انجام شد که سازي احتراق استفاده شد. مقایسهگردابه براي مدل اضمحلالی و از مدل نرخ محدود/ آشفتگ

 63ده احتراق از نزدیک دقت و قابلیت شبکه محاسباتی و روش عددي را براي مطالعه جریان مذکور نشان داد. نتیجه حاصله این بود که با افزایش زاویه گوه، باز

شود. بدین ترتیب براي تر میشوند و افت فشار کل نیز بیشاي تقویت مییابد اما در طرف دیگر با افزایش زاویه، امواج ضربهدرصد افزایش می 67درصد تا 

  توسط طراح انجام بگیرد.  ین راندمان احتراق و افت فشار کلاي بداشتن حالت بهینه براي تولید نیروي رانش، باید مصالحه

  .محفظه احتراق، اسکرمجت، گوه، بازده احتراق، مافوق صوت :کلیدي هاي واژه
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Abstract  
A numerical study on combustion phenomenon in a scramjet combustion chamber with fuel injection from different wedge angles 
(11, 12, 17 and 20 degrees) was done. In this combustion chamber, the Mach numbers of inflow air and hydrogen fuel are 2 and 1 
respectively. The considered turbulent flow field was simulated by RANS equations in steady state form. In the present simulations, 
a realizable k   turbulence model was selected for turbulence simulation and also finite-rate/eddy-dissipation model was used for 

combustion simulation. A comparison was done between numerical and experimental results and accuracy of numerical method 
verified. These simulations were performed in Ansys Fluent commercial software. Results showed that with increase of wedge 
angle, the combustion efficiency rises from 63 to 67 percent. On the other hand, an increase in wedge angle results in stronger shock 
waves and also total pressure loss increases. Therefore, a compromise should be done by designer from both sides to get an efficient 
thrust. 
Keywords: Combustion Chamber, Scramjet, Wedge, Combustion Efficiency, Supersonic.  

  
 

  مقدمه - 1

اي از موتورهاي هواتنفسی هستند که موتورهاي رمجت گونه

قطعات دوار مانند توربین و کمپرسور در آنها وجود ندارد و لذا به لحاظ 

اي هستند. در این موتورها، سرعت بالاي ساختاري، موتورهاي ساده

اعث افزایش فشار هواي ورودي شده، و هواي پرفشار با حرکت پرتابه ب

دماي بالا که از این سرعت حرکت ناشی شده، وارد محفظه احتراق 

هاي شیمیایی و فرایند آزاد شدن انرژي در محفظه شود تا واکنشمی

احتراق صورت پذیرفته و نهایتا منجر به تولید نیروي پیشران شود. 

ه در لحظه برخاستن با سرعت پرواز ضعف موتورهاي رمجت این است ک

صفر، نیروي تراست صفر است و لذا ابتدا باید بوسیله اي این موتورها به 

سرعت حداقل لازم جهت تولید نیروي پیشران رسیده و سپس وارد 

است اگرچه  5/0عمل بشوند. این سرعت حداقل سرعتی حدود ماخ 

. ماخ پروازي ایده آل راندمان موتور در این ماخ بسیار پایین خواهد بود

است. از طرفی امکان افزایش  3براي موتورهاي رمجت در حدود ماخ 

، 5هاي بالاتر از ماخ پروازي در این موتورها وجود ندارد چرا که در ماخ

، 4/0به دلیل نیاز به کاهش سرعت ورودي محفظه احتراق به حدود 

سیار قوي شده و فرایند تراکم در دهانه ورودي منجر به امواج تراکمی ب

لذا افت فشار کل جریان ورودي بسیار قابل توجه است. از طرفی 

افزایش شدید دما در این فرایند نیز راندمان احتراق را کاهش خواهد 

داد. این دو موضوع باعث پیدایش ایده احتراق مافوق صوت در 

 1پروازهاي با ماخ بالا شده و در واقع ایده طراحی موتورهاي اسکرمجت

مطرح شده و طی دو دهه اخیر مجت با احتراق مافوق صوت) (ر

هاي بسیاري جهت عملیاتی شدن این ایده انجام شده است. در فعالیت

این زمینه مساله بازده احتراق از یک سو و کاهش میزان افت فشار کل 

در دهانه ورودي از سوي دیگر هنوز مورد مطالعه بوده و جاي فعالیت 

ست. طراحی یک روش تزریق سوخت موفق پژوهشی قابل توجهی ا

براي احتراق در موتور اسکرمجت همواره چالش برانگیز بوده است و 

دلیل آن هم زمان اقامت کم در محفظه و نیاز به اختلاط سریع سوخت 

پذیري در و هوا است. از طرفی کاهش اختلاط ناشی از اثرات تراکم

                                                             
1 Scramjet 
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ه یک طراحی سیستم هاي بالا، مانع دیگري در راستاي رسیدن بماخ

هایی براي بهبود پاشش موثر بوده است. در طی چندین سال تلاش

وضعیت اختلاط و احتراق در موتور اسکرمجت انجام گرفته است که در 

  .پردازیمادامه به مرور تعدادي از این مطالعات می

احتراق  عددي مطالعهبراي اولین بار به  ]1[ ویلاسنور و همکاران

محدود  نرخمافوق صوت به وسیله تعامل مدل آشفتگی و واکنش 

یک جریان واکنشی تقارن  دراین کار، جریان مورد مطالعهند. پرداخت

 مدل آشفتگی .سازي شده استکه به وسیله یک کد مدل محوري است

براي استفاده در  k-ɛ-gتغییر یافته  استفاده شده در این مطالعه، مدل

 استفاده واکنشی نرخ محدود مدل همچنین  است.مافوق صوت  جریان

در این مطالعه هیدروژن  .است 1جزئی تعادل نوع از مطالعه این در شده

در این مطالعه ابتدا  .شودبه طور موازي به درون جریان هوا تزریق می

 تعیین غیرواکنشی براي جریان دو بعديِ بر اساس یک اعتبار سنجیِ

  g-ɛ -k مشخص شد که مدل استاندارد آشفتگی، نرخ رشد لایه برشی

هاي مافوق صوت مناسب پذیري، براي جریانتراکم صحیحبدون لحاظ ت

 2همرفتینیست. لذا بر اساس یک رابطه تجربی که بر حسب عدد ماخ 

 سپس نتایج جریان واکنشی تقارن .لزجت آشفتگی تصحیح شد بود،

(حل  مقایسه شد ]2[  محوري با نتایج مطالعه عددي ایوان و همکاران

شد)، و مشخص شد پذیري را شامل نمیایوان و همکاران تاثیرات تراکم

که نتایج مطالعه حاضر مطابقت خوبی با نتایج تجربی، نسبت به مطالعه 

  ایوان و همکاران دارد.

در این انجام شد که  ]3[ توسط نورتام و همکارانمطالعه دیگري 

 که شد، سازيشبیه تجربی صورت به 5- 7 ماخ با پرواز شرایط  مطالعه

با وجود انژکتورهاي  2 ماخ با جریان در احتراق بازده سازيشبیه این در

نتیجه  گرفت. دار و بدون سوئیپ مورد ارزیابی قرارسوئیپدارِ شیبسطح

 سطحتوسط انژکتورهاي  شدهبازده احتراق حاصلحاصله این بود که 

دار در مقایسه با بازده احتراق انژکتورهاي بدون سوئیپ دارِشیب

 توسط شده تولید هايگردابه هم آن دلیل و است، بیشتر  سوئیپ

  است. اختلاط و به تبع آن افزایش انژکتورها دارسوئیپ انتهاي

یک مطالعه تجربی دو بعدي درون تونل  ]4[ و همکاران فوجیموري

پذیر، انجام باد و یک مطالعه عددي به وسیله یک کد دو بعدي تراکم

 ناپذیراي بازگشتمرحلهدر مطالعه عددي از مدل واکنش یک .دادند

دو  3اتاستر یک مطالعه این در. شد استفاده هوا- هیدروژن احتراق براي

به همراه دو صفحه صاف در بالا و پایین آن به  گوه شکل به  بعدي

 قرار گرفت 5/2اي، در معرض جریان با عدد ماخ عنوان مولد موج ضربه

گوه داراي همچنین  .بود کلوین 550- 800 هوا جریان دماي سکون و

که هیدروژن از یک شکاف  بود یک تورفتگی در قسمت پشت خود

 ایجادبا  ه شد کهدر این مطالعه دید .شددرون آن تورفتگی تزریق می

اي را براي نگهداري منطقه که شود میاین امکان ایجاد  ،ايامواج ضربه

که این امر در حالت بدون صفحات مسطح و امواج  وجود آوردبهشعله 

  .بوداي، حداقل در شرایط این مسئله غیر ممکن ضربه

به مطالعه احتراق در جریان مافوق  ]5[ جماعت و همکارانتابع

، که سوخت به صورت ندپرداخت بلوكدر پشت یک  صوت دو بعديِ

                                                             
1 Partial Equilibrium 
2 Convective Mach number 
3 strut 

در این  شد.تزریق می بلوك به درون جریان اصلیموازي از پشت 

سوخت  احتراق قبل از نازلِمطالعه فرض شد که یک محفظه پیش

افتد. وجود دارد که پیش احتراق هیدروژن و هوا درون آن اتفاق می

کلوین در نظر  293و دماي آن  5/1عدد ماخ جریان بالادست  همچنین

 نام به جبري آشفتگیسازي یک مدل براي این شبیه .گرفته شد

 .شد استفاده محدود نرخ احتراقی مدل همچنین و 4لومکس- بالدوین

 ،)airT=293( ان داد که براي جریان هواي با دماي کمنتایج مطالعه نش

پذیر است. همچنین نتیجه دیگر امکان pΦ<1,2>7 در احتراق و اشتعال

 و کندپذیر میرا امکان اشتعالاحتراق از دو طریق این بود که پیش

افزایش دماي  :که عبارت است از ،دهدواکنش احتراقی را افزایش می

 .هاسوخت و تولید رادیکال

تاثیر دو نوع پیکربندي استرات و  ]6[ اي بارله و همکاراندر مطالعه

 مورد ارزیابی قرار را کل بر بازده اختلاط و افت فشار 5دارسطح شیب

 استوکس به نام- براي انجام این مطالعه از یک کد سه بعدي ناویردادند. 

است که  7لارك این کد مشتق شده از کدبهره برده شده است.  6وولکان

در مرکز لانگلی ناسا توسعه داده شده است. مدل آشفتگی مورد استفاده 

 ،در واقع این مدل است. -ωk-ɛ/kی مدل ترکیب ،براي این محاسبات

در نزدیکی سطوح جامد و مدل استاندارد رینولدز   k-ωدمدل استاندار

که  دادنشان  مطالعهن ای در نقاط دور از سطح است.k-ɛ ي بالا

پیکربندي استرات مشخصات اختلاطی بهتري نسبت به پیکربندي 

  .یکسان دارد کل دار در افت فشارسطح شیب

از انجام شد  ]7[ در پژوهش دیگري که توسط گرلینگر و همکاران

در وسط محفظه احتراق و بین دو دیواره  8یک استرات بریده بریده

براي تزریق هیدروژن به جریان مافوق صوت استفاده بالایی و پایینی 

دلیل ارجحیت این نوع تزریق بر تزریق عرضی در جریان، این است د. ش

شوند و در هاي تزریق عرضی باعث مسدود شدن جریان میکه سیستم

 ،کننداي ایجاد میهضرب موج خاطر به را  هاییناپذیرينتیجه بازگشت

دهد. دلیل دیگر این است که در تزریق از که نیروي رانش را کاهش می

طریق استرات، معمولا تمام سوخت در جهت جریان اصلی تزریق 

شود، در نتیجه یک مومنتوم اضافه توسط تزریق سوخت به طور  می

دهد. به دلیل شود که نیروي رانش موتور را افزایش میموازي ایجاد می

هایی هاي موازي و سرعت بالا، از روشقابلیت اختلاط محدود در جریان

ها شود که یکی از این روشبراي جبران این محدودیت استفاده می

که گرلینگر و همکاران نیز از این  تولید گردابه در جهت جریان است

 9يتسکام تري د در این مطالعه از کدي به نام .روش استفاده کردند

پذیر، استوکس تراکم- استفاده شد که این کد معادلات کامل ناویر

سازي کند. براي مدلها را حل میمعادلات آشفتگی و انتقال گونه

گونه شیمیایی، استفاده  9اي با مرحله 20احتراق نیز از یک مکانیزم 

اکسیژنی که اي که از این مطالعه گرفته شد این بود که نتیجه شد.

بالایی و پایینی) در دسترس  هاحیه گردابه (نزدیک به دیوارخارج از ن

به منطقه احتراق منتقل نشده و با سرعت کافی است، ممکن است 

 ارتفاع بنابراین. کند ترك بدون شرکت در واکنشمحفظه احتراق را 

                                                             
4 Baldwin-Lomax algebraic eddy viscosity model 
5 Ramp 
6 VULCAN 
7 LARCK 
8 lobed strut 
9 TASCOM 3D 
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 از ايسوخت اضافه باید یا باشد سازگار هاگردابه ارتفاع با باید محفظه

  .حاصل شود استوکیومتري مناسب تا نسبت ودش تزریق هادیواره

نیز براي افزایش زمان اقامت مخلوط سوخت  ]8[ هانگ و همکاران

اي براي مطالعه عددي خود اي و حفرهنگهدار پله و هوا از دو نوع شعله

 1مزدوجِ و ضمنی بعدي دو معادلات مطالعه این استفاده کردند. در

استاندارد و  k-ɛ مدل آشفتگی استوکس، - گیري شده ناویرمیانگین

براي شبیه  شکست گردابههمراه با مدل  محدود نرخ مدل واکنشیِ

سازي سازي میدان جریان موتور اسکرمجت به کار گرفته شد. این شبیه

اي در ناحیه گردابهو مشاهده شد که  در نرم افزار فلوئنت انجام شد

 ايِگردابه ناحیه و ايور تزریق سوخت در شعله نگهدار پلهبالادست انژکت

 که ببخشند، بهبود را هوا و سوخت بین اختلاط توانند می حفره درون

  .شود می احتراق بازده افزایش باعث خود نوبه به امر این

یک مطالعه  انجام شد که ]9[ اي نیز توسط ماي و همکارانمطالعه

برخوردي و  ايِ موج ضربه تجربی و عددي براي بررسی تعامل بینِ

و تاثیر آن بر اختلاط و احتراق در جریان مافوق  جریان جت عرضی

2 . در این کار از تجهیزات تحلیلیِبود صوت
NO-PLIF و PIV3  براي

 بعديِسازي سهو از یک شبیه ،واکنشیمطالعه تجربی جریان غیر

براي انجام  براي مطالعه عددي استفاده شد. واکنشی/غیرواکنشی

مطالعه تجربی از یک تونل باد احتراق مافوق صوت استفاده شد، که 

براي مطالعه عددي نیز از یک کد  .بوددر آن تثبیت شده  5/2عدد ماخ 

 گیري شده رینولدزمیانگین پذیر سه بعديبر اساس معادلات تراکم

که شعله با ورود موج  دادیج به طور شفاف نشان نتا. استفاده شد

کم،  سکون دست شکاف تزریق، حتی در صورت دماياي به پایین ضربه

اي برخوردي، ناشی از وجود موج ضربه ايِجریان دایره شود، وایجاد می

 .اي داردنقش مهمی در ورود هوا و افزایش اختلاط در ناحیه گردابه

ها را در دهندهبزرگ، زمان اقامت واکنش ايهمچنین این جریان دایره

  دهد.ناحیه فروصوتی افزایش می

تحلیل تاثیر نوسانات فشار هواي اي را براي مطالعه ]10[ تحسینی

براي این منظور انجام داد. بازده احتراق  برورودي و فشار جت سوخت 

جریان ناپایا بر اساس روش حجم محدود توسعه داده  یک کد دو بعديِ

بالا بر فشار ورودي اعمال دبسام نتایج نشان داد که اگر تحریکات. شد

شود؛ اما این موضوع در مورد نوسانات فشار شود، پاسخ نوسانی میرا می

تحریکات منجر به تقویت پاسخ  جت درست نیست. افزایش دوره تناوبِ

تر است. اي قويدر حالت بدون موج ضربه شود، و این مقدارمی

فاز، همهمچنین اعمال تحریک بر هر دو جریان، در شرایط غیر

د. این چنین رفتاري ممکن است باعث داتشدیدي قوي را نشان 

  .ناپایداري احتراق شود و باید در شرایط واقعی مورد تحلیل قرار گیرد

یک کد دو بعدي بر اساس حجم  ]11[ در مطالعه دیگري تحسینی

 آشفته توسعه داد. واکنشیِ سازي جریان تراکم پذیرِمحدود براي شبیه

 محفظه ورودي شرایط و صوت وروديِ مافوق عملکرد مطالعه این در

جریان  مایل، که داراي زاویه انحراف ايضربه موج چند وسیلهبه احتراق

سازي شد. در این مطالعه شرایط پروازي در ارتفاع یکسان هستند، شبیه

 مورد احتراقی مدل. گرفت قرار نظر مد 5/7 پروازي  کیلومتر و ماخ 30

                                                             
1 Coupled 
2 NO Planar Laser Induced Fluorescence 
3 Particle Imaging Velocimetry 

گونه  9اساس  بر محدود نرخنشی واک مدل مطالعه، این در استفاده

واکنش است. همچنین لزجت آشفتگی نیز با استفاده از  19شیمیایی و 

نتایج نشان داد که نقطه بهینه در  .محاسبه شدآلماراس - مدل اسپالارت

حالتی که نسبت فشار جت به ورودي ثابت باشد با حالتی که نسبت 

ارزي ثابت باشد متفاوت است؛ اما حالت دوم براي انتخاب نقطه هم

، عدد ماخ این مطالعهدر تر است. صورت کمی و کیفی مناسبطراحی به

  .معرفی شدو محفظه احتراق بهترین نقطه براي طراحی ورودي  5/3

طور که دیدیم در مطالعات گذشته براي افزایش بازده همان

ها هاي مختلفی استفاده شده بود که این روشاختلاط و احتراق از روش

  به شرح ذیل است: 

اي و اي، پلهنگهدار گوهتزریق موازي از استرات، استفاده از شعله

ايِ خت و هوا، استفاده از موج ضربهاحتراق سواي، استفاده از پیشحفره

 برخوردي و استفاده از نوسان فشار در ورودي و جت سوخت.

نکته مهمی که در اکثر این مطالعات مورد غفلت قرار گرفته بود، 

هاي مذکور بود. درصورت در استفاده از روش کلتوجه به افت فشار 

زیاد، حتی اگر بازده احتراق بالایی هم داشته  کلوجود افت فشار 

باشیم، تولید نیروي رانشِ مناسب براي پرواز ماوراء صوت با مشکل 

انجام  ]12[ روبرو خواهد شد. لذا در کار حاضر از مدل اسکرمجت مطالعه

ه بر )، براي بررسی اثر زاویه گوDLRشده در مرکز هوافضاي آلمان (

  ، استفاده شده است.کلبازده احتراق و افت فشار 

  

  روش عددي و معادلات حاکم - 2

جریان شامل اختلاط آشفته سرعت بالا و اضافه شدن حرارت، 

استوکس و با - گیري شده ناویرتوسط معادلات سه بعدي میانگین

سازي شده است. این حلگر یک مدل Ansys-Fluentاستفاده از حلگر 

محدود است. دلیل این که معادلات مذکور براي کار عددي حلگر حجم 

حاضر انتخاب شد این بود که این معادلات اجازه استفاده از شبکه 

سازي هاي عددي دیگر مانند روش شبیهتر را در مقایسه با روشدرشت

  .]13[ دهندسازي عددي مستقیم میو روش شبیه هاي بزرگگردابه

  

  مدل آشفتگی  - 2-1

k در این مطالعه از مدل    Realizableسازي براي شبیه

k آشفتگی بهره برده شده است. مدل    Realizable  یکی از

اي است که شامل دو معادله انتقالی اضافی براي هاي دو معادله مدل

باشد. دو متغیر انتقالی در این مدل، محاسبه خواص آشفتگی جریان می

) ) و نرخ اتلاف انرژي جنبشی آشفتگی (kانرژي جنبشی آشفتگی (

k است. در مدل    Realizable  مقادیرk  و  از معادلات انتقال

   :]14[ شوندزیر تعیین می
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در معادلات بالا 
kG  تولید انرژي جنبشی آشفتگی به دلیل

گرادیان سرعت متوسط، 
bG  تولید انرژي جنبشی آشفتگی ناشی از

شناوري و 
MY پذیر به نرخ اتلاف کلی در تلاطم تراکم 1انبساط نوسانی

باشد. می
kS  وS

هاي چشمه هستند که توسط کاربر نیز جمله 

 .]15[ ]14[ باشدمی ت انتقالشوند. همچنین در معادلاتعیین می
  

  

)3(  1C max 0.43,
5

 
   

  

)4(  
k

S 


  

)5(  ij ijS 2S S  

  

 سازي احتراقمدل -2- 2

هاي ترین روشیکی از معمول 2گردابه اتلافمدل نرخ محدود/

صورت عمده در کار حاضر استفاده شده سازي احتراق است که بهمدل

اي براي شود که واکنش یک مرحلهاست. در این مطالعه ثابت می

مناسب است. در این کار از مطالعه پارامتريِ میدان جریان احتراقی 

بینی دلیل قابلیت پیشاي احتراقِ هیدروژن، بهواکنش یک مرحله

، استفاده شده ]16[ متغیرهاي عملکردي کلی و هزینه محاسباتی کم

و به صورت کوپل با سایر  صورت زیر استاست که معادله واکنش آن به

  : ت تا میدان جریان و دما محاسبه شودمعادلات حاکم حل شده اس

)6(  
2 2 22H O 2H O   

کسر جرمی محلی هر گونه ( Ansys-Fluentافزار نرمدر 
iY (  با حل

. این معادله بقا به شکل زیر شودمعادله بقا براي هر گونه تعیین می

   :]14[ شودنوشته می

)7(  
j i i

i

j j

( u Y ) J
R

x x

i 1, 2,3

  
  

 



  

iR  نرخ خالص تولید گونهi ام توسط واکنش شیمیایی و جمله

iJ  شار پخشی گونهiدر . ]14[ ام به دلیل گرادیان دما و غلظت است

Ansys-Fluent صورت زیر مدل هاي متلاطم  بهدر جریان پخش جرمی

   :شودمی

)8(  t i
i i,m T ,i

t j j

Y 1 T
J ( D ) D

Sc x T x

  
    

 
  

که 
tSc ) عدد اشمیت آشفته

t tD   که
t  لزجت آشفته و

tD  ،(ضریب پخش آشفته است
,i mD جرمی براي گونه  پخشندگیi 

و 
,T iD 7/0فرض عدد اشمیت است. مقدار پیش گرمایی دگیپخش 

  .]14[ است
  

                                                             
1 Fluctuating Dilatation 
2 Finite Rate/Eddy Dissipation 

  دامنه محاسباتی - 3

بعدي استفاده شده در کار حاضر همانطور که قبلا گفته دامنه سه

 ]13[است و در مطالعه مشابه مرجع  DLRشد بر اساس محفظه احتراق 

و در مطالعه حاضر براي کاهش هزینه محاسبات و با  استفاده شده است

توجه به تقارن هندسه و جریان در جهت عمق (شرایط جریان در 

انژکتور در فاصله یکسان از هم قرار  15ورودي یکنواخت است و 

(یک پانزدهم) آن براي محاسبات بهره برده  15/1اند)، از مقطع گرفته

طول و سطح مقطع   mm 300شده است. این محفظه احتراق داراي 

mm2 50x3  وmm2 62x3  به ترتیب در ورودي و خروجی است. این

الف، ب، ج نشان داده شده است. دیواره بالایی  1محفظه در اشکال 

درجه نسبت به راستاي طول داراي زاویه است و  3محفظه به اندازه 

ز ا mm 58دارِ دیواره بالایی، در فاصله نقطه شروع این سطح شیب

نگهدار درون محفظه ورودي محفظه قرار دارد. یک گوه به عنوان شعله

تر از ورودي هواي پایین mm 35قرار دارد که لبه حمله آن در فاصله 

طول است که در کار  mm 32احتراق قرار گرفته است. این گوه داراي 

درجه مورد مطالعه قرار گرفته  20و  17، 12، 11هاي حاضر با زاویه

از انتهاي گوه تزریق  mm 5/1است. هیدروژن توسط سوراخی به قطر 

  شود.می

  

  

  
  بعدي      (ب) محفظه احتراق      (ج) گوه(الف) مدل سه 

  

  جزئیات هندسه  -1شکل 

  

 شبکه و شرایط مرزياستقلال از  - 4

هاي شش وجهی براي محاسبات شبکه با سازمانی شامل سلول

کار گرفته شده است. در راستاي انتخاب شبکه گسسته میدان جریان به

 (الف)

 )(ب

 )(ج
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مناسب، ابتدا شبکه درشتی براي گرفتن خصوصیات کلی میدان جریان 

طور کلی در محل قرارگیري امواج انتخاب شد. سپس سعی شد به

که ریز بشود که بر اساس آن دو نوع شبکه ریزتر تولید شد. اي، شبضربه

همچنین بر اساس مدل آشفتگیِ انتخابی در نزدیکی دیواره، مقدار 

300Y+=  در نزدیکی دیواره گوه در نظر گرفته شد. ریزترین شبکه

نشان داده شده است. تمامی  2مورد استفاده در محاسبات نیز در شکل 

شده در مطالعه حاضر، از صفحه میانی در راستاي هاي نشان داده کانتور

عمق محفظه گرفته شده است. از آنجایی که ما قصد مطالعه محفظه 

احتراق را از نظر پیشرانشی داریم، مشخصات عملکردي محفظه در 

هاي توزیع کسر جرمی خروجی براي ما اهمیت دارد؛ لذا پروفیل

کزي صفحه خروجی و دماي استاتیکی در خط مر کلهیدروژن، فشار 

هاي مختلف در نوع شبکه با تعداد المان 3محفظه، به ترتیب براي 

شود که نتایج آورده شده است. بر اساس این شکل دیده می 3شکل 

حاصل از هر سه نوع شبکه در خروجی محفظه، بسیار نزدیک به هم 

هستند و شبکه نوع سوم، در عین داشتن افزایش تقریبا یکسان تعداد 

تري در پروفیل کسر در مقایسه با شبکه نوع دوم، تغییرات کمسلول 

جرمی هیدروژنِ نسوخته که مستقیما با راندمان احتراق در ارتباط 

است، دارد. به این ترتیب ریزترین شبکه براي انجام مطالعه انتخاب شد؛ 

  تري دارد.تر نیز نیاز به تغییر کمکه براي زوایاي گوه بزرگ

آورده شده است.  1هوا و هیدروژن در جدول  شرایط ورودي براي

متغیرهاي جریان در خروجی محفظه توسط مقادیر داخلی دامنه 

هاي بالایی و پایینی و شرط شوند. شرط لغزش براي دیوارهیابی می برون

ها عایق حرارتی عدم لغزش براي دیواره گوه تنظیم شده است. دیواره

ها براي در دیواره 1ستانداردچنین تابع دیواره ااند. همفرض شده

  سازي توابع آشفتگی انتخاب شده است. مدل

  

  

  ریزترین شبکه مورد بررسی -2شکل 

  

  

شرط همگرایی در شبیه سازیهاي انجام شده، رسیدن باقیمانده در 

 3-10ها، و آشفتگی به کمتر از تمام معادلات شامل جرم، ممنتوم، گونه

  بوده است.

  

                                                             
1 Standard wall functions 

  شرایط ورودي هوا و هیدروژن -1 جدول

  هیدروژن  هوا  متغیر  نماد

M 1  2  عدد ماخ  

T   دماي استاتیکی

)K(  

500  300  

P   فشار استاتیکی

)Pa(  

110،000  150،000  

U   سرعت محوري

)m/s(  

900  32/1318  

2OY  0  232/0  کسر جرمی اکسیژن  

2NY  0  736/0  کسر جرمی نیتروژن  

2H oY  0  032/0  کسر جرمی آب  

2HY   کسر جرمی

  هیدروژن

0  1  

  

  اعتبارسنجی -5

اند. در در این مطالعه محاسبات عددي به دو قسمت تقسیم شده

قسمت اول روش عدديِ استفاده شده از طریق بررسی استقلال از 

شبکه و اعتبارسنجی مورد ارزیابی قرار گرفته است؛ که در بخش 

و  ]12[اعتبارسنجی، نتایج عددي با نتایج تجربیِ مستخرج از مراجع 

است. در این مقایسه نتایج محاسباتی با نتایج  مقایسه شده ]17[

  اند.هاي سرعت، فشار و دما قیاس شدهگیري اندازه

 mmنتایج عددي فشار استاتیکی در راستاي خط مرکزي در 

25y=  و دیواره پایینی درmm 0y=  نشان داده شده است.  4در شکل

 در راستاي خط مرکزي، مقداري =mm 110xمقدار بیشینه فشار در 

چنین منحنی فشار در تر از مقدار تجربی تخمین زده شده است. همکم

تر در جهت جریان منتقل دست هر دو موقعیت، مقداري به پایینپایین

ها ممکن است ناشی از وجود شرط لغزش و در شده است. دلیل اختلاف

ها چنین این اختلافها باشد. همنظر نگرفتن زبري سطح در دیواره

بینی دقیق الگوي امواج طور کلی در اثر عدم پیشبهممکن است 

گیري توزیع سرعت در دو ایستگاه اندازه اي توسط محاسبات باشد. ضربه

آورده شده است.  5در جهت جریان براي جریان واکنشی در شکل 

تر در تر در نزدیکی گوه و سرعت بیشنتایج عددي، سرعت کم

ها حفظ وجود شکل کلی پروفیل دهند. با ایندست را نشان می پایین

رسد در این حد مطابقت، پاسخگوي مطالعه شده است و به نظر می

چنین توزیع دماي استاتیکی در دو ایستگاه پارامتري حاضر باشد. هم

نشان داده شده است.  6گیري در جهت جریان در شکل اندازه

عددي و  آید، تطابق بسیار خوبی بین نتایجطور که از شکل بر می همان

شود که واکنش یک تجربی برقرار است. به این ترتیب اثبات می

  اي احتراق هیدروژن براي مطالعه حاضر مناسب است. مرحله
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هاي (الف) توزیع کسر جرمی هیدروژن  (ب) فشار پروفیل -3شکل 

  سکون  (ج) دماي استاتیکی

 

 

  

ب) (الف) دیواره پایینی (تغییرات فشار استاتیکی در راستاي  -4شکل 

  خط مرکزي محفظه

  

 (الف)

)(ب  

)(ج  

)(الف  

)(ب  

)(الف  
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 mmب) ( =mm 78xالف) (توزیع سرعت در دو ایستگاه  -5شکل 

125x= 

  

  

 mmب) ( =mm 125xالف) (توزیع دما در دو ایستگاه  -6شکل 

233x=  

  

  نتایج و بحث بر روي نتایج - 6

  خصوصیات جریان - 1- 6

بالاي درون محفظه احتراق اسکرمجت پیچیده است جریان سرعت

اي و لایه برشی، اي متوالی، تداخل موج ضربهو شامل چندین موج ضربه

بالاي هوا گردابه است. جریان سرعتاي و تشکیل تداخل دو موج ضربه

شود و با رسیدن به گوه از مسیر محوري منحرف می 2با عدد ماخ 

شود. این هوا دوباره بعد از عبور از امواج اي فشرده میتوسط امواج ضربه

  گردد.انبساطی به مسیر محوري باز می

گوه موجود در وسط محفظه چندین وظیفه را به عهده دارد که 

سازي هواي ورودي و افزایش دماي آن به منظور اشتعال ردهشامل فش

باشد. بهتر، تزریق و توزیع سوخت و همچنین نگهداري شعله می

اي و بنابراین گوه نقش کلیدي دارد که هندسه آن الگوي امواج ضربه

کند و بدین طریق بر روي اختلاط و ها را کنترل میتشکیل گردابه

دلیل در این مطالعه به تاثیر زاویه گوه بر احتراق موثر است. به همین 

روي مشخصات جریان احتراقی، شامل بازده احتراق و افت فشار کل 

حالت زاویه گوه  4کانتور دماي استاتیکی را براي  7ایم. شکل پرداخته

ي نازکی بین دهد. در نزدیکی انتهاي گوه، واکنش در لایهنشان می

ه است. در نزدیکی جت هیدروژن، جریان هوا و هیدروژن اتفاق افتاد

غنی است، بنابراین دما به مراتب پایین است. در منطقه هنوز سوخت

تر درون هوا نفوذ تر جریان، جت هیدروژن بیشهاي پایینقسمت

شود تا تر میکند و لایه اختلاط و احتراق در دو طرف جت عریض می

درصد هیدروژنِ  60حالت، بیش از  4جایی که در انتهاي محفظه در هر 

  سوزد.تزریقی می

  

  

  

)(ب  

 (الف)

)(ب  

 (الف)

)(ب  
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 11کانتور دماي استاتیکی بر حسب کلوین براي گوه (الف)  -7شکل 

  درجه 20( د)  17(ج)  12(ب) 

  

  

  

  

  

  درجه 20د)  17ج)  12ب)  11کانتور عدد ماخ براي گوه الف)  -8شکل 

  

حالت زاویه گوه نشان  4کانتور عدد ماخ را براي هر  8شکل 

هاي بالا و ايِ انعکاسی از دیوارهالف، موج ضربه 8دهد. طبق شکل  می

کند. با افزایش با لایه برشی برخورد می =mm 100xپایین، در نقطه 

رود و به انتهاي گوه تر میبرخورد به تدریج عقب زاویه گوه این نقطه

شود. این برخورد، انرژي جنبشی آشفتگی و شدت تر مینزدیک

ي خود باعث افزایش اختلاط کند که به نوبهآشفتگی اضافی را القا می

شود. با عقب رفتن نقطه برخورد بین هوا و هیدروژن و بهبود احتراق می

اي با خط عمود تندتر ی، زاویه امواج ضربهاي و لایه برشبین موج ضربه

اي و افزایش افت شود که خود نشان از افزایش قدرت امواج ضربهمی

  دارد.  کلفشار 

 4هاي تشکیل شده در پشت گوه را براي هر نیز گردابه 9شکل 

دهد. این شکل گویاي این است که با افزایش حالت زاویه گوه نشان می

علاوه بر افزایش اندازه دو گردابه موجود در پشت گوه، در زاویه گوه، 

ي ثانویه نیز در بین دو گردابه قبلی و درجه، دو گردابه 20و  17زوایاي 

ها باعث شود که این افزایش اندازه و تعداد گردابهجت سوخت ایجاد می

  شود.بهبود اختلاط و به تبع آن بهبود احتراق می

  

  

  )الف(

)(ج  

)(د  

 (الف)

)(ب  

)(ج  

)(د  
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  )ب(

  

  )ج(

  

  )د(

 17(ج) 12(ب) 11هاي تشکیل شده در پشت گوه (الف)گردابه -9شکل 

  درجه 20(د)

  

  متغیرهاي عملکردي - 2- 6

اي آنتالپی کل و دماي کل پایسته براي جریان در عرض موج ضربه

یابد. در ناپذیري کاهش میدلیل بازگشتماند ولی فشار کل بهمی

ايِ متعدد، دلیل وجود امواج ضربهاحتراق مورد مطالعه نیز بهمحفظه 

کاهش فشار سکون مسلم است. در این مطالعه مقدار افت فشار توسط 

  شود.   محاسبه می )9(رابطه 

)9(  
0Outlet

p

0Inlet

p udA
1

p udA


  






  

  

مانده هیدروژن در بازده احتراق نیز با استفاده از مقدار باقی

  آید.دست میبه )10(خروجی محفظه و توسط رابطه 

)10(  2

2

H

C

H

m Outlet
1

m Injected




  

  

نمودار بازده احتراق و افت فشار کل را بر اساس افزایش  10شکل 

تا  11دهد. طبق این نمودار با افزایش زاویه گوه از زاویه گوه نشان می

درجه، افت فشار سکون و بازده احتراق سیر صعودي دارد. همانطور  20

اي تر شدن امواج ضربهقويکه قبلا گفته شد دلیل افت فشار سکون، 

توان از طرفی افزایش بیشتر است و نیز علت افزایش بازده احتراق را می

تر اي و مهیا شدن شرایط مناسبدما و فشار در پشت امواج ضربه

ها در پشت گوه و احتراق، و از طرف دیگر افزایش اندازه و تعداد گردابه

شود، عنوان کرد. ط میافزایش زمان اقامت که منجر به بهبود اختلا

ترین افت فشار کل و آل نیاز به کمبراي داشتن یک محفظه احتراق ایده

ترین بازده احتراق است، اما با وجود اینکه دو مشخصه یاد شده بیش

اي بین بازده احتراق زمان روند صعودي دارند، لذا طراح باید مصالحههم

ه به احتراق به عنوان و افت فشار سکون انجام دهد تا در عین حال ک

کند، افت یک مولفه اصلی در پیشرانش یک محفظه احتراق توجه می

فشار سکون را هم به عنوان یک شرط محدود کننده در نظر گرفته 

  باشد.

با توجه به اینکه هندسه مطالعه صرفا یک محفظه احتراق است و 

فه کردن تواند با اضانازلی براي آن در نظر گرفته نشده است، طراح می

این المان، میزان نیروي رانش تولیدي در هر زاویه گوه را بررسی کند و 

 بر اساس بیشترین مقدار آن، زاویه بهینه را انتخاب کند.

 

 20و  17، 12، 11براي زوایاي گوه  کلبازده احتراق و افت فشار  - 10شکل 

  درجه
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  گیرينتیجه - 7

و پدیده احتراق در محفظه احتراق موتور در این مطالعه، جریان 

نگهدار با اي در وسط آن به عنوان شعلهاسکرمجت همراه با گوه

صورت عددي مورد مطالعه قرار درجه، به 20و  17، 12، 11هاي  زاویه

Realizable kگرفت. مدل آشفتگی    همراه با مدل احتراقی

اي هیدروژن براي با واکنش یک مرحلهنرخ محدود/شکست گردابه 

توصیف میدان جریان ماقوق صوت استفاده شد و مشاهده شد که با 

یابد؛ که دلیل آن افزایش افزایش زاویه گوه، بازده احتراق افزایش می

چنین افزایش اي و همترِ دما و فشار استاتیکی در پشت امواج ضربهبیش

شدن زمان اقامت، عنوان شد. اما در تر ها و بیشاندازه و تعداد گردابه

ايِ تشکیل شده با طرف دیگر با افزایش زاویه گوه، زاویه امواج ضربه

 کلشوند و فشار شود و این امواج تقویت میخط عمود تندتر می

آل کند. براي داشتن یک محفظه احتراق ایدهتر افت میهمواره بیش

است. بدین  کلفت فشار ترین اترین بازده احتراق و کمنیاز به بیش

ترتیب براي رسیدن به حالت بهینه براي تولید نیروي رانش باید 

اي بین راندمان احتراق و افت فشار کل انجام بگیرد؛ که براي مصالحه

این کار، قرار دادن یک نازل در انتهاي محفظه و بررسی مقدار نیروي 

  رانش تولیدي در هر زاویه گوه پیشنهاد شد.

  

  نمادها - 8

k انرژي جنبشی آشفتگی  

p ) فشارPa(  

T ) دماK(  

uj   مولفهj سرعت )m/s(  

Yj  کسر جرمی گونه شیمیاییj 

e نرخ اتلاف انرژي جنبشی آشفته  

µ  لزجت سیال  

tµ   آشفتهلزجت  

r ) چگالیkg/m3(  
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