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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 가변 노즐의 유동특성과 적외선 신호 영향성을 평가하기 위한 기초 연구로 유동해석과 적외선 신호 해석을 수행하였다. 고기동 가변 노즐의 출구 형상은 직사각형이며 편향 범위는 ±15°로 하였다. 유동해석결과 15°로 추력편향을 수행할 경우 속도 모멘텀 감소로 추력은 추력편향을 하지 않은 경우보다 약 2.5% 감소되었다. 그리고 추력 편향 장치의 편향 각도 보다 약 1° 정도 큰 값인 16° 유동 각도로 추력 편향되었다. 추력 편향 방향과 대칭한 방위 각도에서의 적외선 신호 크기는 최대 56.7% 감소하는 효과를 얻었다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this study, flow dynamics and infrared signal analysis were performed as a basic study to evaluate the low characteristics of the variable nozzle and the infrared signal effect. The exit shape of the super maneuverability variable nozzle has a rectangular and the thrust vectoring range is from -15° to -15°. As a result of the flow analysis, thrust reduction occurred by about 2.5% due to the decrease in velocity momentum when the thrust vectoring operated. In addition to, a flow angle occurs more about 1° larger than the physical angle of the divergent flap. The IR signal magnitude at the azimuth angle symmetrical to the thrust vectoring direction was reduced by up to 56.7%.
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      1. 서 론
      항공기에서 고기동성(Super Maneuverability)성능을 확보하기 위하여 추력 방향 제어를 통해 급격하게 움직임을 변화시키는 추력 편향기술을 사용하게 된다. 즉, 전형적인 가속, 감속, 방향전환, 상승 및 하강 등 전투기와는 다른 기동을 하게 된다[1,2]. 일부 4세대와 5세대 전투기에 추력편향기술이 도입되었으며 대표적인 전투기로는 Su-35와 F-22가 있다. Su-35의 코브라 기동은 기수축이 90°의 각도를 가지고 완벽한 수평자세로 복귀하는 비행기술이며, F-22의 경우 이차원 추력편향장치를 사용하여 피치방향으로 ±20°로 편향하는 기동을 한다. 이를 활용하여 후방에서 공격하는 고속의 적기를 회피한 후 적기를 공격 가능한 자세로 위치할 수 있는 기동도 가능하다[3,4]. F-22의 배기 노즐은 이차원(Two-Dimensional) 출구 형상을 사용하고 있으며 원형 출구 형상 보다 구조와 가변 메커니즘이 단순화되어 있을 뿐만 아니라 편향과 가변을 담당하는 링키지 구조도 간단해지는 장점도 가지고 있다. 또한 직사각형출구 형상은 배기 플룸의 온도를 감소시키는데 효과적이므로 적외선 신호도 효과적으로 감소시킬 수 있어 스텔스 성능을 향상시킬 수 있다. Zhang et al.[5]은 직사각형 노즐 출구에서 생성되는 횡 방향 유동에 의해 고온 가스와 공기 간 혼합율이 향상되며 이로 인해서 적외선 신호가 감소한다는 연구결과를 제시하였다. 추력 편향 기술에 대한 연구는 국내에서도 수치해석과 실험 연구가 수행된 바 있다. Kim et al.[6]은 2-D 추력 편향 노즐을 사이클 해석과 이론적 계산을 통해 추력편향 노즐을 설계하였다. 그리고 검증된 수치해석 모델을 얻고자 쉴리렌 이미지와 유동해석 결과 비교 검증하였다. Jenong et al.[7]은 고속 제트의 추력 편향에 대한 제트를 가시화함으로써 유동편향에 대한 특징을 확인하였다. Kang et al.[8]은 플랩의 길이 변화에 따른 노즐 내부 충격파의 형상을 수치해석과 쉴리렌 가시화 실험 결과를 비교하여 가변 노즐에 대한 플랩 길이 영향에 따른 추력편향 성능 결과를 제시하였다.

      본 연구에서는 터보팬 엔진에서 요(Yaw) 방향 편향이 가능한 이차원 형상의 가변 노즐에 대한 연구를 수행하고자 한다. 추력편향 시의 유동특성에 대한 수치해석연구를 수행하고 또한 플룸 추력편향 유동장에 대한 적외선 신호 특성도 살펴보고자 한다.

    

    

  
    
      2. 노즐 설계
      약 800 lbf 추력급 엔진의 가변 노즐을 설계하기 위해 사용한 터빈 출구 조건 제원은 Table 1에 제시되어 있다. 요구 마하수 및 관련 유동 매개변수는 등엔트로피 관계식을 이용하였으며 설계점은 지상정지 표준온도조건에서 최대 출력 작동 할 경우로 설정하였다. 노즐 압력비는 2.0, 노즐 입구 온도는 334 °C로 설정하였다. 축소 확대 노즐의 출구 마하수는 설계점에서 1.06으로 설정하였으며 엔진의 기본 형상 및 주요 부품의 배치 및 위치정의는 Fig. 1과 같다. 64번은 바이패스 공기와 코어 가스가 만나서 혼합되는 위치이고, 8번은 노즐 목에서의 위치이며, 9번은 노즐 출구 면에서 위치를 나타낸다. Fig. 2는 마하수에 따라 노즐 면적비가 변동하는 비율을 나타내고 있다. 이때 노즐의 면적비는 노즐 목면적(A8)에 노즐 출구 면적(A9)의 비로 정의된다. 노즐 면적이 변동하면서 최대 엔진 성능을 확보할 수 있도록 하였다. 노즐 마하수 조건 1.06을 달성하기 위한 설계점 마하수에 해당하는 노즐의 면적비는 1.07로 설정하였다. 노즐 면적비와 마하수 관계식은 아래와 같이 정의된다[10].
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        Table 1. 
				
        

        
          Nozzle design data.
        
        

      

      
        
          
            	Parameters
            	Quantity
            	Unit
          

        
        
          	Thrust
          	3.638(818)
          	kN(lbf)
        

        
          	Mass flow rate
          	7.57
          	kg/s
        

        
          	Total pressure @ Station 64
          	203.73
          	kPa
        

        
          	Nozzle Pressure Ratio
          	2.0
          	
        

        
          	Nozzle Inlet Temp @station 64
          	394(667)
          	∘C(K)
        

        
          	Density @ Station 64
          	1.064
          	kg/m3
        

        
          	Gamma @ Station 64
          	1.359
          	
        

        
          	Cp
          	1085.6
          	J/kgK
        

        
          	R
          	287.05
          	J/kgK
        

        
          	Cv
          	798.55
          	J/kgK
        

        
          	Mach Number @ Station 9
          	1.06
          	
        

        
          	Velocity @ Station 9
          	498.9
          	m/s
        

        
          	Density @ Station 9
          	0.62
          	kg/m3
        

        
          	Temperature	@ Station 9
          	292(565)
          	∘C(K)
        

        
          	Mass flow rate @ Station 9
          	7.63
          	kg/s
        

      

      

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Engine component layout [9].
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Nozzle area ratio with mach number.
        
        

        

      

      Fig. 3은 본 연구에서 설계한 2-D 가변노즐의 구성품에 대한 개략도를 나타내고 있다. 2-D 가변 노즐의 구성은 천이 덕트(Transition Duct), 일차 플랩, 이차 플랩으로 구성된다. 천이 덕트의 형상은 참고문헌[8]을 참조하여 원형에서 직사각형 형상으로 연결하기 위한 덕트로 일정한 단면적을 갖도록 설계하였다. 일차 플랩은 목 넓이를 조절하는 역할(Convergent)을 담당하며, 이차 플랩은 확산과 추력 편향을 담당한다. Table 1과 Fig. 2로부터 노즐 목(Station 8)과 노즐 출구(Station 9)까지 유로설계를 진행한 상세한 치수는 Fig. 4에 나타내었다. 노즐 출구 형상은 세로 길이 69.83 mm, 가로 길이 353.7 mm로 가로세로비가 약 5로 설계하였다. 노즐 구성품의 길이는 천이 덕트는 400 mm, 일차 플랩은 95 mm, 이차 플랩은 200 mm로 하였다. 추력 편향은 요 방향 이동만 가능하고 추력 편향 각도 범위를 5° 간격으로 최대 15°까지 추력편향이 가능한 노즐을 설계하였다. 추력 편향 기동 시 노즐 목의 위치가 노즐 출구 방향으로 위치가 이동하게 되는데 우측 플랩의 각도를 좌측 플랩보다 조금 큰 각도를 주면서 목의 위치와 넓이를 유지시켰다.

      
        
        

        Fig. 3 
				
        

        
          Schematic of 2-D TVN. 
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 4 
				
        

        
          2-D TVN dimensions.
        
        

        

      

    

    

  
    
      3. 수치 해석
      
        3.1 전산 모델
        유동해석은 STAR CCM+ 소프트웨어를 이용하였다. 코어 영역에 대한 연료는 완전 연소로 가정하였고 연료 총괄 화학 방정식은 아래와 같다.
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        연소에 의해 생성된 배기가스 몰분율은 이산화탄소(CO2) 13%, 질소(N2) 74%로 구성하였다. 해석 내에서 지배 방정식은 질량, 운동량 및 에너지 보존 종 수송 방정식이 포함된다. 지배 방정식은 다음과 같다[11,12].
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        Ji→ 에 대한 확산 플럭스, Yi는 화학종 질량 분율이다. 난류 유동에서 다음과 같이 질량 확산을 계산한다.
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        여기서 Sct는 난류 슈미트수, Bi는 난류 확산도이고 μt는 난류 점도이다. 난류 또는 점도(μt)는 운동에너지(k)와 소실률(ϵ)이 결합하여 다음과 같이 계산된다.
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        모델의 상수는 다음과 같은 값이 C1ϵ = 1.44, C1ϵ= 1.92, Cμ= 0.09 σk= 1, σϵ = 1.3 이다. 수치해석 영역은 하류의 출구 영역을 포함하여 22De × 30De × 130De이다. 요 방향 15° 각도로 추력편향 중인 가변 노즐 전산 모델의 xy 단면 형상을 Fig. 5에 나타내었다. 코어가스와 바이패스 공기가 혼합된 영역을 노즐 입구로 가정하고 천이 덕트, 일차 플랩, 이차 플랩까지를 해석 영역으로 설정하였다. 그림에서 나타낸 바와 같이 격자 품질을 향상시키기 위하여 3개 블록으로 구조화하였고 배기가스의 고속 영역에 격자를 집중하였다. 그리고 격자의 형상은 다면체 격자를 사용하였다. 노즐 내부 유동의 레이놀즈수는 1.27 ×106이고 아래의 식을 이용하였다.
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          Fig. 5 
				
          

          
            Global computational grid.
          
          

          

        

        여기서 레이놀즈수 계산에 사용된 변수 밀도(0.587 kg/m3), 속도(500 m/s), 점성(2.67 × 10--5 pa•s), 직경 값(116.6 mm)을 사용하였다. 터빈 출구 조건 제원인 Table 1의 값과 상이한 결과가 나타났으며 이는 원형에서 직사각형으로 변형되는 노즐의 3차원 형상 효과로 판단된다. 여기서 사용한 직경 값은 직사각형 형상에 대한 수력 직경(Hydraulic diameter)으로 출구에서 가로길이와 세로길이의 관계식을 이용하여 계산하였다. 노즐 벽 근처의 격자는 첫 번째 셀 높이가 약 y+ < 1로 하였고, 최종 격자의 수는 2.6 × 106 되도록 하였다. 계산된 레이놀즈수를 이용하여 첫 번째 격자의 높이는 0.002 mm와 Prism layer 수는 10개로 계산을 수행하였다.

      

      
        3.2 적외선 신호 해석
        Narrow band 근사기법을 활용한 적외선 신호 해석은 Myong et al. [14,15]에 의해 검증된 해석 기법을 사용하였다. Narrow band 모델은 각 파장 대역에서 복사 물성치의 평균을 계산하여 나타내는 밴드 모델의 한 종류이다[13]. 이 모델은 산란은 하지 않고 흡수와 방출한다는 가정으로 한다. 복사 열 전달 방정식을 기반으로 계산하며 흡수 계수에 대한 통계표를 사용한다. Narrow-band 근사기법은 플룸 영역의 특정 지점에서 대기 성분의 온도, 분압 같은 열 유동 방정식을 통해 스펙트럼 강도를 계산한다.

      

    

    

  
    
      4. 해석 결과
      
        4.1 전산모델 검증
        노즐 내부 유동에 대한 압력비 분포를 Fig. 6에 나타내었다. Grid 1(5.2×104), Grid 2(2.4×105), Grid 3(1.8×106), Grid 4(2.6×106), Grid 5(4.5×106)로 격자수를 점차 증가시키면서 노즐 내부의 정압력 변화를 확인하였다. Grid 4 모델은 Grid 5 모델과 정압력 값이 일치하면서 격자독립성이 확인되었다. Grid 4 모델의 해석 수행시간은 약 60시간이 소모되었고 Grid 5 모델은 80시간이 사용되었다. Grid 4 해석 모델의 추력 값과 배기가스 유량은 3,707 N과 7.440 kg/s이었으며, 설계점의 추력, 공기유량 값과 비교한 결과 각각 1.8%, 2.5% 차이로 근사한 수치를 얻었다. 해외 추력편향 수치해석연구 중 노즐 압력비(NPR) 2 조건에서 수행한 경우 실험과 해석의 추력 값의 오차는 2.25%로 나타났으며[16], 본 연구의 수치해석모델의 1.8% 추력오차와 비교하였을 때 본연구의 해석결과가 신뢰할만한 수준으로 판단되었다. 따라서 Grid 4 전산모델이 수행하고자 하는 설계 값과 유사하고 경제적인 이유로 Grid 4 모델을 본 연구의 전산모델로 선정하였다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Grid independence validation.
          
          

          

        

      

      
        4.2 유동 해석 결과
        Fig. 7은 노즐 출구 이후 분사되는 배기가스 온도 분포를 편향 각도 조건에 따라 나타내고 있다. 추력 편향의 경우 좌우가 비 대칭 온도 분포가 발생되는데, 이러한 비 대칭 온도 분포로 인해 방위각에 따라 적외선 신호의 크기가 달라질 것으로 예측할 수 있다. 따라서 다양한 유동 특성 결과를 통해 비 대칭 온도 분포 생성 원인에 대해 분석을 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Plume temperature distribution at a different vectoring angles. 
          
          

          

        

        요 방향 추력 편향 각도에 따른 xy 평면에서의 마하수 분포를 Fig. 8에 나타내었다. 추력 편향 각도 0°의 유동 흐름은 균일하게 생성된 반면에 요 방향 추력 편향 각도가 커짐에 따라 출구 면에서 더욱 복잡한 유동장이 형성되고 유동 속도가 감속되었다. 또한 추력 편향 각도가 커짐에 따라 이차 플랩 아래 쪽 벽면에서 유동 박리가 발생하는 것을 관찰할 수 있다. 이것은 노즐 벽에 의해 제한되는 유동 흐름 방향이 원래의 방향에서 멀어지기 때문에 발생하게 된다. 이러한 추력 편향 유동 특성으로 인해 배기가스 온도는 불균일한 분포를 갖게 된다. 요 방향 추력편향 각도 별 노즐 내부에서 발생하는 충격파와 유동박리 현상을 정압력 및 밀도 분포를 통해 설명하기 위해 Fig. 9 및 10에 제시하였다. Fig. 9 a)의 추력편향 각도 0° 조건의 경우 이차 플랩 영역에서 일반적인 축소 확대 노즐에서 나타나는 경사충격파 형상이 관찰된다. Fig. 9 b), c), d)의 경우 경사충격파의 위치가 분리된 형태로 나타나는 분리 충격파(Detached Shock)가 발생하게 된다. Kang et al.[8] 등은 경사충격파가 발생할 수 있는 최대 꺽임각을 초과하면서 분리 충격파가 발생하며, 생성된 경사 충격파를 통과하면서 유동속도가 감소하게 된다고 설명하였다. 또한 노즐 내부에서 충격파 이후 급격한 밀도 변화가 일어나고, 정압력과 밀도 분포 변화는 동일하게 일어난다. 밀도 분포도를 통해 노즐 출구 이후 분사되는 유동을 관찰하면, 유도된 추력 편향 각도 방향으로 배기가스 유동이 흐르는 것을 확인할 수 있다. 추력 편향 유동각도를 시각적으로 측정하는 방법 외에도 추력 성분 크기의 비율로 계산할 수 있다. 추력 편향 유동각도란 추력편향 장치에 의하여 노즐로 분출되는 유동이 편향되는 각도를 의미한다. 추력 편향 유동 각도 (α)는 Fx와 Fy의 비율을 이용하여 구할 수 있으며 아래와 같이 정의된다.
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          Fig. 8 
				
          

          
            Mach number contours at a different vectoring angles.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Static pressure contours at a different vectoring angles.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Density contours at a different vectoring angles.
          
          

          

        

        추력 편향 장치의 편향 각도에 따른 추력 편향 유동 각도 값은 5° 조건에서 6.4°, 10° 조건에서 11.3°, 15° 조건에서 16.7°의 추력 편향 유동 각도를 얻었다. Yu et al.[17] 등은 추력 편향 장치에 의한 편향각도 보다 추력 편향 유동 각도가 높게 나타나는 이유에 대해서 윗면과 아랫면에서 형성된 충격파의 형태가 달라져 중심선에 서로 반사되지 못해 추력 편향 유동 각도가 증가한 것으로 설명하였다. 추력 편향 유동 각도 외에도 가변 노즐의 성능을 나타내는 성능 지표로는 총 추력(Gross Thrust)이 있으며 Fx와 Fy의 합으로 나타낸다. 총 추력은 아래 식과 같이 계산한다.
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        요 방향 추력 편향 각도에 따른 추력 결과 값은 Table 2에 제시하였다. 추력 편향 각도가 증가할수록 축 방향(Fx)의 추력은 감소하고 요 방향의 추력(Fy)은 비율이 증가한다. 그리고 추력 편향 각도가 증가할수록 총 추력 크기가 감소하는 경향성을 보이며 모든 추력 편향 각도 범위에 대해서 약 2.5% 감소한다. 따라서 가변 노즐의 추력 편향 기동은 추력의 감소 결과로 이어지는데 이러한 현상은 앞에서 마하수 분포, 정압력 분포, 밀도 분포 분석을 통해서 확인되었던 유동 흐름의 박리가 직접적인 요인 중 하나이다. 또 다른 추력 감소 원인으로는 요 방향 추력 편향의 경우 기존 노즐 목 위치에서 출구 방향 하류 쪽으로 노즐 목 위치가 이동하게 되고, 추력편향 각도 0° 조건의 경우보다 배기가스가 통과하는 유효한 목 면적이 감소하게 된다. 이러한 현상 때문에 유량 값이 감소하면서 추력이 감소하는 원인이 되는 것으로 제시하고 있다[18]. 본 연구에서 요 방향 추력 편향 각도에 따른 유량 해석 결과를 비교하면, 추력 장치가 편향하지 않은 경우 노즐 출구에서의 유량 값은 7.440 kg/s이다. 요 방향으로 추력 편향하는 5° 조건에서 노즐 출구의 유량 값은 7.240 kg/s, 10° 조건에서의 유량 값은 7.215 kg/s, 15° 조건에서의 유량 값은 7.221 kg/s이다. 요 방향 추력 편향으로 인해 출구의 유량 값이 감소하는 결과는 유효 목 면적 감소가 발생한다는 것으로 판단할 수 있다. 즉, 노즐 추력 감소 원인은 압력 에너지가 손실 되고 유동 속도 및 배기가스 유량 등이 감소하여 추력 편향의 경우 추력이 감소하게 된다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Thrust performance results at nozzle exit.
          
          

        

        
          
            
              	Vectoring Angle
              	Fx(N)
              	Fy(N)
              	Fg(N)
            

          
          
            	
              0°
            
            	3,707
            	0
            	3,707
          

          
            	
              5°
            
            	3,618
            	405
            	3,640
          

          
            	
              10°
            
            	3,561
            	723
            	3,634
          

          
            	
              15°
            
            	3,461
            	1,042
            	3,614
          

        

        

      

      
        4.3 적외선 신호 해석 결과
        Fig. 11은 요 방향 추력 편향 각도에 따른 최대 적외선 신호 값을 나타낸 결과이다. 해석결과는 노즐 출구로부터 5 m 떨어진 위치에서 적외선 신호를 측정하였다고 가정하였다. 추력 편향 각도 0°의 경우 노즐 정 후방에서 최대 적외선 신호 값 491 W/m2/sr이 나타난다. 추력 편향 각도 5°의 경우 정 후방에서 최대 적외선 신호 값이 나타나고, 추력 편향 각도 10°의 경우 방위각도 30°에서 최대 적외선 신호 값을 나타난다. 그리고 추력 편향 각도 15°는 방위각도 30°에서 최대 적외선 신호 값이 나타난다. 다른 방위각도에서 나타나는 최대 적외선 신호 값은 Fig. 7의 배기가스 온도 분포에 영향을 받는 것을 볼 수 있다. 또한 편향각도가 커질수록 중심축 평면의 최대 온도가 낮아지고 플룸이 짧아지면서 정 후방에서 적외선 신호 크기도 감소되는 것으로 판단된다. 그리고 추력편향 각도 별로 정 후방(방위각도 0°)에서 각각의 적외선 신호 값을 비교하면 추력 편향 5° 조건 노즐의 경우 458 W/m2/sr로 추력 편향 0° 조건 노즐의 경우와 비교하여 7% 적외선 신호가 감소하였다. 추력편향 각도 10°와 15° 노즐의 경우 389 W/m2/sr로(21% 감소), 319 W/m2/sr (35% 감소)로 적외선 신호 크기가 감소한다. 추력 편향 각도와 반대편으로 대칭한 방위 각도에서의 적외선 신호 크기를 비교를 통해 추력 편향 효과로 인한 적외선 신호 감소 효과를 확인하였다. 추력 편향으로 반대편 대칭한 방향의 적외선 감소 효과를 적외선 신호 크기 비율로 계산하였다.
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          Fig. 11 
				
          

          
            Maximum IR signal with azimuth angles. 
          
          

          

        

        여기서 I-는 추력 편향 방향의 적외선 신호 값을 의미하고 I+는 추력 방향과 반대편 대칭한 위치의 적외선 신호 값을 의미한다. 추력편향 각도 5° 조건은 최대 26.1%와 최소 18.1% 감소시킬 수 있었고, 10° 추력 편향 조건의 경우 최대 36.5%와 최소 44.5%이며 15° 추력편향 조건은 최대 56.7%와 최소 45.6%의 적외선 신호를 감소시킬 수 있었다.

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      고기동 2-D 가변 노즐의 편향 각도에 따른 유동 특성 변화와 적외선 신호 크기 변화에 대한 연구를 수행하였다. 유동해석을 통해 요 방향 추력 편향 각도에 따른 추력 성능과 유동 특성을 확인하였다. 그리고 추력 편향 각도에 따른 적외선 신호 크기를 narrow band 모델을 사용하여 계산하였다. 추력 편향에 의한 추력 감소는 약 2.5%로 확인되었으며 유동박리와 유동 속도 감소로 인한 추력 감소로 확인되었다. 그리고 이차 플랩 길이를 200 mm로 하였을 때 추력 편향 장치의 편향 각도보다 약 1° 큰 추력 편향 유동 각도를 얻었다. 적외선 신호는 각 추력 편향 각도와 동일한 후방 각도에서 가장 큰 적외선 신호가 발생되며 추력편향 방향과 대칭한 반대편의 적외선 신호 크기는 최대 56.7%로 감소시킬 수 있다. 그런데 수치해석 연구에서는 실제 터보 팬 엔진의 유동 현상을 완전하게 모사할 수 없는 한계점이 있다. 추후 본 연구 결과를 바탕으로 실물 터보팬 엔진에 가변노즐을 장착하여 빠른 시일 내에 실험 연구를 수행할 예정이다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            TVN : 
          
          	
            thrust vectoring nozzle
          
        

        
          	
            2-D nozzle : 
          
          	
            two-dimensional nozzle
          
        

        
          	
            x, y, z : 
          
          	
            coordinate direction
          
        

        
          	
            D : 
          
          	
            diameter
          
        

        
          	
            F : 
          
          	
            thurst
          
        

        
          	
            α : 
          
          	
            flow angle
          
        

        
          	
            U : 
          
          	
            velocity
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