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تنفسي اسكرمجت صورت  - روزه تحقيقات بسياري جهت توسعه موتورهاي هواام
 اكسيدكننده عنوان به اتمسفر در موجود اكسيژن از اسكرمجت موتورهاي. پذيرد مي

 در ها سيستم اين وزن اكسيدكننده، مخازن نداشتن دليل به كه نمايند مي استفاده
-يك سيستم پيشرانشي هوا تموفقي. باشد مي كمتر موشكي يها سيستم با مقايسه

در مورد . تنفسي، بستگي زيادي به قابليت تركيب شدن مناسب سوخت با هوا دارد
 ،مافوق صوت احتراق به نياز دليل به صوتي، ماوراي تنفسي -هوا پروازي يها سيستم
 جريان يها سرعت. يابند مي افزايش هوا و سوخت شدن تركيب به مربوط يها چالش
گونه موتورها از مرتبه چند هزار متر بر ثانيه است كه در نتيجه  اين قمحفظة احترا درون
 حاضر، تحقيق در. باشد مياختلاط سوخت و هوا بسيار كوتاه  اقامت مخلوط جهت زمان
 صورت به مافوق صوت هواي درون به متقاطع جت تزريق بعدي-دو جريان حوزه
- اويرن بعدي-دو معادلات. است شده بررسي فلوئنت افزار نرم از استفاده با عددي

و معادله حالت گاز كامل حل  k-ω sst اي معادله -استوكس به همراه مدل آشفتگي دو
اعتبارسنجي  و مقايسه تجربي نتايج با عددي سازي شبيه از حاصل نتايج و اند شده
  .اند شده

    .رمجت، حل عددياسك موتور ،مافوق صوتمتقاطع، جريان  تزريق: هاي كليدي واژه

Numerical Study of Transverse Injection 
into Supersonic flow of the Scramjet 

Combustor 

Nowadays efforts for development of the scramjet engines are 
increased. Scramjet engines use atmospheric oxygen as an oxidizer 
therefore they don’t need oxidizer tanks, thus the weight of these 
systems is less than comparable rocket systems. Success of the air-
breathing engines depends on the proper air-fuel mixing. In the case of 
hypersonic vehicles, air-fuel mixing issues increases. Sufficient mixing 
between the supersonic airstream and the fuel jet is critical for the 
design of scramjet engines. Air velocities in the scramjet combustors 
are in the order of the thousands meters per second and so the 
residence time for the fuel to mix with air is very short. In current 
study, two-dimensional flowfield of the jet injection into the supersonic 
flow investigate numerically using Fluent software. Two-dimensional 
Navier-Stokes equations and k-ω sst turbulence model and the perfect 
gas equation are solved numerically. The results of the numerical 
solution are compared and validated with experimental data.  

Keywords: Transeverse Injection, Supersonic Flow, Scramjet Engine, Numericall 
Solution. 
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مطالعه عددي تزريق متقاطع در جريان مافوق صوت محفظة احتراق موتور اسكرمجت

  

ن از سرانجام جريا. شودموجب افزايش فشار و دماي جريان مي
. نمايدطريق يك شيپوره منبسط شده و نيروي تراست توليد مي

شيپوره نامتقارن خروجي علاوه بر توليد نيروي تراست يك 
نمايد كه تأثير نيروي برآ و يك گشتاور چرخشي نيز توليد مي

 ].4و  3[گذارد  زيادي بر روي كنترل وسيله پرنده مي

وت با صاختلاط كافي و مناسب جريان هواي مافوق
سوخت براي فرآيند احتراق مافوق صوت در موتور اسكرمجت 

، و توجه بسياري از محققين را در سطح ]5[بسيار مهم است 
هاي مختلفي جهان به خود جلب نموده است و تاكنون روش

با توجه ]. 6[جهت بهبود اختلاط سوخت و هوا ارائه شده است 
ثانيه است، به ميليبه اينكه زمان اقامت هوا درون موتور از مرت

زمان اختلاط سوخت با هوا در سطح مولكولي يك فاكتور 
هاي اين مشكل هنگامي كه از سوخت. باشد محدودكننده مي

گردد زيرا فرآيندهاي اضافي، از مايع استفاده شود، بيشتر مي
. جمله تجزيه و شكستن مايع و بخار شدن آن نيز وجود دارند

هاي بالا ائل كليدي در سرعتپايداري شعله نيز يكي از مس
باشد و برخي از شعله نگهدارها بايد وجود داشته باشند تا مي

تركيب شيميايي در ناحيه نگهداري . زمان اقامت افزايش يابد
- شعله تفاوت زيادي از نواحي ديگر داشته و همچنين گراديان

نسبت سوخت به هواي . باشدهاي تركيبات و دما نيز بزرگ مي
يد به ميزاني باشد تا ناحيه پايداري شعله در محدوده مربوطه با

  ].   7[پروازي و محدوده تغييرات تراتل موتور پايدار باشد 
ها ترين روشروش تزريق متقاطع سوخت يكي از ساده

جهت توسعه فرآيند اختلاط بين سوخت و هواست، كه به 
و  1گلاگولف. بررسي شده است] 9[و عددي ] 8[صورت تجربي 

كه يك  3جريان مافوق صوت با عدد ماخ ] 11و  10[ران همكا
شود را ميجت هواي در سرعت صوت به درون آن تزريق 

راندمان اختلاط در تزريق متقاطع توسط بسياري . اندبررسي كرده
 12[از محققين با تغيير متغيرهاي طراحي از قبيل هندسه انژكتور 

به جريان اصلي  ، نسبت فشار جت]15و  14[زاوية تزريق  ،]13و
]. 18[، و غيره بررسي شده است ]17[، وزن مولكولي ]16[

، تأثير عدد ماخ جريان آزاد، عدد ]19[و همكاران  2پاپاموسچو
ماخ جت تزريق شده، نسبت فشار استاتيكي، نسبت چگالي و 
نسبت مومنتوم را بر روي عمق نفوذ با استفاده از روش 

نتايج آنها نشان داد كه . دانبررسي كرده 3تصويربرداري شليرن
عمق نفوذ جت تزريق شده به درون جريان متقاطع مافوق 
 .صوت، اساساً و بيشتر به نسبت مومنتوم دو جريان بستگي دارد
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، مدلسازي رياضي و تحليل انواع ]20[و همكاران  4كومار
مختلف انژكتور سوخت در موتور اسكرمجت را با استفاده از 

در اين . اندافزار فلوئنت بررسي كردهمسازي عددي در نرشبيه
 k-εاستوكس با مدل آشفتگي  - بعدي ناوير -كار از معادلات دو

سازي و مدل واكنشي اضمحلال گردابه نرخ محدود براي شبيه
حوزه جريان تزريق سوخت هيدروژن در محفظة احتراق 
اسكرمجت با انواع مختلف انژكتور از قبيل تك ديواره، دو ديواره 

و همكاران  5سانكاران. دار، استفاده شده استاختار پايهو س
سازي عددي در محفظه احتراق ، به تحقيق بر روي شبيه]21[

اي بعد از يك پله با حفره صوت با تزريق متقاطع دومرحلهمافوق
نمايد اين تحقيق نتايج يك مطالعه عددي را ارائه مي. اندپرداخته

حتراق اسكرمجت را بر روي كه اثر چهار مدل مختلف محفظه ا
 . اندهاي اختلاط سوخت و هوا بررسي كردهويژگي

تزريق سوخت به درون يك محفظه احتراق مافوق صوت با 
هاي مؤثر جهت پايدارسازي و نگهداري يك حفره يكي از روش

 6ميشرا و اسريدهار. شعله در بازه وسيعي از شرايط عملكردي است
بعدي با تزريق سوخت - صوت دو ، يك محفظه احتراق مافوق]22[

مستقيم از كف يك حفره با زواياي تزريق مختلف سوخت براي دو 
افزار پذير و غيرواكنشي را با استفاده از نرمحالت در شرايط واكنش
تزريق موازي سوخت ] 23[ 7ردي. اندفلوئنت بررسي نموده

هيدروژن به درون محفظه احتراق اسكرمجت را براي جريان 
افزار فلوئنت به صورت عددي بررسي ذير با استفاده از نرمپواكنش

نموده است و اثر زواياي واگرايي و مقياس كردن بر عملكرد يك 
همچنين اثر امواج . محفظه احتراق اسكرمجت بررسي شده است

اي توليد شده توسط پايه نگهداري انژكتور و شرايط ورودي ضربه
. احتراق بيان شده است يك محفظه احتراق اسكرمجت بر راندمان

 9هاي تزريق شده از انژكتور ايرورمپ، جريان]24[و همكاران  8چن
هاي آنها براي سازيشبيه. اندسازي نمودهرا به صورت عددي شبيه

تزريق سوخت اتيلن از انژكتور ايرورمپ در شرايط جريان 
استوكس و  - پذير با حل معادلات ناويرغيرواكنشي و جريان واكنش

݇اي معادله - آشفتگي دو مدل −  .  صورت پذيرفته است ݐݏݏ ߱

تحقيقات اندكي نيز در زمينه تزريق جت مايع به درون 
. صوت صورت پذيرفته استجريان هواي عرضي مافوق

هاي احتراق تحقيقات در زمينه تزريق سوخت مايع در محفظه
د احتراق مؤثر نيازمن. هاي فني روبرو استصوت با چالشمافوق

عمق نفوذ كافي، و خواص اختلاط و اتميزه شدن مناسب مايع 
يك طرح ] 26[و همكاران  10به عنوان مثال، گريك]. 25[باشد  مي

                                                           
4. Kumar 
5. Sankaran 
6. Mishra & Sridhar 
7. Reddy 
8. Chen 
9. Aero-ramp injector 
10. Garrick 
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پذير  هاي تراكمعددي جهت مدلسازي اتميزه شده در جريان
سازي  شبيه] 27[و همكاران  11سيائو. اندصوت ارائه نمودهمافوق

صوت را عرضي مافوقشكست اوليه جت مايع در جريان هواي 
هاي عددي  سازي نيز شبيه] 28[اند و ليو و همكاران بررسي نموده

صوت را با هاي عرضي مافوقتزريق جت مايع به درون جريان
  .اندسيال خالص انجام داده - استفاده از مدل دو

  مدل فيزيكي 
به درون جريان هواي عرضي  در اين كار تزريق جت هوا

مدل تجربي مورد مطالعه . شده استسازي صوت شبيهمافوق
گذاري روش حل ، جهت صحه]29[و همكاران  12توسط آسو

هاي  آزمايش. عددي حاضر مورد استفاده قرار گرفته است
هاي فشار تجربي آسو و همكاران دقت مكاني خوبي از داده

هاي فشار تزريق را پوشش ديواره دارند، و بازه وسيعي از نسبت
هاي با ديواره(ها، صفحات متناهي  زمايشدر اين آ. دهندمي

بعدي استفاده شده است و به دليل  -براي جريان دو) كناري
توان آن را به نسبت منظري خيلي كوچك مدل فيزيكي مي

  .  بعدي درنظر گرفت -صورت دو
فاصله از لبه حمله صفحه تا خط مركزي مجراي تزريق 

5/330݈ ݓ1متر است و عرض شكاف ميلي = متر  يميل =
است و فاصله از خط مركزي مجراي تزريق تا مرز خروجي برابر 

 .   متر درنظر گرفته شده است ميلي 5/80

خواص جريان هواي ورودي به اين صورت است كه عدد 
 11090و فشار استاتيك برابر  75/3ماخ جريان آزاد برابر 

عدد ماخ . كلوين است 43/78پاسكال و دماي استاتيك برابر 
 249بوده و دماي استاتيك آن برابر  1يق شده برابر جت تزر

نسبت فشارهاي جت به جريان اصلي هوا جهت . كلوين است
 72/17، 29/10، 86/4گذاري مطابق مقادير تجربي برابر صحه

 300دماي ديواره پاييني برابر . انددرنظر گرفته شده 15/25و 
ارن كلوين درنظر گرفته شده و مرز بالايي به صورت متق

نمايي از شبكه و حوزه ) 3(شكل . شودمحوري انتخاب مي
  .   دهدمحاسباتي را نشان مي

 

  
  نمايي از حوزه و شبكه محاسباتي - 3شكل 

                                                           
11. Xiao 
12. Aso 

 روش حل عددي 
گيري استوكس رينولدز متوسط-در اين تحقيق، معادلات ناوير

افزار فلوئنت حل شده بر پايه روش چگالي مبنا توسط نرم
ت حاكم شامل معادله پيوستگي، معادله مومنتوم معادلا. اند شده

، معادله انرژي و معادله حالت گاز كامل x,yهاي در جهت
 k-ω sstاي معادله -هستند و همچنين از مدل آشفتگي دو

 k-ωمدل آشفتگي . جهت مدلسازي آشفتگي استفاده شده است

sst  تركيبي از مدل مدل آشفتگيk-ω  ويلكاكس در ناحيه
استاندارد در نواحي دور از ديواره  k-εاره و مدل نزديك ديو

هاي معمولاً تخمين خوبي از لايه k-ω sstمدل آشفتگي . است
  ]. 30[نمايد هاي جت را فراهم مياختلاط و جريان

 :  بعدي به صورت زير هستند -معادلات حاكم براي جريان دو

డఘడ௧ :  معادله پيوستگي + డሺఘ௨ሻడ௫ + డሺఘ௩ሻడ௬ = 0      )1( 

x  :  డሺఘ௨ሻడ௧معادله مومنتوم در راستاي  + డ൫ఘ௨మା௉൯డ௫ + డሺఘ௩௨ሻడ௬ ൯ݑ ݀ܽݎ݃ ߤ൫ݒ݅݀− = ܵெ௫   

)2( 

y  : డሺఘ௩ሻడ௧معادله مومنتوم در راستاي  + డሺఘ௨௩ሻడ௫ + డ൫ఘ௩మା௉൯డ௬ ൯ݒ ݀ܽݎ݃ ߤ൫ݒ݅݀− = ܵெ௬     

)3( 

డሺఘ௘ሻడ௧  :  معادله انرژي + డሺఘ௘ା௉ሻ௨డ௫ + డሺఘ௘ା௉ሻ௩డ௬ ൯ܶ ݀ܽݎ݃ ൫݇ݒ݅݀− − ߔ = ܵ௘       

)4( 

ܲ  :  معادله حالت گاز كامل =  )5(       ܴܶߩ

డሺఘ௞ሻడ௧  : باشندمعادلات آشفتگي نيز به صورت زير مي + డడ௫ೕ ൬ݑߩ௝݇ − ሺߤ ௧ሻߤ௞ߪ+ డ௞డ௫ೕቁ = ߬௧௜௟ ௜ܵ௝ −    ݇߱ߩ ∗ߚ

)6( 

డሺఘఠሻడ௧ + డడ௫ೕ ൬ݑߩ௝߱ − ሺߤ ௧ሻߤఠߪ+ డఠడ௫ೕቁ = ఠܲ − ଶ߱ߩߚ +2ሺ1 − ଵሻܨ ఘఙഘమఠ డ௞డ௫ೕ డఠడ௫ೕ      

)7( 

ఠܲ  :   باشندبه صورت زير مي ଵܨو  ఠܲكه در اين معادلات  ≡ ൫ߩߛ2 ௜ܵ௝ − ߱ܵ௡௡ ௜௝ߜ 3⁄ ൯ ௜ܵ௝       Ωଶߩߛ≈

)8( 

ଵܨ = tanh ൜ቀ݉݅݊ ቂ݉ܽݔ ቂ √௞଴.଴ଽఠ௬ , ହ଴଴ఓఘ௬మఠቃ , ସఘఙഘమ஼஽ೖഘ௬
)9( 
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سكرمجت

شده به 
 ي قوي

جدايش 
ك ماخ 
ا نشان 

. شودمي
اي ن بر

ر ادامه 
در . ست

 تزريق 
ريق بر 

 25ق از 
ست كه 
 تزريق 

  
   ࡼبراي 

  
  ࢐ࡼبراي 

ت محفظة احتراق موتور اس

 صوتي تزريق ش
اي كمانيج ضربه

اي جو موج ضربه
ارتفاع ديسك. شود

 مافوق صوت را
مشاهده م) 10( 

ه معمولاً از آن
در. شودتفاده مي

ف انجام شده اس
ماخ با تغيير زاويه

تأثير زاويه تز) 12
ي مختلف تزريق
شكل مشخص اس
 با افزايش زاويه

هاي تجربي بداده
࢐ࡼ 86/4  ⁄ஶࡼ =

هاي تجربي بداده
29/10 ࢐ ⁄ஶࡼ =

طع در جريان مافوق صوت

از آنجاكه جت 
نمايد، يك موجمي

شود، وشكيل مي
شنفي اعمال مي
وخت در جريان
ك ماخ در شكل
رامتري است كه
نفوذ سوخت است

 در زواياي مختلف
تغييرات ديسك م

2(ت و در شكل 
يزوايا. شودهده مي

با توجه به ش. انده
درجه، 90تا  25 

  . يابدش مي

ج حل عددي با د
ه در نسبت فشار

ج حل عددي با د
9 در نسبت فشار 

طالعه عددي تزريق متقاط

.داده شده است
 يك مانع عمل م
 مجراي تزريق تش
گراديان فشار من
د عمق نفوذ سو
حل ايجاد ديسك
 ديسك ماخ پار
ص كردن عمق ن
زي براي تزريق

كانتورهاي ت) 11
شان داده شده است
ديسك ماخ مشاه
درجه بررسي شده
 زواياي تزريق از

ديسك ماخ افزايش

مقايسة نتايج - 5ل
وزيع فشار ديواره

مقايسه نتايج - 6ل
زيع فشار ديواره

مط
  

ܥ
ي
ها،
ي

 تا
ي
- ه
. ت
ده
را
ت
ره
ل
- ي

-ق
 با
از
ي
را
-ي
ي
ور
2 

نشان د
صورت
قبل از

توسط گ
تواندمي
مح. دهد

ارتفاع
مشخص

ساشبيه
(شكل 
جت نش
ارتفاع د

د 90تا 
در بازه
ارتفاع د

شكل
تو

شكل
توز

௞ఠܦܥ  :  ت = ݉ܽ
هايسازي جريان

ه حول ايرفويل
هاي داراي جريان

ت ه بررسي شود
هايه تعداد سلول

ها براي شبكهي
رت پذيرفته است
ين مسئله مشاهد

ر Yكه در جهت
ط شبكه در جهت

ديوارك بر روي
در اين شكل. هد

بكه مشاهده مي

 
 هاي مختلفبكه

در جريان مافوق
 صورت عددي

نتايج حاصل . ت
گذاريصحه] 29[

زيع فشار ديواره ر
 اصلي نشان مي
مده از حل عددي

كانتو) 9(ر شكل
15/5ريان اصلي

ݔܽه صورت زير است ൤ଶఘఙഘమఠ డ௞డ௫ೕ
ستوان به شبيهمي

هايس، جريان
هاي برشي وان

ستقلال از شبكه
ت آمده وابسته به

سازيين كار شبيه
هاي مختلف صور
 از شبكه براي اي

هاي شبكد سلول
دهنده تعداد نقا ن

ودي فشار استاتيك
دهي را نشان مي

با ريزتر شدن شب

از شبكه براي شب

ن تزريق ثانويه د
اسكرمجت به ر

سازي شده استيه
[ تجربي مرجع

هاي توزمقايسه) 
ف جت به جريان
ه نتايج بدست آم

در. يشگاهي دارند
 فشار جت به جر

௞ೕبه ௞ఠܦܥ، )9(  డఠడ௫ೕ , 10ିଶ଴
ربرد اين مدل م

ان فشار معكوس
داخل كانال، جريا

  .ي اشاره كرد

   از شبكه 
 عددي بايد اس
د كه نتايج بدست

در اي. اتي نيستند
هف با تعداد سلول

نمودار استقلال 
محور افقي تعداد
د و نمودارها نشان
ستند و محور عمو
يني مرز خروجي
شبكه به خوبي ب

بررسي استقلال ا

  حث 
هش، حوزه جريان
ظه احتراق موتور

افزار فلوئنت شبيم
عددي با نتايج

)8(تا ) 5(هاي ل
 فشارهاي مختلف

شود كهاهده مي
هاي آزماي با داده

 ماخ براي نسبت

 
 
 

 

)଴൨     )10كه در معادله

از موارد كار
داراي گراديا

اي دهجريان
ايامواج ضربه

استقلال ا
هايدر حل

مشخص شو
حوزه محاسبا

لفهاي مخت
)4(در شكل 

شود كه ممي
دهدنشان مي

هس Xمحور 
در نقطه پايي
استقلال از ش

  . شود

ب - 4شكل 

نتايج و بح
در اين پژوه
صوت محفظ
استفاده از نرم

سازي عشبيه
شكل. اندشده

براي نسبت
ادهند، و مش
تطابق خوبي
تغييرات عدد



  
ت فشار 

  
 پارامتري 

  . د

࢐ࡼد ماخ در نسبت   ⁄ࡼ

مولاً از آن به عنوان
شودخت استفاده مي

 درجه 40

 درجه 60

 ت

 

ور تغييرات عدد
ஶࡼ 15/25 =

ديسك ماخ كه معم
سي عمق نفوذ سوخ

يير زاويه تزريق جت

 

كانتو - 9شكل 

ارتفاع د -10شكل
جهت بررس

ت ديسك ماخ با تغي

 
وزيع

  
شوزيع

 درجه30

 درجه50

ت بررسي تغييرات

 

اي تجربي براي تو
࢐ࡼ 1 ⁄ஶࡼ =   

تو ي تجربي براي
࢐ࡼ 2 ⁄ஶࡼ =  

رهاي عدد ماخ جهت

  مي

هاحل عددي با داده
72/17سبت فشار

هايحل عددي با داده
15/25سبت فشار

 جه

 جه

كانتور -11شكل 

اله ام زاده و فتحزاهد

نتايج ح مقايسه -7
فشار ديواره در نس

يج حمقايسه نتا -8
فشار ديواره در نس

درج 25

درج 45
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7
مطالعه عددي تزريق متقاطع در جريان مافوق صوت محفظة احتراق موتور اسكرمجت

  

 درجه  90 درجه  80 درجه  70

 )ادامه( تكانتورهاي عدد ماخ جهت بررسي تغييرات ديسك ماخ با تغيير زاويه تزريق ج -11شكل 

 

  ماخ با تغيير زاويه تزريق تغييرات ارتفاع ديسك -12شكل 

  گيري نتيجه
در اين تحقيق مسئله تزريق متقاطع سوخت به درون جريان  

صوت جهت بررسي جريان درون محفظه احتراق موتور مافوق
افزار فلوئنت با حل معادلات  اسكرمجت، با استفاده از نرم

اي معادله- حل مدل آشفتگي دو استوكس به همراه - ناوير ݇ − سازي شده و معادله حالت گاز كامل شبيه ݐݏݏ ߱
افزار گمبيت شبكه ايجاد شده براي حل توسط نرم. است

. توليد شده و سپس استقلال از شبكه نيز بررسي شده است
در نهايت نتايج بدست آمده از حل عددي با نتايج 

دهنده سه نتايج نشاناند كه مقايآزمايشگاهي مقايسه شده
. باشدتطابق خوب نتايج حل عددي و نتايج آزمايشگاهي مي

. در ادامه نيز كانتور تغييرات عدد ماخ نشان داده شده است
هاي عددي براي زواياي مختلف تزريق سازيدر ادامه شبيه

ها سازيسوخت صورت پذيرفته است كه از نتايج اين شبيه
درجه،  90تا  25تزريق از مشخص شد كه در بازه زواياي 

ارتفاع ديسك ماخ با افزايش زاويه تزريق سوخت، افزايش 
  . يابدمي
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