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 چکیده 

تا حد زیادی این که  لایه مرزی هنوز به مسائل اساسی آیروترمودینامیک مدرن و دینامیک سیالات با سرعت بالا تعلق دارند-های موج شوککنشبرهم

لایه مرزی در بسیاری از -شوک کنشبرهمهای جریان ویژگی شود.می ایخصوص در فناوری پرواز و پروازهای ماهوارهامر باعث ایجاد مشکلات زیادی به

موتورهای جت، موتورهای رمجت،  های ورودی برایسیستم سطوح کنترل،های هواپیما، های توربین گاز، بالهای مهندسی با سرعت بالا مانند پرهدستگاه

های مختلف انجام شده است. لایه مرزی و ویژگی-های اندرکنش شوکشود. در گذشته، کارهای زیادی برای بررسی ویژگیاسکرمجت و غیره دیده می

 جینتادر کار حاضر دست آمده است. ای و غیره بهنتایج جالبی مانند ضخیم شدن لایه مرزی، جدایش و اتصال مجدد لایه مرزی، ناپایداری موج ضربه

صفحه  کی( از M=5ماخ  عددمافوق صوت ) انیدر جر شدهلیآشفته تشک یمرز هیلا کیو  مایل یاموج ضربه کی نیب کنشبرهم یعدد یسازهیشب

ر مکش لایه مرزی بر حوزه جدایش جریان اند. سپس تأثیگذاری شدههای تجربی مقایسه و صحّههای عددی با دادهسازینتایج شبیه است. مسطح ارائه شده

 لایه مرزی بررسی شده است. -ناشی از تداخل شوک

 chmail.ir5M.zahed@ :دار مکاتباتعهده *

   سازی عددی.لایه مرزی، جدایش جریان، مکش لایه مرزی، شبیه-شوک کنشبرهم کلمات کلیدی:

 

 

لایه مرزی در جریان مافوق -کنش شوکسازی عددی برهمشبیهبررسی و . ایمجتبی زاهدزاده, مهدی حمزه د به این مقالهنحوه استنا
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 مقدمه  -1

 فایا یکینامیرودیآ یهادهیدر پد یدینازک در مجاورت سطح است که اثرات لزجت در آن غالب بوده و نقش کل یاهیناح ،یمرز هیلا

 دهد،یم لیرا تشک دانیکه بخش عمده م یخارج رلزجیغ انی: جرکندیم میتقس هیرا به دو ناح بالا نولدزیبا عدد ر انیمفهوم جر نی. اکندیم

لایه  .آشفته رخ دهد ایبه دو حالت آرام  تواندیم یمرز هیدرون لا انیاست. جر تیحائز اهم لزجتکه در آن  وارهیدر د ازکن یمرز هیو لا

توسعه لایه مرزی بر  ،(1شکل  .است "هاگردابه"ها یا اوی چرخشح ,یه مرزی متلاطمکه لامرزی آرام، یک جریان بسیار صاف است، در حالی

. دهد که در آن افزایش تدریجی ضخامت لایه مرزی در جهت جریان به وضوح قابل مشاهده استرا نشان می مسطح نازکروی یک صفحه 

شود ضخامت لایه طور که مشاهده میدهد. همانصورت شماتیک نشان میپروفیل سرعت در لایه مرزی روی یک صفحه تخت را به (2شکل 

شکل نمایی از تشکیل یک لایه مرزی سرعت و در  (3شکل در یابد. طور یکنواخت افزایش میبه ،𝑥 با افزایش فاصله از لبه حمله 𝛿(𝑥) مرزی

زمان چند نوع لایه مرزی مختلف تشکیل طور همشود. در یک مسأله ممکن است بهنمایی از تشکیل یک لایه مرزی حرارتی مشاهده می (4

  . [۵-1] شود

              
 در امتداد یک صفحه مسطح نازک: جریان 1شکل 

 
 : لایه مرزی بر روی یک صفحه تخت در زاویه برخورد صفر درجه2شکل 

 
 لایه مرزی سرعت :3شکل 
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 لایه مرزی حرارتی :4شکل 

شود. جدایش جریان به تغییرات در شکل است که در طی آن، لایه مرزی از سطح جدا شده و از آن دور می ایجدایش لایه مرزی، پدیده

شکل تصویر جریان لایه مرزی نزدیک به جدایش از نوعی است که در و اندازه لایه مرزی سرعت سیال در اطراف جسم متحرک وابسته است. 

شود شوند. موقعیت جدایش با این شرط داده مینشان داده شده است. در نقطه جدا شدن، خطوط جریان با زاویه خاصی از دیواره خارج می (۵

 ناپدید شود: 𝜏𝑤که گرادیان سرعت عمود بر دیواره در دیواره ناپدید شود )صفر شود(، یعنی تنش برشی دیوار 

)1( 𝜏𝑤 = 𝜇 (
𝜕𝑢

𝜕𝑦
)
𝑤

= 0  

 
 الف

 
 ب

 نقطه جدایش است(. 𝑺: جریان لایه مرزی در نقطه نزدیک به جدایش. )5شکل 

تواند منجر به صفر شدن تنش گرادیان فشار مثبت )نامطلوب( با کاهش سرعت جریان در نزدیکی دیواره و افزایش ضخامت لایه مرزی، می

 .[7-۵] شودشود، نقطه جدایش نامیده میای که در آن تنش برشی دیواره صفر میز سطح شود. نقطهبرشی و در نهایت جدایش جریان ا

تنها باعث نه انیجر شیاست. جدا یششرانیو پ یکینامیرودیآ یهاستمیس یدر طراح یاصل یهااز چالش یکی انیجر شیجدا کنترل

] سطح،  یبر رو یکیو مکان یحرارت یبارها شیافزا ان،یجر یهایداریاپامنجر به ن تواندیبلکه م شود،یم ستمیس ییپسا و کاهش کارا شیافزا
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 je

ed
.d

ez
fu

l.i
au

.ir
 o

n 
20

25
-1

1-
14

 ]
 

                             3 / 21

https://jeed.dezful.iau.ir/article-1-549-fa.html


  لایه مرزی در جریان مافوق صوت و تأثیر مکش لایه مرزی بر جدایش جریان-کنش شوکسازی عددی برهمشبیهبررسی و 

 

90 

 

خاص  بیو معا ایمزا کیکه هر  اندافتهیتوسعه  انیجر شیکنترل جدا یبرا یمختلف یهاروش ل،یدل نیهمشود. به هبه ساز بیآس یو حت

 خود را دارند. 

 شیجدا هیدر ناح یانرژکم انیاز جر یروش، بخش نیاست. در ا انیجر شیکنترل جدا یها براروش نیاز مؤثرتر یکی یمرز هیلا مکش

 یکیدر نزد انیسرعت جر شیو افزا یمرز هیکار باعث کاهش ضخامت لا نی. اشودیسطح مکش م یکوچک رو یهاسوراخ ایها روزنه قیاز طر

 یمرز هیلا مکش .شودیم یریجلوگ انیجر شیو از جدا افتهیکاهش  زیفشار معکوس ن انیگراد ،یمرز هیلا امت. با کاهش ضخشودیسطح م

 انیجر دیشد شیمنجر به جدا تواندیم یمرز هیلا-شوک کنشبرهمکه  ییکاربرد دارد، جا کیپرسونیمافوق صوت و ها یهاانیدر جر ژهیوبه

مکش  یهاستمیس یل، طراححانی. با اشودیگاز استفاده م یهانیمافوق صوت، و تورب یهوا یهایجت، ورود یروش در موتورها نیشود. ا

 انیدر جر یدیمشکلات جد جادیمکش و ا هیباعث کاهش فشار در ناح تواندیاز حد م شیمکش ب رایدارد، ز ییبه دقت بالا ازین یمرز هیلا

 .[9, 8] شود

فشار  انیو کاهش اثرات گراد انیسرعت جر شیباعث افزا ش،یجدا هیبه ناح یپرانرژ الیس قیاست که با تزر انیجر قیتزر گر،ید روش

 یکی زیشکل سطح ن رییتغ .[11, 10] شودیمافوق صوت استفاده م یهوا یهایجت و ورود یروش معمولاً در موتورها نی. اشودیمعکوس م

فشار  انیکرد که گراد میتنظ یافشار را به گونه عیتوز توانیشکل سطح، م رییاست. با تغ انیجر شیکنترل جدا یمؤثر برا یهااز روش

, 12] شودیگاز استفاده م یهانیو تورب مایهواپ یهابال یروش معمولاً در طراح نیبه حداقل برسد. ا انیجر شیو جدا دابیمعکوس کاهش 

در  یانرژکم انیاز جر یمواد با جذب بخش نیاست. ا انیجر شیکنترل جدا یبرا نینو یهااز روش یکی زیاستفاده از مواد متخلخل ن .[13

 یهایو ورود شرانشیپ یهاستمیروش معمولاً در س نی. اشوندیم انیجر یداریو بهبود پا یمرز هیباعث کاهش ضخامت لا ش،یجدا هیناح

و کنترل  صیتشخ یکه در آن از سنسورها و عملگرها برا روش دیگر کنترل فعال جریان است .[1۵, 14] شودیم دهمافوق صوت استفا یهوا

 انیکنترل جر ی( برایپالس یهاداده و عملگرها )مانند جت صیرا در لحظه تشخ انیجر تی. سنسورها وضعشودیاستفاده م انیجر شیجدا

ها نیز چنین با استفاده از گردابههم .[17, 16] را کنترل کند انیجر شیجدا یو در زمان واقع ایپو رطوبه تواندیروش م نی. اشوندیفعال م

های کوچک، انرژی جنبشی جریان را افزایش داده و سازها، با نصب روی سطح و ایجاد گردابهگردابهتوان جدایش جریان را کنترل نمود. می

 .[19, 18] د طراحی بهینه استتواند باعث افزایش پسا شود و نیازمنای دارد، اما میکنند. این روش کاربرد گستردهجدایش را کنترل می

 

 پیشینه پژوهش  -2

خوبی مطالعه و مستند شده لایه مرزی یکی از مشکلات کلاسیک درگیر در دینامیک موج شوک است که در گذشته به-اندرکنش شوک

چنین کل یدان جریان محلی و همهای برجسته در مموج شوک بر روی لایه مرزی باعث ایجاد بسیاری از ویژگی کنشبرهم. [22-20]است 

ای و غیره. یک نمودار شماتیک شود، مانند جدایش جریان و اتصال مجدد، ضخیم شدن لایه مرزی، ناپایداری موج ضربهحوزه جریان می

ای را توضیح موج ضربه کنشبرهمجریان در نزدیکی منطقه  نشان داده شده است به وضوح تغییرات محلی میدان (6شکل طور که در همان

 دهد. می
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 لایه مرزی شوک کنشبرهم: نمودار شماتیک 6شکل 

در انواع  (STBLIs) های شوک/لایه مرزی آشفتهکنشبرهم ای به پارامترهای جریان بالادست بستگی دارد.طور گستردهبه کنشبرهماین 

دهد. افزایش فشار در سراسر فعل و های پرسرعت، از جمله ورودی، نیروی محرکه داخلی و کاربردهای سطح کنترل خارجی رخ مینجریا

توسط تیلای و  تحقیقی .[22]کند های جدیدی از ناپایداری را به جریان معرفی میشود، که مکانیسمانفعالات قوی باعث جدایی جریان می

 .انجام شده است ی تجزیه و تحلیل میدان جریان در محفظه احتراق رمجت دو حالته با مکش لایه مرزی در ایزولاتوردرباره [23] همکاران

در حالت رمجت با  سکونمنجر به بهبود فشار  لایه مرزی مکش .انجام شده است  k-𝜔 SSTسازی با استفاده از یک مدل آشفتگیشبیه

 را لایه مرزی مکش ش همراه باها و چشم اندازهای مفاهیم پیشرانپیشرفت [24] همکاران و مویرو شود.می افزایش جزئی در راندمان احتراق

مولاً با در نظر گرفتن بدنه هواپیما تا حدودی جدا از سیستم رانش طراحی در حال کار هستند، مع امروزههواپیماهایی که  اند.کرده بررسی

شوند یک معماری های خود نزدیک میبه محدودیت شهای موتورهای هوایی معمولی از نظر کارایی پیشراناند. در انجام این کار، معماریشده

صورت این فناوری به .تجاری به جذب لایه مرزی متکی استجایگزین امیدوارکننده برای بهبود عملکرد کلی نسل بعدی هواپیماهای 

عدد  شیکه با افزا دهدینشان م [2۵]کوی  مطالعه کند.موقعیت استراتژیک جفت می پیشرانشیآیرودینامیکی بدنه هواپیما را با یک سیستم 

است.  کنندهنییتع یپارامتر زین یورود یمرز هیلا یهایژگی. وکندیرشد م یمرز هیلا-شوک کنشبرهماز  یناش شیماخ بالادست، حباب جدا

 هیلا شدنمیکرده و موجب ضخ نتقلرا به بالادست م یافشار موج ضربه شیافزا واره،ید کیمادون صوت نزد هیمافوق صوت، ناح انیدر جر

 . دهدیرخ م دتریدر حالت آرام شد شیتر از نوع آشفته است، جداآرام بزرگ یمرز هیدر لا هیناح نیجا که ا. از آنشودیم یمرز

ها، بال هواپیما، ماشین-های توربوامواج شوک معمولاً در بسیاری از کاربردهای آیرودینامیکی گذر صوتی و مافوق صوت مانند سیستم

ای در اکثر این کاربردها عمدتاً زمانی تولید شوند. حتی اگر جریان گذرصوتی باشد، امواج ضربهغیره دیده می موتورهای رمجت و اسکرمجت و

شوند که جریان از اشکال آیرودینامیکی مانند برآمدگی یا فرورفتگی ایرفویل مورد استفاده در چنین وسایلی عبور کند. جدایش لایه مرزی می

ها های تجربی آنمورد مطالعه قرار گرفت. داده [26]مدل برآمدگی متقارن محوری توسط باچلو و همکاران  گذرصوتی تولید شده بر روی یک

 کنشبرهمدهد. یک مطالعه تجربی بر روی تا موقعیت اتصال مجدد ارائه می کنشبرهماطلاعات کافی در مورد تغییرات تنش برشی از ناحیه 

تری در مورد ها بینش بیشانجام شد. آزمایش آن [27]اران ای توسط لیو و همکلایه مرزی در یک ایرفویل به شکل برآمدگی دایره-شوک

ای، جدایش ها اشاره کردند که با افزایش قدرت موج ضربههای برآمدگی گذرصوتی ارائه کرد. آنهای جدایش جریان نسبت به جریانویژگی

موج شوک مخروطی/لایه  کنشبرهمسازی عددی مستقیم به بررسی شبیه [28] و همکاران زیو یابد.افزایش می جریان و اثرات اتصال مجدد نیز

افتد که یک شوک در لایه مرزی زمانی اتفاق می( SBLI) لات لایه مرزی موج شوک/لایه مرزی آشفتهمرزی آشفته پرداخته است فعل و انفعا

عملی یافت  در چندین موقعیت با اهمیت (هاSBLIای/لایه مرزی )های موج ضربهکنشبرهم دهد.در حال توسعه بر روی سطح دیوار رخ می

 .شوندمی
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ی بررسی عدد یهابا استفاده از روشرا  Hyshot II یورود یسازنهیبا به کیپرسونیها طیدر شرا یمرز هیکاهش لاو همکاران،  باروز

 نشان جیپرداخته است. نتا یعدد یهایسازهیبا استفاده از شب کیپرسونیها طیدر شرا یمرز هیکاهش لا یپژوهش به بررس نیا اند.نموده

 نولدزیدر اعداد ر ژهیوکاهش به نیکاهش دهد. ا ۵0%را تا  یمرز هیامت لاضخ تواندیسطح رمپ م یرو کیزنتروپیفشار ا عیکه توز دهدیم

 یسازنهیبهی، سودو  سکاوم .[29] اسکرمجت کاهش دهد یرا در موتورها یمرز هیمکش لا یهاستمیبه س ازین تواندیبالا مشهود است و م

 لیتحل یبرا یبعدابزار شبه سه کی یش به توسعهپژوه نی. ااندی را بررسی نمودهمرز هیبا مکش لا گذرصوتی یهابال یطراح یاچندرشته

. هدف کندیم یبررس  یبیترک آرام انی( را در کنترل جرBLS) یمرز هیپرداخته و اثر مکش لا گذرصوتی طیها در شرابال یکینامیرودیآ

پروژه فناوری حمل و نقل هوایی پیشرفته  .[30] است نینو یهایبا استفاده از فناور یکینامیرودیکاهش وزن سوخت و بهبود عملکرد آ یاصل

صوت است تا  مادونتجاری  هواپیماهایرای مفاهیم پیشرفته ب (BLIهای جذب کننده لایه مرزی )شدر حال بررسی پیشران (AATTناسا )

که هواپیماهایی  ( این استAATT) چشم انداز پروژه فناوری حمل و نقل هوایی پیشرفته ناسا .امکان کاهش سوختن سوخت را فراهم کند

عنوان بدنه بال ترکیبی نشان به (7) گیری بهبود بخشد. در شکلچشم طوروری انرژی، سازگاری با محیط زیست و تأثیر اقتصادی بهرا با بهره

نسیل را این پتا BLI لایه مرزی کنشبرهمش با دهد که پیشراننشان می HWBداده شده است. نتایج یک مطالعه اول یه سیستم پیکربندی 

 . [31] درصد نسبت به جریان ورودی تمیز کاهش دهد ۵تا  3دارد که مصرف سوخت هواپیما را به میزان 

 
  [31] لایه مرزی تعبیه شده سیستم پیشرانه برای هواپیماهای هیبریدی بدنه بال: 7شکل 

های شوک/لایه کنشبرهم اند.ه را مورد بررسی قراردادهلایه مرزی آشفتهای قوی شوک/کنشبرهمموضوع دینامیک  [32]و همکاران  آدلر

دهد. کاربردهای سطح کنترل خارجی رخ می ، وداخلی پیشرانش، هاهای پرسرعت، از جمله ورودیدر انواع جریان (STBLIs) مرزی آشفته

های جدیدی از ناپایداری را که مکانیسمشود، جریان می شباعث جدای ،شوک/ لایه مرزی آشفته قوی هایکنشبرهمافزایش فشار در سراسر 

این  .هایی که مرتبط با لایه مرزی آشفته دست نخورده استتر از آنهای کمکند، با نوسانات برجسته در فرکانسبه جریان معرفی می

مکانیکی سطوح، کاهش راندمان -بارگذاری شدید حرارتی تواند منجر بهدر بسیاری از کاربردهای هوافضا نامطلوب است، زیرا می هاناپایداری

صوت در شرایط خارج از طرح را با عملگرهای پلاسما و مکش بررسی کنترل ورودی مافوق [33]آفررو  .، کا هش قدرت کنترل شودشیپیشران

، میدان جریان درون های غیرخطی مانند شوک و تلاطمدلیل تأثیر شدید بر عملکرد موتور، اجزای حیاتی هستند. پدیدهها بهکرد. ورودی

تواند به جدایش منجر شود که مسئول تلفات فشار کل و بارهای دینامیکی خطرناک مرزی میلایه-شوک کنشبرهمکنند. ورودی را کنترل می

در کاری  .های بزرگ در اعداد ماخ بالاتر را در هر دو دیواره نشان داددوبل، ظهور جدایشسازی یک ورودی تراکمی با رمپ گوهشبیه. است

موج  هایکنشبرهمای با لایه مرزی مورد بررسی قرار گرفته است. موج ضربه کنشبرهم دینامیک سه بعدی [34] گایتوندتوسط آدلر و 

] موج شوک/لایه  هایکنشبرهم طور معمولپرسرعت است. به وسایل پرندهلکرد از عوامل تعیین کننده عمیکی  (SBLIشوک/لایه مرزی )
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ای ناشی از یک سطح، یا بخشی از آن، با لایه مرزی در حال توسعه روی سطح دیگر تعامل داشته شود که موج ضربهمرزی زمانی ایجاد می

  باشد.

اند. در را مورد بررسی قرار داده 2شوک/لایه مرزی در تعامل با ماخ  های ناپایدار یک لایه جاروب شدهویژگی [3۵]همکاران  و آرورا

مکش لایه مرزی برای ورودی هوا با سرعت بالا بررسی شده است. این مقاله تحولات اخیر در مکش  [36]توسط معادی و همکارش  تحقیقی

صوت به سه دلیل  ماورایهای مافوق صوت و ثر در ورودیؤطور مبهکند. مکش سرعت بالا را خلاصه می های هوا بالایه مرزی برای ورودی

 ، و به تعویق انداختن شروع نوسانات. به کارهش عدد ماخ شروع شود: بهبود عملکرد مصرف، برای کااصلی استفاده می

 نیشده است. ا ، بررسی[37]شوارتز و همکاران  توسط لایه مرزی آشفته با کنترل مکش یمرزهیشوک/لا کنشبرهم کینامیساختار و د

( با استفاده از STBLIآشفته ) یمرزهیشوک/لا کنشبرهمو نوسانات فشار در  شیبر کاهش جدا یمرزهیش لااثر مک یپژوهش به بررس

فرکانس را به را کاهش داده و نوسانات کم شی، جدالایه مرزی که مکش دهدینشان م جی( پرداخته است. نتاLES) بالادقت یهایسازهیشب

و شدت  یمرز هیدر لا انیجر میبه رژ یبه طور قابل توجه کنشبرهم هیدر ناح انیساختار جر .کندیبالاتر منتقل م یهانوسانات با فرکانس

رنگ حساس به  یهابا وضوح بالا از داده یاصطکاک پوست یهادانیم، [39]لیو و همکاران  .[38] دارد یبستگ برخورد هیو زاو ایموج ضربه

 یشامل رابطه اساس یاز فشار سطح هروش استخراج اصطکاک پوستاند. ی استخراج نمودهمرز هیموج شوک/لا کنشبرهمرا در مسأله  فشار

  ی است.بیقرت یخطا و روش تکرار لیتحل رات،ییو فشار سطح، روش تغ هاصطکاک پوست نیب

 یرهایمتغ یزسانهیمطالعه کردند. با به هیثانو یجت بازچرخش قیآشفته را با تزر یمرزهیلا-شوک کنشبرهمکنترل  [40]همکاران  و ئوبواژ

تطابق  یسازنهیبه جیکاهش دهد. نتا یطور مؤثررا به وارهیمتوسط د یو شار حرارت شیتوانست مساحت حباب جدا ستمیس نیا ،یطراح

 هیزاو کیکه  استنشان داده  [41]نوسدوفر  .کند جادیا یاثر کنترل متعادل تواندیروش م نیداشت و نشان داد ا یعدد یسازهیبا شب یخوب

-موج شوک کنشبرهمبا مطالعه  موضوع نیشود، با هر مقدار از عدد ماخ مطابقت دارد. ایم انیجر یشکه منجر به جدا یاخاص از موج ضربه

  .شودیم دییمافوق صوت تا یوزرهایفیدر د یمرز هیلا

𝑅𝑒𝛿و  M = 2.9 یبرا یلیصاف نازل با مقطع مستط هوارید یرو یشجدا هیناح یپارامترها = 9.73 ×  هوارید طیتحت شرا 105

سطح صفحه  یرو کیفشار استات عیمربوط به توز یها. دادهه استگرفتمورد مطالعه قرار  [42] توسط ردا و مورفی یطور تجرببه کیاباتیآد

از  ییک مطابقت دارد. نیز سندگانینو ریسا یتجرب یهابا داده یریگاندازه جیاند. نتاشده ارائه یشبا جدا یهاانیمتصل و جر یهاانیجر یبرا

موج شوک  برخورد. در مورد بررسی شده است [43]ی بوروو که توسط انتقال حرارت است ،یمرز هیلا-موج شوک کنشبرهممهم  اتموضوع

 شود.  کنواختیریغگیری چشمبل طور قابه تواندیسطح م یرو یشار حرارت عیتوز ،یشسطح و آغاز جدا یبر رو

دست آمده است. اما برای یک دیواره لایه مرزی در معرض دیواره صاف به-های زیادی برای مسائل شوکاز این مطالعات گذشته پیشرفت

های لایه مرزی تأثیر طور قابل توجهی بر پروفیلشود. زبری سطح دیواره بهتر میلایه مرزی پیچیده-شوک کنشبرهمهموار، مشکلات نا

شود، اختلافات را با افزودن اثرات سطح دیواره سازی لایه سیال دیواره نزدیک استفاده میگذارد. قانون کلی دیواره لگاریتمی، که برای مدلمی

مورد مطالعه قرار  [44]لید و همکاران طور مفصل توسط آکینهای جریان در لایه مرزی آشفته بهدهد. اثر زبری سطح بر ویژگیمینشان 

چنین خاطر نشان کردند که زبری سطح انرژی ها همها یک قانون دیواره اصلاح شده را برای گنجاندن اثرات زبری فرموله کردند. آنگرفت. آن

 [4۵]های جریان مافوق صوت بر روی یک صفحه مسطح خشن توسط بابینسکی و همکاران دهد. اثر ویژگیجنبشی آشفتگی را افزایش می

یک  [46]ها مشاهده کردند که سطح دیواره تأثیر طولانی مدت بر جریان پایین دست نیز دارد. اینگر و همکاران مورد مطالعه قرار گرفت. آن
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 کنشبرهمای گذرصوتی با مقادیر زبری مختلف برای مطالعه اثر پارامتر زبری بر میدان جریان تجزیه و تحلیل تجربی بر روی یک برآمدگی دایره

  شود.ای میها مشاهده کردند که افزایش زبری سطح دیوار باعث کاهش قدرت موج ضربهد. آنلایه مرزی انجام دادن-شوک

عدد ماخ  در یمرز هیلا کیو  مایل یاموج ضربه کی یدو و سه بعد کنشبرهمصفحه مسطح در  یانتقال حرارت بر رو [47] کوندراتف

. بر اساس مقدار حداکثر ابدییم شیشدت موج شوک افزا شیبا افزا یشار حرارت کیشد که پ در این کار بیان. ی نموده استرا بررس ۵و  3

 یاربهموج ض کی کنشبرهم [48] لندیکرد. ن یابیارز یهمبستگ لیبا استفاده از تحل کنشبرهم هیرا در ناح یتوان حداکثر شار حرارتیفشار، م

شامل مطالعه  [49]و همکاران  موفیکوی . کار تجرببررسی نموده است راصفحه تخت  کی یرو آشفتهآرام و  یمرز هیلا کیبا  انیجر ینوسان

متفاوت  یپارامترهادر این کار بود.  هسطح بدن یرو یمرز هیلا کیبا  ینوسان یاموج ضربه کی کنشبرهم هیدر ناح انیجر یمعمول یاهیژگیو

آشکار شد و  کنشبرهم هیدر ناح انیجر یکل یهایژگی. وایعبارت بودند از فرکانس و دامنه نوسانات و شدت موج ضربه هاشیدر آزما

 شد. دایپ کنشبرهمدر منطقه  یحداکثر فشار و شار حرارت ریادمق نیب یهایوابستگ

صوت صوت و مادونمافوق یهاانیمکش متخلخل در جر یهاستمیبا س یمرز هیکنترل لا یو عدد یتجرب یبه بررسو همکاران،  لریگ

 یتجرب یهاداده نیب یخوب یخوانصوت، همقمافو انیمتفاوت است. در جر طیدو شرا نیدر ا هاستمیس نینشان داد عملکرد ا جیپرداختند. نتا

 هیاما کاهش آن در ناح وارهید کیمومنتوم نزد شیصوت، مکش موجب افزاشد. در مادون دییها تأسوراخ یبعداثرات سه ومشاهده  یو عدد

 .[۵0] دیگرد دییتأ دهیپد نیا یسازهیدر شب RANS یهامدل ییبود و توانا زیآمتیموفق یمرزهیلا-شوک کنشبرهم. کنترل دیگرد یخارج

 اند.را بررسی نموده های مافوقهای مکش متخلخل در جریانتأثیر پارامترهای مختلف بر عملکرد سیستمگیلر و همکاران در مطالعه دیگری، 

ها هستند. ها و زاویه چیدمان سوراخها، سطح تخلخل، نسبت ضخامت به قطر سوراخپارامترهای مورد مطالعه شامل طول صفحه، قطر سوراخ

کردن لایه ترین اختلاف فشار( و اثربخشی )توانایی نازکبررسی تأثیر این پارامترها بر کارایی )توانایی حذف جریان هوا با کمهدف اصلی، 

مختلف  یبا توجه به پارامترها دیمکش متخلخل با یهاستمیس یکه طراح دهدیمطالعه نشان م نیا. های مکش متخلخل استمرزی( سیستم

 هیزاو ن،یچن. همدهندیارائه م یو اثربخش ییعملکرد را از نظر کارا نیتر و سطوح تخلخل متوسط، بهترکوچک یهااخدقت انجام شود. سوربه

برقرار شود.  یو اثربخش ییکارا نیب یانتخاب شوند که تعادل مناسب یاگونهبه دیبا زیها نها و نسبت ضخامت به قطر سوراخسوراخ دمانیچ

   .[۵1] مختلف کمک کنند یمکش متخلخل در کاربردها یهاستمیس یو طراح یعدد یهاه بهبود مدلب توانندیم هاافتهی نیا

 انیجر شیجت، کنترل جدا یبرخوردار است. در موتورها ییبالا تیاز اهم یمهندس یاز کاربردها یاریدر بس انیجر شیجدا کنترل

باعث بهبود  تواندیم انیجر شیمافوق صوت، کنترل جدا یهوا یهایراندمان و کاهش مصرف سوخت شود. در ورود شیباعث افزا تواندیم

 افزایش راندمان و باعث تواندیم انیجر شیگاز، کنترل جدا یهانیسطح شود. در تورب یبر رو یکیو مکان یحرارت یعملکرد و کاهش بارها

 شود. یو نگهدار ریتعم یهانهیقطعات و کاهش هز دیعمر مف شیافزا

برخوردار است.  ییبالا تیکنترل آن از اهم یمؤثر برا یهاو توسعه روش یمرز هیلا-شوک کنشبرهم یهاسمیمکان قیدرک دق ت،ینها در

و  یکینامیرودیآ یهاستمیمهم در جهت بهبود عملکرد س یگام ان،یجر شیاهش جدابر ک یمرز هیمکش لا ریتأث یپژوهش با بررس نیا

 برداشته است. یششرانیپ

 بررسی روش تجربی آزمایشگاهی  -3

 DLRاین تحقیقات در تأسیسات. [۵3, ۵2]اند سسه هوافضای آلمان گرفته شدهمؤهای آزمایشگاهی از کار انجام شده توسط داده

Gottingen Ludwieg Tube (RWG)  3انجام شده است، که محدوده عددی ماخ ≤ 𝑀∞ ≤ 5و محدوده عددی رینولدز واحد  7 ×
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105 ≥ 𝑅𝑒1∞ ≥ 60 × 106  𝑚−1 های اصلی و شرایط . ویژگیشودمشاهده میتونل باد این آرایش کلی  (8)شکل  دردهد. شش میرا پو

استفاده از یک لوله  RWG تونل باد فردهای منحصر بهخلاصه شده است. یکی از ویژگی(1)در جدول  Bو  Aجریان برای دو لوله آزمایش 

است و دارای یک دریچه دروازه است که به انتهای دیگر متصل است. در پایین  عنوان یک مخزن فشار است. لوله در یک انتها بستهبلند به

شود دست این نازل مافوق صوت، بخش آزمایش و مخزن تخلیه قرار دارد. پس از باز کردن شیر دروازه، جریان توسط یک موج انبساط آغاز می

که موج انبساط به گلوگاه کند. تا زمانیشده و به سمت پایین حرکت میرسد. موج انبساط در انتهای بسته منعکس که به انتهای بسته لوله می

متری  80یابد. طول لوله نازل بازنگردد، گاز آزمایشی در شرایط راکد ثابت از طریق نازل و بخش آزمایش به داخل مخزن تخلیه جریان می

∞𝑀د ماخ شود. مقطع آزمایشی برای اعداثانیه می 3/0در حدود  عملکردمنجر به زمان  = 3 − متر  ۵/0×۵/0( دارای سطح مقطع A)لوله  4

 متر است.  ۵/0( مقطع دایرهای دارای قطر Bکه برای اعداد ماخ بالا )لوله مربع است، در حالی

∞𝑀 های حاضر، عدد ماخشرایط جریان آزاد نامی در بخش آزمایش برای بررسی = 𝑇0 در حدود دمای کل، 5 = 410 𝐾و فشار کل ، 

𝑃0 = 2.12 𝑀𝑃𝑎 در حدود  واحد )که مربوط به عدد رینولدز𝑅𝑒1∞ = 37 × 106 𝑚⁄ .)است  

 

 
 آلمان RWG: تونل باد مافوق صوت و ماورای صوت 8شکل 

  RWG: شرایط جریان و مشخصات اصلی تونل باد 1جدول 

 Bلوله  Aلوله  عملکرد

 40 1۵ فشار سکون ماکزیمم، )بار(

 400 20 زیمم، )درجه سانتیگراد(دمای سکون ماک

 6.9-5.0 4.65-2.79 عدد ماخ

 𝑚−1 5-60 5-50 106عدد رینولدز واحد، 

 0.3 0.4 زمان اجرا، )ثانیه(

0.5 سطح مقطع تست × 0.5 𝑚2  𝜙 0.5 𝑚  

نشان داده  (9)فحه تخت در شکل ای برخوردی با لایه مرزی آشفته صموج ضربه کنشبرهممدل آزمایشی مورد استفاده برای بررسی 

متر( بوده و میلی 1/0یابد، دارای یک لبه حمله تیز )ضخامت تقریبی شده است. صفحه تختی، که لایه مرزی آشفته بر روی آن توسعه می

با زوایای انحراف تواند متر( که میمیلی 400متر و عرض میلی 300متر عرض دارد. صفحه مولد شوک )طول میلی 400متر طول و میلی ۵00
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𝛽 3۵0طوری که موقعیت برخورد شوک غیرلزج در فاصله گیرد بهدرجه نصب شود، در بالای صفحه اصلی قرار می 14و  10، 6 برابر با 

 گیرد.متری لبه حمله جلوی صفحه پایین قرار میمیلی

 

 لایه مرزی-شوک کنشبرهم: مدل تست 9 شکل

 روش حل عددی  -4

𝑘 ایمعادله-استوکس و مدل آشفتگی دو-حل عددی معادلات ناویر مبنا برای-لگر چگالییک ح در اینجا از − 𝜔 𝑠𝑠𝑡 همراه معادله به

𝑘  یادو معادله یاز مدل آشفتگ ،یسازهیشب نیا در شود.حالت گاز کامل به روش حجم محدود استفاده می − 𝜔 𝑠𝑠𝑡 .استفاده شده است

 یمحور دهیاست که پد شیجدا یفشار معکوس و نواح انیگراد یدارا یهاانیجر قیدق ینیبشیآن در پ یبالا ییتوانا لیدلمدل به نیانتخاب ا

𝑘. مدل باشدیمقاله م نیمورد مطالعه در ا − 𝜔 𝑠𝑠𝑡 مدل استاندارد یایمزا بیبا ترک𝑘 − 𝜔  ( وارهیبه د کیلزج )نزد هیرلایز هیدر حل ناح

𝑘 مدل یو برتر − 𝜀 شوک کنشبرهممانند  یادهیچیپ طیآشفته در شرا یهاانیرفتار جر سازیی مدلبرا ،یمرز هیلا یخارج هیدر ناح-

به کار رفته  دهیپد نیا یسازهیشب یطور گسترده در مطالعات معتبر مشابه برامدل به نیداده شده است. ا صیمناسب تشخ اریبس یمرز هیلا

  . ارائه کرده است ینانیقابل اطم جیو نتا

 باشند:استوکس در فضای دو بعدی به فرم زیر می-ت ناویرمعادلا

(2)  𝜕𝑊

𝜕𝑡
+

𝜕(𝐹−𝐹𝑣)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝐺−𝐺𝑣)

𝜕𝑦
= 𝑆     

(3)  

𝑊 =

[
 
 
 
 
 
𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝐸
𝜌𝑘
𝜌𝜀]
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(4)  

𝐹 =

[
 
 
 
 
 

𝜌𝑢

𝜌𝑢2 + 𝑃
𝜌𝑢𝑣

(𝜌𝐸 + 𝑃)𝑢
𝜌𝑢𝑘
𝜌𝑢𝜖 ]

 
 
 
 
 

      

(۵)  

𝐺 =

[
 
 
 
 
 

𝜌𝑣
𝜌𝑣𝑢

𝜌𝑣2 + 𝑃
(𝜌𝐸 + 𝑃)𝑣

𝜌𝑣𝑘
𝜌𝑣𝜖 ]

 
 
 
 
 

     

(6)  

𝐹𝑣 =

[
 
 
 
 
 
 

0
𝜏𝑥𝑥
𝜏𝑥𝑦

𝑄𝑥

𝜇𝑘
𝜕𝑢

𝜕𝑥

𝜇𝜖
𝜕𝜖

𝜕𝑥]
 
 
 
 
 
 

      

(7)  

𝐺𝑣 =

[
 
 
 
 
 
 
 

0
𝜏𝑥𝑦

𝜏𝑦𝑦

𝑄𝑦

𝜇𝑘
𝜕𝑣

𝜕𝑦

𝜇𝜖
𝜕𝜖

𝜕𝑦]
 
 
 
 
 
 
 

    

(8)  

𝑆 =

[
 
 
 
 
 
0
0
0
0
𝐻𝑘

𝐻𝜀]
 
 
 
 
 

    

   که 

(9)  𝜏𝑥𝑥 = 2𝜇
𝜕𝑢

𝜕𝑥
+ 𝜆 (

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
)     

(10)  𝜏𝑦𝑦 = 2𝜇
𝜕𝑣

𝜕𝑦
+ 𝜆 (

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
)    

(11)  𝜏𝑥𝑦 = 𝜏𝑦𝑥 = 𝜇 (
𝜕𝑢

𝜕𝑦
+

𝜕𝑣

𝜕𝑥
)     

(12)  𝜆 = −
2

3
𝜇     

(13)  𝑄𝑥 = 𝑢𝜏𝑥𝑥 + 𝑣𝜏𝑥𝑦 + 𝑘𝑒𝑓𝑓
𝜕𝑇

𝜕𝑥
      

(14)  𝑄𝑦 = 𝑢𝜏𝑦𝑥 + 𝑣𝜏𝑦𝑦 + 𝑘𝑒𝑓𝑓
𝜕𝑇

𝜕𝑦
     

 پیوستگی:
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)1۵(
 

( ) ( )
0

u v

t x y

    
  

    
 :    Xمومنتوم در جهت 

(16)  𝜕(𝜌𝑢)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢2+𝑃)−𝜏𝑥𝑥

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣𝑢)−𝜏𝑥𝑦

𝜕𝑦
= 𝑆𝑀𝑥     

 :Yمومنتوم در جهت 

)17(
 

𝜕(𝜌𝑣)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢𝑣)−𝜏𝑥𝑦

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣2+𝑃)−𝜏𝑦𝑦

𝜕𝑦
= 𝑆𝑀𝑦     

 انرژی: 

)18(
 

𝜕(𝜌𝑒)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑒+𝑃)𝑢−𝑄𝑥

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑒+𝑃)𝑣−𝑄𝑦

𝜕𝑦
= 𝑆𝑒     

 امل داریم که:و از معادله حالت گاز ک

(19)  𝑃 = 𝜌𝑅𝑇   

 معادلات آشفتگی نیز به صورت زیر هستند:

(20)  𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑘) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝜌𝑘𝑢𝑖) =

𝜕

𝜕𝑥𝑗
(𝛤𝑘

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
) + 𝐺𝑘̃ − 𝑌𝑘 + 𝑆𝑘  

)21(
 

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝜔) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖
(𝜌𝜔𝑢𝑖) =

𝜕

𝜕𝑥𝑗
(Γ𝜔

𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗
) + 𝐺𝜔̃ − 𝑌𝜔 + 𝐷𝜔 + 𝑆𝜔   

 Γ𝜔و  Γ𝑘است.  𝜔گر تولید نیز بیان 𝐺𝜔های سرعت متوسط است. دلیل گرادیانبیانگر تولید انرژی آشفتگی به 𝐺̃𝑘که در این معادلات 

دلیل به 𝜔و  𝑘گر پخش )اضمحلال( ترتیب بیاننیز به 𝑌𝜔و  𝑌𝑘هستند.  𝜔و  𝑘شوندگی مؤثر( شوندگی مؤثر )اضمحلالگر پخشترتیب بیانبه

 .[۵۵, ۵4] نیز جملات چشمه تعریف شده توسط کاربر هستند 𝑆𝜔و  𝑆𝑘جمله پخش )اضمحلال( ترکیبی است.  𝐷𝜔آشفتگی هستند. 

 نتایج و بحث -5

های مستطیلی استفاده شده سازی عددی است. در این کار از یک شبکه سازمان یافته با سلولبندی مناسب پایه و اساس هر شبیهشبکه

  شود.نمایی از شبکه ایجاد شده مشاهده می (10)در شکل ها ریز شده است.شبکه در مجاورت دیواره است.

 
]  : نمایی از شبکه ایجاد شده برای بخشی از حوزه حل10شکل 
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است.  بررسی شده 800000و  400000،  200000های در حدود ( استقلال از شبکه برای سه شبکه مختلف با تعداد سلول11در شکل )

های حاضر انتخاب گردید تا هم دقت کافی تضمین سازیعنوان شبکه نهایی برای تمامی شبیهسلول به 400000بر این اساس، شبکه با تراکم 

  . شود و هم هزینه محاسباتی در حد معقول باقی بماند

 
 : بررسی استقلال از شبکه11شکل 

ی سازهیشب دست آمده ازهنتایج ب گربیان دهد کهیصفحه تخت را نشان م وارهید یرو( 𝑝𝑠) کیفشار استات عیتوز سهیمقا (12)شکل 

دو حالت  یدر طول صفحه تخت برا کیفشار استات عیشکل، توز نیدر ااست.  [۵3, ۵2] مرجع تجربی شیآزما هایداده مقاله و نیدر ا عددی

𝛽انحراف  هیزاو = 𝛽و  10° =   ارائه شده است. 14°

𝛽حالت  در = فشار است.  یناگهان شیدهنده افزابه وضوح نشان یمرز هیبرخورد موج شوک با لا هیدر ناح کیفشار استات عیتوز، 10°

. شودیم انیجر شیجدا تیفشار معکوس و در نها انیگراد کی جادیاست که باعث ا یمرز هیاز برخورد موج شوک با لا یفشار ناش شیافزا نیا

𝛽در حالت  = -شوک کنشبرهمانحراف بر شدت  هیزاو ریدهنده تأثاست، که نشان دتریبرخورد موج شوک شد هیفشار در ناح شیاافز، 14°

 ینیبشیرا در طول صفحه تخت پ کیفشار استات راتییاند تغتوانسته یبه خوب یعدد یسازهیبش جیاست. در هر دو حالت، نتا یمرز هیلا

 کنند.

و  افتهی شیافزا یمرز هیلا-شوک کنشبرهم، شدت 𝛽انحراف  هیزاو شیکه با افزا دهندینشان م یعدد یسازهیشب جینتا ن،یا بر علاوه

 یسازهیتطابق نه تنها صحت روش شب نیدارد. ا یخوانهم زین [۵3, ۵2]مرجع  یتجرب جینتابا  افتهی نی. اشودیتر مبزرگ انیجر شیجدا هیناح

 است. انیانحراف( بر رفتار جر هیمختلف )مانند زاو یپارامترها ریتأث ینیبشیآن در پ ییدهنده توانابلکه نشان کند،یم دییرا تأ یعدد

 شیدر نما ییتوانا لیدلبه یتجرب رنیشل ریتصاو دهد.یرا نشان م ی عددیسازهیشب جیو نتا یتجرب رنیشل تصاویر سهیمقا ترشیب (13)شکل 

شکل، ساختار امواج  نیهستند. در ا انیجر شیجدا یهاهیو ناح یاختار امواج ضربهسا یبررس یبرا یابزار قدرتمند ان،یجر یچگال راتییتغ

]  یمرز هیلا-از تداخل موج شوک یناش انیجر شیجدا هیناح ژه،یوبا هم سازگار هستند. به یخوببه یتجرب رنیشل ریو تصاو یسازهیشب یاضربه
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. دهدینشان م قیطور دقرا به یمرز هیلا-شوکاز تداخل موج  یناش انیجر یشجدا یسازهیو شب شودیدر هر دو روش به وضوح مشاهده م

 هیناح نی. اشودیم دهید وارهیسطح د یکیو نامنظم در نزد کیتار هیناح کیصورت به انیجر شیجدا هیناح ،یتجرب رنیشل ریتصاو در

 نیا ،یعدد یسازهیشب جی. در نتاشوندیم جادیا انیجر شیکوچک است که در اثر جدا یهاگردابه لیو تشک یبرگشت انیدهنده جرنشان

 یسازهیشب جیو نتا یتجرب رنیشل ریتصاو نیشده است. تطابق ب یسازو فشار بالا مدل نییپا انیه با سرعت جریناح کیبه صورت  هیناح

 یاامواج ضربه لیو تشک انیجر شیمانند جدا انیجر دهیچیپ یهادهیپد قیدق ینیبشیدر پعددی  یسازهیروش شب ییدهنده توانانشان یعدد

 جیبا نتاو برخوردار است  ییاز دقت بالا از لحاظ کمّی و کیفی ن مقالهیمورد استفاده در ای عددی سازهیشب جیشود که نتایمشاهده م است.

 ،یفیاز نظر ک ش است.پژوه نیمورد استفاده در ا یعدد یسازهیروش شب یدهنده دقت بالاتطابق نشان نیاد. ندار یمطابقت خوب یتجرب

 ییدهنده توانادقت بالا نشان نیاند. اداده شده شینما یعدد یسازهیشب جیدر نتا یبه خوب انیجر شیجدا یهاهیو ناح یاساختار امواج ضربه

 مافوق صوت است. طیدر شرا انیجر دهیچیپ یهادهیپد یسازدر مدل یعدد یسازهیروش شب

 

 الف

 

 ب

𝜷برای حالت  -)الف تجربی شیآزماهای دادهو  ی عددیسازهیشب نیصفحه تخت ببر روی  کیفشار استات عیزتو سهیمقا: 12شکل  =

𝜷برای حالت  -و ب 𝟏𝟎° = 𝟏𝟒°)  [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 je

ed
.d

ez
fu

l.i
au

.ir
 o

n 
20

25
-1

1-
14

 ]
 

                            14 / 21

https://jeed.dezful.iau.ir/article-1-549-fa.html


 87-107، ص 1404، سال2شماره  ،12 دوره، (JEED) انرژی تبدیل                                                            ایمجتبی زاهدزاده, مهدی حمزه

 

101 

 

 

 

 
 الف(

 

 
 ب(

𝜷برای حالت  -)الفسازی عددی. مقایسه تصاویر شلیرن آزمایشگاهی با نتایج شبیه: 13شکل  = 𝜷برای حالت  -و ب 𝟏𝟎° = 𝟏𝟒°) 

 یناش یبازچرخش هیناح کی یمرز هیدر محل برخورد شوک با لا شود،یمشاهده م یعدد یسازهیو شب یتجرب ریکه در تصاو گونههمان

فشار معکوس  انیگراد جادیسطح و ا یکیدر نزد انیکاهش سرعت جر لیدلبه یبازچرخش هیناح نیشده است. ا لیتشک انیجر شیاز جدا

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 je

ed
.d

ez
fu

l.i
au

.ir
 o

n 
20

25
-1

1-
14

 ]
 

                            15 / 21

https://jeed.dezful.iau.ir/article-1-549-fa.html


  لایه مرزی در جریان مافوق صوت و تأثیر مکش لایه مرزی بر جدایش جریان-کنش شوکسازی عددی برهمشبیهبررسی و 

 

102 

 

پسا و کاهش  شیتنها باعث افزانه دهیپد نیکه ا شود،یو از سطح جدا م گرددیبه سمت عقب برم الیس انیجر ه،یاحن نی. در اشودیم جادیا

 سطح شود. یبر رو یکیو مکان یحرارت یبارها شیو افزا انیجر یهایداریمنجر به ناپا تواندیبلکه م شود،یم یکینامیرودیآ ییکارا

بدین . این ناحیه جدا شده را حذف نمودتا بتوان  استفاده شده است یمرز هیاز روش مکش لا ان،یجر شیجدا هیناح نیکنترل ا یبرا

متری از یکدیگر در ناحیه جدایش جریان در این ناحیه میلی 10متر است را به فاصله میلی ۵روزنه که هر کدام دارای طول  ۵منظور تعداد 

باعث کاهش ضخامت  یانرژکم انی. مکش جراندشده یطراح شیجدا هیدر ناح یانرژکم نایمنظور مکش جرها بهروزنه نیاند. اداده شدهقرار 

 انیجر شیفشار معکوس را کاهش داده و از جدا انیامر به نوبه خود گراد نیکه ا شود،یسطح م یکیدر نزد انیسرعت جر شیو افزا یمرز هیلا

 شود، با انجام این روش ناحیه جدا شده کاملاً محو شده است.اهده میسازی عددی مشگونه که از نتایج شبیهو همان کندیم یریجلوگ

شود که ناحیه بازچرخشی ناشی از جدایش جریان کانتور تغییرات عدد ماخ برای حالت بدون مکش لایه مرزی مشاهده می (14)در شکل 

 شیدهنده جداو فشار بالا مشخص شده است که نشان نییپا انیمنطقه با سرعت جر کیصورت به هیناح نیادر این شکل کاملاً مشهود است. 

 شیدارد و باعث افزا ستمیبر عملکرد س یمنف ریتأث یبازچرخش هیناح نیسطح است. وجود ا یکیکوچک در نزد یهال گردابهیو تشک انیجر

  .شودیم یکینامیرودیآ ییپسا و کاهش کارا

دهنده حذف شدن ناحیه شود که نشانا مکش لایه مرزی مشاهده میکانتور تغییرات عدد ماخ برای حالت همراه ب (1۵)در شکل 

 یمرز هیروش مکش لا یدهنده اثربخشنشان جهینت نیاباشد. توسط مکش لایه مرزی در این ناحیه میبازچرخشی ناشی از جدایش جریان 

 هیلا مکش .ابدییبهبود م ستمیعملکرد س شده و داریسطح پا یکیدر نزد انیجر ،یبازچرخش هیاحاست. با حذف ن انیجر شیدر کنترل جدا

 زیسطح ن یکیدر نزد انیسرعت جر شیو افزا یمرز هیبلکه باعث کاهش ضخامت لا شود،یم یبازچرخش هیتنها باعث حذف ناحنه یمرز

 یکینامیرودیاز نظر آ مستیعملکرد س جه،ی. در نتشودیفشار در طول سطح م عیفشار معکوس و بهبود توز انیامر باعث کاهش گراد نی. اشودیم

 .ابدییحرارت بهبود م لو انتقا

 

 
 : کانتور تغییرات عدد ماخ برای حالت بدون مکش لایه مرزی 14شکل 
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 : کانتور تغییرات عدد ماخ برای حالت همراه با مکش لایه مرزی15شکل  

 گیرینتیجه -6

، با موفقیت ۵و لایه مرزی آشفته در جریان مافوق صوت با عدد ماخ ای مایل بین موج ضربه کنشبرهمسازی عددی در این پژوهش، شبیه

دهند، بلکه مقایسه ای نشان میبینی ساختار جریان و رفتار موج ضربهتنها دقت بالای روش عددی را در پیشسازی نهانجام شد. نتایج شبیه

های عددی پیشرفته را کند. این انطباق اهمیت استفاده از مدلئه میهای تجربی نیز تطابق قابل قبولی از منظر کمّی و کیفی اراها با دادهآن

 .کندای و لایه مرزی تأیید میهای مافوق صوت و تأثیرات متقابل موج ضربههای جریاندر تحلیل پیچیدگی

زی عددی مشاهده شد. ساافزون بر این، اثر مکش لایه مرزی در بهبود شرایط جریان و حذف ناحیه جدایش، به روشنی در نتایج شبیه

در ناحیه جدایش، منجر به کاهش کامل ناحیه بازچرخشی و اتصال  متر،و هر کدام به طول پنج میلی استفاده از پنج مجرای مکش کوچک

ها یافتهاین  طور کامل از بین رفته است.گونه که مشاهده شد، با انجام این روش ناحیه جدا شده بههمان مجدد جریان به سطح دیوار گردید.

لایه مرزی بسیار مؤثر بوده -شوک کنشبرهمکار عملی، در مهار جدایش جریان ناشی از عنوان یک راهدهند که مکش لایه مرزی بهنشان می

 .های مهندسی مافوق صوت کمک کندتواند به بهبود پایداری و کارایی سیستمو می

های مدرن نظیر دهد و نقش فناوریلایه مرزی ارائه می-شوک کنشبرهمای هتر از مکانیزماین پژوهش، گامی مهم در جهت درک عمیق

توانند برای طراحی بهینه کند. از منظر کاربردی، نتایج میمکش لایه مرزی در کاهش اثرات منفی مانند جدایش و ناپایداری را برجسته می

و سایر تجهیزات  کمپرسورهای مافوق صوت های مافوق صوت،زلهای موتور جت، ناهایی نظیر ورودیهای پیشرفته مهندسی در حوزهسیستم

تواند شامل بررسی آورد که میای برای مطالعات آینده فراهم میچنین، این تحقیق زمینههای پرسرعت، مورد استفاده قرار گیرند. همبا جریان

  .تری از رفتار جریان حاصل شودای باشد تا درک جامعضربهاثرات پارامترهایی نظیر عدد رینولدز، زبری سطح، و زوایای مختلف برخورد موج 

لایه مرزی تأیید -شوک کنشبرهمنتایج این پژوهش به وضوح مؤثربودن روش مکش لایه مرزی را در کنترل پدیده جدایش ناشی از 

اید به این نکته مهم توجه داشت که رغم اثربخشی قابل توجه روش مکش در حذف ناحیه جدایش و بهبود پایداری جریان، بعلیولی کند. می

برداری طلبد. بنابراین، بهرهاین روش ذاتاً با یک هزینه همراه است. سیال مکیده شده نیاز به یک سیستم پمپاژ دارد که خود مصرف انرژی می

] یداری( و هزینه انرژی موردنیاز برای آمده )مانند کاهش پسا و افزایش پا دستبین مزایای آیرودینامیکی بهمصالحه از این فناوری مستلزم یک 
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یابی به حداکثر بازدهی با حداقل هزینه انرژی سازی پارامترهای مکش برای دستتواند بر روی بهینهایجاد مکش است. مطالعات آتی می

   .متمرکز شود
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Abstract 

Shock/boundary layer interactions still belong to the fundamental problems of modern aerothermodynamics and high-speed 

fluid dynamics, which to a large extent causes many problems, especially in flight technology and satellite flights. The flow 

characteristics of shock-boundary layer interactions are observed in many high-speed engineering devices such as gas turbine 

blades, aircraft wings, control surfaces, inlet systems for jet engines, ramjet engines, scramjets, etc. In the past, much work 

has been done to investigate the characteristics of shock-boundary layer interactions and various properties. Interesting results 

such as boundary layer thickening, boundary layer separation and reattachment, shock wave instability, etc. have been 

obtained. In the present work, the results of numerical simulation of the interaction between an oblique shock wave and a 

turbulent boundary layer formed in a supersonic flow (Mach number M = 5) of a flat plate are presented. The results of 

numerical simulations have been compared and validated with experimental data. Then, the effect of boundary layer suction 

on the flow separation region due to shock-boundary layer interaction has been investigated. 

 

Keywords: Shock-boundary layer interaction, flow separation, boundary layer suction, numerical simulation. 
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