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Fuel-air mixing is one of the challenging issues in supersonic velocities that is mostly used 
in scramjet engine combustors. Sufficient mixing between the supersonic airstream and the 
fuel jet is critical for designing of scramjet engines, and this is due to the very short residence 
timescale for the mixture in supersonic flows. Various studies and investigations have been 
conducted on enhancing the fuel-air mixture. One way to improve fuel-air mixture is to employ 
step before the injection point, so a low-speed recirculation zone is created before the injection 
point and causes to improve fuel-air mixture. Employing step causes to increase stagnation 
pressure loss and we should compromise between mixing efficiency and stagnation pressure 
loss. In this paper, the effects of step on Gaseous sonic transverse injection in supersonic 
crossflow are investigated numerically. Two-dimensional Reynolds Averaged Navier-Stokes 
equations and k-ω sst turbulence model and the perfect gas equation have been solved, using 
Fluent software. The results of the numerical solution are compared and validated with 
available experimental data. Numerical results showed good agreement with the experimental 
values. Then, the effects of varying step heights and distance of step from injection point on 
Mach disc height and stagnation pressure loss are considered numerically.
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  چکیده
های  برانگیز در سرعت ل چالشیشدن مناسب سوخت و هوا یکی از مسا مخلوط

های احتراق موتورهای  مافوق صوت بوده که بیشترین کاربرد آن نیز در محفظه
جت، اختلاط کافی بین جریان  در طراحی موتورهای اسکرم جت است. اسکرم

 زیراله حیاتی است اشده یک مس هوای مافوق صوت و جت سوخت پاشش
دلیل زمان اقامت خیلی کوتاه مخلوط در جریان مافوق صوت، پایداری احتراق  به

بهبود اختلاط  برایای  . تاکنون مطالعات و تحقیقات گستردهاستبسیار مشکل 
هوا در این حوزه جریان صورت پذیرفته است. یکی از راهکارهای سوخت و 

بهبود اختلاط سوخت و هوا، ایجاد پله قبل از نقطه پاشش است  برایشده  هیارا
که با ایجاد یک ناحیه بازچرخشی سرعت پایین قبل از نقطه پاشش موجب 

پله همراه  شود. البته باید اشاره نمود که استفاده از افزایش راندمان اختلاط می
فت ای بین افزایش راندمان اختلاط و اُ  فت فشار سکون است که باید مصالحهبا اُ 

ثیر حضور پله بر حوزه پاشش گازی افشار سکون صورت پذیرد. در کار حاضر ت
صورت عددی بررسی شده  صوتی عمودی در جریان هوای عرضی مافوق صوت به

همراه مدل آشفتگی  س بهاستوک -عدی ناویراست. در ابتدا معادلات دوبُ 
افزار فلوئنت  و معادله حالت گاز کامل با استفاده از نرم k-ω SSTای  دومعادله
های تجربی مقایسه و  سازی عددی با داده اند و نتایج حاصل از شبیه حل شده
با تغییر دو پارامتر هندسی ارتفاع پله و فاصله پله از سپس اند.  گذاری شده صحّه

فت فشار سکون بررسی ثیر این دو پارامتر بر ارتفاع دیسک ماخ و اُ انقطه پاشش، ت
  شده است.
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  مقدمه  - ۱

 ،یک جت گاز به درون یک جریان گاز مافوق صوتپاشش متقاطع 
روشی متعارف برای کنترل بردار تراست موتورهای موشک و 
همچنین روشی برای طراحی سیستم اختلاط سوخت و هوا در 

جت است که به احتمال زیاد در  محفظه احتراق موتورهای اسکرم
ثرترین موتورها برای وجت یکی از م موتور اسکرم ،آینده نزدیک

جت یک  . موتور اسکرم[1]پروازهای ماورای صوتی خواهد شد
های حمل و نقل  تواند سیستم تکنولوژی نویدبخش است که می

نیازی به حمل اکسیدکننده نداشته  تاکارآمدی را به وجود آورد 
توانند سوخت بیشتری را با خود  نتیجه این وسایل می باشند و در

 .تواند کاهش یابد له میحمل نمایند و وزن ناخالص برخاست وسی
رانشی موتورهای موشک  های پیش از محدودیت رخیهمچنین ب

جت  های موتورهای اسکرم معمولی را نیز ندارد. یکی دیگر از ویژگی
گونه قطعات متحرک دوّاری مشابه توربین و  این است که هیچ

که  دلیل این کمپرسور موتورهای توربینی ندارند. همچنین به
شوند،  های خیلی زیاد طراحی می پرواز در سرعت موتورها برای

تر هستند و باید با  معمولاً نسبت به موتورهای معمولی دیگر طویل
هم سوخت  .[2]آیند صورت یکپارچه در سازه پرنده ترکیب شوند و به
های هیدروکربنی در کاربردهای احتراق  هیدروژن و هم سوخت

فاده از سوخت شوند که البته است مافوق صوت استفاده می
تر است. معمولاً سوخت هیدروژن برای کاربردهای  هیدروژن رایج

های هیدروکربنی بیشتر برای کاربردهای نظامی  فضایی و سوخت
مناسب هستند، زیرا شرایط انبارداری آنها نسبت به هیدروژن 

برابر ۱۰تر است. مکانیزم واکنش سوخت هیدروژن حدود  آسان
روکربنی دیگر است و ضربه ویژه بالاتری های هید تر از سوخت سریع

عنوان یک نمونه عملی استفاده از موتور  به. [4 ,3]نماید نیز فراهم می
در پروژه ناسا اشاره نمود  ۴۳ - توان به پرنده ایکس جت می اسکرم

شود. این پرنده توانست با  تصویری از آن مشاهده می ۱که در شکل 
ثانیه در ۱۱آمیزی حدود  موفقیتطور  جت به استفاده از موتور اسکرم

مایل بر ساعت در ارتفاع ۷۰۰۰یا تقریباً  ۶/۹عدد ماخ حدود 
رانش  یک نمونه وسیله دیگر با پیش. [6 ,5]پایی پرواز نماید۱۱۰۰۰۰
صورت گرفته  ٥١ -آمیز پرنده ایکس موفقیت آزمایشجت در  اسکرم

که  شود مشاهده می ٥١ - تصویری از پرنده ایکس ،٢است. در شکل 
 - نصب شده است. پرنده ایکس ٥٢ -در زیر بال یک هواپیمای بی

طور یکپارچه با بوستر  جت و به یک وسیله با موتور اسکرم ٥١
زمان پروازی با موتور  موشکی است. این پرنده رکورد بیشترین مدت

ثانیه با موتور ٢١٠مدت  جت را شکست و توانست به اسکرم
در اولین پروازش توانست  ٥١ - کسجت پرواز نماید. پرنده ای اسکرم

  .[8 ,7]پایی دست یابد٧٠٠٠٠در ارتفاع  ٥به عدد ماخ پروازی 
  

   
  [6]جت ناسا با موتور اسکرم ۴۳ - پرنده ایکس) ١شكل 

  

   
  [7]همراه بوستر سوخت جامد آن بهجت  با موتور اسکرم ۵۱ - پرنده ایکس) ٢شكل 

  
جت  البته دستیابی به یک احتراق پایدار و کارآمد در موتور اسکرم

دلیل زمان اقامت بسیار کوتاه مخلوط  بسیار دشوار است که به
ثانیه  که از مرتبه میلی بودهسوخت و هوا درون محفظه احتراق 

شدن سوخت و هوا، تاکنون  بهبود فرآیند مخلوط دلیل . به[9]است
اند.  انی پیشنهاد و بررسی شدههای پاشش سوخت فراو سیستم
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دار از دیواره، پاشش بعد از  صورت موازی، عمودی و زاویه پاشش به
ها،  دار (رمپ)، رمپ آیرودینامیک، استفاده از پایه سطح شیب

استفاده از  ها، تعبیه گودال (حفره) روی دیواره و ها و تیرک تیغه
رهای های هوای میکرو، انژکتو انژکتورهای جت چندتایی، جت

ترکیبی از  ای و همچنین های امواج ضربه پالسی و تولیدکننده
. در بعضی ساختارها گاهی [13-10]اند های متنوع بررسی شده طرح

دلیل ایجاد پایداری و  جت به یک پله در محفظه احتراق اسکرم
رود. استفاده از یک محفظه احتراق با  تثبیت شعله به کار می
ک پله در محفظه احتراق، یکی از دست ی پاشش عمودی در پایین

ها برای بهبود اختلاط سوخت و هوا و پایدارسازی  ترین طراحی ساده
جت است. پاشش  شعله در محفظه احتراق یک موتور اسکرم

عمودی به درون جریان مافوق صوت بعد از یک پله در محفظه 
  احتراق نسبتاً پیچیده است. 

ها برای  ترین روش تهصورت متقاطع یکی از پیشرف تزریق جت به
سیستم تزریق سوخت است. برای رسیدن به نسبت سوخت به 

توان از تغییرات نسبت مومنتوم و زوایای پاشش  هوای دلخواه می
قابل تنظیم یا حتی از یک نوع انژکتور پیچشی استفاده نمود. موارد 

توان دلیلی بر قابلیت بسیار بالای این نوع جریان در  ذکرشده را می
  .[14]ن به کیفیت مطلوب مخلوط هوا و سوخت در نظر گرفترسید

ای  با برخورد جریان هوای آزاد با جریان ثانویه، یک موج ضربه
و پس از آن یک  شود میایجاد  ،جلوی نقطه پاشش ،کمانی قوی
. همچنین قبل از نقطه آید به وجود میای  ای بشکه موج ضربه

دلیل تداخل لایه  به پذیرد که پاشش، جدایش لایه مرزی صورت می
ای نیز از جدایش لایه  ای است. یک موج ضربه مرزی و موج ضربه

ای کمانی متصل  که در ادامه به موج ضربه آید به وجود میمرزی 
منبسط و  ،مایر - . جت صوتی از طریق یک فن پرانتل[15]شود می

ای و دیسک ماخ متراکم شده  ای بشکه سپس توسط موج ضربه
چرخد  دست جت، جریان به موازات سطح دیواره می است. در پایین

همچنین دو ناحیه  .شود ای بازتراکمی تولید می و یک موج ضربه
. شکل [16]بازچرخشی قبل و بعد از نقطه پاشش تشکیل شده است

نمای شماتیک پاشش متقاطع جت صوتی در جریان عرضی  ۳
  .[17]دهد مافوق صوت را نشان می

  

  
پاشش متقاطع جت صوتی در جریان عرضی مافوق نمای شماتیک ) ٣شکل 
  [17]صوت

  
گرفته در حوزه  در اینجا اشاره مختصری به برخی مطالعات صورت

 هرششود.  پاشش جت متقاطع در جریان عرضی مافوق صوت می
را  ۲عمق نفوذ جت هلیوم به درون جریان آزاد با ماخ  ،و همکاران

گیری  شیلیرن اندازهبر یک صفحه تخت با استفاده از تصاویر 
صوت در  و همکاران به مطالعه اختلاط مافوق آبیت. [18]اند نموده

گیری کسر مولی را در شرایط تجربی  محفظه احتراق پرداخته و اندازه
اثر عدد ماخ جریان آزاد،  ،و همکاران پاپاموسچو. [19]اند انجام داده

عدد ماخ جت، نسبت فشار استاتیک، نسبت چگالی و نسبت 

ومنتوم را روی عمق نفوذ با استفاده از تصویربرداری شیلیرن م
های  تشکیل جفت گردابه هوو  سان. [20]اند بررسی نموده

دست یک جت صوتی در جریان عرضی مافوق  گرد پایین ناهمسان
سازی عددی مستقیم بررسی  صوت را با استفاده از شبیه

درون جریان  و همکاران، پاشش متقاطع ولکوف. [22 ,21]اند نموده
صورت عددی با حل  مافوق صوت روی یک صفحه تخت را به

های  و همکاران تاثیر مدل نگوآه. [23]اند بررسی نموده k-ω SST همراه مدل آشفتگی عدی بهاستوکس دوبُ  -معادلات ناویر
آشفتگی و عرض شکاف را بر حوزه جریان پاشش متقاطع در 

 .[24]اند های مافوق صوت بررسی نموده جریان
ها در جریان مافوق صوت  های عمودی بعد از پله عمق نفوذ جت

و  دنیل مک. [25]و همکاران بررسی شده است یاماچیتوسط 
طور تجربی اختلاط  به [27]و همکاران دنیل مکو همچنین  [26]گریوز

های صوتی را در جریان مافوق صوت  متقاطع جریان سرد جت
ای بعد از پله را در جریان آزاد  اند. آنها پاشش دومرحله بررسی نموده
و همکاران به  لیواند.  صورت تجربی بررسی نموده به ۲با عدد ماخ 

بررسی تجربی پاشش جت تنها و پاشش جت دوتایی در یک 
اند. آنها مشاهده نمودند که  راق مافوق صوت پرداختهمحفظه احت

نماید و  عمق نفوذ سوخت بیشتری ایجاد می ،پاشش جت دوتایی
ها وجود دارد که در آن فاصله عمق  ای برای مکان جت فاصله بهینه

پاشش  چاکروبرتیو  سریرام. [28]نفوذ جت سوخت بیشینه است
صورت عددی  را به عمودی درون جریان مافوق صوت بعد از یک پله

و همکاران، تاثیر نسبت فشار جت به  هوآنگ .[29]اند بررسی نموده
جت دارای پله در شرایط  جریان عرضی را بر محفظه احتراق اسکرم

 سانکاران .[30]اند پذیر بررسی نموده پذیر و غیرواکنش جریان واکنش
سازی عددی در محفظه احتراق  و همکاران، به تحقیق روی شبیه

ای بعد از یک پله با گودال  صوت با تزریق متقاطع دومرحله وقماف
اند. پاشش سوخت به درون یک محفظه احتراق مافوق  پرداخته

پایدارسازی و  برایثر وهای م صوت با یک گودال یکی از روش
 مرادی .[31]نگهداری شعله در بازه وسیعی از شرایط عملکردی است

ه نگهدار را بر ناحیه اختلاط و همکاران نیز تاثیر شکل گودال شعل
اند. آنها تاثیر  جت هیدروژن در جریان مافوق صوت بررسی نموده

ای  ای، مستطیلی و دایره های ذوزنقه های با شکل استفاده از گودال
اند. نتایج آنها نشان داد که  را روی توزیع سوخت بررسی نموده

نگهداری ناحیه های دیگر در  شکل کارآمدتر از شکل ای گودال ذوزنقه
  .[32]احتراق است
سازی عددی پاشش جت گازی صوتی با  ابتدا شبیه ،در کار حاضر

و نتایج حل عددی با است چهار نسبت فشار متفاوت انجام شده 
اند. سپس تاثیر ایجاد  گذاری شده های تجربی مقایسه و صحّه داده

صله پله از پله قبل از نقطه پاشش با تغییر دو پارامتر ارتفاع پله و فا
ارتفاع دیسک ماخ و افت در نهایت، نقطه پاشش بررسی شده است. 

دست آمده و با یکدیگر ه فشار سکون برای ساختارهای مختلف ب
  اند. مقایسه شده

  
  مدل فیزیکی - ۲

 برای، [33]و همکاران آسومدل تجربی مورد مطالعه توسط 
است. گذاری روش حل عددی حاضر مورد استفاده قرار گرفته  صحه

های فشار دیواره  دقت مکانی خوبی از داده آنهاآزمایشات تجربی 
دهد. در  های فشار تزریق را پوشش می دارد و بازه وسیعی از نسبت

های کناری) برای جریان  این آزمایشات، صفحات متناهی (با دیواره
دلیل نسبت منظری خیلی کوچک  عدی استفاده شده است و بهدوبُ 

 نظر گرفت.   عدی درصورت دوبُ  ان آن را بهتو می ،مدل فیزیکی
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 l=۵/۳۳۰ فاصله از لبه حمله صفحه تا خط مرکزی مجرای تزریق
و فاصله از خط  بودهمتر  میلی w=۱پاشش  متر و عرض شکاف میلی

نظر  متر در میلی۵/۸۰ با مرکزی مجرای تزریق تا مرز خروجی برابر
صورت است خواص جریان هوای ورودی به این  گرفته شده است.

با  فشار استاتیک برابر ،۷۵/۳با  که عدد ماخ جریان آزاد برابر
کلوین است. عدد ماخ ۴۳/۷۸با  پاسکال و دمای استاتیک برابر۱۱۰۹۰

کلوین است. ۲۴۹بوده و دمای استاتیک آن یک شده  جت تزریق
گذاری مطابق  صحه براینسبت فشارهای جت به جریان اصلی هوا 

نظر گرفته  در ۱۵/۲۵و  ۷۲/۱۷، ۲۹/۱۰، ۸۶/۴با  رمقادیر تجربی براببا 
و است نظر گرفته شده  کلوین در۳۰۰اند. دمای دیواره پایینی  شده

 ۴شود. شکل  صورت متقارن محوری انتخاب می مرز بالایی به
  دهد. نمایی از شبکه و حوزه محاسباتی را نشان می

  

  
  نمایی از حوزه و شبکه محاسباتی) ٤شکل 

  
  روش حل عددی  - ۳

شده  گیری استوکس رینولدز متوسط -در این تحقیق، معادلات ناویر
اند.  حل شده FLUENTافزار  بر پایه روش چگالی مبنا توسط نرم

معادلات حاکم شامل معادله پیوستگی، معادله مومنتوم در 
، معادله انرژی و معادله حالت گاز کامل هستند و x,yهای  جهت

سازی  مدل برای k-ω SSTای  شفتگی دومعادلههمچنین از مدل آ
ترکیبی از  k-ω SSTآشفتگی استفاده شده است. مدل آشفتگی 

ویلکاکس در ناحیه نزدیک دیواره و مدل  k-ωمدل مدل آشفتگی  k-ε  استاندارد در نواحی دور از دیواره است. مدل آشفتگیk-ω SST ای جت را ه های اختلاط و جریان معمولاً تخمین خوبی از لایه
انتخاب شده است که در  دلیلین ه ا. این مدل ب[34]نماید فراهم می

ای و مدل انتقال تنش رینولدز  های دومعادله مقایسه با سایر مدل
ه با هویلکاکس، قابلیت خوبی در تخمین جدایش و مواج

های جداشده دارد. در مقایسه  های فشار معکوس و جریان گرادیان
گردابه، حداقل برای مورد پاشش جت در  های لزجت با اکثر مدل

های تخمین  توانایی ،پذیر، مدل ویلکاکس جریان عرضی تراکم
  . [36 ,35]دبهتری از حوزه حل دار

  صورت زیر هستند: عدی بهمعادلات حاکم برای جریان دوبُ 
డఘడ௧  معادله پیوستگی:  ൅ డሺఘ௨ሻడ௫ ൅ డሺఘ௩ሻడ௬ ൌ 0      )١(  

x:  డሺఘ௨ሻడ௧معادله مومنتوم در راستای  ൅ డ൫ఘ௨మା௉൯డ௫ ൅ డሺఘ௩௨ሻడ௬ െ ൯ݑ ݀ܽݎ݃ ߤ൫ݒ݅݀ ൌܵெ௫   )۲(  

y: డሺఘ௩ሻడ௧معادله مومنتوم در راستای  ൅ డሺఘ௨௩ሻడ௫ ൅ డ൫ఘ௩మା௉൯డ௬ െ ൯ݒ ݀ܽݎ݃ ߤ൫ݒ݅݀ ൌ ܵெ௬    )۳(  

డሺఘ௘ሻడ௧  معادله انرژی: ൅ డሺఘ௘ା௉ሻ௨డ௫ ൅ డሺఘ௘ା௉ሻ௩డ௬ െ ൯ܶ ݀ܽݎ݃ ܭ൫ݒ݅݀ െ ߔ ൌ ܵ௘  )۴(  
  معادله حالت گاز کامل:

ܲ ൌ )۵(       ܴܶߩ  
డሺఘ௞ሻడ௧  صورت زیر هستند: معادلات آشفتگی نیز به ൅ డడ௫ೕ ൬ݑߩ௝݇ െ ሺߤ ൅ ௧ሻߤ௞ߪ డ௞డ௫ೕ൰ ൌ ߬௧௜௟ ௜ܵ௝ െ۶(    ݇߱ߩ ∗ߚ(  

డሺఘఠሻడ௧ ൅ డడ௫ೕ ൬ݑߩ௝߱ െ ሺߤ ൅ ௧ሻߤఠߪ డఠడ௫ೕ൰ ൌ ఠܲ െ߱ߩߚଶ ൅ 2ሺ1 െ ଵሻܨ ఘఙഘమఠ డ௞డ௫ೕ డఠడ௫ೕ      )۷(  
  صورت زیر هستند:    به ଵܨو  ఠܲکه در این معادلات 

ఠܲ ≡ ൫ߩߛ2 ௜ܵ௝ െ ߱ܵ௡௡ ௜௝ߜ 3⁄ ൯ ௜ܵ௝ ൎ )Ωଶ      )۸ߩߛ  
ଵܨ ൌ tanh ቊቀ݉݅݊ ቂ݉ܽݔ ቂ √௞଴.଴ଽఠ௬ , ହ଴଴ఓఘ௬మఠቃ , ସఘఙഘమ௞஼஽ೖഘ௬మቃቁସቋ   )۹(  

௞ఠܦܥ  صورت زیر است:   به ௞ఠܦܥ، ۹که در معادله  ൌ ݔܽ݉ ൤ଶఘఙഘమఠ డ௞డ௫ೕ డఠడ௫ೕ , 10ିଶ଴൨      )۱۰(  
های دارای  سازی جریان توان به شبیه از موارد کاربرد این مدل می

های  ها، جریان های حول ایرفویل گرادیان فشار معکوس، جریان
ای  های دارای امواج ضربه جریانهای برشی و  داخل کانال، جریان

  .[37]اشاره نمود
  
  بررسی استقلال از شبکه تولید شبکه و  - ۴

سازی عددی دارای اهمیت زیادی  بندی مناسب در شبیه شبکه
های مستطیلی  یافته با سلول در این کار از یک شبکه سازمان است.

ها ریز  شبکه در اطراف انژکتور و نزدیک به دیواره استفاده شده و
  شده است. 

، ابتدا ାݕبرای محاسبه فاصله اولین سلول از دیواره برای یک مقدار 
ܴ݁   .شود محاسبه می ۱۱عدد رینولدز با استفاده از رابطه  ൌ ఘ௎ಮ௅ఓ       )۱۱( 

سپس از یک رابطه تجربی برای تخمین تابع ضریب اصطکاکی 
روابط تجربی زیادی برای  ،شود. در مراجع مختلف استفاده می

عنوان مثال  که به است تخمین تابع ضریب اصطکاکی پیشنهاد شده
هفتم پرانتل برای لایه  - یک - که از قانون توان ۱۲توان از رابطه  می

  .[39 ,38]استفاده نمود ۱۴و  ۱۳یا روابط است آمده  دسته مرزی آشفته ب
௙ܥ  :[38]روی صفحه تخت خارجی برای جریان ൌ ଴.଴ଶ଻ோ௘భ ళ⁄         )۱۲( 

௙ܥ  :[39]برای جریان داخلی ൌ 0.079 ∗ ܴ݁ି଴.ଶହ      )۱۳(  
௙ܥ  :[39]برای جریان خارجی ൌ 0.058 ∗ ܴ݁ି଴.ଶ            )۱۴(  

تخمین  ۱۵سپس نرخ تنش برشی روی دیواره با استفاده از رابطه 
௪߬  .شود زده می ൌ ஼೑ఘ௎ಮమଶ     )۱۵( 

با داشتن نرخ تنش برشی، امکان محاسبه سرعت اصطکاکی از 
  .شود فراهم می ۱۶رابطه 

௙ܷ ൌ ටఛఘೢ       )۱۶( 
 ۱۷نهایت اندازه فاصله اولین سلول نزدیک به دیواره توسط رابطه  در

  .شود تخمین زده می
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ݏ∆ ൌ ௬శఓ௎೑ఘ ൌ ௬శఓఘ௎ಮට಴೑మ       )۱۷( 
که در کار حاضر، فاصله ارتفاع اولین سلول از دیواره در نزدیکی نقطه 

متر و در نواحی دور از نقطه پاشش برابر با  میلی۰۰۲/۰پاشش برابر با 
ها برای  سازی شبیهمتر در نظر گرفته شده است. در ادامه،  میلی۰۱/۰

له باید اهای مختلف صورت پذیرفته است. هندسه مس تعداد شبکه
ها و  بندی شود که تغییر شبکه با ازدیاد سلول شبکه به نحوی
سازی عددی نداشته باشد  های شبکه تاثیری روی نتایج شبیه ناحیه

، استقلال از ۱در نمودار  پوشی داشته باشد. یا خطایی قابل چشم
های حوزه حل  شبکه برای تغییرات عدد ماخ با افزایش تعداد سلول

میانگین عدد ماخ در مرز  ௘ܯ، شود که در این نمودار مشاهده می
  های محاسباتی است. تعداد سلول ௖ܰ௘௟௟خروجی و 

  

 
  بررسی استقلال از شبکه) ۱نمودار 

  
  نتایج - ۵

در این پژوهش، حوزه جریان تزریق ثانویه در جریان مافوق صوت 
صورت عددی با استفاده از  جت به محفظه احتراق موتور اسکرم

سازی شده است. نتایج حاصل از  شبیه FLUENTافزار  نرم
گذاری  صحه [33]و همکاران آسوسازی عددی با نتایج تجربی  شبیه

های توزیع فشار دیواره را برای  ، مقایسه۲- ۵شده است. نمودارهای 
دهند و  نسبت فشارهای مختلف جت به جریان اصلی نشان می

آمده از حل عددی تطابق خوبی با  دست شود که نتایج به مشاهده می
، کانتور تغییرات عدد ماخ ۶های آزمایشگاهی دارند. در نمودار  داده

نشان داده شده  ۱۵/۲۵جت به جریان اصلی برای نسبت فشار 
صورت یک مانع عمل  شده به است. از آنجایی که جت صوتی تزریق

ای کمانی قوی قبل از مجرای تزریق  نماید، یک موج ضربه می
ای جدایش توسط گرادیان فشار منفی  شود و موج ضربه تشکیل می
  شود.  اعمال می

رامتری برای بررسی عمق عنوان پا معمولاً از ارتفاع دیسک ماخ به
تواند عمق  نفوذ سوخت استفاده شده است و ارتفاع دیسک ماخ می

. در برخی [41 ,40]نفوذ سوخت را در جریان مافوق صوت نشان دهد
منابع، وسط خط دیسک ماخ و در برخی منابع دیگر، ماکزیمم 

عنوان ارتفاع دیسک ماخ معرفی شده است.  ارتفاع دیسک ماخ به
شود و در کار  مشاهده می ۷دیسک ماخ در نمودار محل ایجاد 

عنوان ارتفاع دیسک ماخ در نظر  حاضر، وسط خط دیسک ماخ به
  نشان داده شده است.  ℎெ஽گرفته شده که با 

  

 
های تجربی برای توزیع فشار استاتیک  مقایسه نتایج حل عددی با داده) ۲نمودار 

  ۸۶/۴روی دیواره در نسبت فشار 

  

  
های تجربی برای توزیع فشار استاتیک  مقایسه نتایج حل عددی با داده) ۳نمودار 

  ۲۹/۱۰روی دیواره در نسبت فشار 

  

 
های تجربی برای توزیع فشار استاتیک  مقایسه نتایج حل عددی با داده) ۴نمودار 

  ۷۲/۱۷روی دیواره در نسبت فشار 
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تجربی برای توزیع فشار استاتیک های  مقایسه نتایج حل عددی با داده) ۵نمودار 

  ۱۵/۲۵روی دیواره در نسبت فشار 

  

  
௝ܲ=۱۵/۲۵کانتور تغییرات عدد ماخ در نسبت فشار ) ۶نمودار  ஶܲ⁄  

  

 
  ارتفاع دیسک ماخ) ۷نمودار 

  

گذاری  سازی و صحه همان گونه که مشاهده شد، در ابتدا شبیه
پله قبل  پاشش در یک کانال هموار صورت پذیرفت و در ادامه یک

از نقطه پاشش قرار داده شده و با تغییر ارتفاع پله و فاصله پله از 
نقطه پاشش، تاثیر این دو پارامتر بر ارتفاع دیسک ماخ و افت فشار 

، نمایی از هندسه جدید ۵سکون بررسی شده است. در شکل 
فاصله  ௦௧௘௣ܮارتفاع پله و  ௦௧௘௣ܪشود که  همراه پله مشاهده می به

  پله از نقطه پاشش است. 
ارتفاع مختلف پله صورت پذیرفته  ۱۹ها برای  سازی در این کار، شبیه

سازی، فاصله پله از نقطه پاشش برابر با مقدار  شبیه ۱۹که در این 
عنوان  به ۸متر در نظر گرفته شده است. در نمودار  میلی۱۰ثابت 

و  ۲۰، ۱۰صفر،  های پله نمونه، کانتور تغییرات عدد ماخ برای ارتفاع
، تغییرات ۱۰و  ۹متری نشان داده شده است. در نمودارهای  میلی۳۰

ارتفاع دیسک ماخ و تغییرات افت فشار سکون نسبت به تغییر 
مشاهده  ۹شود. همان گونه که در نمودار  ارتفاع پله مشاهده می

طور پیوسته  شود، با افزایش ارتفاع پله، ارتفاع دیسک ماخ به می
شود که با  مشاهده می ۱۰فته است و با توجه به نمودار افزایش یا

افزایش ارتفاع پله، تلفات فشار سکون ابتدا کاهش و سپس 
߂افزایش یافته است که در این شکل  ௧ܲ  تلفات فشار سکون و ௧ܲ,௥௘௙  فشار سکون مرجع بوده که در اینجا فشار سکون در مقطع
شود که کمترین تلفات  می ورودی در نظر گرفته شده است. مشاهده

  متری رخ داده است.  میلی۱۵فشار سکون در ارتفاع پله 
تا اینجا تاثیر ارتفاع پله بر حوزه جریان بررسی شد و در ادامه، 

ها برای فواصل مختلف پله از نقطه پاشش صورت  سازی شبیه
فاصله پله مختلف، بررسی و در  ۲۰پذیرفته است. در این کار تعداد 

متر در نظر گرفته  میلی۵ها ارتفاع پله برابر با مقدار ثابت  یساز شبیه
عنوان نمونه، کانتور تغییرات عدد ماخ  به ۱۱شده است. در نمودار 
متری نشان داده شده  میلی۳۰۰و  ۱۲۰، ۵۰، ۵برای چهار فاصله پله 

 است. 
، تغییرات ارتفاع دیسک ماخ و افت فشار ۱۳و  ۱۲در نمودارهای 

شود.  تغییر فاصله پله از نقطه پاشش مشاهده میسکون نسبت به 
متر در نظر گرفته شده  میلی۵در اینجا ارتفاع پله برابر با مقدار ثابت 

ها برای مقادیر مختلف فاصله پله از نقطه پاشش  سازی و شبیه
، با افزایش فاصله پله از ۱۲صورت پذیرفته است. با توجه به نمودار 

ابتدا افزایش و سپس کاهش  نقطه پاشش، ارتفاع دیسک ماخ
متری پله  میلی۱۲۰یافته که بیشترین ارتفاع دیسک ماخ در فاصله 

از نقطه پاشش حاصل شده است. تغییرات تلفات فشار سکون با 
شود که  مشاهده می ۱۳تغییر فاصله از نقطه پاشش نیز در نمودار 

متری پله از نقطه  میلی۵۰کمترین تلفات فشار سکون در فاصله 
 ش حاصل شده است. پاش
  

  
  نمای شماتیک از هندسه جدید با پله) ۵شکل 

  



ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ  ۱۰۸۱ مافوق صوت یعرض یهوا انیدر جر یعمود یصوت یپاشش گاز انیحضور پله در حوزه جر ریتاث یمطالعه عددـــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــ

Modares Mechanical Engineering                                                                                                                                              Volume 19, Issue 5, May 2019 

 

  
  mm۳۰=ℎ௦௧௘௣، د) mm۲۰=ℎ௦௧௘௣، ج) mm۱۰=ℎ௦௧௘௣، ب)  mm۰=ℎ௦௧௘௣الف) ؛ کانتور تغییرات عدد ماخ در چند ارتفاع پله مختلف) ۸نمودار 

 

  
تغییرات ارتفاع دیسک ماخ نسبت به تغییرات ارتفاع پله (فاصله پله از ) ۹نمودار 

  متر است.) میلی۱۰نقطه پاشش برابر با 

 
تغییرات افت فشار سکون در مقطع خروجی نسبت به تغییرات ارتفاع ) ۱۰نمودار 

  متر است.) میلی۱۰پاشش پله (فاصله پله از نقطه 

 الف
 ب

 د ج
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  mm۳۰۰=ℎ௦௧௘௣، د) mm۱۲۰=ℎ௦௧௘௣، ج) mm۵۰=ℎ௦௧௘௣، ب)  mm۵=ℎ௦௧௘௣الف) ؛ کانتور تغییرات عدد ماخ در فواصل مختلف پله از نقطه پاشش) ۱۱نمودار 

  

  
تغییرات ارتفاع دیسک ماخ نسبت به تغییرات فاصله پله از نقطه ) ۱۲نمودار 

  متر است.) میلی۵پاشش (ارتفاع پله 
  

 
تغییرات افت فشار سکون در مقطع خروجی نسبت به تغییرات فاصله ) ۱۳نمودار 

  است.)متر  میلی۵پله از نقطه پاشش (ارتفاع پله 
  

ب الف

 د ج
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  گیری نتیجه - ۶
در این کار، پاشش متقاطع صوتی در جریان هوای مافوق صوت 

های  سازی شده و نتایج حل عددی با داده صورت عددی شبیه به
دهنده تطابق  اند که مقایسه نتایج نشان گذاری شده تجربی صحه

های آزمایشگاهی است. سپس یک  خوب نتایج حل عددی و داده
با تغییر دو پله قبل از نقطه پاشش به مدل هندسی، اضافه و 

پارامتر هندسی ارتفاع پله و فاصله پله از نقطه پاشش، تاثیر این دو 
 پارامتر بر ارتفاع دیسک ماخ و افت فشار سکون بررسی شده است.

مورد  شود، در بازه همان گونه که از نتایج حل عددی مشاهده می
بررسی، با افزایش ارتفاع پله، ارتفاع دیسک ماخ همواره افزایش 

یابد، ولی تلفات فشار سکون ابتدا کاهش و سپس افزایش یافته  می
ای برای تلفات فشار سکون وجود دارد.  است و در نتیجه نقطه بهینه

همچنین مشاهده شد که با افزایش فاصله پله از نقطه پاشش، 
بتدا افزایش و سپس کاهش یافته است و نقطه ارتفاع دیسک ماخ ا

  ای نیز برای تلفات فشار سکون وجود دارد. بهینه
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  نوشت پی - ۷

௙ܥ  علایم ௖ܰ௘௟௟  عدد ماخ خروجی ௘ܯ  (m)فاصله پله از نقطه پاشش  ௦௧௘௣ܮ (m)طول  ݈  (m2s-2)انرژی جنبشی آشفتگی  ݇  (Wm-2K-1)ضریب انتقال حرارت  ܭ  (m)ارتفاع دیسک ماخ  ℎெ஽  (m)ارتفاع پله  ௦௧௘௣ܪ  تابع ترکیبی  ଵܨ  ضریب اصطکاکی  ௧ܲ  (kgm-1s-2)فشار  ܲ  ها تعداد سلول  ௧ܲ  (kgm-1s-2)فشار سکون   ,௥௘௙  فشار سکون مرجع(kgm-1s-2)  Re دما  ܶ  عدد رینولدز(K)  ݑஶ  سرعت جریان آزاد(ms-1)  سرعت در راستای محوری  ݑ(ms-1)  سرعت در راستای عمودی  ݒ(ms-1)  عرض شکاف پاشش  ݓ(m)  ݕା بعد از دیواره فاصله بی  
Δ  علایم یونانی ௧ܲ  تلفات فشار سکون(kgm-1s-2)  فاصله  ݏ߂(m)  لزجت دینامیک  ߤ(kgm-1s-1)  ߤ௧  لزجت آشفته(kgm-1s-1)  چگالی  ߩ(kgm-3)  ߪ௞  یکی از ضرایب مدلSST  ثابت معادله)k(  ߪఠ  یکی از ضرایب مدلSST  ثابت معادله)߱(  ߬  تنش برشی(kgm-1s-2)  ߱  نرخ اضمحلال ویژه(ms-1)  
  شرایط جریان هوای آزاد  ∞  آشفته ݐ  پله ݌݁ݐݏ  دیسک ماخ ܦܯ  جت (پاشش) ݆  اصطکاکی  ݂  ها زیرنویس
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