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1. 서 론

1.1. 배경 연구목

제어분야에서 퍼지제어는 고 인 제어이론

에 한 새로운 패러다임으로서, 학계의 많은 

심과 더불어 실질 인 산업분야에 용이 다수 

이루어지고 있다. 특히, 시변의 매개변수를 가지

거나 비선형성이 존재하는 시스템과 혹은 간단히 

정의할 수 없는 랜트를 가지는 시스템의 경우

에서는 퍼지제어의 용을 통해 상당한 제어성능

의 향상을 얻을 수가 있음이 보고되고 있다. 특

히 최근에는 항공분야에서의 한 용 로서, 항

공기의 자동착륙시스템과 련한 퍼지제어에 

한 연구가 발표되었다[1,2,3].

본 연구에서는 이러한 연구의 흐름에 따라, 본 

항공우주연구원에서 개발하 던 소형항공기의 비

행조종장치 개발 분야에서 퍼지제어 이론의 용

을 한 기 인 연구를 수행할 필요가 있을 것

으로 단하고 우선, 자동착륙시스템에 하여 

퍼지제어의 용을 한 기 인 연구를 수행하

다.

1.2. 퍼지제어기의 선정

고 인 제어이론에 응하여 제안된 많은 

퍼지제어기(Fuzzy Controller)들은 성공 인 용 

사례에도 불구하고, 다수의 학자들로부터 수많은 

의문과 회의를 받고 있는 것이 사실이다. 한,

제어기 각각의 특수한 용 한계와 제어기의 다

양한 매개변수를 어떻게 정의하여야 하는지 명확

하질 않을 뿐만 아니라, 제어시스템의 매개변수

가 변하 거나 구조  변화가 있을 경우 측할 

수 없는 결과를 래할 수 있는 문제 이 있다.

이 문제 을 보완하기 해, Layne과 Passino[1]
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는 고 인 응제어의 일반 인 개념을 용한 

Procyk과 Mamdani(1979)의 언어 인 자기구성

제어기(Linguistic Self-Organizing Controller,

SOC)를 근간으로 Fuzzy Model Reference

Learning Controller (FMRLC)를 제안하 다.
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Fig. 1 FMRLC의 개략 인 구조

FMRLC의 로세스는 Fig. 1에서와 같이, 퍼지

제어기(Fuzzy Controller)와 기 모델(Reference

Model), 학습장치(Learning Mechanism) 등으로 

이루어진다. 이것은 Model Reference Adaptive

Controller와 마찬가지로, 기 모델을 통해 제어

기의 성능 목표를 설정하고 원하는 성능을 얻을 

수 있도록 학습장치를 통해 퍼지제어기의 퍼지

계들을 자동으로 조정하는 제어기이다.

FMRLC의 학습제어기법은 퍼지제어시스템으

로부터 데이터를 검출하는 학습장치를 사용하여,

재 성능의 특성을 악하고 사 에 규정하 던 

성능목표를 만족시킬 수 있도록 자동 으로 퍼지

제어기를 분석, 조정하는 것이다. 여기서 이들 성

능목표들은 Fig. 1에서와 같이 기 모델을 통해 

규정되는데, 이것은 종래의 MRAC와 유사한 방

법으로 학습장치가 폐회로 시스템[   ⇒

  ]을 마치 기 모델[   ⇒   ]처

럼 작동하도록 퍼지제어기를 조정한다.

2. FMRLC의 개요 주요 이론

2.1. 퍼지제어기

Fig. 1에서 퍼지제어기의 로세스는 개의 입

력과 개의 출력을 가진다고 가정하고, 벡터 형

태로 표시하면 다음과 같이 쓸 수 있다.

입력:

        ⋯      (1)

출력:

        ⋯      (2)

단, : 표본주기(Sampling Period)

퍼지제어기는 랜트의 출력,

  와 기

입력(Reference Input),

  의 선형함수를 통

해 생성한다. Fig. 1의 경우에는 그러한 선형사상

(Linear Map)의 특수한 경우이다.

퍼지제어기의 입력은 오차(Error)와 오차변화

율(Change in Error)로서 다음과 같이 정의한다.


        ⋯     



   


  

(3)


        ⋯     



   


    

(4)

단,

    

   ⋯  
  



: 원하는 로세스 출력

일반 으로, 퍼지제어기의 실행에서 보다 큰 

유연성을 해, 각 로세스의 입력에 한 정의

역은 일정한 스 일링계수(Scaling Factor, 일종의 

이득(Gain))에 의해 구간 [-1, +1]로 정규화한다.

따라서 퍼지제어기의 설계에서, 이득,

 ,


 ,


 는 각각 오차 


  와 오차변화율,


  

 제어기 출력,

  에 한 정의역을 정규화 

하는데 사용한다.

한, -번째 로세스 입력에 한 퍼지제어

기의 지식기반은 다음과 같은 IF-THEN 제어규

칙으로부터 생성된다.

"If   is
 

 and ... and   is
 

 and
  is

 
 and ... and   is

 
 , Then

  is


⋯⋯ "

단,   ,
  : 제어기 입력의 언어 인 변수

  : 제어기 출력의 언어 인 변수

 
 ,  

 :   와   에 한 -번째 언

어 인 변수


⋯⋯ : 일련의   에 한 언어

인 변수

이러한 제어규칙은 다음과 같은 형태의 퍼지

함의(Fuzzy Implication)를 얻기 하여 퍼지집합

(Fuzzy Set) 이론을 사용하여 양자화 할 수 있다.

"If E
j
1 and ... and E

k
s and C

l
1 and ...

and C
m
s , Then U

j,⋯, k, l,⋯,m
n "

단, E
q
i , C

q
i , U

j,⋯, k, l,⋯,m
n : ẽ i , c̃ i ,

ũ n을 각각 양자화 한 퍼지집합
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따라서 퍼지함의는 다음과 같이 하나의 퍼지

계로 나타낼 수 있다.


⋯⋯

 
 × ⋯ ×  

  × 
 × ⋯ × 

  × 
⋯⋯

(3)

그리고 제어규칙에 한 퍼지제어기의 의사결

정장치(Decision Mechanism)는 다음과 같이 표

시할 수 있다.


⋯⋯ 

 


  × ⋯ ×  

×   × ⋯ ×  




◦

⋯⋯

(4)

단,  
 , Ĉ j (kT ) : e (kT )와 c (kT )

각각에 한 퍼지화 오차  오차율

Û j,⋯, k, l,⋯,m
n (kT ) : 함의 퍼지집합

◦ : Zadeh의 Min-Max 연산 부호

◦
   ∨ 

 ∧
  

일반 으로 퍼지시스템의 설계에서 퍼지함의

는 퍼지시스템의 입력을 기술하는 가능한 모든 

조합의 퍼지집합에 해 존재한다. 따라서 퍼지

제어기는 많은 퍼지함의로 구성되어 있으며, 퍼

지함의의 반 인 제어기능은 다음과 같은 력

심(Center Of Gravity, COG)법에 의해 연산할 

수 있다.

 
  ⋯  ⋯


⋯ ⋯  

 ⋯ ⋯ 


 ⋯  ⋯     
 ⋯  ⋯   

(5)

단, 
⋯⋯   

⋯⋯ : 면   

면 의 심

2.2. 기 모델

기 모델은 로세스의 원하는 성능을 양자화 

하는데 필요한 능력을 제공한다. 일반 으로, 기

모델은 동력학 인 시스템(선형 혹은 비선형,

시불변 혹은 시변, 이산시간 혹은 연속시간, 등

등) 가운데 어떤 하나의 형태일 것이다. 반

인 시스템의 성능은 오차에 한 신호 즉,

y e (kT ) = [y e 1 (kT ) , ⋯ , y e s (kT )]
T (6)

단, y e (kT ) = ym (kT ) - y (kT )

를 생성함으로써 기 모델과 연 하여 연산한다.

주어진 기 모델은 안정성(Stability), 지나침

(Overshoot), 안정시간(Settling Time) 등과 같은 

설계기 (Design Criteria)의 특성을 결정한다.

한, 기 모델의 입력은 기 입력,

  로서,

만일 학습장치에 의해 오차인 y e (kT ) 가 모든 

시간에 해 매우 작은 값으로 유지된다면, 제어

할 로세스에서 원하는 성능을 만족하는 것이

다. 따라서 y e (kT ) 는 시간, t = kT 에서 원하

는 성능을 만족하는 범 까지 그 특성을 제공한

다. 만일 성능을 만족하면 즉, y e (kT ) ≈ 0 인 

경우에는, 학습장치가 퍼지제어기에 한 변경

을 일으키지 않지만, 반 로 y e (kT ) 가 매우 

크다면 원하는 성능을 얻지 못한 것이므로, 학습

장치는 퍼지제어기를 조정하여야 한다.

2.3. 학습장치

앞서 언 한 바와 같이, 학습장치는 직 응 

퍼지제어기의 지식기반을 수정하는 기능을 수행

하여, 폐회로시스템이 마치 기 모델과 같이 움

직이도록 한다. 이러한 지식기반의 수정은 제어 

로세스와 기 모델 그리고, 퍼지제어기로부터 

얻어진 데이터를 기 로 하여 이루어진다. 학습

장치는 크게 퍼지역모델(Inverse Model)과 지식

기반 수정장치(Knowledge-Base Modifier)의 두 

부분으로 나 어진다. 퍼지역모델은 로세스 출

력 변화를 얻기 해 필요한 로세스 입력,

p = [p 1 ⋯ p r ]
T의 상 인 변화에 응하여 

로세스 출력, y e (kT ) 에서 필요한 변화를 사

상(Mapping)하는 기능을 수행한다. 지식기반 수

정장치는 로세스 입력에서 요구되는 변화를 일

으키기 해서 퍼지제어기의 지식기반을 수정하

는 기능을 수행한다.

2.4. FMRLC 설계 차

FMRLC를 설계하는 차에는 다음과 같은 내

용을 포함한다.

- 조정될 수 있는 일련의 소속함수를 가지는 

직  퍼지제어기의 규격 → 이 퍼지제어기는 정

규의 랜트에 한 종래의 휴리스틱(Heuristic)

퍼지제어기 설계기법을 통해 선택할 수 있다.

- 원하는 시스템의 성능을 특성을 규정하는 

기 모델을 결정

- 원하는 성능이 얻어 질 수 있도록 그 랜

트에 한 입력을 어떻게 변경하여야 하는지 규

정하는 퍼지역모델을 결정

- 퍼지제어기와 퍼지역모델의 정규화 이득에 

한 선택

따라서 퍼지제어기와 퍼지역모델의 정규화 이
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득에 한 선택이 시스템 체에 향을 미치기 

때문에 이들 매개변수들을 선택하는 방법에 해 

주의를 기울여야 한다. 이러한 선택이 비록 집

인 주목을 받지는 못한다고 할지라도, 부분

의 학습 는 응제어 기법은 제어기의 구조  

매개변수의 기 선택을 한 어떤 형 인 수

단이 필요하다. 이러한 FMRLC의 기 매개변수

를 선택하기 한 체계 인 방법은 다음과 같다.

주어진 시스템의 물리 인 제한조건으로 인해,

로세스 입력  출력 값에 한 범 는 일반

으로 그 로세스의 정량 인 분석을 통해 알 수 

있다. 결과 으로, e (kT ) , u (kT ) , y e (kT ) ,

p (kT ) 등에 한 값의 범  혹은 정의역을 결

정할 수 있다. 계속해서 g e , g u , g y e , g p 등

의 스 일링계수도 정의역이 구간 [-1, +1]로 

히 사상되도록 선택된다. 한, 스 일링계수 

g c를 결정하기 해서는 응장치(Adaptive

Mechanism)를 시스템에서 분리한 다음, 표 의 

퍼지제어 설계기법을 사용하거나 는, c (kT )

를 찰하면서 반복 으로 입력을 y r에 입하

여 구간 [-1, +1]로 정의역을 사상하기 한 스

일링계수를 구하여 그 값을 결정한다.

원하는 출력의 변경과 련이 있는 스 일링

계수, g y c는 FMRLC에 한 매개변수를 조정하

는 벡터로서, 제어기 수정에 감쇄(Damping)를 

주는 효과가 있다. 한, 스 일링계수, g y c의 

요소가 증가함에 따라 그러한 감쇄효과는 더욱 

커진다. 기 모델의 응답에 한 체 로세스

의 응답을 감시함으로써 스 일링계수, g y c의 

한 선택이 이루어 질 수 있다. 주어진 로

세스와 련된 기 모델의 출력 응답 사이에 바

람직하지 않은 진동이 존재하는 경우에는 출력과 

련한 g y c가 매우 작아서 발생하는 문제이므로 

g y c를 증가시켜야 한다. 반면에, g y c가 무 크

면, 그 로세스는 합성되는 감쇄효과 때문에 기

모델을 유지할 수가 없다.

다음은 스 일링계수들을 선택하기 한 차

를 간략히 기술한다.

① 제어기 이득 g e , g u , g y e의 정의역이 각

각 구간 [-1, +1]로 사상될 수 있도록 선택한다.

② 제어기의 이득 g p i가 퍼지제어기의 출력 

이득, g u i와 동일하도록 선택한다. 이것은 

p i (kT ) 가 최  가능한 입력 u i (kT ) 만큼 큰 

값을 취할 수 있도록 한다.

③ 표 의 퍼지제어 설계기법을 사용하거나 

간단한 실험을 통해 c (kT ) 의 정의역을 구간 

[-1, +1]로 사상할 수 있도록 g c를 선택한다.

④ 원하는 출력의 변경에 련된 스 일링계

수들을 “0”의 값을 갖도록 배정한다. 즉, g y c의 

모든 요소들을 “0”의 값으로 배정한다.

⑤ 정상상태의 로세스에 해 정한 크기

의 계단함수(Step Function)를 용하여, 로세

스의 응답과 기 모델의 응답을 조사한다.

⑥ 이상의 차가 이루어지면 다음과 같은 3

가지의 경우가 존재한다.

㉮ 기 모델의 응답에 비해 주어진 로세

스의 출력 응답에서 받아들일 수 없는 진동이 존

재하는 경우에는, g y c와 련된 요소를 증가시

킨 다음 ⑤단계를 다시 수행한다.

㉯ 만일 주어진 로세스의 출력 응답이 기

모델의 응답을 유지할 수 없는 경우에는 g y c

와 련된 요소를 증가시킨 다음 ⑤단계를 다시 

수행한다.

㉰ 만일 로세스 응답이 기 모델의 응답

과 비교하여 만족스러운 결과가 얻어지면 제어기

의 설계를 완료한 것이다.

3. 문제의 정의

시뮬 이션 상 항공기 모델은 본 연구소에

서 개발한 선미익기로서, 이에 한 기본 인 형

상  제원은 Fig. 2  표 1과 같다.

Fig. 2 선미익 항공기(반디호) 형상
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    장 21.7 ft 이륙거리 1,400 ft

    폭 34.0 ft 착륙거리 1,500 ft
    고 8.0 ft 최 수평속도 190 kt

최 탑승인원 4 명
순 항 속 도 180 kt

추진기 250 hp
실 속 속 도 60 kt최 이륙 량 2,600 lb
순 항 고 도 8,000 ft공허 량 1,500 lb

항 속 거 리 1,000 nm최  상승률 1,200 fpm

표 1. 선미익 항공기 제원

3.1 자동착륙시스템

항공기의 착륙궤도에 한 자동제어 문제는 

자동비행시스템의 구축에 가장 필수 인 업무의 

하나로서, 속도와 비행경로의 각도  고도 등과 

같은 여러 가지 기동조건을 동시에 제어하여야 

한다. 일반 으로 이에 한 문제는 임무에 따라 

부과되는 제한조건들을 만족하도록 퍼지제어시스

템을 설계하는 것이다. Fig. 3은 일반 인 활공경

로(Glide Path)의 궤 을 보여 다.

자동착륙시스템의 성능은 부분 활공경로의 

포착을 해 얼마나 정확하게 제어할 수 있는가

에 달려있다. 그것은 항공기의 안정성뿐만 아니

라 Flare 기동의 출발 을 결정하는데 요하기 

때문이다.

CG of A/CR

d

g+d

d

d

G

g  

GS Transmitter

Fig. 3 일반 인 항공기의 활공경로 궤

본 연구 상의 선미익 항공기 모델에서는 

Pitch Attitude Command Control System과 함

께 Speed Control System이 갖추어져 있다고 가

정한다. 한, 항공기 라이더슬로 (Glideslope)

안테나는 항공기의 무게 심의 치에 장착되어 

있으며 항공기가 라이더슬로 를 따라 유도된

다고 가정한다. 따라서 라이더슬로  오차각

( )은 항공기에 장착된 라이더슬로  수신기

로 감지되어 Pitch Attitude Command Control

System에 의해 항공기가  라이더슬로 를 유

지하게 된다.

항공기가 Pitch Attitude Command Control

System의 제어로 라이더슬로 에 근하는 속

도는




   sin    ≈      (1)

와 같이 쓸 수 있다. 항공기 무게 심(C.G.)으로

부터 라이더슬로 까지의 거리는

        

 


    in sdomain

(2)

와 같으므로, 라이더슬로  오차각은 다음 식

과 같이 쓸 수 있다.

tan  

,    ⋅ ⇒∴

 ≈ 

(3)

한편, Glideslope Hold System과 Pitch

Attitude Command Control System에 한 블록

선도는 Fig. 4  Fig. 5와 같이 구성한다. Fig. 4

에서 Glideslope Coupler는 자동비행조종장치에 

해 기  입력 신호와 라이더슬로  수신기 

신호의 차이 값인 오차 신호를 결합(Coupling)하

는 기능을 갖는다.

Fig. 4 Glideslope Hold System

+
-

Input +
-

Kq Kq
·

20
s + 20

1
s

q
de

·

qcom q q
·

Pitch attitude
feedback gain Elevator servo

Pitch rate
feedback gain

Outer loop

Inner loop

Pitch rate
output

Pitch attitude
output

Fig. 5 Pitch Attitude Command System

따라서 항공기 비행경로각,  는 다음의 식으

로 표시할 수 있다.

     ⇒ ∴




   


  


(4)

결과 으로, 주어진 문제의 경우에는 이상과 

같은 가정 하에서 원하는 설계 요구조건들을 만

족하도록 Glideslope Coupler Gain,   를 설

계하는 것이다.

3.2 수학 모델링 설계 요구조건
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일반 으로 항공기의 비행역학을 다루는 기본

인 세로운동(Longitudinal Motion)에 한 운

동방정식은 다음과 같이 표시된다.

일반 으로 항공기의 비행역학을 다루는 기본

인 세로운동(Longitudinal Motion)에 한 운

동방정식은 다음과 같이 표시된다.

1) State Vector, 

      

2) 엘리베이터의 변 ( )에 의해서만 제어되

는 Control Vector, 

  

3) System 행렬  와 

 











   cos

   sin




 
 

   

    


 




따라서, 본 연구에서 가정한 자동비행조종장치

가 장착된 항공기 모델의 세로운동방정식은 다음

과 같이 유도할 수 있다.

1) State Vector, 

            (5)

2) Control Vector, 

   (6)

3) System 행렬  와 

 






     cos  

     sin 
 

 
 

 
 

 

    
     

         

      
       
    

   
   
   
   

    

      

    

   
   





 (7)

            
 ( 8 )
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한편, 상기 운동방정식으로부터 Glideslope

Coupler Gain,   를 설계하기 하여 용할 

설계 요구조건은 다음과 같이 설정하 다.

1) Rising Time < 10sec

2) Settling Time < 20sec

3) Overshoot < 20%

3.3 시뮬 이션

시뮬 이션 상 항공기 모델의 경우에는 2개

의 입력과 1개의 출력을 가지는 시스템으로서,

오차()와 오차의 변화량()은 다음과 같이 표시

된다.

           (9)

   
        

(10)

단,    : 로세스의 요구 출력

한,  와  는 Fig. 6과 같이 각각 11개의 균

일분포형 삼각소속함수로 정의한다. 여기서, 각각

의 로세스 입력에 한 정의역(Universe of

Discourse)은 어떤 일정한 스 일링계수 (이득)

값에 의해 구간 [-1, +1]로 정규화 된다.

1.0

1.0-1.0 -0.4-0.6-0.8 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8

Fig. 6 와 에 대한 Membership Function

그리고 사용할 퍼지규칙은 구간 [-1, +1]로 정

규화 된 소속함수의 앙값(COG)으로 정의하고,

그 결과를 표 2에 나타내었다.

-5 -4 -3 -2 -1 +0 +1 +2 +3 +4 +5

-5 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0
-4 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2
-3 -1.0 -1.0 -1.0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4
-2 -1.0 -1.0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6
-1 -1.0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8

+0 -1.0 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
+1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.0
+2 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.0 1.0
+3 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.0 1.0 1.0
+4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.0 1.0 1.0 1.0
+5 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.0 1.0 1.0 1.0 1.0

P i
j,k

Y c
k

Y e
j

표 2. Fuzzy Rule Base Array Table

시뮬 이션은 Glideslope Hold Mode에 해 

다음 2 경우로 나 어 수행하 다.

1) Case 1:

R = Constant, Unit Step Response

2) Case 2:
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R = R 0-Ut, Time Varying Response

4. 결과 고찰

본 연구에서 시뮬 이션은 MatLab을 사용하

여 로그래  하 으며, Simulink  기타 다른 

로그램과의 인터페이스는 사용하지 않았다. 왜

냐하면, 본 연구에서는 재 개발 인 로젝트

에서 퍼지제어의 용에 한 타당성을 악하기 

한 기 연구를 수행하는데 그 목 을 두었기 

때문이다. 한, 고 인 제어에 의한 시뮬 이

션을 수행하고, 그 결과와 비교하여 퍼지제어기

의 성능을 비교하 다.

본 연구에서의 시뮬 이션 결과는 다음 Fig. 7

에서 Fig. 11까지, 그리고 표 3에 간략히 나타내

었다. 이 결과는 주어진 설계 요구조건을 충족시

킬 뿐만 아니라, 고 인 제어기에 비해 매우 

좋은 성능을 얻을 수 있음을 보여 다.

Fig. 7 Case 1의 Unit Step Response

Fig. 8 Case 1의 오차 오차의 변화량

Fig. 9 Case 2의 Time Response

Fig. 10 Case 2의 오차 오차의 변화량

Fig. 11 Case 2의 Control Surface
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표 3. Case 2의 조정된 Fuzzy Rule Base

한, 각 경우에 해 시뮬 이션 결과로서 설
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계 요구조건을 만족하는 e와 c에 한 각 경우

에서 스 일링계수 값은 다음과 같이 구해진다.

1) Case 1:

g e = 2.5 ; g c= 8.0; gu= 5.0;

g ye= 2.5; g yc= 7.5; g p= 1.0

2) Case 2:

g e = 2.5 ; g c= 10.0 ; gu= 5.0;

g ye= 2.5; g yc= 7.5; g p= 0.01

5. 결론 향후 과제

단순한 비교에는 무리가 있으나, 기존의 고

인 제어기의 경우보다 FMRLC가 주어진 문제

에 해 설계 요구조건을 잘 충족시키고 있음을 

알 수 있다. 스 일링계수들의 변화에 매우 민감

한 응답을 나타내는데 특히, g c와 g y c는 임의의 

임계값을 경계로 시스템을 불안정하게 한다.

한, 본 연구에서는 기 모델과 상 항공기

의 시스템을 선형으로 가정하 으며, 항공기의 

속도를 일정하게 가정하고 이 일정한 경우와 

시간에 따라 선형 으로 변화하는 경우에 해서

만 시뮬 이션을 수행하 다.

향후, 외란 등에 의한 제어기 시스템의 안정성

을 확인하기 한 연구의 보완과 비선형 시스템

인 경우  항공기 속도가 시간에 따라 변화하는 

경우에 한 시뮬 이션을 수행할 필요가 있다.
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