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ABSTRACT: In the present work, the flow inside a channel with a cavity is investigated as a Scramjet 
combustion chamber. For this aim, the parameters such as L/D (cavity length to cavity depth), H/D 
(channel height to cavity depth), and varied Mach numbers are studied in the supersonic flow to 
investigate the effect of geometric parameters on channel flow in non- reacting conditions. In this work, 
vorticity is used as a mixing parameter. Two-dimensional Navier-Stokes equations are used to solve 
the steady-state flow. The density based method and standard k-ε Model are employed for numerical 
simulation. The results show that vorticity of boundary layer and thus mixing in flow is increased with 
growing of L/D, Mach number and having sweep angle for the cavity. Geometries with larger H/D 
performed better than other geometries in terms of generating vorticity and reducing Total pressure 
loss. Although the H/D = 1 ratio has a higher recirculation than others, it will not be reliable for all 
supersonic flow because of its considerable total pressure loss and the survival of the oblique shock in 
some conditions. 
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1- Introduction
Supersonic flow over cavities has been widely studied 

for many years because of their significance to aerodynamic 
configurations. A cavity, exposed to a flow, experiences 
self-sustained oscillations, which can induce fluctuating 
pressures, densities, and velocities in and around the cavity, 
resulting in drag penalties. This problem interested many 
experimental and computational studies, which have been 
directed toward improving the understanding of the physics 
of cavity flows and the means to control their nature [1]. 
It generally does open cavities (L/D < 10) could be used 
for flame-holding while the mixing enhancement could be 
achieved through the closed cavities [2]. It is noted that 
there exists an appropriate length of cavity regarding the 
combustion efficiency and total pressure loss [3]. The most 
important references used in this work are presented in Table 1.

2- Methodology
The geometry and dimensions of the model combustor 

considered in the present study are depicted in Fig. 1. The 
Geometrical Dimensions and flow conditions of various 
cavities are presented in Table 2.

These cases are analyzed using steady two dimensional 
density based Navier-Stokes equations and a k-ε turbulence 
model. Fig. 2. indicates that k-ε Standard can be considered 
the best option for modeling the case in question.
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Luo et al. [5] 2011 3 

Lahijani et al. [6] 2020 2.05 
Jeyakumar et al. [7] 2016 1.8 
Jeyakumar et al. [8] 2016 1.3 

Gruber et al. [9] 2001 3 
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Fig. 1. Schematic representation of geometrical dimensions 
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Mach 2, 3, 4 
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0T 300 K 

 
These cases are analyzed using steady two 

dimensional density based Navier-Stokes equations and 
a k-ε turbulence model. Fig. 2. indicates that k-ε Standard 
can be considered the best option for modeling the case 
in question. 

 

Fig. 2. Comparing non-dimensional static pressure 
(versus inlet static pressure) for various methods of 

Reynolds-Averaged Navier–Stokes (RANS) with 
experimental data[9] 

In all Computational Fluid Dynamics (CFD) 
simulations performed in this work, the conditions of 
Pressure inlet, Pressure outlet, and Wall are used for the 
input of the combustion chamber, the output of the 
combustion chamber, and the walls, respectively. Fig. 3 
showed the wall y+ is less than 5 at most positions and 
the difference between the computed inflow and the 
outflow mass flux drop below 0.0001 kg/s. 
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In all Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations 
performed in this work, the conditions of Pressure inlet, 
Pressure outlet, and Wall are used for the input of the 
combustion chamber, the output of the combustion chamber, 
and the walls, respectively. Fig. 3 showed the wall y+ is 
less than 5 at most positions and the difference between 
the computed inflow and the outflow mass flux drop below 
0.0001 kg/s.

3- Results and Discussion
The vorticity parameter is the component of the local 

spinning motion flow near the wall and if not excessive, can 
enhance the mixing. Also, one of the important parameters 
in expressing the efficiency of the cavity is the total pressure 

loss. A minimum total pressure loss, as well as maximum 
efficiencies of mixing and combustion, should be considered 
for the optimization of an overall combustor performance 
with the cavity configuration [3]. Higher vorticity and lower 
total pressure loss indicate better performance for every 
cavity configuration. Fig. 4 showed the scaled total vorticity 
versus various H/D, L/D, and Mach numbers at the outlet. 
According to this figure, total vorticity is approximately 
constant with various H/D parameter at the outlet. Fig. 5 
indicated total pressure loss is decreased by increasing of 
H/D ratio. Total pressure loss at the aft angle of 45 degrees is 
greater than the rectangle cavity, because of higher pressures 
acting over the aft wall area.

Fig. 1. Schematic representation of geometrical dimensions of 
combustors in present work

Fig. 3. Profile of wall y+ in present geometry

Fig. 2. Comparing non-dimensional static pressure (versus inlet 
static pressure) for various methods of Reynolds-Averaged 

Navier–Stokes (RANS) with experimental data[9]
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Fig. 3. Profile of wall y+ in present geometry 

3. Results and Discussion 
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better performance for every cavity configuration. Fig. 4 
showed the scaled total vorticity versus various H/D, 
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Fig. 4. Total local vorticity for various H/D, L/D, and 
Mach numbers at outlet

 

Fig. 5. Total pressure loss for various H/D, L/D, and 
Mach numbers at the outlet 

4. Conclusions 

By increasing Mach numbers and L/D ratio, and 
decreasing of H/D ratio, the total pressure loss of cavity 
case is increased. Also, total pressure loss at aft angle of 
45 deg is greater than no angle case. 
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4- Conclusions
By increasing Mach numbers and L/D ratio, and decreasing 

of H/D ratio, the total pressure loss of cavity case is increased. 
Also, total pressure loss at aft angle of 45 deg is greater than 
no angle case.
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بررسی تأثیر مشخصه های هندسی بر جریان داخل کانال در شرایط جریان مافوق صوت 
غیرواکنشی با حضور حفره  
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خلاصه: در کار حاضر، به بررسی جریان داخل یک کانال دارای حفره به عنوان محفظه احتراق یک موتور اسکرمجت پرداخته شده 
است. تحلیل های انجام شده در این تحقیق در خصوص تأثیر مشخصه های هندسی وابسته به حفره نظیر L/D )طول به عمق حفره(، 
H/D ) ارتفاع کانال به عمق حفره( و عددهای ماخ متفاوت در محدوده مافوق صوت بر روی کیفیت جریان داخل کانال محفظه احتراق 
است. در جریان غیرواکنشی مورد بررسی در این مقاله، مشخصه گردش به عنوان مشخصه وابسته به اختلاط تحلیل شده است. در 
تحلیل عددی، از معادلات دو بعدی ناویر استوکس به منظور حل جریان پایا و روش چگالی مبنا استفاده شده و مدل اغتشاشی مورد 
استفاده، روش k-ɛ استاندارد بوده است. به منظور شبیه سازی عددی از نرم افزار انسیس فلوئنت نسخه 18/2 استفاده شده است. 
نتایج به دست آمده نشان می دهد که با افزایش نسبت L/D، افزایش عدد ماخ و وجود زاویه در دیواره عقبی حفره، میزان گردش در 
لایه مرزی و در نتیجه اختلاط افزایش می یابد. هندسه های دارای H/D بزرگ تر، عملکرد بهتری را نسبت به سایر هندسه های مورد 
بررسی در مورد میزان تولید گردش و کاهش افت فشار کل از خود نشان دادند. همچنین با وجود اینکه نسبت H/D برابر با 1، گردش 
بیشتری نسبت به حالات دیگر دارد اما به دلیل بقای شوک مایل در برخی شرایط و ایجاد افت فشار کل قابل توجه، استفاده از آن در 

همه ماخ های مافوق صوت مطمئن نخواهد بود.
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مقدمه-  
مناسب  اختلاط  تزریق،  نظیر  پدیده هایی  اسکرمجت  موتورهای  در 
سوخت با هوا و ایجاد اشتعال کامل در بازه زمانی بسیار کوتاه ) در حد چند 
میلی ثانیه(، از بزرگترین مشکلات طراحی محسوب می شود. هدف اصلی در 
طراحی محفظه احتراق یک موتور اسکرمجت، انجام اختلاط مناسب سوخت و 
هوا، کاهش افت فشار کل و بالابردن راندمان احتراق است. حفره، یک وسیله 
کنترل غیرفعال اختلاط و یک شعله نگه دار مناسب در محفظه های احتراق 
موتور اسکرمجت امروزی است که سبب بهبود اختلاط و در نتیجه افزایش 
راندمان احتراق در آن می شود. به دلیل ماهیت سرعت بالای جریان داخل 
محفظه احتراق، پدیده خاموشی شعله در این موتورها، یک پدیده شایع است 
و تأثیر آن بر روی چگالی و سرعت داخل حفره، پسا1 ی وسیله پرنده را تحت 
تأثیر قرار می دهد. این مشکل انگیزه بسیاری از مطالعات تجربی و محاسباتی 

1  Drag

است تا درک فیزیک جریان های حفره و وسایل کنترلی آن بهبود یابد ]1[. 
استفاده از حفره در دیواره محفظه احتراق، سبب ایجاد جریان چرخشی بیشتر 
در جریان اصلی شده  و زمان بیشتری را برای انجام احتراق فراهم می کند. 
میدان جریان حفره به ویژگی های قابل توجهی از قبیل جدایش لایه مرزی، 
عدد ماخ جریان، تعامل بین شوک و لایه مرزی، ناپایداری لایه برشی و نسبت 

طول به عمق آن بستگی دارد ]2[.
دسته  سه  به   ،)L/D( آنها  عمق  به  طول  نسبت  اساس  بر  حفره ها   
اصلی تقسیم می شوند. حفره هایی که نسبت L/D در آنها کمتر از 10 باشد، 
حفره های باز نامیده می شوند ]1[ )در برخی از مراجع این حد، عدد 7 و در 
برخی دیگر، 10 بیان شده است(. زیرا در آنها یک لایه برشی از لبه بالادست 
حفره جدا شده و در پایین دست، به آن متصل می گردد. در حفره های باز، 
 L/D پدیده نوسان پدیده غالب در جریان است]3[. حفره هایی را که نسبت
در آنها بیشتر از 13 است، حفره های بسته می نامند ]1[ )این حد نیز در مراجع 
مختلف، متفاوت بیان شده است(. زیرا در آنها لایه برشی جریان آزاد بعد از 
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جدا شدن از لبه جلویی حفره، به دیواره اصلی مقابل حفره متصل می شود. 
بنابراین در این نوع حفره ها، مانند حفره های باز نوسان غالب نخواهد بود ]3[ 
و دارای ضریب پسای بالاتری نسبت به حفره های باز هستند ]4[. حفره هایی 
که دارای نسبت L/D بین 10 تا 13 هستند نیز، حفره های انتقالی نامیده 
می شوند که ویژگی های هر دو دسته قبل را کمابیش از خود نشان می دهند 
و  باز  دو دسته حفره های  به  را  تقسیم بندی  این  نیز  مراجع  از  ]5[. گروهی 
بسته خلاصه کرده اند و حفره های با نسبت L/D کمتر از 10 را به عنوان 
بسته مشخص  عنوان حفره های  به  را  از 10  بیشتر   L/D و باز  حفره های 
نموده اند ]4 و 6[. به هر ترتیب، معمولًا از حفره های باز به عنوان نگه دارنده 
استفاده  جریان  اختلاط  دهنده  بهبود  عنوان  به  بسته  حفره های  از  و  شعله 
می شود ]7[. استفاده از حفره، علاوه بر افزایش افت فشار کل، سبب بهبود 
اختلاط و در نتیجه احتراق نیز می شود. در واقع نسبت هندسی مناسبی برای 
حفره وجود دارد که می تواند نسبت بهینه ای بین افت فشار کل و اختلاط به 
وجود آورد. برای بهینه سازی عملکرد کلی احتراق با حضور حفره، باید افت 

فشار کلی حداقل و بازده اختلاط و احتراق حداکثر باشد ]6[.
در سال 2001، بن یاکار و هانسون ]1[، مشخصه جریان داخل حفره را به 
صورت تجربی مورد مطالعه قرار دادند. آن ها حفره ها را در سرعت های کم و 
زیاد بررسی نمودند و تاثیرات حفره به عنوان یک شعله نگه دار در محفظه های 
احتراق مافوق صوت را ارائه نمودند. آن ها بیان کردند که حفره هایی با زاویه 
دیواره عقبی بین 16 تا 45 درجه، کمترین میزان پسا را تولید می نمایند. در 
همان سال گروبر و همکاران ]4[ با استفاده از روش های تجربی و عددی 
چندین حفره را به عنوان شعله نگه دار و در جریان غیر واکنشی مورد بررسی 
در  مهمی  را  نقش  عقبی،  دیواره  زاویه  که  داد  نشان  آنها  نتایج  دادند.  قرار 
لایه برشی عبوری از حفره ایفا می کند و کاهش زاویه دیواره عقبی از 90 
درجه، سبب کاهش فشار در دیواره جلویی حفره در یک میدان جریان پایدار 
می شود. در سال 2004، کیم و همکاران ]6[ بررسی های عددی خود را به 
منظور بهبود احتراق با استفاده از حفره انجام دادند و تاثیرات مشخصه های 
طول، عمق و زاویه دیواره عقبی حفره را بر روی راندمان احتراق و افت فشار 

جدول  . خلاصه مرور منابع

Table 1. Summarized results of some references mentioned

 خلاصه مرور منابع :1جدول 

Table 1. Summarized results of some references mentioned 
 

 سوخت ماخ هندسه بعد کاری 2/ و 1غ و سال نویسنده لحروش 

 عددی

 - 2 حفره بعدی 2 غ و+ و 2152 [51] و همکارانزینگ 
 هیدروژن 2 حفره - و 2152 [51] همکاران و ژنگ

 هیدروژن 1/2 حفره بعدی 2 و 2151 [51] همکاران و خان

 کروزن 2/2 حفره بعدی 3 غ و 2151 [51] همکاران و لیو

 اتان 2 حفره بعدی 3 غ و 2151 [51] همکاران و یانگ

 اتان 12/2 حفره بعدی 3 غ و+ و 2151 [21] همکاران و کای

 اتان و هیدروژن 1/3و 3و  1/2 حفره+ گوه بعدی 2 غ و+ و 2151 [25] همکاران و سونیتا

 تجربی

 - 1/5 حفره - غ و 2151 [22] همکاران و جیاکومار
 - 3/5 حفره - غ و 2151 [23] همکاران و جیاکومار

 اکسید نیتروژن 3 حفره - - 2151 [22] همکاران و اتریج

 تجربی و عددی
 اتان 12/2 حفره بعدی 3 غ و 2151 [21] همکاران و کای

 هیدروژن 12/2 حفره بعدی 2 و 2151 [21] همکاران و ونگ
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کل ارائه نمودند. در سال 2010 هوانگ و همکاران ]8[ در کار عددی خود، 
برای بهبود راندمان موتور اسکرمجت ترکیب چند حفره را نیز مورد آزمایش 
قرار دادند و تأثیر محل تزریق سوخت را نیز به صورت عددی بیان نمودند. 
را در چند  نیروی پسا  به صورت عددی  لو و همکاران ]9[  در سال 2011 
هندسه مختلف حفره مستطیلی، مثلثی و نیم دایره ای در جریان مافوق صوت 
 L/D بررسی کردند. نتایج به دست آمده از کار آنها بیان می کند که با نسبت
یکسان، حفره های مستطیلی کمترین پسای اضافی1  را تولید می نمایند؛ اما 
کمترین تأثیر را هم بر بهبود احتراق در محفظه دارند. در سال 2012 هوانگ 
به  را  احتراق  محفظه  پشت  فشار  و   L/D نسبت  تأثیر   ]10[ همکاران  و 
صورت عددی و جریان غیر واکنشی شبیه سازی کردند. هوانگ و همکاران 
در پژوهشی دیگر ]11[، تأثیر مشخصه های هندسی بر روی نیروی پسای 
جریان گرم شده حول یک حفره را به صورت عددی بررسی کردند و دریافتند 
حفره(  دیواره های  ارتفاع  اختلاف  )در صورت   Du/De و   L/D نسبت  که 

مهم ترین مشخصه های طراحی یک حفره به عنوان شعله نگه دار است. 

1  Additional drag

در  را  گردابه ای  ساختارهای   ]12[ همکاران  و  هاشمی   1393 سال  در 
احتراق جت جریان متقاطع در ورودی یک نازل مافوق صوت مورد ارزیابی 
قرار دادند و نتایج آنها نشان می دهد که با کاهش قطر ورودی سوخت، مکان 
پایداری شعله به محل تزریق سوخت نزدیک می شود. همچنین زاهدزاده و 
امی ]13[ در سال 1398، به صورت عددی پاشش مقاطع جت های صوتی دو 
مرحله ای را در جریان عرضی مافوق صوت بعد از یک پله مورد بررسی قرار 
دادند و نتایج آنها نشان می دهد که ارتفاع دیسک ماخ انژکتور دوم بیشتر از 
انژکتور اول بوده که دلیل آن افت فشار سکون ناشی از انژکتور اول است. 
در سال 1399 لاهیجانی و امامی کوپایی ]14[ تعداد حفره را بر روی احتراق 
با  که  می دهد  نشان  آنها  نتایج  دادند.  قرار  بررسی  مورد  اسکرمجت  موتور 
افزایش تعداد حفره ها از یک تا چهار، بازده احتراقي افزایش یافته اما ضریب 
معتبر  از کارهای  ادامه خلاصه ای  در  بازیافت فشار سکون کاهش می یابد. 
انجام شده در سطح جهان و در سال های اخیر در جدول 1 ارائه شده است. 
همچنین ابعاد هندسه های مورد بررسی و شرایط حاکم بر جریان به ترتیب 
در جدول 2 و جدول 3 ارائه شده است. برای عمومیت نتایج استخراج شده، 

جدول 2. ابعاد و زاویه هندسه های مورد بررسی در کار حاضر

Table 2. Dimensions and angles of the geometries studied in the present work

 

  های مورد بررسی در کار حاضرابعاد و زاویه هندسه :2جدول 

Table 2. Dimensions and angles of the geometries studied in the present work 
 

 18 17 16 15 14 13 12 11 11 9 8 7 6 5 4 3 2 1 شماره
L/D 1 1 1 1 1 1 3 3 3 3 3 3 5 5 5 5 5 5 
H/D 1 1 2 2 3 3 1 1 2 2 3 3 1 1 2 2 3 3 
(deg)ϴ 45 90 45 90 45 90 45 90 45 90 45 90 45 90 45 90 45 90 

H(mm) 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 60 
D(mm) 60 60 30 30 20 20 60 60 30 30 20 20 60 60 30 30 20 20 
L(mm) 90 60 45 30 30 20 210 180 105 90 70 60 330 300 165 150 110 100 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

جدول 3. مشخصات ابعادی و شرایط اولیه در کار حاضر 

Table 3. Geometrical Dimensions and initial conditions in present work

 

  ابعادی و شرایط اولیه در کار حاضر مشخصات 3جدول 

Table 3. Geometrical Dimensions and initial conditions in present work 
 

 ابعاد هامشخصه
 میلی متر 11 ارتفاع کانال محفظه احتراق

 1و 3و L/D 5نسبت 
 3و 2و H/D 5نسبت 
 2و 3و 2 ماخعدد 

 درجه 1 زاویه واگرایی محفظه احتراق
 11و  21 زاویه دیواره عقبی حفره
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شرایط مورد بررسی در ماخ های 2، 3 و 4 توسعه یافته اند.
است  داده شده  نشان  کار حاضر  در  استفاده  مورد  در شکل 1، هندسه 
D معرفی شده است. همچنین  L و   ،H از قبیل  و مشخصه های هندسی 
مقاطع x برابر با صفر، 100، 200 و خروجی، مقاطعی هستند که داده های 
جریان در آن ها ارائه شده است. حالت های مورد بررسی شامل هندسه هایی 
با نسبت های L/D برابر با 1، 3 و 5 و همچنین H/D برابر با 1، 2 و 3 
می باشد. در همه هندسه ها، از یک قسمت واگرا با زاویه واگرایی 5 درجه و 
طول ثابت 300 میلیمتر به عنوان ادامه محفظه احتراق استفاده شده است. 
همچنین در تمام هندسه ها، عمق حفره در دیواره عقبی و جلویی ثابت و برابر 

با یکدیگر است.

مدل فیزیکی- 2
استفاده گردیده   ]4[ از مرجع  اعتبارسنجی روش حل حاضر،  به منظور 
است. مشخصات هندسه و شرایط جریانی این مرجع در شکل 2 نشان داده 
شده است. در آن کار، جریان با ماخ 3 و فشار کل 690 کیلوپاسکال و دمای 
300 کلوین در کانال با هندسه شکل 2 وارد می شود. کانال دارای یک حفره 
تا فاصله 60 میلیمتری  بدون زاویه دیواره عقبی می باشد و شرایط جریانی 

بعد از حفره مورد بررسی قرار گرفته است. لازم به ذکر است که نتایج تجربی 
مورد استفاده مربوط به چند نقطه بر روی سطوح دیواره ها و کف حفره است.

روش حل عددی- 3
در کار حاضر، از معادلات دوبعدی ناویر استوکس و مدل اغتشاشی کا- 
اپسیلون استاندارد1  برای شبیه سازی جریان مافوق صوت در محفظه احتراق 
اسکرمجت استفاده شده است]27 و 28[. استفاده از معادلات متوسط گیری 
شده ناویر استوکس2، به دلیل امکان استفاده از مش بندی درشت تر نسبت به 
روش هایی نظیر روش شبیه سازی گردابه های بزرگ3 و شبیه سازی عددی 
مستقیم4، روش آسان تری برای حل جریان های احتراقی و مافوق صوت در 

حالت دایمی5می باشد و بنابراین از آن استفاده شده است. 
معادلات ناویر استوکس دوبعدی و مدل اغتشاشی کا- اپسیلون استاندارد 

به صورت زیر بیان شده است:
معادله پیوستگی ]29[:

1  k-ε Standard
2  RANS
3 Large Eddy Simulation (LES)
4  Direct Numerical Simulation (DNS)
5  Steady state

 
 هندسه مورد استفاده در کار حاضر :1شکل 

Fig. 1. Schematic representation of geometrical dimensions of combustors in present work 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  . هندسه مورد استفاده در کار حاضر

Fig. 1. Schematic representation of geometrical dimensions of combustors in present work
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معادله مومنتوم ]29[:
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معادله انرژی ]29[:
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 معادله اغتشاشی کا- اپسیلون استاندارد ]29[:
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پایه  بر  و  صرفه  به  مقرون  و  محکم  رابطه  یک  اغتشاشی،  مدل  این 
حرارت،  انتقال  و  جریانی  محاسبات  برای  که  است  نیمه تجربی  مقایسات 
کارامد می باشد. برای دستیابی به معادلات بالا و همچنین معادلات اغتشاشی 

 
 تبارسنجیجهت اع [4]هندسه، مشخصات جریانی مورد استفاده از مرجع  :2شکل 

Fig. 2. Schematic Geometry of validation case from Gruber et al. [4] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. هندسه، مشخصات جریانی مورد استفاده از مرجع ]4[ جهت اعتبارسنجی

Fig. 2. Schematic Geometry of validation case from Gruber et al. [4]
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سایر روش ها، می توان به مرجع ویلکوکس ]29[ و سایر مراجع معتبر در این 
زمینه مراجعه نمود.

جریان مورد بررسی، یک جریان غیر واکنشی است که هوا با شرایط گاز 
ایده آل و تراکم پذیر در هندسه مورد نظر جریان دارد و در نرم افزار تجاری 
بر  حاکم  معادلات  است.  شده  استفاده  چگالی مبنا  روش  از  فلوئنت  انسیس 
دیواره  توابع  و  شده1  جداسازی  جابجایی   بالادست  تجزیه  روش  اساس 
استاندارد برای ناحیه نزدیک دیواره لحاظ شده است. عدد کنترلی کورانت2 
به  رابطه ساترلند  از  است. همچنین  داشته شده  نگه  تا 5  در محدوده 0/5 
صورت سه ضریبی برای محاسبه لزجت استفاده شده است. انجام محاسبات 
کمتر  به  مانده  باقی  خطای  که  می یابد  ادامه  زمانی  تا  فلوئنت  نرم افزار  در 
از 0001/ 0  از 0/0001 و اختلاف دبی جریان ورودی و خروجی به کمتر 

کیلوگرم بر ثانیه برسد.
تراکم  تاثیرات   ، استاندارد  اپسیلون  کا-  اغتشاشی  مدل  از  استفاده  در 
پذیری لحاظ شده و ضرایب عدد پراندتل دیواره و انرژی به ترتیب 0/85 و 

0/85 انتخاب شده است.

تولید4شبکه4و4بررسی4استقلال4شبکه-4 
به دلیل نیاز به شبکه چگال و تعداد زیاد معادلات لازم برای حل، شبکه 
زیادی  اهمیت  از  اسکرمجت  به  مربوط  محاسبات  در  استفاده  مورد  بندی 

1 Advection Upstream Splitting Method (AUSM) 
2  Courant–Friedrichs–Lewy number (CFL) 

بعدی  دو  به صورت  رفته  کار  به  حاضر، مش بندی  کار  در  است.  برخوردار 
و منظم بوده و مش بندی در سه مقیاس مش درشت، متوسط و ریز انجام 
شده است که مش بندی با سایز متوسط، نتایج مشابهی با مش بندی با سایز 
ریز نشان داده است. بنابراین از مش بندی متوسط در این کار استفاده شده 
است. نمایی از شبکه مش بندی مورد استفاده در کار حاضر در شکل 3 ارائه 

گردیده است.
بندی  شبکه  سه  از  استفاده  با  دیواره  روی  بر  فشار  توزیع   4 در شکل 
که  می دهد  نشان  این شکل  است.  شده  داده  نشان  ریز  و  متوسط  درشت، 

شبکه بندی متوسط توانایی حل دقیق و استخراج نتایج مناسب را دارد.

نتایج-4 
احتراق  محفظه  در  مافوق صوت  جریان  شبیه سازی  انجام  برای 
اسکرمجت، مراجع زیادی از مدل های اغتشاشی مختلف متوسط گیری شده 
به  حاضر  کار  در  نموده اند.  استفاده   k-ω و   k-ε جمله  از  استوکس  ناویر 
عددی،  شبیه سازی  برای  مناسب  اغتشاشی  مدل  درباره  قطعیت  عدم  دلیل 
از  یک  هر  برای  و  گرفت  قرار  بررسی  مورد  متعددی  اغتشاشی  روش های 
آنها شبیه سازی انجام شد. نتیجه مربوط به این شبیه سازی در شکل 5 ارائه 
شده است. نتایج به دست آمده و همچنین محاسبه خطا به صورت نقطه به 
نقطه در مکان های دارای داده تجربی، نشان می دهد که مدل اغتشاشی کا- 
اپسیلون استاندارد کمترین مقدار خطا را در بین خطاها داراست و بنابراین به 
عنوان مدل اغتشاشی در شبیه سازی های دو بعدی مورد استفاده قرار گرفته 

 

 

 
 بندی در کار حاضرشبکه مش :3شکل 

Fig. 3. Schematic of grid generation in present work 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. شبکه مش بندی در کار حاضر

Fig. 3. Schematic of grid generation in present work
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 های مختلفتوزیع فشار روی دیواره به صورت بی بعد بر اساس فشار استاتیک ورودی بر حسب مش بندی :4شکل 

Fig. 4. Wall pressure distribution normalized by the inlet static pressure for different grid sizes 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  . توزیع فشار روی دیواره به صورت بی بعد بر اساس فشار استاتیک ورودی بر حسب مش بندی های مختلف

Fig. 4. Wall pressure distribution normalized by the inlet static pressure for different grid sizes

 
 [4]های تجربیهای مختلف اغتشاشی و مقایسه آن با دادهتغییرات فشار بی بعد بر حسب فشار استاتیک ورودی در روش :5شکل 

Fig. 5. Comparing non Dimensional static pressure (versus inlet static pressure) for various methods of RANS with 
experimental data[4] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  . تغییرات فشار بی بعد بر حسب فشار استاتیک ورودی در روش های مختلف اغتشاشی و مقایسه آن با 
داده های تجربی]4[

Fig. 5. Comparing non Dimensional static pressure (versus inlet static pressure) for 
various methods of RANS with experimental data[4]
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است. میزان خطاهای مربوط به هر یک از روش های اغتشاشی در جدول 4 
ارائه شده است. همانطور که از جدول 4 به دست می آید، میزان خطای مدل 

اغتشاشی کا- اپسیلون استاندارد در حدود 7 درصد است. 
شرایط مرزی ورودی و خروجی کانال به ترتیب به صورت ورودی فشار1 
لغزش3  بدون  با شرط  دیواره  مرزها،  و سایر  انتخاب شده  فشار2  و خروجی 

هستند.
هدف اصلی از انجام شبیه سازی های ارائه شده در کار حاضر، بررسی 
تاثیرات عمق حفره بر روی جریان داخل محفظه و حفره و یافتن نسبتی بهینه 

بین ارتفاع محفظه و عمق حفره برای بهبود اختلاط در جریان است. 
شکل 6، پروفیل عدد ماخ را در خروجی کانال در هندسه های مذکور و 
در حالتی که عمق حفره به ترتیب برابر، نصف و ثلث ارتفاع کانال است نشان 
می دهد. با توجه به مورد )الف( شکل 6 که پروفیل ماخ خروجی با شرایط ماخ 
طراحی ورودی 2 و نسبت L/D برابر با 1را نشان می دهد، مشاهده می شود 
که جریان مافوق صوت در H/D برابر با 2و 3، همواره توانایی رسیدن به 
ماخ طراحی را دارد، اما در H/D برابر با 1 و L/D برابر با 1 الگوی جریانی 
تغییر یافته و به ماخ اسمی نرسیده است. زیرا در این حالت عمق حفره نسبت 
به دهانه آن بزرگ است و جریان در کف حفره تقریباً ساکن می ماند. این 
اتفاق در حالت با زاویه 45 درجه بیشتر جلب توجه می کند زیرا قدرت امواج 
نوسانی نیز کاهش یافته و حرکت جریان کف کانال کمتر می شود. در قسمت 
)ب( شکل 6 )L/D برابر با 3( با بازتر شدن دهانه حفره نسبت به قسمت 
)الف(، همه جریان در کف کانال وارد جریان اصلی شده و روند رسیدن به ماخ 
اسمی در خروجی بهتر انجام شده است. اما در قسمت )ج( شکل 6 که نتایج 
مربوط به L/D برابر با 5 را نشان می دهد، به دلیل حجم بزرگ حفره در 

1  Pressure inlet
2  Pressure outlet
3  No slip condition

هندسه با H/D برابر با 1 و L/D برابر با 5 نسبت به کانال محفظه، جریان 
به هم ریخته و ماخ خروجی از کانال نمی تواند به مقدار اسمی خود برسد. در 
این حالت، لایه برشی ایجاد شده در جریان با امواج شوک حاصل از وجود 
حفره ترکیب شده و اجازه اتصال دوباره آن را به لبه عقبی حفره نمی دهد. 
این موج ترکیبی سبب ایجاد یک موج مایل بر روی حفره می شود و جریان 
اصلی را به شدت تحت تأثیر قرار می دهد. نکته جالب توجه در شکل 6، ماخ 
خروجی در حفره های با زاویه دیواره عقبی 90 درجه بیشتر از حفره های با 
زاویه 45 درجه با شرایط یکسان است. دلیل این امر قدرت بیشتر شوک در 
لبه عقبی حفره است. به دلیل قدرت بیشتر شوک لبه دیواره عقبی حفره 45 
درجه، مشخصه های سرعت، فشار و دما دچار افت بیشتری شده و از آنجا که 
طول قسمت انبساطی در تمامی هندسه ها یکسان است، هندسه دارای حفره 

بدون زاویه عقبی در نزدیکی خروجی مقدار بیشتری خواهد داشت.
شکل 7، پروفیل ماخ خروجی در ماخ ورودی 3 و شکل 8، پروفیل ماخ 
نظر  مورد  هندسه های  می دهد.  نشان   4 ورودی  ماخ  شرایط  در  را  خروجی 
در ماخ های مختلف بررسی شده اند تا در محدوده مافوق صوت، روند رفتار 
جریان را به صورت دقیق تری نشان دهد. در قسمت )الف( شکل 7 برای ماخ 
3 و قسمت )الف( شکل 8 برای ماخ 4 که عدد ماخ خروجی را در L/D برابر 
با 1 نشان می دهد، همچنان در هندسه دارای H/D برابر با 1، جریان کل 
داخل حفره وجود دارد و به همین دلیل عدد ماخ خروجی در این هندسه کمتر 

از سایر هندسه های مورد بررسی است.
و  انبساطی  امواج  با  برشی  لایه  ترکیب  نحوه  بهتر  تبیین  منظور  به 
به   L/D و   H/D با  هندسه های  در  ماخ  کانتور  از  حفره،  تراکمی اطراف 
ترتیب 1 و 5 کمک گرفته شده است. همانطور که در شکل 9 نشان داده 
شده است، با تداخل امواج انبساطی و تراکمی در دهانه حفره، به دلیل بزرگ 
بودن عمق حفره و طول آن، این امواج ترکیبی توانایی عبور از بالای حفره را 

جدول 4. بیشترین میزان خطا در روش های اغتشاشی مختلف

Table 4. Maximum error for different turbulence models

 

 

 های اغتشاشی مختلفبیشترین میزان خطا در روش :4جدول 
Table 4. Maximum error for different turbulence models 

 میزان خطا )%( های اغتشاشیمدل
 5/51 امگا -کا

 1/1 اپسیلون استاندارد -کا
 11/51 اپسیلون واقعی -کا
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نداشته و این امواج در این ناحیه باقی می مانند. با افزایش عدد ماخ، این امواج 
به خروجی محفظه نزدیکتر می شود و از آنجا که حفره های بدون زاویه دیواره 
عقبی ذاتاً ناپایدار هستند، این ویژگی سبب تشدید این موضوع در حفره های 
انتظار می رود سایر مشخصه های مورد بررسی در  بنابراین  مذکور می گردد. 
حالت H/D و L/D به ترتیب 1و 5 نیز، روند مناسبی را ارائه ننمایند. لازم 
به ذکر است که این پدیده، تنها در حفره های با H/D و L/D به ترتیب 
1و 5 دیده شده و در سایر هندسه ها، این اتفاق رخ نداده است. به بیان دیگر 

جریان  برای  را  نامناسبی  شرایط   ،5 1و  ترتیب  به   L/D و   H/D ترکیب 
در  حفره  برای طراحی یک  مناسبی  انتخاب  و  آورده  وجود  به  کانال  داخل 
جریان مافوق صوت نخواهد بود. البته با افزایش عدد ماخ، تأثیر نامطلوب این 
هندسه کاهش می یابد و ممکن است در ماخ های ابرصوتی، یک هندسه قابل 
بررسی تلقی شود اما در کار حاضر به دلیل اینکه تنها محدوده مافوق صوت 
به  توجه  با  ایجاد می نماید.  را  نامطلوبی  قرار می گیرد، شرایط  بررسی  مورد 
این موضوع، هندسه با مشخصات هندسی H/D و L/D به ترتیب 1و 5 از 

 

 

 
 )الف(                                               )ب(                                                                                                            

 
 )ج(                                                                                 

کیلوپاسکال و دمای  185/88و  696، فشار کل و استاتیک به ترتیب 2های کار حاضر در ماخ ورودی در خروجی هندسه پروفیل ماخ :6شکل 
 های مختلفH/Dو  L/Dکلوین در نسبت  366کل 

)=300 K0T=88.185 kPa, sP=690 kPa, 0P=2 (inletMand H/D and  L/D6. Outlet Mach number for varius  Fig. 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 6. پروفیل ماخ در خروجی هندسه های کار حاضر در ماخ ورودی 2، فشار کل و استاتیک به ترتیب 690 و  488/18
کیلوپاسکال و دمای کل 300 کلوین در نسبت L/D و H/Dهای مختلف

Fig. 6. Outlet Mach number for varius L/D and H/D and Minlet=2 (P0=690 kPa, Ps=88.185 
kPa, T0=300 K)
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 )ب(                )الف(                                                                                             

 
 )ج(                                                                               

کیلوپاسکال و دمای  785/18و  696، فشار کل و استاتیک به ترتیب 3های کار حاضر در ماخ ورودی پروفیل ماخ در خروجی هندسه :7شکل 
 های مختلفH/Dو  L/Dکلوین در نسبت  366کل 

Fig. 7. Outlet Mach number for varius L/D and H/D and Minlet=2 (P0=690 kPa, Ps=18.785 kPa, T0=300 K) 

 

 

 

 

 

شکل 7. پروفیل ماخ در خروجی هندسه های کار حاضر در ماخ ورودی 3، فشار کل و استاتیک به ترتیب 690 و  418/78
کیلوپاسکال و دمای کل 300 کلوین در نسبت L/D و H/Dهای مختلف

Fig. 7. Outlet Mach number for varius L/D and H/D and Minlet=2 (P0=690 kPa, Ps=18.785 
kPa, T0=300 K)
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 )ب(                )الف(                                                                                             

 
 )ج(                                                                               

 366کیلوپاسکال و دمای کل  4و  696، فشار کل و استاتیک به ترتیب 4های کار حاضر در ماخ ورودی پروفیل ماخ در خروجی هندسه :8شکل 
 های مختلفH/Dو  L/Dکلوین در نسبت 

)=300 K0T=4 kPa, sP=690 kPa, 0P=2 (inletMand  H/Dand  L/D8. Outlet Mach number for varius  Fig. 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 8. پروفیل ماخ در خروجی هندسه های کار حاضر در ماخ ورودی 4، فشار کل و استاتیک به ترتیب 690 و   
کیلوپاسکال و دمای کل 300 کلوین در نسبت L/D و H/Dهای مختلف

Fig. 8. Outlet Mach number for varius L/D and H/D and Minlet=2 (P0=690 kPa, Ps=4 kPa, 
T0=300 K)



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 53، شماره 11، سال 1400، صفحه 5409 تا 5428

5420

ادامه ارزیابی ها و مقایسه ها کنار گذاشته می شود ولی به منظور هماهنگی در 
شکل ها، پروفیل مشخصه های آن در شکل ها ارائه می گردد.

افت  محاسبه  غیرواکنشی،  جریان های  در  مهم  مشخصه های  از  یکی 
فشار کل در جریان است. بررسی مشخصه افت فشار کل از آن جهت دارای 
اهمیت است که می تواند سبب ایجاد تراست فشاری شود. افت فشار کل در 
محفظه احتراق دارای حفره، توسط نیروهای لزجت در لایه مرزی، جدایش 
جریان، موج شوک، اختلاط سوخت و هوا و آزاد شدن حرارت در طول احتراق 
به وجود می آید]6 و 30[. این مشخصه را می توان به صورت رابطه زیر به 
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فشار  افت  و  محور  بالای  در  گردش1  میزان   ،12 تا   10 در شکل های 
در  و  بررسی  مورد  تمامی هندسه های  برای  مختصات  محور  پایین  در  کل 
به  توجه  با  است.  داده شده  نشان  حفره  پایین دست  از  مختلف  مکان های 
این شکل می توان گفت که میزان گردش و افت فشار کل رابطه معکوس با 
یکدیگر دارند. این جمله به این معنی است که گرچه عموماً با زاویه دار کردن 
افزایش  اما لزوماً به معنی  افزایش می یابد،  بازده جریان  دیواره عقبی حفره 
گردش در جریان نیست و ممکن است عوامل دیگری در آن نقش داشته 

باشند. 
 این شکل نشان می دهد در محدوده مافوق صوت )ماخ 2 و 3 و 4(، 
که  می یابد  افزایش  کل  فشار  افت  میزان  دست  پایین  سمت  به  حرکت  با 
میزان آن در حالت دارای زاویه دیواره عقبی 45 درجه بیشتر از حالت بدون 

1  Vorticity

 

 
 های مختلفبرای ماخ L/D=5و  H/D=1کانتور ماخ در هندسه  :9شکل 

Fig. 9. Mach number contour for L/D=5 and H/D=1 and Minlet=2, 3, 4 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 9. کانتور ماخ در هندسه  = H/D و   = L/D برای ماخ های مختلف

Fig. 9. Mach number contour for L/D=5 and H/D=1 and Minlet=2, 3, 4
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 2های مختلف در ماخ  xمیزان افت فشار کل و گردش تولید شده در  :16شکل 

Fig. 10. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=2 

 

 

 

 

شکل 0 . میزان افت فشار کل و گردش تولید شده در x  های مختلف در ماخ 2

Fig. 10. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=2

 
 3های مختلف در ماخ  xمیزان افت فشار کل و گردش تولید شده در  :11شکل 

Fig. 11. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=3 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل   . میزان افت فشار کل و گردش تولید شده در x  های مختلف در ماخ 3

Fig. 11. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=3
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زاویه دیواره عقبی است. از لحاظ هندسی برای نسبت H/D بیشتر، عمق 
حفره کمتر از ارتفاع کانال بوده و این موضوع سبب گسترش جریان تزریقی 
می شود. در حفره های با زاویه عقبی 45 درجه، قدرت شوک لبه دیواره عقبی 
به  حال  این  با  می شود.  کلی  فشار  افت  افزایش  به  منجر  که  شده  قویتر 
دلیل ناپایداری ذاتی جریان در حفره های بدون زاویه دیواره عقبی حفره، با 
وجود میزان گردش بیشتر در جریان، انتخاب این حفره ها امکانپذیر نیست 
بهبود  برای  زاویه  بهترین  که  گرفت  نتیجه  شکل ها  این  از  می توان  ولی 
عملکرد حفره در محدوده 45 درجه تا 90 درجه )حالت بدون حفره( قرار دارد. 
اینجاست که انتخاب حفره با افت فشار کل و میزان گردش مناسب، اهمیت 

خود را نشان می دهد.
در هر سه شکل 10، شکل 11 و شکل 12، هندسه دارای L/D برابر 
افت فشار کل و کاهش مجموع  بیشترین میزان  با 1،  برابر   H/D با 5 و
گردش محلی ) مجموع گردش در y های مختلف و موقعیت x ثابت( را 
تولید مجموع گردش محلی  میزان  این هندسه،  در  دیگر  بیان  به  داراست. 

افزایش چندانی نسبت به سایر هندسه ها و در ماخ مورد بررسی نداشته است 
در صورتی که فشار کل که از عوامل اصلی تولید تراست فشاری است، در 
پشت شوک دیواره عقبی کاهش می یابد. این موضوع تأیید دیگری بر عدم 
انتخاب هندسه H/D و L/D به ترتیب 1و 5 در بررسی هندسه های مناسب 

برای محفظه های احتراق اسکرمجت است.
مطلب مهم دیگری که در این شکل ها دیده می شود، تولید گردش خیلی 
بزرگ در هندسه H/D و L/D به ترتیب 1و 1 است. در این هندسه به 
دلیل سرعت بالای جریان و کوچک بودن دهانه حفره، جریان مافوق صوت 
امکان چرخش کامل در آن را ندارد و مقداری از جریان در حفره این هندسه 
به صورت راکد ) مانند ماهیت حفره های عمیق( باقی می ماند و عملًا جریان 
حفره را نسبت L/D بزرگ تر از مقدار واقعی می بیند که با افزایش عدد ماخ، 
این نسبت بزرگتر می شود. بنابراین هندسه H/D و L/D به ترتیب 1و 1 را 
نیز می توان از موارد نامناسب تلقی نمود زیرا روند بررسی را بر اساس شرایط 

هندسی مختل می نماید.

 
 4های مختلف در ماخ  xمیزان افت فشار کل و گردش تولید شده در  :12شکل 

Fig. 12. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=4 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2 . میزان افت فشار کل و گردش تولید شده در x  های مختلف در ماخ 4

Fig. 12. The total pressure loss and vorticity at varius x for M=4
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گردش  مجموع  میزان  بررسی،  مورد  هندسه های  بهتر  مقایسه  برای 
محلی و افت فشار کل در موقعیت های متفاوت و برای هندسه های مختلف، 
به ترتیب در شکل های 13 و 14 و نتیجه تقسیم آنها بر یکدیگر در شکل 15 
به دست آمده است. داده های ارائه شده در شکل 13 نشان می دهد گرچه بر 
 H/D اساس نتایج شکل های 11 تا 13، میزان گردش در هندسه های دارای
برابر با 1، از سایر هندسه ها بیشتر است، اما با اعمال میزان گردش حاصل از 
ناحیه انبساطی پشت حفره در رابطه مجموع گردش محلی، مشخص می شود 
که میزان مجموع گردش محلی این هندسه برتری خاصی نسبت به سایر 

هندسه ها ندارد و مقدار آن در محدوده سایر هندسه های می باشد.
در شکل 14 نیز افت فشار کل در تمامی هندسه ها و اعداد ماخ مختلف 
نشان داده شده است. در نواحی پشت حفره، افت فشار کل در هندسه های 
دارای H/D برابر با 1 بیشتر از سایر هندسه ها می باشد و دلیل آن قبلًا در 

شکل 10 تا شکل 12 بیان شده است.
میزان   3 با  برابر   H/D در  که  گفت  می توان   ،15 شکل  به  توجه  با 

مشخصه تعریف شده گردش بر افت فشار کل، به مراتب بیشتر از هندسه های 
با H/D برابر با 1 و2 است و می توان انتظار عملکرد بهتری را از هندسه های 
دارای H/D برابر با 3 داشت. علاوه بر آن در هندسه های با L/D برابر با 1 
نیز، مشخصه تعریف شده مقادیر بهتری را نشان می دهد. دلایل این پدیده ها 
در شکل های قبلی توضیح داده شده است. با استفاده از این دو روند می توان 
نتیجه گیری کرد که هرچه حجم حفره نسبت به حجم کانال کوچکتر باشد، 
میزان مشخصه تعریف شده بهتر شده که نشان دهنده عملکرد بهتر حفره در 
تولید بیشتر گردش و کاهش افت فشار کل است. مانند نتایج به دست آمده 
در شکل های قبلی، میزان مشخصه گردش بر افت فشار کل در حفره های 
با زاویه دیواره عقبی 90 درجه در تمامی ماخ های مورد بررسی، بهتر از حالت 
با زاویه 45 درجه است که دلیل آن قبلًا توضیح داده شده است. نکته قابل 
توجه دیگر در شکل 15، عملکرد بهتر هندسه های مورد بررسی در ماخ 4 
افزایش عدد ماخ عملکرد هندسه های  با  است. همچنین می توان گفت که 

مورد بررسی نیز بهبود می یابد. 

 

 
  های  مختلفمقایسه مجموع گردش محلی در اعداد ماخ و موقعیت :13شکل 

Fig. 13. Total local vorticity for various x and Mach numbers 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3 . مقایسه مجموع گردش محلی در اعداد ماخ و موقعیت های  مختلف

Fig. 13. Total local vorticity for various x and Mach numbers
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 مختلف هایار کل در اعداد ماخ و موقعیتمقایسه افت فش :14شکل 

Fig. 14. Total pressure loss for various x and Mach numbers 

شکل  1. مقایسه افت فشار کل در اعداد ماخ و موقعیت های مختلف

Fig. 14. Total pressure loss for various x and Mach numbers

 
 مختلف هایار کل در اعداد ماخ و موقعیتمقایسه گردش کل بر میزان افت فش :15شکل 

Fig. 15. Scaled total vorticity/ total pressure loss for various x and Mach numbers 

شکل  1. مقایسه گردش کل بر میزان افت فشار کل در اعداد ماخ و موقعیت های مختلف

Fig. 15. Scaled total vorticity/ total pressure loss for various x and Mach numbers
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نتیجه4گیری-64
در کار حاضر، به منظور رسیدن به طراحی مناسب محفظه احتراق دارای 
حفره، بر روی یافتن بهترین نسبت عمق حفره و ارتفاع محفظه احتراق در 
سرعت های مافوق صوت و بررسی بهترین اختلاط به وجود آمده، تمرکز شده 
است. برای این منظور، از 18 هندسه مختلف در زوایای دیواره عقبی 45 و 
90 درجه و در ماخ های 2، 3 و 4 استفاده گردیده است. نتایج به دست آمده 

به صورت زیر ارائه می شود:
• نتایج 	 با  آنها  مقایسه  و  معادله  دو  اغتشاشی  مقایسه مدل های  با 

تجربی، مدل اغتشاشی کا- اپسیلون استاندارد کمترین خطا را دارد و لذا به 
عنوان مدل اغتشاشی در کار حاضر انتخاب شده است.

• L/D، مقدار گردش و مجموع گردش محلی 	 افزایش نسبت  با 
تفاوت چندانی نمی کند اما روند آن صعودی است.

• گردش 	 مجموع  مقدار   ،)H/D افزایش  ( حفره  عمق  کاهش  با 
کوچکتر  دلیل  به  محلی  گردش  میزان گسترش  اما  می یابد  افزایش  محلی 
کاهش  معنای  به  جمله  این  می یابد.  کاهش  مرزی  لایه  ضخامت  شدن 

مقداری آن نیست.
• 	 90 حفره  هندسه  در  خروجی  ماخ  عدد  مشابه،  هندسه های  در 

درجه، بزرگ تر از عدد ماخ در هندسه حفره 45 درجه است. دلیل این اتفاق 
قدرت بیشتر شوک لبه عقبی حفره در هندسه حفره 45 درجه است

• در هندسه های مشابه، مقدار گردش در هندسه حفره 45 درجه، 	
کوچک تر اما پایدارتر از حالت هندسه حفره 90 درجه است.

• در هندسه های مشابه، با افزایش عدد ماخ مقدار مجموع گردش 	
محلی افزایش می یابد.

• هندسه های دارای حفره 90 درجه، دارای افت فشار کل کمتر و 	
مجموع گردش محلی بزرگتری هستند اما به دلیل ذات ناپایدار آنها، استفاده 
انتخاب کرد که  را  این حال می توان هندسه ای  با  نیست.  امکانپذیر  آنها  از 
باشد.  داشته  را  و مجموع گردش محلی  فشار کلی  افت  از  بهینه ای  نسبت 
با استفاده از نتایج ارائه شده در این تحقیق، حفره مناسب برای داشتن این 
نسبت در محدوده بین 45 تا 90 درجه قرار دارد. در این بین شوک لبه عقبی 

حفره نقش مهمی را ایفا می نماید.

• دارای 	 هندسه های  به  مربوط  کلی  فشار  افت  میزان  بیشترین 
میزان مجموع گردش  که  حالی  در  است   5 1و  ترتیب  به   L/D و   H/D

محلی در آنها، رشد چندانی نیافته است. بنابراین می توان این هندسه را به 
عنوان یک مورد نامناسب برای محفظه های احتراق اسکرمجت بیان نمود. 
همچنین هندسه دارای H/D و L/D به ترتیب 3 و 1 دارای عملکرد بهتری 

نسبت به سایر هندسه ها در جریان غیر واکنشی مورد بررسی دارد.
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