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ABSTRACT

Stealth technology is a technique to avoid detection from detectors such as radar and infrared 

seekers. In particular, detection by infrared signature is more threatening because infrared missiles 

detect heat from the aircraft itself. Therefore, infrared stealth technology is essential for ensuring the 

survival of aircraft and unmanned combat aerial vehicles (UCAV). In this study, we analyzed 

aerodynamic and infrared stealth performance in relation to UCAV nozzle design. Based on simulation 

results, a double serpentine nozzle was effective in reducing the infrared signature because it could shield 

high-temperature components in the engine. In addition, we observed that the infrared signature was 

reduced at the turning position of the duct located at the rear part of the double serpentine nozzle. 

초       록

스텔스 기술은 레이더 및 적외선 시커와 같은 탐지기로부터의 탐지를 피하는 기술이다. 특히 IR 미사일

은 항공기 자체의 열을 감지하기 때문에 적외선 신호에 의한 탐지는 더욱 위협적이며 적외선 스텔스 기술

은 항공기 및 UCAV(Unmanned Combat Aerial Vehicle)의 생존을 보장하는데 필수적이다. 본 연구에서는 

UCAV 노즐 설계에 따른 공력 및 적외선 스텔스 성능 분석이 수행되었다. 수치해석 결과에 따르면 

Double S형 노즐은 엔진의 고온부를 차폐할 수 있기 때문에 적외선 신호를 줄이는 데 효과적이다. 또한, 

Double S형 노즐에서 회전부 위치가 뒤쪽에 위치할수록 적외선 신호가 감소함을 확인하였다. 

Key Words: Unmanned combat aerial vehicle(무인전투기), Infrared Stealth(적외선 스텔스), Double 
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1. 서    론

현대전에서 스텔스 기술은 제공권 확보를 통해 

전쟁의 승패를 가릴 수 있는 중요한 요소라고 할 

수 있다. 스텔스 기술은 적의 레이더, 적외선 탐지

기 등 탐지수단으로부터 탐지를 피하는 기술을 말

하며 특히 적외선 신호에 의한 탐지의 경우 항공기 

자체에서 나오는 열에 의해 직접적으로 탐지되어 

경고시스템을 통한 위협인지가 어렵기 때문에, 항

공기 입장에서는 더욱 위협적이다[2].

항공기에서 발생하는 적외선 신호는 주로 엔진

의 고온부, 후방동체, 배기 플럼, 공력가열에 의한 

표면 그리고 지구ㆍ대기ㆍ태양 복사에너지에 의한 

반사에 의해서 방출된다. 이 중 고온의 엔진 및 후

방동체에서 가장 큰 적외선 신호가 방출된다[4]. 따

라서 적외선 신호를 저감하기 위해 항공기 엔진 배

기구 설계가 필수적이다. 적외선 신호 저감을 위한 

항공기 엔진 배기구 설계 방법으로는 엔진 고온부

가 보이지 않도록 S형 덕트를 적용하거나 배기 플

럼의 적외선 신호를 감소하기 위하여 종횡비가 큰 

출구 형상을 사용한다[6]. 또한, 배기열에 의해 가열

된 배기구 표면의 냉각[9]과 저방사율 페인트 코팅

을 통하여 적외선 스텔스 기술을 구현한다[3). 이 

중 배기구 형상 변화를 통하여 적외선 신호를 저감

하기 위한 선행연구를 살펴보면 Sun[6] 등은 작은 

offset으로도 엔진의 고온부를 완전히 차폐하여 적

외선 신호를 저감할 수 있다는 장점이 있는 double 

S형 덕트에 대해서 다양한 변수를 변화시키며 유동

특성에 대해 분석하였다. An[1] 등은 단일 S형 노즐

에서 곡률과 출구 종횡비에 따른 추력과 적외선 신

호에 대해 연구하였고 곡률과 출구 종횡비가 클수

록 추력은 감소하지만 적외선 신호가 저감되는 결

과를 확인하였다. Rao[7] 등은 원형 직선 노즐과 출

구 형상이 타원형인 단일 S형 노즐의 유동 특성과 

적외선 신호를 비교한 결과 S형 노즐에서 적외선 신

호가 저감됨을 확인하였다. 그러나 앞선 기존 연구

들은 단일 배기구 형상에 국한되어 연구가 수행되

었으며, 전기체를 고려했을 때 공력성능과 적외선 

신호 분석에 대한 연구들은 아직 부족한 실정이다.

본 연구에서는 유럽에서 개발된 대표적인 무인

전투기 nEUROn[8]을 기반으로 배기구의 형상 변

화에 따른 유동 특성과 적외선 신호 영향을 전기체

에 대해서 분석하였다. 대부분 무인전투기가 터보

팬 엔진을 장착함을 고려하여 터보팬 엔진의 코어

유동과 바이패스 유동을 구분하여 배기구 입구 유

동 조건에 적용함으로서 실제적인 배기구 내부 유

동을 모사하였다. 또한, 복합 열전달 및 적외선 신호 

해석을 통해 배기구 벽면 온도와 가열된 벽면에서 

방출되는 적외선 신호에 대한 영향을 평가하였다.

2. 본    론

2.1 무인전투기와 터보팬 엔진을 고려한 배기구 설계

본 연구에서 가정한 무인전투기 형상은 nEUROn 

항공기로 동체와 날개가 하나로 되어 있는 전익기 

형태이고 최근 개발되고 있는 무인전투기의 대표

적인 형상이다. 유동 해석을 위해서 CATIA와 

ANSYS DM을 통하여 형상을 단순화 하여 모델링

하였다. 본 연구 해석에 필요한 엔진 경계조건은 

엔진 성능 분석 프로그램인 Gasturb를 사용하였

다. Gasturb는 가스터빈 엔진의 구성을 시뮬레이

션 하는 프로그램으로, 열역학적으로 엔진 구성을 

모델링할 뿐만 아니라 엔진 내부의 secondary 

flow(bleed air, cooling air), 각 구성의 손실, 효율 

등 다양한 변수들을 반영하여 엔진 성능을 실제적

이고 정확하게 분석 할 수 있으며, 엔진 구성 요소

에서의 온도, 압력, 유량 등 유동 특성을 도출하수 

있다. 본 연구에서 성능 분석한 엔진은 실제 

nEUROn에 장착되어 있는 M88 터보팬 엔진으로 

추력은 11,250lbf(50042 N), 바이패스비가 0.3인 특

징을 가지고 있다. Fig. 1은 터보팬 엔진의 각 구성 

별 위치를 나타낸 그림이고 Table 1은 Gasturb 

Fig. 1 Location of turbofan engine stages.
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Station (kg/s) Total Temp.(K) Total Pres. (kPa)

2 17.9 232 23.9

3 11.7 694 674.6

4 9.0 1713 636.2

5 14.1 952 109.8

6 14.3 950 109.8

16 3.8 398 100.4

8 18.1 842 107.3

Table 1. Flow information at each stages.

  

프로그램을 이용한 엔진 성능 분석을 통해 도출해 

낸 구성 별 주요 유동 정보이다. 무인전투기가 고도 

12,000 m 마하 0.6으로 순항하는 비행하는 조건을 

가정하였다.

모델링한 항공기 동체 형상과 엔진을 기반으로 

배기구 기본 형상을 선정하였다. Fig. 2는 본 연구에

서 사용된 전기체 및 항공기 엔진에 대한 형상이다. 

항공기와 엔진의 무게중심을 동일한 위치에 고정

시키고 엔진 길이와 직경(D)을 고려하여 제한된 공

간에서 배기구의 길이와 offset을 선정하였다. 배기

구 전체 길이는 1.7 m, 노즐 입구 중심과 출구 중심

의 높이차(offset)는 0.19 m (1/4 D)로 직선 노즐을 

제외한 모든 노즐의 offset을 동일하게 적용하였다. 

노즐의 형태는 축소 노즐이고 출구에서 마하 1 이 

될 수 있도록 출구 면적을 선정하였다. 노즐 설계를 

통해 엔진 고온부를 차폐하는 것이 적외선 신호에 

미치는 영향을 분석하기 위하여 기본 배기구 형상

을 기준으로 덕트 형상을 첫 번째 변수로 Fig. 3과 

같이 직선, Single S형, Double S형 노즐을 설계 하

였다. Case 1 직선 노즐의 경우 노즐 입구 중심과 

출구 중심의 높이차가 없이 원형인 입구에서 출구 

종횡비가 9인 타원형을 잇는 직선 덕트 형태이다. 

Case 2 single S형 노즐은 노즐 입구와 출구는 Case 

1과 동일하고 동체 내부에 적용 가능한 수준에서 

타당한 곡률을 가지도록 엔진 offset이 0.19 m로 위

쪽으로 굽어지는 덕트 형태이다. Case 3,4,5 double 

S형 노즐은 2번 굽어지는 S형 덕트로 아랫쪽으로 

구부러졌다가 위로 올라가는 덕트 형태이다 . 

Double S형 노즐의 경우 노즐 후방 어느 각도에서 

보아도 엔진 고온부가 보이지 않도록 중간 offset을 

조절하여 덕트 형상을 설계 하였다. Double S형 노

Fig. 3 Shape of straight, single and double serpentine 

nozzle.

즐에서 터닝 위치의 변화로 야기되는 노즐 형상 변

화는 내부 유동 및 적외선 신호에 영향을 주기 때문

에[9] 두 번째 변수로 double S형 노즐에서 덕트의 

터닝이 일어나는 지점을 변수로 선정하여 노즐을 

설계하였다. Case 3, Case 4, Case 5의 덕트 터닝 

지점이 각각 노즐 전체 길이의 1/2, 2/5, 3/5 지점

으로 노즐 전체길이의 중심을 기준으로 노즐의 앞

부분과 뒷부분에서 터닝이 일어날 때 효과에 대해

서 확인하고자 하였다.

2.2 수치해석 방법

본 연구에서는 유동 해석을 위해 ANSYS Fluent 

v17.2를 사용하였으며 적외선 신호를 도출하기 위

해서 ANSYS Fluent와 RadthermIR의 복합해석 기

법을 적용하였다[10]. 유동해석 결과 도출된 온도와 

대류 열전달 계수를 RadthermIR의 경계조건으로 

적용하고 전도ㆍ복사 열전달을 해석하여 도출된 

표면온도를 ANSYS Fluent에 다시 적용하는 반복

Fig. 2 Aircraft and nozzle design parameter.
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Fig. 4 Validation for CFD method [11].

과정을 통해 수렴하는 표면온도와 적외선 신호를 

최종적으로 도출하였다. 유동해석은 천음속 및 초

음속 압축성 유동에 적합한 density-based solver를 

사용하였고 난류 모델은 SST k-ω를 적용하였다. 유

동 해석 모델에 대하여 Sun et al.[11]의 실험 결과

와 해석 모델을 비교하여 해석 방법을 검증하였다. 

외부 유동장을 포함한 전체 도메인 크기는 길이 30 m

인 실린더 형태이고 구체적인 해석 조건은 Fig. 5와 

Table 3에 나타내었다. 노즐 입구 유동조건 적용 시 

터보팬 엔진에서 나온 코어 유동과 바이패스유동

을 구분하여 경계조건을 적용하였다. 적외선 신호 

해석을 위해 적용된 배경 및 기상 조건은 Table 4와 

같다. 기상은 동일하게겨울철 sky clear 조건을 적

용하였고 시간은 태양 복사에너지의 영향을 배제

하기 위하여 밤(22:00)으로 적용하였다.

배기구 형상에 따른 평가 성능 지표는 공력성능 

평가를 위한 지표로 gross thrust를 사용하였다. 노

즐의 성능을 나타내는 대표 지표로서 노즐 출구에서 

모멘텀과 압력차의 합으로 다음과 같이 정의 할 수 

Fig. 5 Numerical boundary condition and flow field 

specification.

Flight condition

(Altitude / Ma)
Variable

In-

take

By-

pass 

air

Core 

air

Free-

stream

Cruise

(12,000 m / 0.6)

 (kg/s) 17.93 3.85 14.27 -

P (kPa) 19.68 97.12 106.64 18.75

T(K) 216.65 398.31 950.38 216.65

Table 3. Numerical boundary condition.

Properties

Material Alloy-2024

Density(kg/m ) 2780

Specific heat(J/kgK) 875

Thickness(m) 0.0005

Surface

Paint code Gray

Emissivity(8~12 ㎛) 0.73~0.83

Emissivity(3~5 ㎛) 0.79~0.81

Table 4. Numerical condition for radiation solver.

  

있다. 은 노즐 출구에서의 질량 유량, 은 

노즐 출구에서의 속도이다. 은 노즐 출구에서

의 정압력, 는 대기압, 은 노즐 출구의 

면적을 의미한다.

          (1)

Case # Duct shape Length(m) Turning position ratio( ) Offset(m) Exit aspect ratio

Case 1 straight 1.7 - 0 9

Case 2 single serpentine 1.7 - 0.19 9

Case 3 double serpentine 1.7 1/2 0.19 9

Case 4 double serpentine 1.7 2/5 0.19 9

Case 5 double serpentine 1.7 3/5 0.19 9

Table 2. Nozzle geometry.
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적외선 신호 평가 성능 지표는 단위 면적과 입체

각 당 복사에너지를 나타내는 radiance( )

와 항공기의 크기와 배경에 따른 효과를 반영하기 

위한 지표인 CRI(Contrast radiant intensity)를 사

용하였다. CRI는 항공기와 배경의 radiance 차이에 

투영 면적을 곱한 값으로 도출되며, 이를 기반으로 

방위각에 따른 CRI로 적외선 신호를 평가하였다. 

과 는 각각 항공기와 배경의 

radiance, 은 투영되는 항공기의 면적을 의

미한다. 

     (2) 

2.3 해석 결과 및 고찰

2.3.1 노즐 형상에 따른 해석 결과 및 고찰

Fig. 6는 덕트 형상에 따른 마하수를 나타낸 컨투

어 이다. 덕트 형상에 관계없이 동일하게 유동이 노

즐을 지나감에 따라 속도가 증가하여 노즐 출구에

서 마하 1까지 가속 되는 유동 형태를 보이고 있다. 

하지만 덕트의 곡률로 인하여 Case 1은 노즐 내부 

상하의 유동이 대칭적으로 발달하지만 Case 2와 

Case 3의 경우 상하 비대칭적인 유동이 발달하게 

된다. 특히, Case 3 double S형 노즐의 첫 번째 터

닝 지점에서 큰 곡률로 인하여 급격하게 마하수가 

증가함을 알 수 있다. 노즐의 gross thrust는 각각 

Case 1에서 14750 N, Case 2에서 14725 N, Case 

3에서 14544 N으로 Case 1에 비해 Case 3이 1.4% 

감소하였다. 이러한 gross thrust 감소는 덕트의 곡

률로 인하여 나타나는 유동 비대칭 때문에 발생한

다. Fig. 7에서 볼 수 있듯이 내부 유동의 비대칭으로 

인해 2차 유동이 추가적으로 발생하게 되기 때문이

며, 이로 인해 내부 유동의 에너지 손실이 더 크게 

발생하고 공력성능의 감소를 야기하기 때문이

다.Case 1 직선 노즐의 경우 입구 형상은 원에서 종

횡비가 9인 타원형의 출구 형상을 잇는 덕트 형태

이기 때문에 노즐의 윗면과 아랫면이 좁아지면서 

상하면의 바이패스 유동이 덕트의 양 옆으로 쏠리

는 유동 형태를 보이지만, 추가적인 2차 와류가 발

하지생않는 것을 확인할 수 있다. Case 2 single S형 

Fig. 6 Mach number contour with different duct 

shape.

Fig. 7 Flow temperature distribution with different 

duct shape.

노즐에서도 Case 1과 동일하게 윗면과 아랫면은 좁

아지고 곡률이 위로 굽어지는 형태이기 때문에 아

랫면의 바이패스 유동이 밀려나면서 윗면으로 쏠

리는 유동 형태를 보이지만, 2차 유동의 세기가 크

지 않은 것을 확인할 수 있다. 반면에, Case 3 
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double S형 노즐은 덕트의 곡률이 아래쪽으로 구부

러졌다가 위로 올라가는 형태로 노즐 윗면의 바이

패스 유동이 아랫면으로 쏠리게 되고 상대적으로 

코어 유동은 노즐 윗면으로 쏠리게 되는 유동 형태

를 보이고, 추가적인 2차 유동이 발생하는 것을 확

인할 수 있다. 따라서 노즐의 성능의 저하는 곡률 

변화에 의한 2차 유동의 발생에 의한 것으로 판단

된다.

또한, 이러한 노즐 내부의 유동 특징으로 인하여 

노즐 벽면 온도가 영향을 받게 된다. Case 1은 노즐 

윗면과 아랫면이 대칭적으로 가열이 되지만 Case 

2는 아랫면으로 쏠리는 코어유동의 영향으로 아랫

면이 윗면보다 온도가 높게 나타난다. 반면, Case 

3은 노즐 윗면의 온도가 아랫면보다 더 높게 나타

난다. 이러한 노즐 벽면 온도 특성 변화는 적외선 

신호에도 영향을 미치게 된다.

Fig. 8은 항공기 후방 0°를 중심으로 -90°에서 

+90° 까지 방위각에 따른 CRI를 나타낸 그래프이

다. 3~5 ㎛ 대역 적외선 신호는 항공기 후방 0°에서 

보았을 때 Case 3의 경우 엔진의 고온부가 덕트의 

형상으로 인하여 가려지면서 Case 1과 비교하여 

35.9% 감소하였다. 왜냐하면 엔진 코어 유동 온도

가 950 K으로 고온이기 때문에 노즐 형상에 따라 

엔진 코어에서 발생하는 적외선 신호를 감소시킴

으로서 신호 저감 효과가 발생했기 때문이다. Look 

up 상황 (-90° ~ 0°)에서는 Case 3에서 적외선 신호

가 가장 크게 나타난다. 왜냐하면 노즐 내부의 비대

칭적 유동 발달로 노즐 윗면의 온도가 높게 나타나

기 때문이다. 반면에, Look down 상황 (0° ~ 90°)에

서는 노즐 아랫면과 동체의 afterdeck의 영향으로 

인해 노즐 아랫면의 온도가 가장 높게 나타난 Case 

(a) 3~5 ㎛ (b) 8~12 ㎛

Fig. 8 CRI result with different duct shape.

Fig. 9 Flow temperature distribution with different 

turning position ratio.
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2에서 적외선 신호가 가장 크게 나타난다. 

8~12 ㎛ 대역 적외선 신호도 3~5 ㎛ 대역 적외선 

신호와 유사한 경향성을 확인할 수 있다. Double 

S형 노즐은 고온부를 차폐함으로서 적외선 신호 저

감에 효과적이지만 덕트 곡률로 인한 비대칭적 벽

면 가열로 인하여 온도가 높은 벽면이 노출되는 각

도에서는 직선 노즐이나 single S형 노즐보다 적외

선 신호가 크게 나타난다. 따라서, 엔진 코어 유동 

신호의 감소 및 노즐 내부 유동 특성에 따른 온도 

분포에 따라 적외선 신호 특성이 변화함을 확인할 

수 있다.

2.3.1 Double S형 노즐의 터닝 지점에 따른 해석 

결과 및 고찰

두 번째로 double S형 노즐의 터닝 지점에 따른 

영향을 평가하였다. 우선, 터닝 지점에 따른 Gross 

thrust 는 각각 14544 N, 14512 N, 14522 N으로 큰 

차이가 나타나지 않는 것을 확인할 수 있다. 문제는 

노즐 내부에서 곡률의 급격한 변화로 인해 온도 분

포가 크게 변화한다는 것이다. Fig. 9는 터닝 위치에 

따른 노즐 내부 유동 온도 분포를 나타냈다. Case 

4 (터닝 지점: 2/5 L)은 노즐 전반부에서 덕트의 급

격한 곡률과 함께 바이패스 유동은 노즐 아랫면으

로 쏠리고, 코어 유동은 노즐 윗면으로 쏠리면서 온

도 분포의 비대칭이 나타난다. 이에 따라 Fig. 10에

서 볼 수 있듯이 노즐 윗면의 온도가 가장 높게 나

타난다. 특히, 노즐 옆면이 축소되는 형상이기 때문

에 윗면으로 쏠린 코어유동이 옆면을 함께 가열시

키면서 노즐 아랫면의 평균 온도는 640 K 으로 가

장 높게 나타난다. 따라서 Case 4 노즐의 윗면과 아

랫면 온도 모두 가장 높게 나타난다. 반면에, Case 

5의 경우에는 Case 3과 4에 비해 유동의 쏠림 현상

이 적고, 이로 인해 double S형 구조 중에서 노즐 

벽면에 온도가 낮게 나타나는 것을 확인할 수 있다. 

Fig. 11은 노즐 온도 분포를 기반으로 터닝 지점에 

(a) 3~5 ㎛ (b) 8~12 ㎛

Fig. 11 CRI result with different turning position ratio.

Fig. 10 Nozzle wall and afterdeck temperature with 

different turning position ratio.
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따른 3~5 ㎛ 대역 적외선 신호를 나타낸 그림이다. 

그림에서 볼 수 있듯이 afterdeck의 가열로 인해 영

향을 받는 각도(look down)를 제외하고 Case 5가 

가장 낮은 적외선 신호를 방출하는 것을 확인할 수 

있다. Case 5의 경우 Case 4 대비 노즐 후방 0°에서 

12.9%, 30°에서 22.4% 적외선 신호 저감 효과를 나

타내었다. 8~12 ㎛ 대역 적외선 신호도 3~5 ㎛ 대역 

적외선 신호와 비교해서 터닝 지점에 따른 노즐 별 

차이는 작지만 동일한 경향을 나타낸다. 이를 기반

으로 적외선 신호 저감을 위한 double S형 노즐 배

기구 설계시 터닝 지점을 후단부로 옮기는 것이 유

동의 손실 특성은 크게 변화하지 않으면서, 적외선 

신호를 감소시킬 수 있다고 판단하였다.

3. 결    론

본 연구에서는 무인전투기 적외선 스텔스 성능 

향상을 위한 배기구 형상 변화에 따른 유동 특성과 

적외선 신호에 대해서 분석하고자 하였다. 이를 위

해 무인전투기 동체 형상과 내부 배기구 형상을 모

델링 하였고 터보팬 엔진의 유동을 모사하기 위하

여 노즐 입구에 코어유동과 바이패스 유동을 구분

하여 실제적인 유동을 모사하였다. ANSYS Fluent

를 통한 무인전투기 내ㆍ외부 유동 해석과 

RadthermIR과 복합해석을 통한 대류ㆍ전도ㆍ복사 

열전달 해석을 수행하여 적외선 신호를 도출하였

다. 본 연구에서는 덕트 형상을 변수로 직선, single 

S형, double S형 3가지에 대해서 비교함으로서 저

피탐 적용 덕트의 효과와 double S형 노즐의 터닝 

지점에 따른 영향을 확인하였다.  

1) Double S형 노즐은 구부러진 덕트 형상을 이

용하여 엔진의 고온부를 차폐함으로서 저피

탐이 적용된 곡률로 인하여 직선, single S형 

노즐에 비해 공력성능이 감소하지만 엔진 고

온부 노출을 차단함으로서 적외선 신호 저감

에 큰 효과를 나타냈다. 

2) 직선 노즐은 노즐 내부 유동이 상하 대칭적으

로 발달함으로 노즐 윗면과 아랫면의 온도가 

대칭적으로 가열되지만 single S형과 double 

S형 노즐은 곡률로 인하여 내부 유동 및 벽면 

온도가 비대칭적으로 발달한다. 이로 인하여 

single S형과 double S형 노즐에서는 고온부 

차폐 효과로 저피탐 성능을 나타내지만, 특정 

각도에서는 내부 유동에 의해 노즐 내부 벽면

과 afterdeck의 가열로 인해 오히려 적외선 신

호가 증가하는 결과를 나타냈다.

3) Double S형 노즐의 터닝 지점에 따른 적외선 

신호의 영향을 알아보기 위하여 터닝 지점을 

2/5, 1/2, 3/5 로 설계하여 해석한 결과 터닝 

지점이 3/5인 노즐에서 노즐의 벽면 온도가 

가장 낮고 적외선 신호가 감소하였다. 

4) 무인전투기의 적외선 신호를 저감하기 위해서 

엔진의 고온부를 차폐하는 것이 효과적이나 

엔진으로부터 나오는 고온의 유동으로 인한 

노즐 벽면 및 afterdeck의 가열 또한 적외선 

신호에 중요한 요소이다. 따라서 적외선 스텔

스 성능 향상을 위해서는 엔진 고온부 차폐뿐 

아니라 동체 가열부에 의한 신호를 모두 고려

한 노즐 설계가 요구된다. 

본 연구 결과를 기반으로 향후에는 double S형 

노즐을 이용한 엔진 차폐 뿐만 아니라 노즐 벽면의 

냉각기법 적용을 통해서 적외선 스텔스 성능 향상

에 기여할 수 있는 연구가 필요하다.
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