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Abstract
Plasma actuator is one of the newest devices in flow control techniques which 

can delay separation by inducing external momentum to the boundary layer of the 
flow. In this paper, dynamic stall behavior has been studied for a NACA0012 airfoil 
undergoing pitching motion by a numerical approach in the with and without of 
plasma actuator. The oscillation frequency, amplitude and the Reynolds number 
were found to be the major contributors in dynamic stall. The flow field structure 
and the associated vortices for this airfoil as well as the effect of the oscillation 
frequency on aerodynamic efficiency were also studied. The two dimensional flow 
field was numerically investigated and the k-ω SST turbulence model was utilized 
for the present analysis. The results indicates that in the without plasma actuator, 
increasing the oscillation frequency and amplitude cause the dynamic stall occur 
at higher angles of attack. Furthermore, Increasing the Reynolds number reduces 
the lift coefficient and the hysteresis loop slender.

But if plasma actuator is on, dynamic stall would not happen and aerodynamic 
coefficients would improve. The flow field structure revealed that the main cause 
of the dynamic stall is a series of low pressure vortices formed at the leading edge 
which shed into downstream and separate from the surface. A secondary vortex will 
then appear and increase the lift coefficient dramatically. When plasma actuator is 
on, separation is delayed and the strength and size vortex is much reduced.
Keywords: Oscillating airfoil, Dynamic stall, Plasma actuator, Flow structure, Vortex.

چكيده
یکى از روش هاى نوین درزمینۀ کنترل جریان فعال استفاده از عملگر پلاسمایى است که به وسیله تزریق مومنتوم به 
لایه مرزى سبب جلوگیرى از جدایش جریان مى شود. هدف از این تحقیق، بررسى عددى استال دینامیکى روى ایرفویل 
NACA0012 در حالت نوسان پیچشى و برخى عوامل مؤثر بر آن در حضور عملگر پلاسمایى و بدون آن است. این عوامل 

فرکانس نوسان، دامنه نوسان و عدد رینولدز هستند. همچنین ساختار میدان جریان و گردابه هاى ایجادشده براى درك 
 k-ω SST بهتر چگونگى رخداد این پدیده بررسى شده است. مدل سازى به صورت دوبعدى و مدل آشفتگى مورداستفاده
مى باشد. نتایج نشان مى دهد  زمانى که عملگر پلاسما حضور ندارد، با افزایش دامنه و فرکانس نوسان، واماندگى دینامیکى 
حلقه  و  یافته  کاهش  ایرفویل  لیفت  رینولدز، ضریب  عدد  افزایش  با  مى افتد. همچنین  اتفاق  بالاترى  زوایاى حمله  در 
هیسترزیس نمودار ضریب لیفت برحسب زاویه حمله کوچک تر مى شود. اما در حضور عملگر پلاسمایى، استال دینامیکى 
اتفاق نمى افتد و ضرایب آیرودینامیکى بهبود مى یابد. با بررسى ساختار جریان مشاهده مى شود که عامل اصلى پدیده 
واماندگى دینامیکى تشکیل یک سرى گردابه هاى کم فشار در لبه حمله و فروریزش این گردابه ها به سمت انتهاى ایرفویل 
و درنتیجه جدایش آن ها از سطح ایرفویل مى باشد. پس از گردابه اولیه، گردابه ثانویه اى تشکیل مى شود که موجب افزایش 
ناگهانى ضریب لیفت مى شود. اما زمانى که عملگر پلاسما روشن مى شود، جدایش جریان به تأخیر افتاده و قدرت و اندازه 

گردابه کاهش بسیارى یافته است.. 
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1.مقدمه  
یکى از مسائل مهم و کاربردى در علوم آیرودینامیکى، 
ازجمله  متحرك  اجسام  حول  ناپایا  جریان  تحلیل 
متحرك  اجسام  دیگر  و  محدود  بال هاى  ایرفویل‌ها، 
داراى جریان خارجى مى باشد. در میان این مباحث، 
مبحث ایرفویل‌هاى نوسانى بسیار اهمیت دارد چراکه 
در عمل، بسیارى از این ایرفویل‌ها نوسانات نسبتاً ریز 
و سریعى دارند که ممکن است به پیدایش پدیده‌هاى 
گوناگون آیرودینامیکى منجر شود که در ضرایب لیفت 
و درگ آن تأثیر زیادى بگذارد. تحلیل و بررسى تجربى 
این گونه اجسام هزینه‌بر است. درنتیجه تحلیل عددى 
این گونه مسائل مى‌تواند بسیار مؤثر باشد. به خصوص 
امروزه که به واسطۀ پیشرفت نسبى در مباحث جریان 
آشفته، نتایج حاصل از حل عددى به نتایج تجربى 

نزدیک تر شده است.
در میان همه حالت هاى حرکت هاى نوسانى ایرفویل، 
حرکت  ایرفویل،  یک  حرکت‌هاى  مهم‌ترین  از  یکى 
پیچشى1 آن مى باشد که درواقع در این نوع حرکت، 
ایرفویل حول خطى عمود بر مقطع عرضى ایروفیل 
نوسان مى‌کند. در این نوع حرکت، ضرایب لیفت و درگ 
نیز نوسانى خواهند بود که بسیار مهم است. در مبحث 
ایرفویل نوسانى پیچشى، رفتار جریان حول ایرفویل به 
عوامل مهمى از قبیل دامنه نوسانات، فرکانس نوسانات، 
زاویه حمله متوسط و هندسه ایرفویل و همچنین به طور 
ویژه‌اى به عدد رینولدز و ماخ بستگى دارد. در چنین 
ایرفویلى، یک گردابه که به آن گردابۀ لبۀ حمله2 گفته 
مى شود در لبه حمله گسترش مى یابد و در نزدیکى 
دیواره به سمت لبه فرار حرکت مى کند. به تبع آن، این 
گردابه رشد کرده و به افزایش ضخامت لایۀ  مرزى و 
جدایش جریان منجر مى شود. هنگامى که این حباب در 

لبه حمله جارى مى شود جریان کاملاً وامانده شده و یک 
اتلاف ناگهانى در ضریب لیفت و افزایش ناگهانى ضریب 
جریان  القاشده،  موارد  کاهش  با  مى‌کند.  القا  درگ 
درنهایت دوباره از لبه حمله به جسم متصل مى شود [1].
بررسى حرکت  در  که  نتایجى  مهم‌ترین  از  یکى 
پیچشى ایرفویل ها به دست مى‌آید، شناخت و بررسى 
یا  استال  مى باشد.  دینامیکى3   استال  پدیده  بهتر 
واماندگى دینامیکى پدیده‌اى است که به واسطه ریزش 
گردابه‌ها روى سطح بال در حال نوسان در زوایاى حمله 
زیاد به وجود مى‌آید. بنابراین براى شناخت بهتر این 
پدیده باید ساختار جریان را موردبررسى قرار داد. این 
پدیده یک سرى شرایط غیرتعادلى و قوى توربولانسى 
را در جریان به وجود مى آورد که سبب مى شود تولید 
انرژى جنبشى توربولانسى با میزان اتلاف انرژى جریان 

برابر نباشد [2].
یکى از موارد نمود استال دینامیکى در پرة توربین هاى 
بادى با محور عمودى مى‌باشد. درواقع این پدیده در 
عملکرد نوك پره هاى توربین در نسبت سرعت هاى 
پایین تأثیر زیادى دارد که این تأثیرات خود به لرزش، 
سروصدا و کاهش میزان قدرت خروجى توربین منجر 
ایرفویل هاى  در  عموماً  دینامیکى  استال  مى شود. 
نوسانى‌اى که به‌سرعت، حرکت پیچشى انجام مى دهند 
نمود بیشترى دارد و خود این پدیده براى توصیف تأخیر 
در استال روى بال ها به کار مى‌رود. این پدیده مى‌تواند 
به طور قابل ملاحظه اى مهم‌تر از استال استاتیکى باشد و 
عموماً با تولید یک نیروى لیفت بزرگ در یک بازة زمانى 

کوچک همراه است [3].
فرایند استال دینامیکى به چهار مرحله اصلى جریان 
متصل، توسعه گردابۀ لبۀ حمله، پیدایش و جارى شدن 
گردابه ثانویه پس از استال و اتصال مجدد جریان تقسیم 
مى شود. آزمایش هاى متعدد نشان مى‌دهد که میدان 
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جریان براى یک استال دینامیکى قوى، با شکل‌گیرى 
اولیه، رشد، انتقال و فروریزش یک گردابۀ بزرگ4 روى 

قسمت کم فشار5 ایرفویل مشخص مى شود [1].
بحث  این  با  مرتبط  منتشرشده  مقاله هاى  در 
مى توان به مقاله برتون6 اشاره نمود که مقاله اى تجربى 
 .[1] است  نوسانى  ایرفویل  درزمینۀ  آزمایشگاهى  و 
همچنین تیسانگ7 در سال 2008 با اندازه‌گیرى نیرو، 
آزمایش هایى تجربى روى استال دینامیکى ایرفویل 
نوسانى انجام داد [4]. اکبرى8 در سال 2003 با روش 
ایرفویل  یک  دربارة  عددى  پژوهش هایى  گردابه9، 
نوسانى پیچشى براى بررسى استال دینامیکى انجام 
داد [5]. هاس10 در سال 2002 نتایج به دست آمده 
از حل عددى حول یک ایرفویل پیچشى نوسانى در 
رینولدزهاى بالا با آزمایش هاى تجربى برتون و پیزیالى11  

را مقایسه کرد [6].
اکبرى و پرایس12[7] با روش ورتکس، واماندگى 
را شبیه سازى کردند.  پیچشى  نوسان  در  دینامیکى 
آن ها در این پژوهش اثرات چندین عامل مانند فرکانس 
کاهنده، عدد رینولدز و زاویه برخورد را بررسى کردند. 
نتایج آنان نشان داد که فرکانس کاهنده، تأثیر زیادى بر 

میدان جریان نسبت به بقیه پارامترها دارد.
امیرعلایى13 و همکارش [8] تأثیر پارامترهاى ناپایا، 
یعنى، دامنه نوسان، فرکانس کاهشى و عدد رینولدز 
حرکت  پایین  رینولدز  آیرودینامیکى  عملکرد  بر  را 
پیچشى هارمونیکى ایرفویلNACA 0012 در جریان 
تراکم ناپذیر و آرام براى محدوده عدد رینولدز بین 555 
تا 5000 بررسى کردند. آن ها همچنین ضرایب لیفت 
لحظه‌اى را با داده‌هاى تحلیلى روش تئودورسن مقایسه 
کردند. نتایج آن ها نشان داد که پارامترهاى مذکور 
مقادیر بیشینه نیروهاى آیرودینامیکى را با توجه به 
ساختار جریان اطراف افزایش یا کاهش مى دهد. دامنه 

نوسان و فرکانس کاهشى اثر زیادى در شیب منحنى 
دامنه  که  کردند  مشاهده  همچنین  نداشت.  لیفت 
نوسان، فرکانس کاهشى و عدد رینولدز در تغییر تعداد، 
قدرت و حتى زاویه الگوهاى گرداب ایجادشده مؤثر بود. 
با توجه به اهمیت زیاد پارامترهاى مذکور در عملکرد 
مطلوب،  لیفت  ضریب  به  دسترسى  آیرودینامیکى، 

نیازمند انتخاب دقیق این پارامترهاست.
اخیراً کیم و چانگ14 [9] اثر عدد رینولدز در محدوده 
آیرودینامیکى  بر ویژگى‌هاى  را  تا 50000   20000
ایرفویل NACA 0012  داراى حرکت پیچشى با زاویه 
حمله صفر درجه و دامنه نوسان 6 درجه و فرکانس 
کاهشى ثابت 0/1 در آزمایشى بررسى کردند. در مقایسه 
ویژگى‌هاى  کمى  لحاظ  به  آن ها  قبلى،  مطالعات  با 
آیرودینامیکى ناپایا را با توجه به ترتیب زمانى تغییر 

عدد رینولدز مشخص کردند.
کنترل جریان روى سطح ایرفویل اهمیت زیادى در 
طراحى وسایل نقلیه هوایى دارد. محرك هاى مختلفى 
براى کنترل جریان وجود دارد اما اخیراً محرك پلاسماى 
تخلیه مانع دى الکتریک توجه محققان را به عنوان یک 
دستگاه آیرودینامیکى کنترل جریان به خود جلب کرده 
است. این محرك معمولاً از یک الکترود در معرض هوا و 
یک الکترود تعبیه شده در قسمت زیرین که با یک ورق 
دى‌الکتریک از هم جدا مى شوند تشکیل شده است. 
الکترودها در ولتاژ و فرکانس بالا انرژى مى گیرند که 
باعث مى شود هوا در طول الکترود تعبیه شده یونیزه 
شود که درنهایت یک جت کوچک در نزدیکى سطح 
تولید مى کند. نمونه پیکربندى الکترودهاى نامتقارن 
تخلیه مانع دى الکتریک در شکل1 نشان داده شده 
است. از مزایاى محرك پلاسما این است که چون کاملاً 
الکترونیکى است به اجزاى محرك نیاز ندارد، پاسخ 
سریع و جرم بسیار کم و نیاز به توان ورودى کمى دارد و 
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شبیه سازى عددى آن آسان است.
 

شکل1. عملگر پلاسمایی و اجزای تشکیل‌دهندۀ آن 
]14[

براى بررسى نقش عملگر پلاسما در کنترل جریان 
جریان   ،[10] همکارانش  شاى15و  پایین،  رینولدز 
را در زوایاى حمله   SD ایرفویل7003  گذرنده روى 
مختلف شبیه سازى کردند و به این نتیجه رسیدند که 
عملگر پلاسما موجب افزایش مداوم ضریب لیفت و 
کاهش ضریب درگ به خصوص در زوایاى حمله بالا 

مى شود.
در مقاله مخرجى و روى16  [11] جریان دوبعدى 
در    NACA نوسانى0012  ایرفویل  روى  از  عبورى 
عدد رینولدز 135000 با استفاده از مدل شبیه‌سازى 
محرك  اثر  پس ازآن،  شبیه‌سازى  بزرگ  گردابه‌هاى 
پلاسما در کنترل جریان روى این ایر فویل نوسانى 
ازلحاظ نظرى پیش بینى شد. نتایج براى محرك‌هاى 
پلاسمایى قرار گرفته در موقعیت‌هاى لبه پیشرو، میانه 
وتر و لبه فرار در دو شکل تحریک هم جهت و خلاف 
جهت در این مقاله ارائه شده است. نتایج آن ها نشان 
داد که بسته به محل محرك لیفت تا 29/2 درصد 
افزایش و درگ تا 12/5 درصد کاهش مى‌یابد. چنین 
بهبود پیش بینى شده اى در مشخصه‌هاى لیفت و درگ 
با استفاده از محرك پلاسما کاربرد بسیار مفید این 
وسیله کنترل جریان را در افزایش عملکرد ایرفویل‌هاى 
نوسانى نشان مى‌دهد. در مقاله والکر و سگاوا17 [12] 
دى الکتریک  مانع  تخلیه  پلاسمایى  محرك‌هاى 

براى کنترل فعال جدایش جریان روى یک ایرفویل                      
NACA 0024  استفاده شد. آزمایش در سرعت جریان 
آزادm/s 10 در تونل باد نوع دمنده مدار باز با اندازه مقطع 
تست  mm  600×200×200   انجام شد. مقایسه عملکرد 
بین الکترودهاى واقع در لبه پیشرو و یک چهارم وتر در 

زوایاى حمله 16، 12، 8 درجه ایجاد شد.
در مقاله فان و شین18 [13]، جریان ناپایا حول یک 
ایرفویل نوسانى NACA 0012 شبیه سازى عددى شده 
است. عملگر پلاسمایى مدل شده، فشار القایى به میزان  
kPa 2در شرایط آزمایش معمولى و در سطح ایرفویل 

در طول صفر و ده درصد وتر ایرفویل قرار گرفته است. 
محرك پلاسما در زاویه هایى که استال رخ مى‌دهد (از 
5 تا 25 درجه)، قادر است استال دینامیکى را اندکى 
به تأخیر اندازد و نوسانات توزیع فشار را در حرکت 
روبه پایین19 ضعیف کند. درنتیجه ناحیه گردابه‌هاى 
پشت ایرفویل نیز کاهش مى‌یابد. اثر تحریک پلاسما 
با فرکانس هاى مختلف پالس پلاسما، مکان اعمال و 
فرکانس کاهیده، تغییر مى‌کند. ضریب برآ با انتخاب 
پلاسما،  متفاوت  فرکانس‌هاى  پلاسما،  محرك  نوع 
محل اعمال محرك و زاویه حمله، مى‌تواند تا 70 درصد 
افزایش یابد. از مزایاى کلیدى محرك پلاسما این است 
که، پدیده استال دینامیکى را با مصرف حداقل انرژى در 

سطح ایرفویل کنترل مى‌کند. 
 سلماسى و همکاران [14] در پژوهشى، اثر یک 
عملگر پلاسمایى بر کارایى ایرفویل NLF 0414 در 
زوایاى حمله پس از واماندگى را به صورت عددى و 
تجربى بررسى کردند. نتایج نشان مى‌دهد که حضور 
نزدیکى  در  و  ایرفویل  عملگر پلاسمایى روى سطح 
شروع جدایش سبب جابه جا شدن نقطه جدایش از                                          
 18 حمله  زاویه  در   41x mm= به  16x mm=

درجه مى شود. این میزان تأخیر در شروع جدایش بر 
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روى سطح ایرفویل سبب افزایش 35 درصدى نسبت 
ضریب نیروى برآ به ضریب نیروى درگ و یا در حقیقت 

بازده ایرفویل در این زاویه حمله مى شود.
عملگر  اثر  عددى  شبیه‌سازى  پژوهش،  این  در 
ایرفویل   حول  جریان  بر  شاى  روش  با  پلاسمایى 
NACA 0012  تحت نوسان پیچشى در جریان ناپایا، 
تراکم ناپذیر، آشفته و دوبعدى انجام گرفته است. تأثیر 
فرکانس کاهشى، دامنه نوسان و عدد رینولدز بر ضرایب 
آیرودینامیکى در دو حالت، حضور و عدم حضور عملگر 
پلاسمایى بررسى شده است. تأثیر عملگر پلاسمایى بر 
ضرایب آیرودینامیکى و کنترل واماندگى دینامیکى- 
که نشان دهنده بهبود عملکرد آیرودینامیکى ایرفویل 
یادشده است- بررسى و تحلیل شده و در بخش نتایج 

ارائه شده است.

2. معادلات حاکم و مدل‌های توربولانسی
معادله هاى حاکم بر جریان ناپایا، آشفته، دوبعدى و 
تراکم ناپذیر براى سیال با خواص ثابت و بدون در نظر 
گرفتن نیروهاى حجمى به صورت رابطه هاى (1) و (2) 

است [15].

0i

i

u
x
∂

=
∂

                                                                                       (1)

21 i ji i i
j

j i i j i

u uu u uPu
t u x x x x

ν
ρ

∂∂ ∂ ∂∂
+ = − + −

∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂
              (2)

معادله هاى حاکم بر جریان، به روش حجم محدود 
موردنظر  سیال  مدل  روش،  این  در  شده‌اند.  حل 
مى شود.  انتگرال گیرى  حجمى،  المان‌هاى  به صورت 
معادله هاى انتگرالى به دست آمده گسسته سازى شده و 
درنهایت معادله هاى به دست آمده در فرایندى تکرارى 
حل مى شود. روش حل جریان نیز فشار مبنا بوده و 
در الگوریتم عددى استفاده شده به منظور حل میدان 

جریان براى کوپل کردن گرادیان هاى سرعت و فشار از 
روش سیمپل20 و براى گسسته سازى معادله مومنتم از 
روش مرتبه دوم استفاده شده است. براى مدل سازى 
آشفتگى جریان نیز از مدل آشفتگى K-ω SST استفاده 
شده که از نوع مدل دو معادله‌اى بر پایه گردابه-لزجت21 

مى باشد.
یکى از زیر مدل هاى پرکاربرد مدل K-ω، مدل انتقال 
تنش برشىK-ω SST مى باشد. این مدل شامل یک 
معادله لزجت گردابه اصلاح شده براى محاسبه اثرات 
 K-ω انتقال تنش برشى آشفتگى اصلى مى باشد. مدل
SST اساساً براى شبیه سازى جریان هاى با گرادیان فشار 

معکوس قوى و محاسبۀ بسیار دقیق محل جدایش ارائه 
شده است [16]. فرمول بندى کامل این مدل به صورت 

رابطه هاى (3) و (4) است [17].
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kCD  از رابطه هاى (5) و (6) زیر به دست  ω F 1  و  که 
مى آید:

(5)
4
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(6)

20
2

12 ,10k
i i

kCD max
x xω ω

ωρσ
ω

− ∂ ∂
=  ∂ ∂ 

y فاصله تا نزدیک ترین دیواره است. در حقیقت تابع 
F1 تابعى ترکیبى است که مدل k-ω SST براى انتقال 
تدریجى بین مدل K-ω استاندارد در نزدیکى دیواره به 
ویرایشى از K-ε رینولدز بالا در مناطق دور از لایه مرزى 
از آن استفاده مى کند. F1 برابر با صفر براى دور از سطح 
(مدل K-ε) و برابر با یک براى درون لایۀ مرزى (مدل

K-ω) مى باشد. لزجت گردابۀ آشفته نیز از رابطۀ (7) 

محاسبه مى شود [17].

( )
1

1 2max ,t
a kv
a SFω

=                                                (  7)
که S ثابت اندازه گیرى نرخ کرنش و F2 تابع دوم 
به صورت  kP و kP ترکیبى طبق رابطه (8)، همچنین

رابطه هاى (9) و (10) محاسبه مى شود.
2

2 * 2

2 500,k vF tanh max
y yβ ω ω

    =         
 (8)

ji i
k t

j j i

UU UP
x x x

µ
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= + 
∂ ∂ ∂  

                           (9)

( )*min ,10.k kP P kβ ρ ω=                              (10)
ثابت هاى موجود در رابطه هاى بالا نیز از ترکیب 
ثابت هاى مدلK-ε  و K-ω به دست مى آیند و به صورت 

جدول (1) مى باشند [17].

ــل  ــروی حاص ــددی نی ــازی ع 3. شبیه‌س
از عملگــر

   براى مدل سازى عملگر پلاسمایى از مدل شاى و 
همکارانش استفاده شده است. آن ها به تجربه دریافتند 
که تأثیرات پلاسما فقط روى سطح فوقانى الکترود 
پوشیده از ماده دى الکتریک قابل توجه است. علاوه بر 

این، آن ها دریافتند که شدت پلاسما روى لبه الکترود در 
معرض هوا، بیشترین مقدار را دارد و این مقدار با افزایش 
شدت میدان الکتریکى نیز افزایش مى یابد. آن ها مدلى 
ارائه کردند که بر اساس آن نیروى حجمى حاصل از 
عملگر پلاسمایى فقط در یک ناحیه مثلثى کوچک در 
بالاى الکترود پایینى، به طول b و به ارتفاع a تشکیل 
مى شود و نیروى حجمى اعمال شده توسط عملگر نیز 
فقط در این ناحیه به سیال اعمال مى شود. نمایى از این 

مدل در شکل 2 نشان داده  شده است [18].

]17[ k-ω SST جدول 1. ثابت‌های مدل

k-ω SST مقدارثابت هاى مدل

1β0/075

1β0/0828

*β0/09

1a0/31

1ωσ0/5

2ωσ0/856

1σk0/5

1σk1

 
شکل 2. شمایی از ناحیه اعمال نیروی حجمی حاصل از 

عملگر در مدل شای و همکارانش [18]

الکتریکى  میدان  شدت  تغییرات  مدل  این  در 
به صورت خطى فرض مى شود:

0 1 2E E k x k y= − −                                            (11)
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 o در رابطه 11، مقدار شدت میدان الکتریکى در نقطه

o محاسبه مى‌شود. در این رابطه 
VE
d

= است که با رابطه 
V ولتاژ بیشینه میان دو الکترود و d فاصله جدایش میان 
    2k 1k  و  الکترودها در راستاى x است. مقدار ثوابت 
نیز با استفاده از این شرط حاصل مى شوند که شدت 
میدان الکتریکى در مرز میان پلاسما و سیال برابر مقدار 

شکست22 است. به عبارت دیگر مى توان نوشت:

0
1

bE Ek
b
−

=                                                                (12)

0
2

bE Ek
a
−

=

bE شدت میدان الکتریکى در حالت  در رابطه 12،  
 y و x شکست است. اجزاى میدان الکتریکى در راستاى

به صورت رابطه 13 است.

2
2 2

1 2

x
EkE

k k
=

+
                                                     (13)

                                                          

1
2 2

1 2

y
EkE

k k
=

+

زمان موردتوجه در بررسى تأثیر عملگر پلاسمایى 
) است. به  )t  ∆ روى سیال، مدت زمان تخلیه پلاسما 
دلیل تخلیه سریع الکترودها، انتقال مومنتوم به سیال، 
رخ  متناوب  جریان  چرخه  از  بخشى  طول  در  فقط 
∆t  در مقایسه با زمان جریان  مى دهد که مقدار زمان 
سیال بسیار کم است. بنابراین اجزاى نیروى حجمى 
در راستاى x و y را مى توان به صورت رابطه 14 محاسبه 

کرد.

  x x c c

y y c c

f E e
f E e

ρ
ρ

=
=

                                                       (14)

cρ چگالى بار  ce  بار مقدماتى23 و   که در رابطه 14، 
است. براى اعمال این محدودیت که نیروى حجمى فوق 

فقط در ناحیه پلاسما به سیال اعمال مى شود از تابع دلتا 
استفاده مى شود.

1    
0    

cr

cr

for E E
for E E

δ
δ
= < 

 = ≥ 
                                           (15)

crE  شدت میدان الکتریکى در حالت  در رابطه 15، 
شکست مى باشد. مقدار نیروى مؤثر بر مولکول هاى 

خنثى به صورت رابطه 16 است.

effx x

effy y

f f
f f

α δ
α δ

=
=

                                                                   (16)
برخورد است.  راندمان  فاکتور   α رابطه،  این  در 
همان طور که گفته شد این نیرو فقط در طول زمان   
(زمانى که پلاسما در حال شکل گیرى است) به  t∆  

سیال اعمال مى شود که فقط شامل نیمى از چرخه 
تناوب است که تولید پلاسما فقط در طى این بازه زمانى 
انجام مى شود. از نیروى حجمى حاصل در نیمه دوم 
چرخه جریان متناوب مى توان به دلیل عدم تولید یا 
مقدار بسیار کم پلاسما صرف نظر کرد. همچنین به دلیل 
فرکانس بالاى تخلیه، مى توان مقدار نیروى اعمالى بر 
سیال را به صورت متوسط زمانى ثابت فرض کرد که در 
تمام طول چرخه ثابت است و تغییر نمى کند. مقدار 
نیروى حجمى متوسط را مى توان به صورت رابطه 17 

کرد. تعریف 
effx

tavex
t

effy
tavey

t

f tF
T

f t
F

T

∆
=

∆
=

                                                            (17)
   

tT  را به جاى زمان یک  در این حالت مى توان زمان 
چرخه جریان متناوب، زمان کل اعمال ولتاژ نامید. 
اعمالى را مى توان درنهایت  نیروى متوسط  بنابراین 

نوشت. رابطه 18  به صورت 
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tavex effx

tavey effy

F f t
F f t

ϑ
ϑ

= ∆
= ∆

                                                         (18)
ϑ  فرکانس ولتاژ اعمالى است. با  در رابطه 18، 
جایگذارى رابطه 13 در رابطه 14، و درنهایت جایگزینى 
رابطه 16 در رابطه 18 در رابطه مذکور، نیروى حاصل از 

عملگر پلاسمایى به صورت زیر خلاصه مى شود.

 (19)
22 2

1 2

12 2
1 2

c c
tavex

c c
tavey

e tEF k
k k

e tEF k
k k

ϑαρ δ

ϑαρ δ

∆
=

+

∆
=

+    

حاصل  حجمى  نیروهاى  نشان دهنده   ،19 رابطه 
از عملگر پلاسمایى است که شاى و همکارانش ارائه 
کردند. همان طور که گفته شد این نیرو فقط در ناحیه 
مثلثى کوچکى در بالاى عملگر ایجاد مى شود ]18[.
شبیه سازى عددى در نرم افزار انسیس فلوئنت 17 
انجام گرفته و مقدار نیروى حجمى با یک کد تعریف 
شده توسط کاربر24 که در پیوست آورده شده، محاسبه 
و از طریق قسمت ترم چشمه25 نرم افزار، به معادلات 
مومنتوم اضافه شده است. در ادامه نتایج حاصل از 

شبیه سازى ارائه مى شود.

4. تولید شبکه و شرایط مرزی
براي بررسى تأثیر نوسان بر ضرایب آیرودینامیکى، 
از سه شبکه با سلول هاى متفاوت استفاده شده است. 
فاصله مرکز ایرفویل NACA 0012  از مرزهاي آزاد و 
ورودي برابر 11 و از مرز خروجى 21 مى  باشد و از بالا و 
پایین 11 برابر طول وتر در نظر گرفته شده است که در 
شکل (3)  مشاهده مى شود. مقدار فشار در مرز خروجى 
نیز برابر فشار جریان آزاد مى باشد که مقدار آن 101325 
پاسکال است. عدد رینولدز جریان با احتساب مقدار وتر 

ایرفویل به عنوان بعد مکانى، 105 است. 

  
)ب(

شکل3. الف( دامنه حل ب( شماتیک عملگر پلاسمایی 
شبیه‌سازی‌شده

تشکیل  قسمت  دو  از  ایرفویل  حول  شبکه بندى 
شده است. یک قسمت ناحیۀ دایره اى شکل است که 
نوسان ایرفویل در این ناحیه انجام مى شود و درنتیجه 
سلول هاى موجود در این شبکه متحرك مى باشند، 
با توجه با شکل (4) قسمت دیگر بخش خارج از این 
قسمت دایروى است که همان مرز دوردست است، 

همچنین شبکه از نوع بى سازمان مى باشد.
زاویه نصب ایرفویل 12 درجه است. براى بررسى 
حساسیت شبکه نسبت به حل، از سه شبکۀ ریز و 
متوسط و درشت استفاده شده است. در شبکه درشت 
تعداد نقاط روى ایرفویل 150 نقطه و در شبکه متوسط 
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و ریز 200 نقطه انتخاب شده است. دیگر جزئیات در 
جدول (2) مشاهده مى شود. با مقایسۀ این سه شبکه، 
مشاهده شد که در شبکه با 78568 سلول، مقادیر 
ضرایب درگ، نسبت به شبکه با 90318 سلول، تغییر 
چندانى نداشته است. از سوى دیگر شبکه با 48756 
سلول، نسبت به این دو شبکه مقادیر درگ متفاوت‌ترى 
دارد که در شکل (5)  مشاهده مى شود. درنتیجه شبکۀ 
متوسط که سلول هاى کمترى دارد، به عنوان شبکه 
اصلى انتخاب شده است. لازم به ذکر است که y+ مطلوب 

شبکه ها حدود 1 مى باشد.

شکل 4. شبکه بی‌سازمان حول ایرفویل ناکا 0012  با 
لایه‌مرزی الف( نمای کلی، ب( نمای لایه‌مرزی

جدول 2. مشخصات شبکه‌های موردبررسی

که
شب

ول
سل

اد 
عد

مشخصات شبکه لایه مرزىت
ى 

 رو
گره

اد 
عد

ت
یل

رفو
ای

لایه
اد 

عد
ت

ن 
ولی

ه ا
صل

فا
ول

سل

شد
ن ر

یزا
م

148756420/0000541/1150
278568420/0000541/1200
390318600/0000541/1200

  

 
شکل5. حساسیت شبکه نسبت به تعداد سلول از 

نمای دور و نزدیک

براى بررسى حساسیت حل به گام زمانى نیز، از سه 
انتخاب شده  بهترین شبکۀ  روى  متفاوت  زمانى  گام 
در بررسى حساسیت شبکه استفاده شده است. این 

گام هاى زمانى 0/005 و 0/01 و 0/02 هستند.
مقادیر ضریب لیفت با زاویه حمله 12 درجه در یک 
دوره نوسان ایرفویل با فرکانس کاهشى 0/188 بررسى 
شد که در شکل (6) نتایج آن آورده شده است. با توجه به 



80
------

سال دهم- شماره1
------

بهار و تابستان 1400
------

نشریه علمی
دانش و فناوری هوافضا

ی 
دگ

مان
 وا

در
ی 

ـان
وس

ل ن
ویـ

رف
ی ای

یکـ
نام

ودی
یر

ب آ
رایـ

 ض
ود

هبـ
ب

ی
مای

سـ
پلا

ر 
ملگ

ز ع
ه ا

اد
ـتف

 اس
بـا

ی 
یکـ

نام
دی

این شکل، مى توان گفت که نتایج مربوط به گام زمانى 
0/005 و 0/01 بسیار به هم نزدیک مى باشند که با 
توجه به این اختلاف اندك گام زمانى بیشتر یعنى 0/01 

انتخاب شده است.
 

شکل6. حساسیت شبکه نسبت به گام زمانی از نمای 
دور و نزدیک

5. اعتبارسنجی حل عددی
براى بررسى اعتبار روش حل استفاده شده در این 
مقاله، از پژوهش برتون که مقاله اى تجربى است [1] 
این  در  است.  استفاده شده  مارتینت26 [2]  مقاله  و 
مقاله ها، از ایرفویلNACA 0012  با مشخصات جدول 
(3) استفاده شده که نتایج آن در شکل (7) و (8) آورده 
شده است. در این شکل ها مى توان مقایسه اى بین روش 
K-ω SST مربوط به این مقاله و روش تجربى برتون و 

روش عددى مارتینت را مشاهده نمود.
براى بررسى اعتبار روش حل عددى شبیه سازى 

عملگر پلاسما، از مقاله جایرمن27 و همکارانش[10] 
استفاده شده که در آن تأثیر عملگر پلاسما بر ایرفویل 
SD 7003 بررسى شده است. شرایط شبیه سازى عملگر 
پلاسمایى طبق جدول 5 است. جزئیات بیشتر شرایط 
جریان در جدول 4 ارائه شده است. همچنین شکل (9) 
مقایسۀ نمودار ضریب فشار حل عددى و مقاله جایرمن 
را نشان مى دهد. مى‌توان گفت که درصد خطاى حل 
عددى 3/8 درصد بوده  که قابل قبول بوده و دقت خوبى 

دارد. 

جدول 3. پارامترهای فیزیکی نمونه مورد آزمایش 
برتون و همکاران ]1[

مقدار پارامترپارامترهاى فیزیکى نمونه تجربى
105عدد رینولدز (برحسب طول ایرفویل)

12 درجهزاویه نصب ایرفویل
6 درجهدامنه نوسان

0/188فرکانس نوسان

 

شکل 7. ضریب درگ برحسب زاویه حمله در مقایسه 
با نتایج تجربی

 

شکل 8. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در مقایسه 
با نتایج تجربی
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جدول 4. پارامترهای فیزیکی نمونه اعتبارسنجی ]1[

مقدار پارامترپارامترهاى فیزیکى نمونه عتبارسنجى
104×6عدد رینولدز (برحسب طول ایرفویل)

15 درجهزاویه نصب ایرفویل
یک درصد وتر ایرفویلمحل قرارگیرى عملگر پلاسما

cm 20وتر ایرفویل

kg/m3 1/23چگالى

شکل 9. توزیع ضریب فشار در حضور عملگر 
SD 7003 پلاسمایی روی ایرفویل

اعتبار روش حل  براى بررسى بیشتر   همچنین، 
عددى شبیه سازى عملگر پلاسما، از مقاله فان و شین 
[13] استفاده شده که در آن تأثیر عملگر پلاسمایى بر 
ایرفویل نوسانى NACA 0012 بررسى شده است. عملگر 
پلاسمایى مدل شده، داراى فشار القایىkPa 2بوده و 
در صفر درصد طول وتر ایرفویل قرار داده شده است. 
  ( ) ( )15 10sint tα ω= + ایرفویل  نوسان  معادله 
بوده و رینولدز جریان 106×4 و فرکانس کاهشى 0/1 
است. نمودار شکل10  مقایسۀ ضریب لیفت حل عددى 
و مرجع [13] را نشان مى دهد. بیشترین درصد اختلاف 
بین حل عددى و مرجع در زاویه حمله هاى بالا 6 درصد 
است. پس مى‌توان گفت که حل عددى انجام شده دقت 

مناسبى دارد و قابل قبول است.
 

شکل10. ضریب لیفت در حضور عملگر پلاسمایی 
NACA 0012 روی ایرفویل نوسانی

6. بحث و بررسی نتایج
ایرفویل                           حول  جریان  ساختار  پژوهش  این 
NACA 0012 در حالت نوسانى را بررسى کرده است 
که درنهایت به مشاهده نحوه تأثیر گردابه لبه حمله بر 
استال دینامیکى و تأثیر شدت توربولانسى و تغییر دامنه 
نوسان و عدد رینولدز بر این پدیده منجر شده است. 
معادله هاى نوسان ایرفویل به صورت رابطه هاى (11) و 

هستند.  (12)
( )0 1sin 2ftα α α= +                                                (11)

 ( )12 2fcos ftω α=                                                      (12)
1α ، دامنه  ، زاویه نصب ایرفویل،  0α در رابطۀ (11) 
نوسان و f، فرکانس کاهشى است. همان طور که گفته 
شد، در این مطالعه مدل آشفتگى k-ω SST براى بررسى 
به کار گرفته شده است. پارامترهاى انتخاب شده براى 
مدل سازى عملگر پلاسما در جدول 5  مشاهده مى شود.

6-1. بررسی اثرات تغییر دامنه نوسان

همان طور که در مقدمه نیز اشاره شد، یکى از عوامل 
تأثیرگذار در استال دینامیکى و ضرایب آیرودینامیکى 
در  آن  اثر  که  است  نوسان  دامنه  تغییرات  ایرفویل، 
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شکل‌هاى (11) و (12) مشاهده مى شود. این نمودار 
براى سه حالت در دامنۀ نوسان 6 و 10 و 15 درجه در 
فرکانس 0/188 و عدد رینولدز 106 رسم شده است. با 
توجه به شکل (11) مى توان اظهار داشت که با افزایش 
دامنه نوسان، مقدار ماکزیمم ضریب لیفت افزایش یافته 
و مینیمم آن نیز کمتر شده است. درواقع با افزایش 
هستیم.  شاهد  را  قوى ترى  دینامیکى  استال  دامنه، 
زیرا میزان افت وخیز ضریب لیفت بیشتر از مقدارش 
در دامنه هاى کم مى باشد. هرچند که زاویه استال نیز 
به تبع آن بیشتر شده است. درواقع با افزایش دامنه 
نوسان شاهد تأخیر در استال دینامیکى هسیتم. یعنى 
هر چه دامنه نوسان افزایش مى یابد استال دینامیکى در 

زوایاى حمله بیشترى اتفاق مى افتد.

جدول 5. پارامترهاى انتخاب شده براى مدل سازى عملگر پلاسما 
[17]

مقدارواحدپارامتر

ϑHz3000  فرکانس ولتاژ عمال شده

cρ چگالى عدد الکترون  1/m31×1017

cecoulombs1/602×10-19  بار الکترون

زمان تخلیه پلاسما t∆  Sec67×10-6

قدرت میدان الکتریکى bE  V/m3×106

VVolts400 ولتاژ اعمال شده
αضریب راندمان برخورد  -1

شکل 11. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در دامنه 
نوسان‌های متفاوت

درگ  تغییرات ضریب  و   (12) به شکل  توجه  با 
مى توان نتیجه گرفت که ابتدا این تغییر دامنه در مقدار 
مینیمم آن تأثیر چندانى نداشته است اما با افزایش 
دامنه نوسان، ماکزیمم ضریب درگ نیز افزایش یافته 

ست. ا

 
شکل 12. ضریب درگ برحسب زاویه حمله در دامنه 

نوسان‌های متفاوت

در شکل هاى 13 و 14 تأثیر عملگر پلاسما بر کاهش 
ضریب درگ و افزایش ضریب لیفت  مشاهده مى شود. 
همان طور که در شکل (13) مشخص است وقتى عملگر 
پلاسما روشن است ضریب درگ به خصوص در زوایاى 
حمله بالا، کاهش چشمگیرى داشته است. همچنین 
در حالت عملگر پلاسما روشن نیز، با افزایش دامنه 
نوسان، مقدار مینیمم آن تغییر چندانى نداشته است 
اما با افزایش دامنه نوسان، ماکزیمم ضریب درگ نیز 

افزایش یافته است.
با توجه به شکل 14، که مقایسه مقدار ضریب لیفت را 
در حالت پلاسما روشن و خاموش با تغییر دامنه نوسان، 
نشان مى‌دهد، وقتى عملگر پلاسما روشن است ضریب 
است.  یافته  افزایش  زوایاى حمله،  تمامى  در  لیفت 
همچنین استال دینامیکى در زاویه حمله بالا، کاملاً 
به‌وسیله عملگر پلاسما کنترل شده است. همچنین در 
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حالت عملگر پلاسما روشن، با افزایش دامنه نوسان، 
مقدار ماکزیمم ضریب لیفت افزایش یافته و مینیمم آن 

نیز کمتر شده است.

شکل 13. ضریب درگ برحسب زاویه حمله در دامنه 
نوسان‌های متفاوت با حضور عملگر پلاسما

6-2. بررسی اثرات فرکانس نوسان

یکى از عوامل مؤثر در تغییرات ضرایب آیرودینامیکى 
ایرفویل نوسانى و درنتیجه استال دینامیکى، فرکانس 
نوسانات مى باشد. از سوى دیگر در نمودارهاى ضریب 
لیفت برحسب زاویه حمله با توجه به تعریف واماندگى، 
که تغییرات ناگهانى در ضریب لیفت در زوایاى حمله 
بالاست، مى توان زوایاى واماندگى دینامیکى و اثرات 

فرکانس نوسانات بر آن را مشاهده کرد.

 شکل 14. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در دامنه 
نوسان‌های متفاوت با حضور عملگر پلاسما

 با توجه به شکل (15) مشاهده مى شود که به ازاى 
افزایش فرکانس در زوایاى 6 تا 12 درجه، که همان زاویۀ 
نصب است ضریب لیفت افزایش مى یابد و با افزایش 
زاویه حمله از 12 تا 18 درجه، افزایش فرکانس باعث 
کاهش ضریب لیفت شده است. همان طور که در شکل 
ایرفویل28  بالاى  به  رو  در حرکت  مشاهده مى شود، 
استال دینامیکى به ترتیب براى فرکانس هاى 0/2 و 
0/5 و 0/8، مقادیر 16/6 و 17/6 و 18 درجه هستند، 
درنتیجه با افزایش فرکانس، استال دینامیکى به زوایاى 
اثرات ناشى از استال  حمله بالاتر منتقل مى شود و 
دینامیکى کم‌رنگ‌تر مى شود. درواقع افزایش فرکانس 
سبب هموار تر شدن منحنى شده است که این بدان 
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معناست که افت وخیز ضریب لیفت در فرکانس هاى 
بالاتر کمتر است.

 

شکل 15. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در 
فرکانس‌های متفاوت

همچنین، با توجه به شکل 16، که مقایسه مقدار 
ضریب لیفت را در حالت پلاسما روشن و خاموش با 
بیان  نوسان، نشان مى دهد؛ مى‌توان  تغییر فرکانس 
نمود که وقتى عملگر پلاسما روشن است ضریب لیفت 
در تمامى زوایاى حمله، افزایش یافته است. همچنین 
استال دینامیکى در زاویه حمله بالا، کاملاً با عملگر 
پلاسما کنترل شده است. همچنین در حالت عملگر 
پلاسما روشن نیز، با افزایش فرکانس نوسان، حلقه 
هیسترسیس پهن تر شده و این بدین معنى است که 
در زاویه حمله برابر، مقدار نیروى لیفت تولیدى بیشتر 
مى‌شود. مقدار ماکزیمم و مینیمم با تغییر فرکانس 

نوسان تقریباً ثابت مانده است.

6-3. بررسی اثر عدد رینولدز

 k-ω براى بررسى اثر عدد رینولدز از مدل آشفتگى
SST با فرکانس نوسان 0/5 و دامنه نوسان 30 درجه 

مقدار  و 18،  است. در شکل هاى 17  استفاده شده 
ضریب لیفت و درگ در حالت پلاسما خاموش با تغییر 

عدد رینولدز، مشاهده مى‌شود. با توجه به شکل (17) 
مشاهده مى شود که با افزایش عدد رینولدز، ضریب 
لیفت کاهش یافته و در شکل (18) مقادیر ضریب 
درگ در زاویه حمله ماکزیمم و مینیمم تغییر چندانى 
نداشته است. اما با افزایش عدد رینولدز دامنه حلقه 

هیسترسیس کم شده است.
 

شکل 16. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در 
فرکانس‌های متفاوت با حضور عملگر پلاسما

 

شکل 17. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در اعداد 
رینولدز متفاوت

همچنین با توجه به شکل (20) مى‌توان اظهار داشت 
که، با روشن شدن عملگر پلاسما، مقدار ضریب لیفت در 
زوایاى حمله مثبت کاهش یافته است. همچنین دامنه 
حلقه هیسترسیس خیلى کم شده است یعنى مقدار 
ضریب لیفت در فاز حرکت رو به بالا و رو به پایین ایرفویل 
خیلى به هم نزدیک است. در حالت پلاسما روشن، با 
افزایش عدد رینولدز یعنى آشفته تر شدن جریان، در 
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تمامى زوایاى حمله مقدار ضریب لیفت کاهش یافته 
است.

 
شکل 18. ضریب درگ برحسب زاویه حمله در اعداد 

رینولدز متفاوت

در شکل هاى 19 و 20، مقایسه مقدار ضریب درگ 
و لیفت در حالت پلاسما روشن و خاموش با تغییر عدد 

رینولدز، ارائه شده است.
همان طور که در شکل (19) مشخص است وقتى 
عملگر پلاسما روشن است، ضریب درگ به خصوص 
در زوایاى حمله بالا، کاهش چشمگیرى داشته است. 
همچنین در حالت عملگر پلاسما روشن نیز، با افزایش 
عدد رینولدز، حلقه هیسترسیس به سمت پایین انتقال 

یافته یعنى ضریب درگ کاهش یافته است. 
 

شکل 19. ضریب درگ برحسب زاویه حمله در اعداد 
رینولدز متفاوت در حضور عملگر پلاسما

شکل 20. ضریب لیفت برحسب زاویه حمله در اعداد 
رینولدز متفاوت در حضور عملگر پلاسما

همان طور که مشاهده شد در حالت پلاسما روشن 
نسبت به حالت عدم حضور عملگر پلاسما، هم مقدار 
ضریب لیفت و هم مقدار ضریب درگ کاهش یافت. 
بنابراین براى اینکه بتوان گفت عملگر پلاسما باعث 
بهبود عملکرد آیرودینامیکى در اعداد رینولدز بررسى 
شده، گردیده است. مقدار ماکزیمم و مینیمم بازده 

آیرودینامیکى در جدول 6 ارائه مى گردد.

جدول 6. بیشینه و کمینه مقدار بازده آیرودینامیکی 
برحسب رینولدز

بازده آیرودینامیکى 
کمینه

بازده 
آیرودینامیکى 

بیشینه
مقادیر رینولدز

-6/074771/783496Re=50000

-8/631581/332002Re=105

-4/447854/545455Re=50000-Plasma on 
-1/334626/646059Re=105-Plasma on 

با توجه به جدول کاملاً مشخص است که عملگر 
پلاسما باعث بهبود ضرایب آیرودینامیکى شده است.

6-4. بررسی ساختار جریان

در این قسمت ساختار میدان جریان حول ایرفویل 
با استفاده از دامنه 15 درجه، فرکانس 0/188، شدت 
مدل                                     با   105 رینولدز  عدد  و  درصد   0/1 توربولانس 
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شکل 21. کانتورهای فشار به همراه خطوط جریان در یک دوره تناوب در دو حالت پلاسما روشن و خاموش
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k-ω SST بررسى شده است. این موضوع عموماً پذیرفته 

شده است که گردابه لبه حمله، حامل یک موج کم فشار 
زوایاى  را در  قابل ملاحظه اى  لیفت  نیروى  است که 
حمله بالا تا زمانى که گردابه به انتهاى ایرفویل برسد 
تولید مى کند. از سوى دیگر فروریزش گردابه لبه حمله 
باعث تغییرات شدید در ضریب لیفت و درگ مى شود. 
همچنین در فاز حرکت روبه پایین ایرفویل در یک سیکل 
نوسانى، اغلب یک گردابه ثانویه علاوه بر گردابه لبه حمله 
ایجاد مى شود که ضریب لیفت را به طور قابل ملاحظه اى 
افزایش مى دهد. تأثیر این گردابه ثانویه در منحنى 
ضریب لیفت برحسب زاویه حمله مشاهده مى شود. 
درواقع این تأثیر به صورت یک قلۀ مینیمم دار پس از 
قلۀّ ایجادشده با گردابه لبه حمله مى باشد. اگر به ترتیب 
از بالا به پایین در شکل (21) به نمودارها دقت شود، 
مشاهده مى‌شود که در حالت حرکت رو به بالا و زوایاى 
حمله زیاد، به تدریج حباب کوچکى در لبه حمله در حال 
شکل گیرى است که با افزایش زاویه حمله، کم کم رشد 
کرده و یک گردابه بزرگ تر تشکیل مى شود. این گردابه 
با توجه به کانتور رسم شده، ناحیه اى کم فشار است که 
در حال رشد و حرکت به سمت انتهاى ایرفویل مى باشد. 
در یک زاویۀ نسبتاً بالا و مجزا به ناگاه گردابۀ بزرگ از 
سطح ایرفویل جدا شده و گردابه هاى کوچک دیگرى در 
قسمت هاى مختلف ایرفویل تشکیل مى شود. این موج 
کم فشار در این قسمت باعث استال دینامیکى شده و 
پس ازآن مشاهده مى شود که گردابۀ کوچکى در انتهاى 
ایرفویل در حال رشد مى باشد که همان گردابه ثانویه 
است. پس از به انتها رسیدن دامنه و شروع حرکت روبه 
پایین، همین گردابۀ ثانویه باعث افزایش ناگهانى ضریب 
لیفت مى شود. درنهایت دوباره جریان به سطح ایرفویل 
متصل شده و گردابه ها نیز کاملاً از بین مى روند تا در 

تناوب بعدى همین سیکل تکرار شود.
اما زمانى که عملگر پلاسما روشن است، قدرت و 
اندازه گردابه ها کاهش چشم گیرى مى‌یابد، همچنین 
جدایش جریان به تأخیر افتاده و اندازه گردابه ها بسیار 
کوچک مى شود. از دیگر سو پس از جدایش، جریان 
دوباره روى ایرفویل چسبیده و به آرامى از روى آن عبور 

مى‌کند.

7. نتیجه‌گیری
همان طور که مشاهده شد، تحلیل عددى میدان 
جریان حول ایرفویل NACA 0012 در حالت نوسان 
پیچشى با نرم افزار فلوئنت در دو حالت بدون حضور 
عملگر پلاسمایى و عملگر پلاسما روشن با نتایج تجربى 
مطابقت بسیار خوبى دارد. با بررسى تأثیر عوامل مختلف 
بر نوسان پیچشى، مشاهده گردید که با افزایش دامنه 
نوسانات که ازجمله خواص مربوط به نوسان ایرفویل 
مى باشد، استال دینامیکى در زوایاى حمله بیشترى 
اتفاق مى افتد. با افزایش فرکانس استال دینامیکى به 
زوایاى حمله بالاتر منتقل شده و اثرات ناشى از استال 
تأثیرات  بررسى  در  مى شود.  کمرنگ‌تر  دینامیکى 
عدد رینولدز مشاهده شد که با افزایش عدد رینولدز، 
ضریب لیفت کاهش مى یابد و با افزایش این عدد، حلقه 
هیسترزیس تشکیل شده در نمودارهاى لیفت برحسب 
زاویه حمله کوچک تر شده و همچنین پدیده استال 
دینامیکى تشدید مى شود. زمانى که عملگر پلاسما 
روشن مى شود باعث کاهش درگ و افزایش لیفت و 
بهبود ضرایب آیرودنامیکى مى شود. همچنین عملگر 
پلاسما موجب شد، استال دینامیکى در زاویه هاى حمله 
بالا اتفاق نیفتاده و با توجه به کانتورهاى ارائه شده، باعث 
به تأخیر افتادن جدایش جریان روى ایرفویل مى شود.
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8.فهرست علائم
ثابت اندازه گیرى نرخ کرنش  S

لزجت گردابۀ آشفته  v
t

عدد رینولدز  Re

ولتاژ بیشینه میان دو الکترود  V
فاصله جدایش میان الکترودها  d

شدت میدان الکتریکى در حالت شکست  E
cr

(kgm-3) چگالى بار  ρ
c

بار مقدماتى  e
c

مدت زمان تخلیه پلاسما  t∆

فرکانس ولتاژ اعمالى  ϑ
مقدار نیروى مؤثر بر مولکول هاى خنثى  f

eff

مقدار نیروى حجمى متوسط  F
tave

مقدار متوسط  Ave

9.پی‌‎نوشت‌ها
1. Pitching Motion
2. Leading Edge Vortex (LEV)
3. Dynamic Stall
4. Vortex Shedding
5. Suction Side
6. Berton
7. Tsang
8. Akbari
9. Vortex Method
10. Hass
11. Piziali
12. Akbari and Price
13. Amiralaei
14. Kim and Chang
15. shyy
16. Mukherjee and Roy
17. Walker and Segawa
18. Phan and Shin
19. Down-Stroke
20. Simple
21. Eddy- Viscosity Model (EVM)
22. Breakdown
23. Elementary Charge
24. User Define Function (UDF)
25. Source Term
26. Martinat
27. Jayaraman
28. Up-Stroke
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10.پیوست
       نمونه کد نوشته شده براى محاسبه نیروى حجمى 
اعمال شده توسط عملگر پلاسمایى که به معادلات نویر 

استوکس اضافه مى‌شود و به صورت زیر است:
#include "udf.h"

#define k1    6.54*pow(10,9)
#define k2    2*k1
#define Eo  2.2627*pow(10,7)
#define freq  3000
#define rhoc  1.0*pow(10,17)
#define Eb  3000000
#define deltat    67*pow(10,-6)
#define e  1.602*pow(10,-19)
#define Uo  4000
DEFINE_SOURCE(xmom_source, c, t, dS, eqn)
{ 
real source;
real E;
real Ex;
real fx;
real x[ND_ND];
C_CENTROID(x,c,t);
E = Eo - k1*(x[0]-.0135) - k2*x[1];
if (E > Eb)
{
Ex = E*k2/pow(pow(k1,2.0)+pow(k2,2.0),.5);
fx = Ex*rhoc*e*freq*deltat;
source = fx;
dS[eqn] = 0.0;
}
else
{
source = 0.0;
dS[eqn] = 0.0;
}
return source;
}
DEFINE_SOURCE(ymom_source, c, t, dS, eqn)
{
real source;
real E;
real Ey;
real fy;
real x[ND_ND];
C_CENTROID(x,c,t);
E = Eo - k1*(x[0]-.0135) - k2*x[1];
if (E > Eb)
{
Ey = E*k1/pow(pow(k1,2.0)+pow(k2,2.0),.5);
fy = Ey*rhoc*e*freq*deltat;
source = fy;
dS[eqn] = 0.0;
}
else
{
source = 0.0;
dS[eqn] = 0.0;
}
return source;
} 


