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ABSTRACT: Complex flow separation in thrust optimized parabolic nozzles in the over-expanded 
condition is one of the challenging issues of many numerical investigations. The correct estimation of a 
thrust optimized parabolic nozzle performance extremely depends upon the accurate estimation of the 
onset of flow separation. Literature review indicates that conventional Reynolds-averaged Navier–Stokes 
turbulence models have a significant error in predicting the onset of flow separation in these types of 
nozzles due to the overestimating of turbulent kinetic energy production. Recently proposed generalized 
k-omega has made it possible to rectify numerical simulations based on governing physics and using 
limited experimental results. In the present study, the flow physics in the LEA_TOC nozzle has been 
investigated with the numerical simulation approach. At the first, the significant error of conventional 
Reynolds-averaged Navier–Stokes turbulence models is shown to simulate flow separation in this type 
of problem. Then, the generalized k-omega parameters are modified based on the limited experimental 
result of the LEA_TOC nozzle, and the ability of this model has been evaluated to estimate the flow 
physics under different pressure ratios. Numerical investigations show that generalized k-omega has a 
high capability for accurately estimating the onset of flow separation at a wide range of nozzle pressure 
ratios. Applying the corrected generalized k-omega has resulted in an improvement of about 30% in the 
estimation of the onset of separation in the over-expanded LEA_TOC nozzle compared to the k-ω-SST 
model.
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1- Introduction
The contour of the Thrust Optimized Parabolic (TOP) 

nozzles was developed by Rao in 1960 with the aim of 
achieving the maximum thrust with the minimum nozzle 
length. These nozzles are widely utilized for launch vehicles 
that experience different operating environments from the 
ground up to high altitudes because of flow separation delay 
at high back pressure condition in lower altitudes. In low 
altitudes, where the pressure at the exit of the nozzles with 
a high expansion ratio is lower than the ambient pressure, 
compression waves occur to increase the pressure in the 
divergent part of the nozzle, which is mainly accompanied by 
flow separation in this area. In this mode, the nozzle operates in 
the so-called over-expanded condition. Numerical simulation 
is an appropriate alternative to costly experimental tests if 
it is sufficiently accurate. Also in addition to reducing the 
number of experimental tests, it makes it easier to study the 
physics of flow in different conditions. Accurately predicting 
the location of flow separation in TOP nozzles under over-
expanded conditions is one of the challenging issues in 
numerical simulation with Reynolds Averaged Navier Stokes 
(RANS) methods, So in most studies, the location of the 

separation is predicted upstream or downstream of the actual 
location. In a study conducted by Allamaprabhu et al. [1], the 
weakness of RANS models were mentioned in accurately 
predicting flow separation in TOP nozzles. Nabacheh [2] 
examined the two nozzle models Truncated Ideal Contour 
(TIC) and TOP during hot gas and cold nitrogen gas, 
respectively. Their results had a significant error in predicting 
the separation location according to other RANS turbulence 
models. Recently, Fouladi et al. [3] and Fouladi & Farahani 
[4] conducted a numerical and experimental study of flow 
physics in TOP nozzles under both atmospheric and high-
altitude conditions. In their research, the k-ω-SST turbulence 
model has been used, and the weakness of conventional 
RANS models has been pointed out in correctly predicting 
the onset of separation in the TOP nozzles.

2- Problem definition and Numerical method
The details of the numerical method applied in this 

research are presented according to Table 1. Ansys Fluent 
software (version 19.3) was used for numerical simulation. 
In the present problem, due to the high expansion ratio of 
the nozzle and its performance in atmospheric conditions, 
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the interaction between the shock wave and the nozzle wall 
boundary layer occurs, and subsequently, the flow in the 
nozzle wall is separated. Therefore, the turbulence model used 
should be suitable for estimating the separation onset. Menter 
et al. [5] developed a new turbulence model family called 
Generalize k-ω (GEKO) model with the goal of turbulence 
model consolidation. GEKO is a two-equation model, based 
on the k-ω model formulation, but with the flexibility to tune 
the model over a wide range of flow scenarios. This model 
offers six free parameters – two of them aiming at wall 

bounded flows, two for the calibration of free shear flows, 
one coefficient to improve corner flow simulations (corner 
separation), and finally a curvature correction term. It should 
be noted that the last two parameters are specific to three-
dimensional flows.

As mentioned in the review of references, most researchers 
have made significant errors in predicting the location of 
separation. Therefore, in the present study, with the aim of 
correctly predicting the onset of separation by altering the 
separation parameter (Csep) by using limited experimental 
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Fig. 1. Comparison of conventional turbulence models 

with experimental results of Ref. [11], (NPR=22) 

To evaluate the accuracy of the GEKO model with the 
parameter values specified in Table 2, numerical 
simulations in different pressure ratios were performed 
and compared with the experimental results of Nguyen 
[6]. A comparison of nozzle wall pressure distribution 
has been done in 2 different pressure ratios of 23.9 and 
38. In these two pressure ratios, there were different 
physics of separation patterns (FSS and RSS). In the 
diagrams of Figs. 2 and 3, it can be seen that in both 
separation patterns, the numerical results have 
acceptable accuracy. According to the pressure curves 
obtained from numerical simulation, it is clear that the 
pressure ratio of 23.9 belongs to free shock separation, 
and also in the pressure ratio 38, the RSS separation 
pattern is established, which causes severe fluctuations 
in the pressure profile at the end of the nozzle wall. 

Table 2. Details of the numerical method 
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Fig. 2. Comparison of wall pressure distribution of the 

present study with that of experimental result of Ref. [6], 
NPR=23.9 
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Fig. 3. Comparison of the wall pressure distribution 
of the present study with that of the experimental 

result of Ref. [11], NPR= 38 
 

4. Conclusions 
In this research, the numerical study of flow separation 
was conducted in the LEA-TOC nozzle. At First, RANS 
turbulence models were evaluated, and their weakness 
was shown in the estimation of separation onset in this 
type of nozzle under over-expanded conditions. After 
that, the GEKO turbulence model was examined. It was 
shown that by applying the separation parameter (Csep) 
equal to 0.82, the numerical results were in good 
agreement with the experimental available data. The 
utilizing of the GEKO model with the new coefficients 
has discounted the error of about 30% in estimating the 
separation onset with respect to the base k-ω-SST 
model. 
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simulation. In the present problem, due to the high 
expansion ratio of the nozzle and its performance in 
atmospheric conditions, the interaction between the 
shock wave and the nozzle wall boundary layer occurs, 
and subsequently, the flow in the nozzle wall is 
separated. Therefore, the turbulence model used should 
be suitable for estimating the separation onset. Menter 
et al. [5] developed a new turbulence model family 
called Generalize k-ω (GEKO) model with the goal of 

turbulence model consolidation. GEKO is a two-
equation model, based on the k-ω model formulation, 
but with the flexibility to tune the model over a wide 
range of flow scenarios. This model offers six free 
parameters – two of them aiming at wall bounded flows, 
two for the calibration of free shear flows, one 
coefficient to improve corner flow simulations (corner 
separation), and finally a curvature correction term. It 
should be noted that the last two parameters are specific 
to three-dimensional flows. 
As mentioned in the review of references, most 
researchers have made significant errors in predicting 
the location of separation. Therefore, in the present 
study, with the aim of correctly predicting the onset of 
separation by altering the separation parameter (Csep) by 
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Table 1. Details of the numerical method 
Content  List  

2-D axisymmetric  Dimension 

Calorically perfect ideal gas Equation of state  

Density-based Solver  

steady Time  

Menter’s GEKO  Turbulence modeling 

Roe Inviscid flux  

 Spatial discretization: 

Least squares cell based  gradient 

Second-order flow  

First-order upwind Turbulent kinetic energy  

First-order upwind Specific dissipation rate  

Triangular unstructured grid 

3. Results and Discussion 
Firstly, in order to evaluate the performance of 
conventional RANS turbulence models, the LEA_TOC 
nozzle was analyzed under atmospheric conditions, and 
the Nozzle Pressure Ratio (NPR) was equal to 22.8. Fig. 
1 shows the results of dimensionless static pressure 
distribution along the nozzle wall with different RANS 
models (Spalart Allmaras, RSM, Standard-k-ɛ, 
Realizable-k-ɛ, RNG-k-ɛ, k-ω-Wilcox, k-ω-SST, and 
GEKO). As can be seen from Fig. 1, the use of RANS 
models has failed to accurately predict the actual 
separation location. Therefore, in order to achieve the 
correct results, the parameters of the GEKO turbulence 
model are changed. Appropriate values of GEKO model 
parameters for simulation of the desired nozzle are 
obtained with the results of an experimental test at a 
pressure ratio of 22.8 according to Table 2. 
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results, the suitable value of this parameter is achieved.

3- Results and Discussion
Firstly, in order to evaluate the performance of 

conventional RANS turbulence models, the LEA_TOC nozzle 
was analyzed under atmospheric conditions, and the Nozzle 
Pressure Ratio (NPR) was equal to 22.8. Fig. 1 shows the 
results of dimensionless static pressure distribution along the 
nozzle wall with different RANS models (Spalart Allmaras, 
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k-ω-SST, and GEKO). As can be seen from Fig. 1, the use 
of RANS models has failed to accurately predict the actual 
separation location. Therefore, in order to achieve the correct 
results, the parameters of the GEKO turbulence model are 
changed. Appropriate values of GEKO model parameters for 
simulation of the desired nozzle are obtained with the results 
of an experimental test at a pressure ratio of 22.8 according 
to Table 2.

To evaluate the accuracy of the GEKO model with the 
parameter values specified in Table 2, numerical simulations 
in different pressure ratios were performed and compared 
with the experimental results of Nguyen [6]. A comparison of 
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both separation patterns, the numerical results have acceptable 
accuracy. According to the pressure curves obtained from 
numerical simulation, it is clear that the pressure ratio of 23.9 
belongs to free shock separation, and also in the pressure ratio 
38, the RSS separation pattern is established, which causes 
severe fluctuations in the pressure profile at the end of the 
nozzle wall.

4- Conclusions
In this research, the numerical study of flow separation 

was conducted in the LEA-TOC nozzle. At First, RANS 

turbulence models were evaluated, and their weakness was 
shown in the estimation of separation onset in this type of 
nozzle under over-expanded conditions. After that, the 
GEKO turbulence model was examined. It was shown that 
by applying the separation parameter (Csep) equal to 0.82, 
the numerical results were in good agreement with the 
experimental available data. The utilizing of the GEKO 
model with the new coefficients has discounted the error of 
about 30% in estimating the separation onset with respect to 
the base k-ω-SST model.
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مقدمه-  
در  استفاده  مورد  پیشرانش های  زیرسیستم  اجزای  اصلی ترین  از  یکی 
ماموریت های فضایی، نازل می باشد. تبدیل انرژی گازهای احتراقی به انرژی 
جنبشی در طول نازل منجر به تأمین نیروی پیشران لازم می شود. هنگامی 
نازل  باشند،  برابر  با هم  نازل  بیرون  فشار محیط  و  نازل  فشار خروجی  که 
دارای عملکرد بهینه است. در طول عملکرد موتور یک ماهواره بر )از زمان 
روشن شدن در سطح زمین تا کارکرد در ارتفاعات بالا( ممکن است عملکرد 
نازل از حالت طراحی خارج شده و در حالت های فرا انبساطی1 یا فرو انبساطی2 
فشار  از  پایین تر  نازل،  خروجی  در  فشار  که  پایین  ارتفاعات  در  کند.  عمل 
محیط می باشد، امواج تراکمی جهت افزایش فشار در قسمت واگرای نازل 
که عمدتاً همراه با جدایش جریان در این ناحیه می باشد، رخ می دهد. در این 

1 Over-expanded
2 Under-expanded

حالت نازل اصطلاحاً در حالت فراانبساطی کار می کند ]1 و 2[.
نازل  موتورهای  انواع کانتورهای مختلفی در  در طی دهه های گذشته، 
آن ها  مهمترین  از  است.  گرفته  قرار  استفاده  مورد  فضایی  هوا  حامل های 
ایده آل5، کوتاه شده  ایده آل4، کوتاه شده  می توان به کانتورهای مخروطی3، 
ایده آل فشرده شده6 و تراست بهینه7 اشاره کرد ]1[. کانتور نازل های سهموی 
بهینه تراست با هدف دستیابی به بیشینه نیروی پیشران با طول نازل کمینه 
در سال 1960 توسط رائو8 ]3[ پیشنهاد شده است. این نازل ها برای حامل  
ماهواره برها که محیط عملکردی متفاوتی از سطح زمین تا ارتفاعات بالا را 
تجربه می کنند و به منظور به تعویق انداختن جدایش جریان در فاز عملکردی 

3 Conical Contour
4 Ideal Contour (IC)
5 Truncated ideal contour
6 Compressed Truncated Ideal (or Perfect) Contour (CTIC 
or CTPC)
7 Thrust Optimized Contour (TOC)
8 Rao
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سطح زمین به صورت فراوان مورد استفاده قرار گرفته اند ]4[ این نازل ها در 
شرایط پروازی مختلف از الگوی جدایش جریان متفاوتی نسبت به نازل های 
مخروطی و ایده آل برخوردار هستند. شناسایی فیزیک جریان داخلی این نوع 
نازل ها در شرایط فرا انبساطی موضوع پژوهش بسیاری از محققان صنعت 
فضایی بوده است ]5[. در سال های اخیر تحقیقات تجربی بسیاری در زمینه 
بررسی عملکرد نازل ها در مقیاس های مختلف انجام شده است ]6 و 7[ اما 
استفاده از روش های تجربی، نیازمند زیرساخت پیچیده و صرف هزینه های 
دقت  داشتن  شرط  به  عددی  شبیه سازی  از  استفاده  بنابراین  است.  بالایی 
بر  و علاوه  بوده  تجربی  پرهزینه  آزمایشات  برای  مناسبی  جایگزین  کافی، 
مختلف  شرایط  در  جریان  فیزیک  مطالعه  تجربی،  تست های  تعداد  کاهش 

نیز راحت تر است.
یکی از چالش برانگیزترین مسائل در دینامیک سیالات محاسباتی، بحث 
تداخل امواج ضربه ای و لایه مرزی بوده است. در طی سالیان گذشته محققان 
زیادی به شبیه سازی عددی فیزیک جدایش جریان در داخل نازل پرداخته اند. 
از شبیه سازی عددی، وجود  استفاده  با  چن و همکاران ]8[ در سال 1994 
جریان برگشتی در پلوم خروجی از نازل های تراست بهینه، در ناحیه پایین 
دست دیسک ماخ )گردابه به دام افتاده( را نشان دادند و بعد از آن با چندین 
تحقیق عددی و تجربی مورد تأیید قرار گرفت ]11-9[. یکی از چالش های 
تنش های  متوسط گیری  آشفتگی  از مدل های  استفاده  با  شبیه سازی عددی 
رینولدز1 پیش بینی صحیح محل جدایش جریان در نازل فرامنبسط می باشد، 
به طوری که در اغلب تحقیقات محل جدایش در بالادست یا پایین دست 
اوستلوند2 و جاران ]12[ در سال 1999  واقعی پیش بینی شده است.  محل 
برای ارزیابی چهار مدل آشفتگی دو معادله ای لزجت گردابه ای3، حل عددی 
خود را بر روی نازل والکین4 ارائه دادند. هر چهارمدل آشفتگی مورد استفاده 
در این پژوهش در پیش بینی محل جدایش مشکل داشته و محل جدایش 
را در پایین دست محل واقعی خود پیش بینی کردند. پیلینسکی و نباچه ]13[ 
در سال 2004 به بررسی عددی تشکیل الگوی مختلف جدایش بر روی نازل 
کوتاه شده ایده آل پرداختند. آن ها در این شبیه سازی از مدل آشفتگی انتقال 
استفاده  مخصوص  اتلاف  نرخ  آشَفتگی-  جنبشی  انرژی  برشی  تنش های 
پایین  در  را  جدایش  نقطه  پایین،  فشارهای  نسبت  در  آنها  نتایج  و  کردند 
نقطه  بالا،  فشارهای  نسبت  در  ولی  کرده،  بینی  پیش  واقعی  محل  دست 

1  Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS)
2 Oustlund
3  Eddy viscosity turbulence models
4  Vulcain

جدایش را در بالادست محل واقعی خود پیش بینی کرده است. استارک و 
از  استفاده  با  ایده آل  نازل کوتاه شده  بررسی  به  واگنر5 ]14[ درسال 2006 
مدل آشفتگی اسپالارت پرداختند. مطابق نتایج آنها، درنسبت فشارهای زیر 
نسبت  در  و  پیش بینی شده  واقعی  پایین دست محل  در  25، محل جدایش 
فشارهای بالای 25، محل جدایش در بالادست محل واقعی پیش  بینی شده 
است. لوئدکه6 ]15[ در سال 2006 به مطالعه جریان بر روی نازل سهموی  
او، نقطه  نتایج  آلماراس7 پرداخت. در  از مدل آشفتگی اسپالارت  با استفاده 
جدایش برای کلیه نسبت فشارها بالادست نقطه واقعی جدایش، پیش بینی 
شده است. حدادی و همکاران ]16[ در سال 2015 به بررسی عددی تداخل 
از روش  آن ها  پرداختند.  انبساطی  فرا   نازل  در  موج ضربه ای و لایه مرزی 
ترکیبی حجم محدود و المان محدود بر روی مش بی سازمان برای بررسی 
دو نازل کوتاه شده ایده آل و سهموی با تزریق ثانویه، استفاده کردند. آن ها 
-k را با اعمال تحقق پذیری  -SSTω برای بهبود نتایج، مدل توربولانسی 
کردند.  استفاده   ]17[ سرکار8  تراکم پذیری  تصحیحات  از  و  کرده  اصلاح 
نتایج آنها برای نازل  کوتاه شده ایده آل و همچنین نازل  سهموی همراه با 
تزریق ثانویه )که دارای فیزیک داخلی متفاوتی نسبت به نازل های سهموی 
بدون تزریق ثانویه می باشد(، در مقایسه با نتایج تجربی از دقت قابل قبولی 
بررسی  به   2016 سال  در   ]18[ همکاران  و  است.آلاماپرابو9  بوده  برخوردار 
جدایش جریان در یک نازل مخروطی و دو نازل تراست بهینه پرداختند. آن ها 
علت شکست مدل های آشفتگی متوسط گیری تنش های رینولدز در پیش بینی 
صحیح نقطه جدایش را تخمین پایین دست تنش برشی در داخل لایه مرزی 
و تخمین بالادستی نرخ گسترش جت، معرفی کردند. آن ها با تغییر ضرایب 
-k سعی کردند که تنش برشی دیواره افزایش  -SSTω بکار رفته در مدل 
و میزان گسترش جت کاهش یابد. اما نتایج آنها برای تمامی نسبت فشارها 
بوده  متفاوت  کالیبراسیون  ضرایب  به  نیاز  حالت  هر  برای  و  نبوده  صادق 
است. نباچه ]19[ در سال 2018 به بررسی عددی دو مدل نازل کوتاه شده 
ایده آل و سهموی به ترتیب درجریان گاز گرم و گاز سرد نیتروژن پرداخت. 
-k  استفاده کرد. نتایج او  -SSTω او برای این مدلسازی از مدل آشفتگی
متوسط گیری  آشفتگی  مدل های  سایر  مطابق  جدایش  محل  پیش بینی  در 
تنش های رینولدز با خطا همراه بوده است. فولادی و فراهانی ]7 و 20[ در 
سال های 2019 و 2020 به بررسی عددی و تجربی فیزیک جریان در نازل 

5 Stark &Wagner
6 Luedeke
7 Spalart-Allmaras
8 Sarkar
9 Allamaprabhu



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 5، سال 1401، صفحه 985 تا 1006

987

پرداختند.  بالا  ارتفاع  شبیه ساز  و  اتمسفری  محیطی  شرایط  دو  در  سهموی 
-k استفاده شده است و در  -SSTω در تحقیق آنها از مدل توربولانسی 
پژوهش آنها نیز به ضعف مدل های آشفتگی متوسط گیری تنش های رینولدز 
اشاره  نازل سهموی  در  جریان  پیش بینی صحیح محل جدایش  در  مرسوم 

شده است ]20[. 
حوزه  در  شده  انجام  تحقیقات  اکثر  می گردد،  مشاهده  که  همانطور 
بهینه  تراست  نازل های  در  جریان  فیزیک  پیش بینی  در  عددی  شبیه سازی 
به تخمین بالادست یا پایین دستی نسبت به محل واقعی جدایش لایه مرزی 
مرزی  در جدایش لایه  مهم  عوامل  از  یکی  که  آنجایی  از  داشته اند.  اشاره 
مدل های  اکثر  و  بوده  ناحیه  این  داخل  در  آشَفتگی  ویسکوزیته  به  مربوط 
آشَفتگی مرسوم تخمین بالادست یا پایین دستی نسبت به این پارامتر دارند، 
کرد،  کنترل  مرزی  لایه  داخل  در  حدودی  تا  را  پارامتر  این  بتوان  چنانچه 
می توان انتظار داشت که نتایج مدلسازی آشَفتگی به مقادیر واقعی نزدیک تر 
k-ω توسط منتر ]21[ ارائه شده  گردد. اخیراً مدل آشفتگی عمومی شده1 
که تغییرات اعمال شده در این مدل با هدف عمومی سازی یک مدل آشفتگی 
منعطف، جهت استفاده در طیف وسیعی از جریان های مختلف از جمله تداخل 
لایه مرزی جدا شده و موج ضربه ای بوده است. با توجه به این قابلیت های 
انسیس  افزار  نرم  توربولانس  مدلسازی  دربخش  آشفتگی  مدل  این  مفید، 
فلوئنت )ورژن های 2019 به بعد( قرار داده شده است. نکته حائز اهمیت در 
استفاده از این مدل بکارگیری پارامترهای متعددی است که بر اساس فیزیک 
مسئله و با استفاده از نتایج تجربی محدود توسط کاربرقابل اصلاح است ]21 
مناسب  آشفتگی  مدل  به  دستیابی  حاضر  تحقیق  از  هدف  بنابراین   .]22 و 
جهت بررسی جدایش جریان در نازل سهموی می باشد. برای این منظور در 
این مقاله نازل سهموی که نتایج تجربی آن برای طیف گسترده ای از نسبت 
فشار موجود است ]23[، در نظر گرفته شده است و پارامترهای حاکم بر مدل 
k-ω با بکارگیری نمونه ای از نتایج تجربی بهینه سازی شده و  عمومی شده 
قابلیت مدل اصلاح شده برای تخمین فیزیک جریان در این نازل در نسبت 
فشارهای مختلف مورد ارزیابی قرار گرفته است. با توجه به این موضوع که 
است،  داده شده  توسعه  k-ω در سال 2019  آشفتگی عمومی شده  مدل 
تاکنون کاربرد این مدل در جریان های آشفته در داخل نازل فرامنبسط که 
مرزی  و لایه  موج ضربه ای  تداخل  و  جریان  وسیع  جدایش  با  همراه  غالباً 
است، بررسی نشده است. در این مقاله برای نخستین بار قابلیت  این مدل در 
شبیه سازی فیزیک جریان و تخمین محل جدایش در نازل های سهموی در 

1 Generalized k_ω

شرایط فرامنبسط مورد ارزیابی قرار می گیرد. 
در ادامه در بخش 2 به معرفی نازل های سهموی بهینه  تراست پرداخته 
شبیه سازی  روش   3 بخش  در  می گردد.  معرفی  بحث  مورد  مسئله  و  شده 
ارائه شده  نتایج تحقیق  است. در بخش 4  قرار گرفته  عددی مورد تشریح 
آشفتگی  مدل های  دقت  بررسی  به   1-4 زیربخش  در  طوری که  به  است، 
متداول متوسط گیری تنش های رینولدز در تخمین محل جدایش جریان  در 
نازل مورد نظر پرداخته شده است. در زیر بخش 4-2 تأثیر پارامترهای مدل 
با  و  شده  بررسی  فراانبساطی  نازل  نتایج  بر   k-ω شده  عمومی  آشفتگی 
بکارگیری نمونه ای از نتایج تست تجربی، مقادیر بهینه این پارامترها به دست 
آمده است. سپس در زیر بخش 4-3 ارزیابی روش عددی اصلاح شده با نتایج 
تست تجربی در نسبت فشارهای مختلف صورت گرفته است. در بخش 4-4 
LEA_TOC با روش  به بررسی گذار در الگوی جدایش جریان در نازل 
عددی اصلاح شده پرداخته شده است. در نهایت در بخش 5 نتیجه گیری و 

جمع بندی بیان شده است.

نازل های سهموی بهینه تراست و انگیزه تحقیق-  
بهینه  نازل های سهموی  گردید،  اشاره  مقدمه  بخش  در  که  همان طور 
تراست از پرکاربردترین نازل ها در صنعت فضایی می باشند. کاربرد این نازل ها 
از این حیث حائز اهمیت است که به دلیل وجود جریان داخلی متفاوت، مقدار 
فشار جریان در دیواره واگرایی نازل به نسبت به سایر نازل ها بزرگتر است. 
این موضوع در عملکرد نازل در ارتفاعات پایین که فشار اتمسفر محلی بالا 
بوده، یک مزیت محسوب می شود. به طوری که این باعث به تعویق انداختن 
فیزیک  دلیل  به  سهموی  نازل های   .]1[ می شود  نازل  در  جریان  جدایش 
جریان داخلی متفاوت )وجود ساختار امواج کمانه ای2( نسبت به کانتورهای 
فشار  به  نسبت  موتور  فشار  )نسبت  مشخص  فشارهای  نسبت  در  ایده آل، 
محیط(، علاوه بر الگوی جدایش مستقل از موج ضربه ای3، الگوی جدایش 
متفاوتی تحت عنوان جدایش مقید به موج ضربه ای4 را تجربه می کنند. به 
جدا  از  پس  جریان  ضربه ای  موج  از  مستقل  جدایش  الگوی  در  طوری که 
شدن از دیواره نازل به صورت جت مافوق صوت به صورت متمایل به محور 
مرکزی، به محیط بیرون منتقل می گردد، در حالیکه در الگوی جدایش مقید 
به موج ضربه ای جریان بعد از جدا شدن از دیواره نازل مجدداً به دیواره نازل 
برخورد می کند و منجر به ایجاد نوسان فشار در دیواره نازل می گردد. مطابق 

2 Cap shock
3 Free Shock Separation (FSS)
4 Restricted Shock Separation (RSS)
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شکل 1، شماتیکی از دو الگوی جدایش مذکور ارائه شده است. 
الگوی جدایش مستقل از موج ضربه ای برای اولین بار در سال 1973 
موتور  کوچک  مقیاس  سرد  گاز  تست  هنگام  در   ]4[ کافی1  و  ناو  توسط 
بهینه  سهموی  نازل های  مشخصات  از  یکی  گردید.  مشاهده  آزمایشگاهی 
این  می باشد.  آنها  جریان  ساختار  در  داخلی2  ضربه ای  موج  وجود   ، تراست 
موج ضربه ای داخلی یک موج ضربه ای مایل ضعیف بوده و شرط لازم برای 
ایجاد الگوی مقید به موج ضربه ای است، ولی شرط کافی نمی باشد ]5 و 6[. 
فری و هاگمن ]24[ در سال 2000 علت وجود ساختار امواج کمانه ای موجود 
در نازل های سهموی را، انعکاس معکوس ماخ موج ضربه ای داخلی معرفی 
کردند. هاگمن و فری ]25[ مجدداً در سال 2002 علت گذار موج ضربه ای 
از مستقل به مقید به موج ضربه ای را وجود ساختار امواج کمانه ای معرفی 
به سمت  و  در جهت شعاعی  مومنتومی  کمانه ای،  امواج  ساختار  در  کردند. 
دیواره نازل ایجاد شده که مقدمه گذار از مستقل به مقید به موج ضربه ای 
بررسی  به   2010 سال  در   ]26[ همکاران  و  مارتلی3   .]25 و   24[ می باشد 
عددی پدیده گذار بین دو الگوی مستقل و مقید به موج ضربه ای پرداختند. 
نازل  در  نیتروژن  سرد  گاز  آشَفته  جریان  جدایش  عددی  مطالعه  به  آن ها 
سهموی بهینه تراست با استفاده از مدل اسپالارت آلماراس پرداختند. نتایج 
حاصل از شبیه سازی آنها در مقایسه با نتایج تجربی از نظر کیفی مناسب بوده 
ولی با توجه به پیش بینی نادرست نقطه جدایش، فشار دیواره به طور صحیح 

1 Nave & Coffey
2 Internal shock
3 Martelli

مدلسازی نشده است. شمس4 و همکاران ]5[ درسال 2012 تحلیلی در مورد 
چگونگی گذار از مستقل به مقید به موج ضربه ای و نحوه شکل گیری الگوی 
موج ضربه ای کمانه ای5 در نازل سهموی ارائه کردند. آن ها با استفاده ازحل 
سه بعدی ناپایا، مدل آشفتگی شبیه سازی گردابه های جدا شده 6 و تصحیح 
تحقق پذیری7، نواحی جداشده در نازل را با دقت بالایی پیش بینی کردند. در 
پژوهش انجام شده توسط آلاماپرابو و همکاران ]18[ در سال 2016 صراحتاً 
پیش بینی  در  رینولدز  تنش های  متوسط گیری  آشفتگی  مدل های  ضعف  به 
صحیح جدایش جریان اشاره شده و حتی تلاش های آنها برای بهبود مدل 

آشفتگی، بسیار وابسته به شرایط عملکردی نازل می باشد.
قابل ذکر است که کلیات بحث ارائه شده در تحقیق حاضر در خصوص 
شبیه سازی جریان فرامنبسط در نازل های نوع سهموی است که از فیزیک 
جریان متفاوتی نسبت به نازل های دیگر برخوردارند و در خصوص نازل های 
رایج مانند مخروطی، ایده ال و غیره این مشکلات غالباً در شبیه سازی عددی 
بروز پیدا نمی کند. شبیه سازی عددی به شرط دقت کافی، ابزاری مفید برای 
به  توجه  با  می باشد.  سهموی  نازل  داخلی  جریان  مشخصه های  شناسایی 
نقش کلیدی جدایش جریان در فیزیک جریان این نازل ها، تخمین صحیح 
از مستقل به مقید به موج ضربه ای  محل جدایش به ویژه در شرایط گذار 
اهمیت زیادی دارد. بنابراین یک مدل آشفتگی که بتواند در طیف وسیعی از 
نازل ها  این نوع  از فیزیک جریان در  نسبت های فشارها، تخمین صحیحی 

4 Shams
5 Cap shock
6 Deatached eddy simulation
7 Realizability

  
 RSSو  FSSشماتیکی از الگوهای  :1شکل 

Fig. 1. Schematic of FSS and RSS patterns 
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Fig. 1. Schematic of FSS and RSS patterns
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پارامترهای مدل  بهینه  انتخاب  با  این بررسی  ارزشمند است. در  ارائه دهد، 
k-ω بر اساس یک نمونه از نتایج تجربی، قابلیت  آشفتگی عمومی شده 
این مدل در تخمین محل جدایش جریان در طیف متنوعی از نسبت فشار 
 LEA_TOC و پدیده گذار از مستقل به مقید از موج ضربه ای در نازل 

مورد بررسی قرار می گیرد.

روش عددی تحلیل جریان و مدل آشفتگی- 3
روش حل عددی- 1- 3

در یک نازل مافوق صوت گاز سرد با نسبت انبساط بالا، تغییرات عدد 
ماخ جریان زیاد است )غالباً از 0 تا 8(. بنابراین جریان بسیار تراکم پذیر بوده 
فشار-  روش  به  نسبت  مبنا  چگالی-  حل  روش  مسائل،  این گونه  برای  و 
مبنا دقت بیش تری دارد ]29-27[. در این تحقیق نیز از روش حل چگالی 
به منظور  و  نازل  بودن هندسه  متقارن  به  توجه  با  است.  استفاده شده  مبنا 
استفاده شده  متقارن محوری  فرم  به  معادلات  از  کاهش هزینه محاسباتی 
است. بنابراین معادلات حاکم بر جریان معادلات ناویر- استوکس به صورت 
در  حاکم  معادلات  دیفرانسیلی  فرم  است.  تقارن محوری  و  پایا  تراکم پذیر، 
مرجع ]30[ ارائه شده است. جزئیات روش عددی مورد استفاده مطابق جدول 
1 ارائه شده است. برای شبیه سازی عددی از نرم افزار انسیس فلوئنت )ورژن 

19/3( استفاده شده است.

مدل آشفتگی- 2- 3
ضربه ای  موج  مابین  قوی  اندرکنش  مسئله  این  در  اینکه  به  توجه  با 
جریان و لایه  مرزی دیواره نازل وجود دارد، جدایش جریان از دیواره ی آن 
در برخی نواحی نازل اجتناب ناپذیر است. بنابراین مدل آشفتگی مورد استفاده 
باشد. در شبیه سازی  برای تخمین محل جدایش جریان مناسب  می بایست 
عددی با استفاده از مدل های متوسط گیری تنش های رینولدز، با وجود این 
تأثیر قابل توجهی  اما  نبوده  بنیادی  این مدل های آشفتگی،  بین  که تفاوت 
مرزی،  و لایه  موج ضربه ای  اندرکنش  مسائل  در  دارد. مخصوصاً  نتایج  بر 
تفاوت بین این مدل ها باعث تفاوت در پیش بینی محل شروع جدایش جریان 
متفاوتی  محدودکننده های  دارای  مختلف  مدل های  کلی  طور  به  می گردد. 
تأثیر  می تواند  ولی  نیستند،  تاثیرگذار  پایه  جریان های  در  معمولًا  که  بوده 
زیادی بر کاربردهای پیچیده داشته باشد]21 و 22[. به عنوان مثال تفاوت 
-k در کاربرد های ساده مانند جریان روی  -SSTω k-ω و  بین مدل های 
صفحه تخت ناچیز است اما در کاربردهای پیچیده مانند جریان های داخلی 
سرعت بالا به همراه جدایش جریان و موج ضربه ای جریان باعث ایجاد تغییر 
دادن  کاهش  به منظور  مراجع  از  برخی  در   .]31[ می گردد  نتایج  در  فراوان 
به  همراه   k-ω یا  و  اسپالارت-آلماراس1  آشفتگی  مدل  از  محاسباتی  بار 
راهکارهای تصحیحی برای نواحی جریان رینولدز پایین استفاده شده است 
]34-32[. با این حال، این روش ها خطای زیادی در تخمین نواحی جدایش 

1 Spalart–Allmaras

جدول 1. جزییات روش عددی مورد استفاده

Table 1. Details of the numerical method

 جزییات روش عددی مورد استفاده: 1جدول 
Table 1. Details of the numerical method 

 
 ردیف عنوان توضیحات

 1 مختصات دو بعدی متقارن محوری

آلمعادله گاز ایده  2 معادله حالت 

مبنا-چگالی  3 حلگر 

 4 زمان پایا

GEKO 5 مدل آشفتگی 

 6 محاسبه شارهای غیرلزج Roeروش 
Least squares cell based سازی گرادیانگسسته  7 

سازی جریانگسسته بالادست مرتبه دوم  8 

سازی آشفتگیگسسته بالادست مرتبه اول  9 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 5، سال 1401، صفحه 985 تا 1006

990

از  استفاده  با  رینولدز  تنش  ویسکوزیته گردابی1،  در مدل های  دارند.  جریان 
رابطه ای خطی به نرخ کرنش متوسط از طریق ویسکوزیته گردابی2  مرتبط 
می شود ]35[. این تخمین، برای جریان هایی که به صورت محلی در حال 
تعادل هستند3، یعنی مقیاس زمانی آشفتگی تقریباً برابر مقیاس زمانی کرنش 
متوسط است، مناسب می باشد. اما برای جریان های غیرتعادلی شدید4 مثل 
تداخل موج ضربه ای و لایه مرزی توربولانس، مقیاس زمانی کرنش بسیار 
کوچکتر ازمقیاس زمانی آشفتگی است. بنابراین در این مواقع با استفاده از 
تقریب بوزینسک، مقادیر تنش های رینولدز بزرگتر از مقدار واقعی شده و در 
نتیجه منجر به افزایش انرژی جنبشی توربولانسی تولیدی می شود. معمولًا 
تشدید نوسانات ناشی از توربولانس جریان در طول موج ضربه ای، بستگی 
به قدرت موج ضربه ای و میزان تراکم پذیری جریان ورودی پیش از تداخل 
جریان و موج ضربه ای دارد ]18[. اثر تراکم پذیری بالادست، به طور قابل 
برطرف  برای  توربولانس جریان می شود.  تقویت  باعث کاهش  ملاحظه ای 
در  محدودیت  اعمال  برای  پیشنهاداتی  محقق  چندین  مشکل،  این  کردن 
 ]36[ منتر  دادند.  ضربه ای  موج  طول  در  توربولانس  جنبشی  انرژِی  تولید 
محدودکننده تولید انرژی جنبشی توربولانس را در طول موج ضربه ای ارائه 
اعداد  در  اما همچنان مشکل  بهبود مدل آشفتگی شده  باعث  این کار  داد. 
ماخ های بالاتر پابرجا می باشد. زیرا در حالت واقعی، اعداد ماخ بالاتر باعث 
افزایش سطح تراکم پذیری جریان بالادست و در نتیجه کاهش انرژی جنبشی 

توربولانس تولید شده، می گردد. 
در مسئله حاضر با توجه به نسبت انبساط بالای نازل و عملکرد آن در 
شرایط اتمسفری، تداخل بین موج ضربه ای جریان و لایه مرزی دیواره نازل 
بنابراین مدل آشفتگی مورد  رخ داده و جریان در دیواره نازل جدا می شود. 
استفاده می بایست برای تخمین محل جدایش جریان مناسب باشد. در ادامه 
k-ω و ضرایب تصحیح مربوط به آن معرفی  این بخش مدل عمومی شده

می گردد. 
اغتشاشات  پیش بینی  بهبود  با هدف    2020 سال  در  همکاران  و  منتر 
دو  مدل  این   .]22 و   21[ کردند  ارائه  را  شده  عمومی   k-ω مدل جریان، 
k-ω بوده اما دارای انعطاف پذیری بالا برای تنظیم  معادله ای مبتنی بر مدل
مدل برای طیف گسترده ای از جریان ها می باشد. در این مدل 6 پارامتر معرفی 
پارامتر  با هدف بهبود جریان های محدود به دیواره، دو  پارامتر  شده که دو 

1 Eddy viscosity model
2  Turbulent viscosity µ)t)
3  Local equilibrium flows
4 Highly non-equilibrium flow

به منظور بهبود جریان های برشی، یک پارامتر مربوط به بهبود شبیه سازی 
جریان های گوشه و جدایش مربوط به آن و یک پارامتر نیز به منظور جمله 
اصلاح انحنا در جریان های با انحنای زیاد، می باشد. لازم به ذکر است که 
ادامه این بخش  پارامتر آخر مختص جریان های سه بعدی می باشد. در  دو 
این پارامترها به طور مختصر معرفی می گردد. معادلات مربوط به این مدل 

مطابق معادلات )1( تا )5( ارائه شده است. 
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 k انرژی جنبشی آشفتگی انتقال  به ترتیب معادلات  روابط )1( و )2( 
u و به ترتیب بیانگر سرعت  ω می باشد. مقادیر و نرخ اتلاف مخصوص5 
دوم  و  اول  جملات  می باشد.  اغتشاشی  سرعت  و  فاور6  شده  متوسط گیری 
kG انرژی  در سمت راست معادله )1( به ترتیب بیانگر نفوذ7 و نرخ تولید  
5 Specific dissipation rate
6 Favre
7 Diffusion
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جنبشی آشفتگی می باشد و آخرین جمله در سمت راست معادله )1( بیانگر 
اتلافات انرژی جنبشی آشفتگی می باشد. در معادله )2( نیز اولین جمله سمت 
راست مربوط به نفوذ نرخ اتلاف مخصوص بوده و جملات دوم تا چهارم به 
ω و جمله نفوذ عرضی1 می باشد.  این مدل  ترتیب شامل نرخ تولید اتلافات 
F3 مدلسازی آشفتگی را بر حسب نیاز  F2 و   ، F1 با استفاده از سه تابع 
است  معرفی شده  این هدف  برای  نیز  پارامتر  تنظیم می کند. شش  مسئله، 
تحقیق،  این  در  انجام شده  و جست جوی   ]37[ مرجع  اذعان  مطابق   .]21[
متاسفانه تاکنون روابط سه تابع مزبور برحسب پارامتر هایی که در ادامه معرفی 

می شود علنی نشده است. 
آشفتگی  ویسکوزیته  در  مستقیم  تأثیر   sepC عنوان با  پارامتر  نخستین 
آشفتگی  ویسکوزیته  کاهش  باعث  پارامتر  این  افزایش  طوری که  به  داشته 
nwC مربوط به  در تمامی نواحی جریان می شود. دومین پارامتر با عنوان 
ناحیه داخلی لایه مرزی بوده و بر روی ناحیه جریان برشی آزاد اثری ندارد. 
در  دیواره  حرارت  انتقال  و  برشی  تنش  افزایش  باعث  پارامتر  این  افزایش 
mixC مربوط به نواحی  نواحی غیرتعادلی می گردد. سومین پارامتر با عنوان 
افزایش ویسکوزیته آشفتگی و  باعث  افزایش آن  و  بوده  آزاد  جریان برشی 
متعاقباً موجب افزایش نرخ گسترش جریان برشی آزاد می گردد. مقدار بهینه 
sepC در مرجع ]22[ ارائه شده است. آخرین پارامتر  این پارامتر بر حسب 
jetC مربوط به  با عنوان کاربردی در مسائل دو بعدی و متقارن محوری، 
در  که  می دهد  را  امکان  این  پارامتر  این  می باشد.  جت  حاوی  جریان های 
لحظه ای که نرخ گسترش لایه اختلاط ثابت است، نرخ گسترش جت قابل 
تنظیم باشد. اطلاعات بیشتر در خصوص پارامترهای این مدل در مراجع ]21 
انرژی جنبشی ]36[ و  و 22[ موجود می باشد. علاوه بر محدودکننده تولید 
تصحیح تراکم پذیری سرکار و بلاکریشنان ]38[ که در مدل مبنا نیز مورد 
عمومی  آشفتگی  مدل  در  نیز  تحقق پذیری  تصحیح  گرفته اند،  قرار  استفاده 

k-ω ارائه شده است]21[.  شده 

دامنه محاسباتی، شرایط مرزی و شبکه محاسباتی- 3- 3
مطابق شکل 2 بستر تست تجربی مرجع ]23[ نمایش داده شده است. 
LEA_TOC در جدول 2 ارائه شده  همچنین پارامترهای هندسی نازل

است. 
محاسباتی  شبکه  و  مرزی  شرایط  محاسباتی،  دامنه   3 شکل  مطابق 
قابل مشاهده است. دامنه حل شامل محفظه هوای پرفشار )بالادست نازل 

1 Cross diffusion

همگرا واگرا(، نازل همگرا واگرا از نوع سهموی بهینه تراست و محیط بیرون 
می باشد. شبکه مورد استفاده در این پژوهش ازنوع بی سازمان مثلثی می باشد. 
شرط مرزی فشار ورودی در بالادست محفظه هوای پرفشار در نظر گرفته 
و  نازل  بر  علاوه   ،] 3[ مرجع  تجربی  تست  بستر  به  توجه  با  است.  شده 
محفظه هوای فشرده، صفحه متصل به لبه خروجی نازل نیز از نوع دیواره 
دامنه  پایین دست  در  خروجی  فشار  مرزی  شرط  است.  شده  گرفته  نظر  در 
محاسباتی با توجه به شرایط آزمایش مرجع مزبور برابر bar 1 در نظر گرفته 
شده است. مطابق شکل 3، نمایی از فضای محاسباتی، شبکه بندی و شرایط 

مرزی ارائه شده است.
شبکه های  گره های  تعداد  از  عددی  حل  استقلال  از  اطمینان  برای 
 ،28000  ،14000  ،7000 اندازه های  با  محاسباتی  شبکه های  محاسباتی، 
54000، 84000 و 115000 گره ایجاد شده است. مطابق با شکل های 4 تا 
6 برای نشان دادن استقلال از شبکه ی محاسباتی، توزیع فشار دیواره، عدد 
ماخ در محور تقارن نازل و تنش برشی بی بعد دیواره مورد بررسی قرار گرفته 
است. مطابق با این شکل ها، اختلاف در عدد ماخ جریان در محور مرکزی، 
فشار بر روی دیواره ی نازل و تنش برشی بی بعد بر روی آن، در تعداد گره 
بالاتر از 54000، ناچیز است. بنابراین شبکه ی محاسباتی که دارای تعداد گره 
ارائه کند.  بالاتر از 54000 باشد، می تواند تحلیل مناسبی برای حل مسئله 
از این رو برای حل مسئله، شبکه ی محاسباتی با تعداد گره 84000 در نظر 
گرفته شده است لازم به ذکر است که در شبکه مذکور از شبکه لایه مرزی با 
y در  + فاصله نخستین گره از دیواره برابر  mm 0/01  بوده و مقدار پارامتر

 
 

 [22]: بستر تست تجربی مرجع 2شکل 
Fig. 2. Experimental test bed [23] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. بستر تست تجربی مرجع ]3 [

Fig. 2. Experimental test bed [23]
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جدول 2. مقادیر پارامترهای هندسی نازل ]3 [

Table 2.  Nozzle geometric parameter values 

 

 [22] مقادیر پارامترهای هندسی نازل :2جدول 
Table 2. Nozzle geometric parameter values  

 
 توضیحات واحد مقدار پارامتر

 نسبت انبساط نازل - 22/23 نسبت انبساط نازل

 نیم زاویه انبساط اولیه نازل درجه 24 زاویه انبساط اولیه

 نیم زاویه خروجی نازل درجه 4 زاویه خروجی نازل

 نازل شعاع گلوگاه مترمیلی 62/12 شعاع گلوگاه

 طول واگرای نازل مترمیلی 2/234 طول نازل
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 
 : ناحیه محاسباتی، شبکه بندی و شرایط مرزی2شکل 

Fig. 3. Computational domain, grid and boundary conditions  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. ناحیه محاسباتی، شبکه بندی و شرایط مرزی

Fig. 3. Computational domain, grid and boundary conditions 
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 شبکه متفاوت 6در  5/15: توزیع فشار دیواره در نسبت فشار 4شکل 

Fig. 4. Nozzle wall pressure distribution for the six mesh grids  
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Fig. 4. Nozzle wall pressure distribution for the six mesh grids 

 
 شبکه متفاوت 6در  5/15عدد ماخ محور تقارن نازل در نسبت فشار : 5شکل 

Fig. 5. Flow Mach number at centerline of nozzle for the six mesh grids  
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Fig. 5. Flow Mach number at centerline of nozzle for the six mesh grids 

 

 
 شبکه متفاوت 6در  5/15بعد دیواره در نسبت فشار : تنش برشی بی6شکل 

Fig. 6. Wall shear stress distribution for the six mesh grids  
 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

X/Rt

AW
SS

/P
0*

10
-3

0 2 4 6 8 10 12 14-0.5

0

0.5

1

1.5 7000 nodes
14000 nodes
28000 nodes
54000 nodes
84000 nodes
115000 nodes

شکل 6. تنش برشی بی بعد دیواره در نسبت فشار 15/5 در 6 شبکه متفاوت

Fig. 6. Wall shear stress distribution for the six mesh grids 
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ناحیه گلویی کمتر از 7 و در ناحیه واگرای نازل کمتر از 1 می باشد که برای 
k-ω مقدار مناسبی می باشد. مدل آشفتگی عمومی شده 

نتایج و بحث- 4
ناویر-استوکس  معادلات  آشفتگی  مدل های  دقت  ابتدا  بخش  این  در 
با   LEA_TOC نازل  متوسط گیری شده در تخمین جدایش جریان در 
نسبت فشار 22/8 مورد بررسی قرار گرفته و خطای آنها نمایش داده شده 
k-ω در  است. سپس اثر هر یک از پارامترهای مدل آشفتگی عمومی شده 
دقت تخمین محل جدایش جریان در این نازل به صورت جداگانه و همچنین 
در ترکیب با یکدیگر مورد بررسی قرار گرفته است. پس از استخراج مقادیر 
با  نازل  این  برای   k-ω شده  عمومی  آشفتگی  مدل  پارامترهای  مناسب 
نسبت فشار 22/8، شبیه سازی با این مدل در نسبت فشارهای مختلف انجام 
شده و با نتایج تجربی مرجع ]3 [ مورد مقایسه قرار گرفته است. در ادامه 
پرداخته شده و   LEA_TOC نازل  فیزیک حاکم در جریان  بررسی  به 
پدیده گذار از مستقل از موج ضربه ای به مقید به موج ضربه ای در این نازل 

تشریح شده است.

بررسی قابلیت مدل های آشفتگی مدل های آشفتگی معادلات ناویر-- 1- 4
استوکس متوسط گیری در تخمین محل جدایش جریان

ناویر- معادلات  آشفتگی  مدل های  عملکرد  بررسی  منظور  به  ابتدا  در 
نسبت  و  اتمسفری  شرایط  در  نازل  متداول،  شده  متوسط گیری  استوکس 
 7 شکل  در  است.  گرفته  قرار  تحلیل  مورد   22/8 محیط  به  محفظه  فشار 
نتایج توزیع فشار استاتیک بی بعد در طول دیواره نازل با مدل های مختلف 
پنج  آلماراس،  )اسپالارت  شده  متوسط گیری  ناویر-استوکس  معادلات 
، k- -RNGε  ، k- -realε ، k-ω معادله ای تنش های رینولدز، استاندارد

k-ω در دو حالت بدون  و عمومی شده  k- -SSTω  ، k- -Wilcoxω

 7 شکل  مطابق  است.  شده  داده  نمایش  تصحیح  با بکارگیری  و  تصحیح 
رینولدز،  تنش های  معادله ای  پنج  اسپالارت،  مدل های  می گردد،  مشاهده 
تحقق پذیر جدایش جریان را در پایین دست محل  k-ω -k و  -RNGε

به  جدایش  محل  انتقال  که  می شود  ملاحظه  و  کرده اند  پیش بینی  واقعی 
پایین دست جریان، باعث ایجاد فیزیک جریان متفاوتی در داخل نازل شده 
است. همانطور که در بخش قبلی اشاره شد، اغلب مدل های معادلات ناویر-

و  تراکم پذیری  تصحیحات  از  استفاده  بدون  شده  متوسط گیری  استوکس 

 
 8/22و نسبت فشار  ]22[های مرسوم آشفتگی با نتایج تجربی مرجع : مقایسه نتایج مدل7شکل 

Fig. 7. Comparison of the results of conventional turbulence models with experimental results (NPR=22) 
[23] 
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شکل 7. مقایسه نتایج مدل های مرسوم آشفتگی با نتایج تجربی مرجع ]3 [و نسبت فشار 8/  

Fig. 7. Comparison of the results of conventional turbulence models with experimental 
results (NPR=22) [23]
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محدودکننده تولید انرژی جنبشی آشفتگی، انرژی جنبشی آشفتگی را بزرگتر 
از مقدار واقعی خود پیش بینی می کنند و در نتیجه این موضوع باعث افزایش 
می گردد.  نازل  در  مافوق صوت  برشی  لایه  بیشتر  گسترش  و  اختلاط  نرخ 
تصحیحات  اعمال  که  می گردد  مشاهده   5 شکل  بیشتر  دقت  با  همچنین 
محدودکننده انرژی تولید جنبشی آشفتگی و تراکم پذیری باعث انتقال محل 
پیش بینی صحیح محل  در  و  است  واقعی شده  بالادست محل  به  جدایش 
k-ω ویلکاکس  جدایش واقعی ناکام بوده است. ملاحظه می شود که مدل 
در حالت بدون اعمال تصحیحات، از سایر مدل های معادلات ناویر-استوکس 
اما در این حالت نیز محل  ارائه داده است  نتایج بهتری  متوسط گیری شده 
جدایش به طور قابل توجهی در بالادست محل واقعی پیش بینی شده است. 
k-ω ویلکاکس نسبت  در پژوهش شمس ]5[ نیز به مناسب تر بودن مدل 
شده  اشاره  شده  متوسط گیری  ناویر-استوکس  معادلات  مدل های  سایر  به 
جدایش  محل  که  می گردد  ملاحظه   ،  k- -SSTω مدل  مورد  در  است. 
پژوهش  در  است.  شده  پیش بینی  واقعی  محل  بالادست  در  مدل  همانند 
-k در  -SSTω نادرست مدل  به پیش بینی  به مراجع ]39 و 40[  مربوط 
بالادست محل واقعی نقطه جدایش در نازل سهموی اشاره شده است. در این 
پژوهش ها علت این موضوع کمتر پیش بینی شدن مقدار ویسکوزیته آشفتگی 
در ناحیه لایه مرزی عنوان شده است. به عنوان نتیجه گیری از این بررسی، 
اینطور استنباط می شود که هیچ کدام از مدل های آشفتگی معادلات ناویر-

استوکس متوسط گیری شده قادر به پیش بینی صحیح محل جدایش نیستند. 
بنابراین در ادامه تحقیق به منظور تصحیح نتایج از تغییر مقادیر پارامترهای 

کار  درستي  به  می شود.نسبت  استفاده   k-ω شده  عمومی  آشَفتگی  مدل 
انجام شده، اطمینان کافي حاصل نماید.

به منظور بررسی اثر مرتبه گسسته سازی معادلات آشفتگی، مدل پایه 
در نظر گرفته شده و با مرتبه های گسسته سازی 1 تا 3، شبیه  k- -SSTω

نمودار   8 شکل  در  است.  شده  انجام   22/8 فشار  نسبت  در  عددی  سازی 
داده  نمایش  فوق  حالت  سه  هر  برای   22/8 فشار  نسبت  در  دیواره  فشار 
شده است. همانطور که در شکل های مزبور ملاحظه می گردد، هر سه مرتبه 
گسسته سازی منجر به نتایج تقریباً یکسانی در توزیع فشار دیواره شده است 
و می توان نتیجه گرفت که افزایش دقت گسسته سازی در معادلات آشفتگی 

منجر به پیش بینی صحیح محل جدایش نشده است.

4 -2 -k-ω بررسی تأثیر پارامترهای عمومی شده 
4 -2 -1 -sepC پارامتر جدایش 

بر  پارامتر  این  تغییرات  نتایج،  بر  جدایش  پارامتر  اثر  بررسی  منظور  به 
مسئله حاضر، اعمال می گردد. از آنجایی که در مسئله مورد نظر این پژوهش، 
استفاده از مدل های آشفتگی مرسوم همراه با تصحیحات، منجر به پیش بینی 
که  می شود  استنباط  اینطور  است،  شده  واقعی  محل  بالادست  در  جدایش 
تغییرات در لایه مرزی می بایست به نحوی باشد که باعث افزایش ویسکوزیته 
آشفتگی در این منطقه گردد، به طوری که با افزایش ویسکوزیته آشفتگی در 
منطقه لایه مرزی، مومنتوم لایه مرزی افزایش یافته و متعاقباً محل جدایش 
به پایین دست جریان منتقل می گردد. دستیابی به این مهم در مدل مومی 

  
 

 مرتبه اول تا سوم یدر سه دقت گسسته ساز 8/22در نسبت فشار  وارهیفشار د عیتوز: 8شکل 
Fig. 8. Wall pressure distribution at NPR=22.8, in three discretization accuracy  
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Fig. 8. Wall pressure distribution at NPR=22.8, in three discretization accuracy 



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 5، سال 1401، صفحه 985 تا 1006

996

k-ω با کاهش پارامتر جدایش امکان پذیر است. مطابق شکل 9، تأثیر  شده 
پارامتر جدایش این مدل در شبیه سازی با نسبت فشار 22/8 ارائه شده است. 
که همانطور که مورد انتظار بود با کاهش پارامتر جدایش، محل جدایش به 
پایین دست جریان منتقل شده است. همچنین مشاهده می شود که با کاهش 
پارامتر جدایش کمتر از 0/8، منحنی فشار در پایین دست نازل نوسانی شده 
است که مبین شکل گیری الگوی نادرست جدایش مقید به موج ضربه ای در 
نازل است. در پژوهش مرجع ]39[ نیز به منظور اصلاح نتایج مربوط به مدل 
-sstωk- از افزایش ویسکوزیته آشفتگی استفاده شده و محل جدایش به 
پایین دست منتقل شده است. مطابق شکل 9 مقدار بهینه پارامتر جدایش 

برابر 0/82 به دست می آید.

4 -2 -2 -nwC پارامتر نزدیک دیواره 
نازل، مطابق  بر ساختار جریان درون  پارامتر  این  اثر  بررسی  منظور  به 
شکل 10، تغییر این پارامتر در مقادیر مختلف پارامتر جدایش بررسی شده 
نزدیک  پارامتر  در  تغییر  متفاوت،  پارامتر جدایش  دو  در  به طوری که  است. 
توزیع  می شود،  مشاهده  در شکل ها  که  همانطور  است.  شده  اعمال  دیواره 
nwC حساسیت نداشته  فشار دیواره در هیچ کدام از حالت ها نسبت به پارامتر 

و تاثیری در نتایج ندارد.

4 -2 -3 -mixC پارامتر اختلاط 
در یک نازل در شرایط فرامنبسط که جریان جدا شده به صورت لایه 
لایه  در  اختلاط  نرخ  می باشد،  نازل  محور  به  متمایل  صوت  مافوق  برشی 

 11 شکل  مطابق  می باشد.  برشی  لایه  گسترش  میزان  تعیین کننده  برشی 
داده  نمایش  جریان  شده  جدا  منطقه  در  برشی  لایه  گسترش  از  شماتیکی 
بررسی  دیواره  فشار  توزیع  بر  اختلاط  پارامتر  اثر   12 شکل  در  است.  شده 
به  مربوط  پارامتر  این  شد،  اشاره  بخش 3-2  در  که  همان طور  است.  شده 
مرزی  لایه  داخل  در  اثری  و  برشی(  لایه  )جریان  بوده  مرزی  لایه  خارج 
اندکی  اختلاط محل جدایش  پارامتر  افزایش  با  که  ندارد. مشاهده می شود 
به پایین دست منتقل شده و همچنین سطح فشار دیواره در منطقه جدا شده 
اندکی کاهش می یابد. این پدیده را می توان این گونه توجیه کرد که با افزایش 
در  و  یافته  افزایش  مافوق صوت  برشی  نرخ گسترش لایه  اختلاط  پارامتر 
نازل کوچکتر شده  به داخل  اتمسفر  از  برگشتی  نتیجه سطح مقطع جریان 
است. این کاهش سطح مقطع باعث افزایش سرعت و در نتیجه کاهش فشار 
در منطقه جدایش شده و در نتیجه سطح فشار کاهش یافته و محل جدایش 
به پایین دست جریان منتقل می گردد. برای درک بهتر این موضوع در شکل 
13 کانتور اندازه سرعت در دو حالت پارمتر اختلاط برابر 0/1 و 0/8 نمایش 
داده شده است. ملاحظه می شود که در حالت پارامتر اختلاط برابر 0/8، مقدار 
گسترش لایه برشی از حالت پارامتر اختلاط برابر 0/1 بیشتر بوده و همچنین 
به وضوح مشاهده می گردد که سرعت برگشت جریان در ناحیه جدا شده در 
برابر  اختلاط  پارامتر  حالت  حالت  از  بیشتر   0/8 برابر  اختلاط  پارامتر  حالت 
0/1می باشد. در پژوهش مرجع ]18[ نیز نتیجه مشابهی مبنی بر افزایش نرخ 
گسترش لایه برشی مافوق صوت و انتقال محل جدایش به پایین دست ارائه 
شده است. با دقت در شکل های 12 و 13 مشاهده می گردد که اگرچه افزایش 
پارامتر اختلاط  منجر به انتقال اندک محل جدایش به پایین دست می گردد، 

 
 8/22: بررسی اثر پارامتر جدایش در نسبت فشار 9شکل 

Fig. 9. Effect of separation parameter on NPR= 22.8  
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Fig. 9. Effect of separation parameter on NPR= 22.8 
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 8/22در نسبت فشار  75/1و  1در پارامتر جدایش برابر  nwCامتر : بررسی اثر پار11شکل 

Fig. 10. Effect of near wall parameter on NPR= 22.8  
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Fig. 10. Effect of near wall parameter on NPR= 22.8 

 

 
 

 [41] یان داخل نازل: شماتیکی از رشد جت و لایه برشی در جر11شکل 
Fig. 11.  Schematic of jet growth and shear layer in the nozzle flow 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. شماتیکی از رشد جت و لایه برشی در جریان داخل نازل ]41[

Fig. 11. Schematic of jet growth and shear layer in the nozzle flow

 
 

 8/22در نسبت فشار  mixC: بررسی اثر پارامتر 12شکل 
Fig. 12. Effect of Cmix parameter on NPR= 22.8 
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اما افزایش بیش از حد این پارامتر منجر به افزایش ویسکوزیته آشفتگی در 
نواحی جریان برشی شده و باعث بوجود آمدن نواحی غیرفیزیکی در جریان 
می گردد. همانطور که در شکل 13 )کانتور اندازه سرعت( مشاهده می گردد 
که در ناحیه دیسک ماخ جریان به صورت نامتعارفی شکل گرفته که بیانگر 
غیرفیزیکی شدن شبیه سازی عددی می باشد. بنابراین می توان نتیجه گرفت 
پارامتر  افزایش  که دستیابی به فیزیک صحیح نازل های سهموی از طریق 

اختلاط میسر نمی باشد. 

4 -2 -4 -jetC پارامتر گسترش جت 
همانطور که در بخش قبلی اشاره گردید این پارامتر در جریان های مربوط 
به جت تأثیر گذار است. افزایش این مطابق شکل  14 مشاهده می گردد که با 

تغییر پارامتر جت تغییر محسوسی در ساختار جریان ایجاد نمی شود. 

k-ω تصحیح شده- 3- 4 بررسی قابلیت مدل آشفتگی عمومی شده 
k-ω برای  بخش قبلی مقادیر مناسب پارامترهای مدل عمومی شده 
شبیه سازی نازل مورد نظر با نتایج یک تست تجربی در نسبت فشار 22/8 
تأثیر ضرایب  مورد  در  به مطالب مطرح شده  توجه  با  است.  آمده  به دست 
k-ω و اجرای همراه با سعی و خطای ضرایب مختلف  مدل عمومی شده 

در بخش قبلی، ضرایب مناسب برای این مسئله مطابق جدول 3 می باشد:
k-ω با  در این بخش هدف بررسی میزان صحت مدل عمومی شده 
مقادیر پارامتر مشخص شده در جدول 2 برای شبیه سازی عددی با نسبت 
توزیع  مقایسه  است.   ]23[ مرجع  تجربی  تست  نتایج  از  مختلف  فشارهای 
انجام   38 و   25  ،23/9 متفاوت18/9،  فشار  نسبت   4 در  نازل  دیواره  فشار 
فیزیک های  که  است  شده  سعی  فشار  نسبت های  انتخاب  در  است.  شده  

  
  

  8/1و پارامتر اختلاط برابر  1/1: کانتور اندازه سرعت در دو حالت پارامتر اختلاط برابر 12شکل 
Fig. 13. Contour of velocity magnitude in two modes of mixing parameter equal to 0.1 and 0.8 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 13. کانتور اندازه سرعت در دو حالت پارامتر اختلاط برابر  /0 و پارامتر اختلاط برابر 0/8 

Fig. 13. Contour of velocity magnitude in two modes of mixing parameter equal to 0.1 and 0.8

 
 

 8/22و نسبت فشار  1/1در مقدار پارامتر جدایش برابر  jetC: بررسی اثر پارامتر 14شکل 
= 22.8NPRparameter on  jetEffect of C Fig. 14. 
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Fig. 14. Effect of Cjet parameter on NPR= 22.8
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ضربه ای  موج  به  مقید  و  ضربه ای  موج  از  مستقل  جریان  جدایش  مختلف 
در این بررسی وجود داشته باشد. نتایج تحلیل های عددی در شکل های 15 
نتایج تجربی مقایسه شده است. ملاحظه می گردد که شبیه سازی  با  تا 18 
عددی به خوبی توزیع فشار در دیواره نازل سهموی بهینه تراست را مشخص 
کرده است. مطابق منحنی های فشار بدست آمده از شبیه سازی عددی کاملًا 
مشخص است که نسبت های فشار 18/9 و 23/9 متعلق به جدایش جریان 
 ،38 و   25 فشار  نسبت های  در  همچنین  و  بوده  ضربه ای  موج  از  مستقل 
جدایش جریان مقید به موج ضربه ای حاکم است که باعث نوسانات شدید در 
پروفیل فشار در قسمت انتهایی نازل شده است. قابل ذکر است که برخلاف 
تلاش های قبلی در مرجع ]18[ برای شبیه سازی جریان در نازل تراست بهینه 
نوع سهموی، ضرایب مدل-sstωk- برای هر نسبت فشار می بایست تغییر 

 k-ω می کرد، در این پژوهش ضرایب اتخاذ شده مدل مدل عمومی شده 
برای پیش بینی فیزیک جریان در تمامی نسبت فشارها و در هر دو الگوی 
جدایش مستقل از موج ضربه ای و مقید به موج ضربه ای یکسان بوده است. 

بررسی پدیده گذار از مستقل از موج ضربه ای به مقید به موج ضربه ای - 4- 4
k-ω اصلاح شده با مدل عمومی شده 

باعث  فشار،  تغییرنسبت  گردید،  مشاهده  قبلی  بخش  در  که  همانطور 
تراست  بهینه  سهموی  نازل های  جریان  فیزیک  در  اساسی  تغییرات  ایجاد 
در  فیزیکی  پدیده های  مشاهده  منظور  به  بخش  این  در  بنابراین  می گردد. 
افزایش  تدریجی  به صورت  نازل  محفظه  فشار  فشار،  نسبت  افزایش  حین 
داده شده است. در شکل 19 روند تغییرات جریان با افزایش تدریجی فشار 
محفظه نازل با کانتورهای عدد ماخ و خطوط جریان نمایش داده شده است. 
مشاهده می شود که الگوی جدایش مستقل از موج ضربه ای تا نسبت فشار 
23/8 نیز در نازل حاکم می باشد. همچنین ملاحظه می گردد که با افزایش 
نسبت فشار، به دلیل افزایش مومنتوم جریان و لایه مرزی، موقعیت دیسک 
نسبی  فاصله  اما  می گردد  منتقل  نازل  پایین دست  به  جدایش  نقطه  و  ماخ 
بین این دو تقریباً ثابت است. نکته حائز اهمیت دیگر که از کانتورهای ماخ 
ضربه ای  موج  دو  به  داخلی  ضربه ای  موج  برخورد  محل  می شود  برداشت 

جدول 3. مقادیر پارامترهای مدل آشفتگی GEKO در تحقیق حاضر

Table 3. The values of the GEKO turbulence model parameters in the present study

 

 در تحقیق حاضر GEKO: مقادیر پارامترهای مدل آشفتگی 2جدول 
Table 3. The values of the GEKO turbulence model parameters in the present study 

 
 مقدار پارامتر

sepC 82/3 
nwC 5/3 
mixC 1485/3- 
jetC 9/3 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 9/18در نسبت فشار  [22]: مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع 15شکل 
Fig. 15. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in 

NPR=18.9 
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شکل 15. مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع ]3 [ در نسبت فشار 8/9 

Fig. 15. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in NPR=18.9
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 9/22در نسبت فشار  [22]: مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع 16شکل 
Fig. 16. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in 

NPR=23.9 
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شکل 16. مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع ]3 [ در نسبت فشار 3/9 

Fig. 16. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in NPR=23.9

 

 
 25در نسبت فشار  [22]: مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع 17شکل 

Fig. 17. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in 
NPR=25 
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شکل 17. مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع ]3 [ در نسبت فشار 5 

Fig. 17. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in NPR=25

 

 
 88در نسبت فشار [22]: مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع 18شکل 

Fig. 18. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in 
NPR=38 
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شکل 18. مقایسه توزیع فشار دیواره تحقیق حاضر و نتایج تجربی مرجع ]3 [ در نسبت فشار38

Fig. 18. Comparison of wall pressure distribution of the present study and experimental results [23] in NPR=38
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جدایش و دیسک ماخ می باشد. ملاحظه می شود که در نسبت فشار 12 موج 
اثر محسوسی بر  ضربه ای داخلی به موج ضربه ای جدایش برخورد کرده و 
ساختار امواج داخل نازل ندارد به طوری که ساختار انعکاس ماخ در داخل نازل 
برقرار است. اما با افزایش نسبت فشار و انتقال ساختار امواج به پایین دست، 
محل برخورد موج ضربه ای داخلی به سمت دیسک ماخ حرکت می کند و به 
طوری که در شکل 18 مشاهده می گردد که در نسبت فشار 23/8 دو نقطه 
سه گانه در ساختار امواج وجود دارد. اولی در اثر برخورد موج ضربه ای داخلی، 
دیسک ماخ و دیسک ماخ حلقوی1 می باشد و نقطه سه گانه دوم در اثر برخورد 

1 Annular mach disk

شده  منعکس  موج ضربه ای  و  حلقوی  ماخ  دیسک  جدایش،  موج ضربه ای 
امواج  امواج به حالت  امر نقطه عطفی در تغییر شکل ساختار  این  می باشد. 
کمانه ای2 می باشد. با کمی افزایش فشار بیشتر تا نسبت فشار 24/5، به طور 
کلی ساختار جریان دچار تغییر شده و الگوی جدایش مقید به موج ضربه ای 

در نازل حاکم شده است.
در شکل 20 توزیع فشار در فرایند افزایش تدریجی فشار ارائه شده است. 
در روند افزایش تدریجی فشار، ملاحظه می گردد که تا نسبت فشارهای کمتر 
از 24 الگوی مستقل از موج ضربه ای در نازل حاکم می باشد و پس از آن 

2 Cap Shock

 
 : کانتور عدد ماخ و خطوط جریان19شکل 

Fig. 19. Mach number contour and streamlines 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 19. کانتور عدد ماخ و خطوط جریان

Fig. 19. Mach number contour and streamlines
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 : توزیع فشار دیواره در فرایند افزایش تدریجی فشار محفظه نازل21شکل 

Fig. 20. Wall pressure distribution in the process of gradually increasing the nozzle chamber pressure 
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شکل 20. توزیع فشار دیواره در فرایند افزایش تدریجی فشار محفظه نازل

Fig. 20. Wall pressure distribution in the process of gradually increasing the nozzle chamber pressure

با افزایش بیشتر نسبت فشار، نقطه جدایش جهشی به پایین دست داشته و 
نکته ای که  نازل حاکم می گردد.  به موج ضربه ای در  الگوی جدایش مقید 
ناگهانی نقطه  انتقال  بوده و حائز اهمیت است،  در نمودار شکل 20 مطرح 
جدایش در حین افزایش فشار تدریجی و گذار از مستقل از موج ضربه ای به 
مقید به موج ضربه ای می باشد. ملاحظه می شود که با افزایش نسبت فشار 
از 23/8 تا 24/5 و گذار از الگوی مستقل از موج ضربه ای به مقید به موج 
ضربه ای نقطه جدایش به صورت ناگهانی به منطقه ای در پایین دست منتقل 
می گردد. این جهش سریع نقطه جدایش به پایین دست را این گونه می توان 
بازیافت فشار به نزدیکی  از موج ضربه ای  توجیه کرد که در حالت مستقل 
از طریق موج ضربه ای جدایش می باشد و فشار فلت نزدیک فشار  اتمسفر 
اتمسفر می باشد. در حالت مقید به موج ضربه ای ، فشار درون حباب جدایش 
کمتر از فشار اتمسفر بوده و این نشان دهنده این است که اختلاف فشار در 
طول موج ضربه ای جدایش در حالت مقید به موج ضربه ای بسیار کمتر از 
به  با قدرت کمتر  بنابراین موج ضربه ای  از موج ضربه ای می باشد.  مستقل 
منظور تنظیم کردن جریان نیازمند آن است که به پایین دست منتقل گردد. و 
این علت انتقال ناگهانی نقطه جدایش در گذار از مستقل از موج ضربه ای به 
مقید به موج ضربه ای می باشد. نتایج این بخش با نتایج تست تجربی مرجع 
]23[ مبنی بر نسبت فشار گذار در الگوی جدایش مستقل از موج ضربه ای به 
مقید به موج ضربه ای همخوانی دارد. بنابراین ملاحظه می گردد که استفاده از 
k-ω به همراه پارامترهای اصلاح شده علاوه بر  مدل آشفتگی عمومی شده 
پیش بینی صحیح محل جدایش در طیف وسیعی از نسبت های فشار، فیزیک 

نیز به  الگوهای جدایش را  از  LEA_TOC در گذار  جریان داخلی نازل
درستی پیش بینی کرده است.

برای  تنها  پژوهش  این  در  استفاده  مورد  مقادیر  است که  به ذکر  لازم 
LEA_TOC تحت شبیه سازی عددی قرار گرفته و ممکن است  نازل 
برای سایر نازل های نوع تراست بهینه نیاز به مقادیرجدیدی برای پارامترهای 
k-ω باشد. همانطور  کنترلی جهت کالیبراسیون مدل آشفتگی عمومی شده 
که در مرجع ]22[ نیز اشاره شده این مدل آشفتگی با داشتن نتایج تجربی و 
تنظیم ضرایب مناسب، راهی مناسب همراه با هزینه محاسباتی پایین برای 
اهمیت  حائز  نکته  این  ذکر  می باشد.  مختلف  جریان های  فیزیک  شناسایی 
است که در کاربردهای صنعتی مانند پروژه های متعدد پژوهشکده سامانه های 
)فشارهای  پروازی  مختلف  شرایط  در  نازل  نوع  یک  فضایی،  نقل  و  حمل 
محیط اتمسفری یا خلاء نسبی( مورد استفاده قرار می گیرد. در این شرایط 
بسیار  فشارها  نسبت  از  بزرگی  بازه  در  صحیح  جریان  فیزیک  به  دستیابی 

ارزشمند بوده و باعث جلوگیری از تست های تجربی پرهزینه می گردد. 

نتیجه گیری- 5
در این تحقیق به بررسی عددی جدایش جریان در نازل سهموی بهینه 
معادلات  آشفتگی  مدل های  ابتدا  شد.  پرداخته   LEA_TOC تراست 
ناویر-استوکس متوسط گیری مورد ارزیابی قرار گرفته و ضعف آنها در تخمین 
صحیح محل جدایش جریان در این نوع نازل در شرایط فرامنبسط نشان داده 
شد. از آنجایی که ویسکوزیته آشفتگی درون لایه مرزی نقشی اساسی در 
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جدایش جریان ایفا می کند، فلسفه مورد استفاده در این پژوهش کنترل  این 
پارامتر بر مبنای نتایج تجربی محدود جهت بهبود شبیه سازی عددی می باشد، 
بنابراین در ادامه به منظور دستیابی به نتایج دقیق تر، از مدل آشفتگی عمومی 
پارامترهای  بررسی  با  شد.  استفاده  آن  پارامترهای  تصحیح  با   k-ω شده 
پارامتر جدایش و  k-ω مشخص شده که دو  مدل آشفتگی عمومی شده 
اختلاط تأثیر قابل توجهی در جدایش لایه مرزی جریان دارند. به طوری که با 
کاهش پارامتر جدایش و افزایش پارامتر اختلاط، ویسکوزیته توربولانسی در 
شبیه سازی عددی افزایش یافته و موجب ایجاد تأخیر در جدایش لایه مرزی 
می گردد. با توجه به مضرات افزایش ویسکوزیته توربولانسی در ناحیه جریان 
برشی، در این تحقیق از مقدار پیشنهاد شده توسط منتر1 که بر حسب پارامتر 
جدایش بهینه شده است، استفاده شد. همچنین مشاهده شد که پارامترهای 
و  بوده  بی تأثیر  فراانبساطی  نازل  مسئله  در  دیوار  نزدیک  و  جت  گسترش 
نشان  می باشد.  مناسب  نتایج صحیح،  به  دستیابی  برای  پیش فرض  مقادیر 
داده شد که با بکارگیری پارامتر جدایش برابر 0/82، نتایج عددی مطابقت 
فیزیک  توبولانسی  مدل  اصلاح  با  است.  داشته  تجربی  داده های  با  خوبی 
جریان در نازل مفروض در نسبت فشارهای مختلف مورد بررسی قرار گرفته 
و قابلیت بالای این روش در تخمین فیزیک جدایش جریان مورد تأیید قرار 
گرفت. استفاده از این مدل اصلاح شده همراه با ضرایب جدید باعث برطرف 
-k در تخمین محل  -SSTω کردن خطای حدود 30 درصدی مدل مبنا 
جدایش شده است. برخلاف تحقیقات گذشته که دستیابی به تخمین صحیح 
محل جدایش و فیزیک جریان به پارامتر نسبت فشار نازل وابسته بود، در 
این پژوهش با یک بار تصحیح مدل آشفتگی، نتایج در بازه وسیعی از پارامتر 
نسبت فشار نازل معتبر بوده، به طوری که حتی نسبت فشار گذار از الگوی 
درستی  به  موج ضربه ای  به  مقید  به  موج ضربه ای  از  مستقل  از  جدایش 
پیش بینی شده است. گذشته از همه این موارد، در این تحقیق اثبات می شود 
پایه  مدل  به  نسبت  مسائل،  قبیل  این  برای   k-ω مدل عمومی شده  که 
-k از دقت و قابلیت بالایی برخوردار است. در ادامه دو الگوی  -SSTω

با مدل توربولانسی مزبور  جدایش جریان مستقل و مقید به موج ضربه ای 
مورد تشریح قرار گرفت. بررسی های عددی نشان داد که گذار از مستقل از 
موج ضربه ای به مقید به موج ضربه ای در فرایند افزایش تدریجی فشار در 
نتایج تجربی داشته  با  انطباق خوبی  نسبت فشار حدود 24 رخ می دهد که 

است.
 

1  Cmix-core

فهرست علائم - 6

 علائم انگلیسی

P استاتیکی فشار (bar) 
P0 کلفشار (bar) 

X موقعیت طولی 
R موقعیت شعاعی 

NPR نسبت فشار کل به فشار محیط اتمسفر 
FSS ایالگوی جدایش مستقل از موج ضربه 
RSS ایالگوی جدایش مقید به موج ضربه 

sepC پارامتر جدایش 

mixC اختلاط پارامتر 

mix coreC  پارامتر اختلاط بهینه 

jetC پارامتر گسترش جت 

nwC پارامتر نزدیک دیواره 

realC پارامتر تحقق پذیری 

TP گانهنقطه سه 
QP گانهنقطه چهار 

k انرژی جنبشی آشفتگی 
 نرخ اتلاف مخصوص 
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