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ABSTRACT

Analytical modal verification is considered as the process to provide an acceptable

description of the subject structure's behaviour. In general, results of original analytical

model are different with actual structure results to uncertainty like non-linearity of material,

boundary and modified shape, etc.

In this paper, the dynamic model of glider's wing is correlated with static deformation

and vibration test results by goal-attainment method, multi-objects optimization technique.

The structural responses are predicted by using finite element method and optimization is

carried out by using the SQP(sequential quadratic programming) method which is widely

used in the constrained nonlinear optimization problem. The MAC(Modal Assurance

Criterion) is used to modify the mode shapes and quantify the similarity.

초 록

해석용 모델의 검증이란 완성된 모델이 실제 제품의 특성을 반영하고 있는지에 대한

확인절차이다. 일반적으로 해석모델작성 시 형상의 단순화 및 비선형특성의 반영에 대한

한계 등으로 공학적 가정을 이용하므로 실제 구조와는 다른 물리적, 기계적 특성을 갖게

된다.

본 연구에서는 순차적 2차계획법(Sequential Quadratic Programming, SQP)을 이용하는

목표달성기법(Goal-Attainment Method)의 다목적 최적화 기법을 이용하여 활공체 날개의

정적 처짐과 고유진동수 차이를 최소화하는 방법으로 구조모델의 최신화를 수행하였으며,

모드형상의 일치성을 정량적으로 판단하기 위하여 Modal Assurance Criterion(MAC)를

이용하였다.
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Ⅰ. 서 론

비행체의 제작을 위해서는 우선 요구되는 강

도, 강성 및 내구성 등의 충족여부를 검토하기

위해 수회에 걸쳐 다양한 유한요소 모델을 이용

하한 해석을 수행하게 된다. 유한요소를 이용한
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해석은 정적해석, 동적해석 및 피로해석으로 대

별된다. 모델의 신뢰성을 향상시키기 위해 정하

중시험을 통한 하중-변위(응력)특성, 지상진동 시

험을 통한 고유진동, 모드형상 및 주파수 응답

특성과 같은 결과를 이용한 해석모델의 최신화가

수행되며[1], 최종으로 시험결과를 표현하는, 시

험-해석 상사 모델(Correlated Test Analysis

Model, CTAM)을 얻게 된다[2]. 일반적으로 해석

모델에는 형상의 단순화 및 비선형성의 적용한계

등으로 공학적 가정을 이용하게 되므로 실제구조

와는 다른 물리적, 기계적 특성을 갖게 되는데,

해석 모델과 CTAM 간의 오차가 큰 경우에는

주요설계조건에 대하여 재해석을 통한 비행체의

건전성 재검증이 요구된다[3].

CTAM은 단순 구조 건전성 평가뿐만 아니라,

최근에는 구조-유체 연계거동을 고려한 항공기의

공력특성 검토 및 공탄성해석을 위해서 필수적으

로 요구된다[4, 5]. 그동안 많은 공력특성 및 공

탄성해석에서 실제 구조적특성을 고려하지 않은

상태로 해석이 수행되었으나, 정확한 해를 위해서

는 반드시 CTAM을 이용한 해석이 필요하다[6].

본 연구에서는 다목적 최적화 기법을 이용하

여 비행체 날개의 정적 처짐과 고유진동수 차이

를 최소화하고, 모드형상에 대한 일치성을 정량

적으로 판단하기 위하여 Modal Assurance

Criterion(MAC)를 이용하여 검토하였다. 유한요

소 소프트웨어는 Abaqus[7]를 이용하고, 최적화

는 Matlab 소프트웨어의 Optimization 모듈[8]을

연계하여 사용하는 기법을 개발하였다.

Ⅱ. 해석방법 및 최적화 기법

2.1 해석방법

해석을 위한 주 소프트웨어는 Matlab을 사용

하였으며, 소프트웨어 내의 최적화 모듈을 이용

하였다. 목적함수를 최신화하기 위하여 프로그램

내에서 유한요소해석 툴인 Abaqus 소프트웨어를

구동하도록 구성하였는데, 이를 위해 초기 입력

파일을 작성하여야 하며, 형상최적화를 고려하는

경우 이를 설계변수로 고려한 모델링을 수행하여

야 한다. Abaqus 소프트웨어의 해석 결과는 모

델의 정적변위, 진동수 및 모드형상 등이며

Matlab 소프트웨어는 구조해석이 끝난 것을 인

지하여 해석 결과의 파일에서 필요인자를 추출하

여 목적함수를 구성한다. 최적화를 수행하기 위

한 전반적인 계산흐름은 Fig. 1에 나타내었다. 세

부 내용은 다음과 같다.

Fig. 1. Flow of Optimization with Matlab and

Abaqus s/w

① 초기조건을 이용하여 최적화 모듈이 구동

되면, ② 최적화 모듈에서 초기 설계변수를 이용

하여 목적함수 모듈을 구동하고, ③ 목적함수 모

듈에서는 설계변수 인자를 최신화한 후 system

함수를 이용하여 Abaqus 소프트웨어를 구동한

다. ④ Abaqus 소프트웨어는 초기변수값을 이용

하여 유한요소해석을 완료한다. ⑤ Matlab 소프

트웨어는 Abaqus 소프트웨어의 해석 완료를 기

다리고 (while, dir 함수), 완료를 감지한 후 결과

파일로 부터 필요한 변수를 읽어 들여(textscan

함수) 목적함수를 만들고 이의 결과를 최적화 모

듈에 전달한다. ⑥ 최적화 모듈에서는 변화된 목

적함수의 경향(탐색방향 변화율 및 반복계산수를

파악하여 프로그램의 종료를 결정)과 구속조건을

파악하여 다음 단계의 설계변수를 결정하고, ⑦

최신화된 설계변수를 이용, 목적함수 모듈을 구

동한다. 이상과 같이 ①→②→③→④→⑤→⑥→

⑦→③→‥‥순으로 반복 계산을 하게 되는데

⑤의 판단에 의해 프로그램이 종료된다.

2.2 최적화 기법

제약조건을 갖는 최적화 문제는 다음과 같이

수학적으로 표현된다.

Find     ⋯ 


to minimize 

subject to      ⋯  (1)

     ⋯ 

여기서 는 개의 벡터형의 설계변수, 는

목적함수, 는 개의 등호,    제약
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조건을 의미한다.

여러 가지 제약조건을 만족하면서 목적함수를

최소화하는 설계변수는 다음과 같이 매 반복 시

수정되는 식으로 정의된다.

      (2)

식 (2)에서 보는 바와 같이, 최적 설계변수를

구하기 위한 탐색방향(search direction), 와 목

적함수를 최소화하는 이동길이(step length), 

가 결정되어야한다. 대부분의 최적화 기법은 구

배(gradient)를 이용하여 탐색방향을 결정한 다음

선택된 방향에 대해 설계변수를 향상시키기 위한

1차원 탐색을 수행한다. 그러나 1차원 선택을 위

한 초기값 는 임의의 값으로 주어지기 때문에

수렴된 해를 얻기 위한 선택이 매우 어렵고, 따

라서 이를 개선한 2차 목적함수 및 선형화된 제

약조건으로 구성된 부-프로그램을 계산하는 순차

적 2차 계획법(SQP)을 사용한다[9].

식 (1)은 구간 제약조건을 부등호 제약조건으

로 변형하고, 비선형 제약조건을 선형화 하는 경

우 부-프로그램으로 아래와 같이 표현된다.


 


    ∇

 

∇ 
         ⋯  (3)

∇ 
      ≤   ⋯

여기서 는 양의 행렬로 매 반복시 라그랑지

함수의 Hessian에 근사시켜 수정하는데 아래의

BFGS(Broyden-Fletcher-Goldfarb-Shanno) 식을

이용하여 계산한다.

    








  

 
 


(4)

여기서

   

  ∇
  



· ∇ 
 ∇ 

  



· ∇  
  ⋯  : 라그랑지안 곱수

한편 다목적 함수의 최적화를 위하여 설계목

표값과 가중치를 이용하여 단일목적함수로 변환

하여 계산을 수행하는 목표달성기법(goal

attainment method)을 사용하였으며, 이는 아래

의 식과 같이 표현한다.





 

여기서 (5)

 

   


  ⋯  


  

  
⋯ 

  : 설계목표,

  ⋯   : 가중치 계수

Ⅲ. 활공체 날개 해석모델

3.1 지상시험 결과검토

Fig. 2는 활공체 날개의 진동시험 상태를 보여

주고 있다. 활공체의 개략적인 제원은 가로 3.2m

서로 2.8m, 높이 0.35m 이다.

좌, 우의 날개에 10개, 동체에 6개, 총 26개의

가속도계를 장착하고 2개의 가진기를 사용하여

다점랜덤 가진법으로 응답을 측정하였다. 측정된

가진력과 응답신호로부터 주파수 응답함수를 구

하고, 고유진동수와 감쇠계수는 주파수 응답함수

로부터 산출하였다. 시험측정과 분석을 위해서

LMS CADA-X 시스템을 이용하였고 계측된 진

동수 및 모드형태는 Table 1과 같다.

날개의 세장비가 크기 때문에 굽힘모드가 1차

적으로 발생하였다. 활공체의 날개는 접혀있는

상태에서 항공기와 분리 후 전개되며, 따라서 힌

Fig. 2. Ground vibration test of glider's wing

Table 1. Measured wing frequencies and

mode shape of glider's wing

Mode f(Hz) mode shape

1 12.25 1st bending mode

2 18.28 lead-lag mode

3 65.18 2
nd
bending mode

4 145.38 torsional mode
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Fig. 3. Ground static test of glider's wing

지로 구속되는데 이에 따라 날개 전체가 힌지를

중심으로 앞과 뒤로 움직이는 lead-lag모드가

18.28 Hz에서 2차 모드로 발생하였다. 3차는 2차

굽힘모드가 발생하였으며, 4차모드는 날개전체가

비틀어지는 비틀림 모드가 145.38 Hz에서 발생

하였다.

Fig. 3은 정적하중 시험모습을 보여주고 있다.

날개의 길이방향 0.2, 0.48, 0.83, 1.115, 1.310m에

위치하는 5개의 블록과 whipple tree를 이용하여

978.6 의 하중을 부여하고 날개의 끝 중앙부분에

서 처짐을 측정하였는데, 0.036 m를 나타내었다.

3.2 유한요소 모델 작성

실제날개는 코드가 0.20 m, 한쪽 날개의 길이

가 1.56 m로 스팬 방향으로, 4개의 구간으로 나

누어 스파 및 날개의 두께를 달리하여, 복합재

(892-TG3011)를 이용하여 제작하였다.

완성된 요한요소 모델은 Fig. 4와 같으며, 절점

수는 1,338개 이고, 구성된 요소는 solid, shell,

beam 및 mass 요소가 사용되었으며, 이의 개수

는 총 1,521개이다. 해석모델의 날개는 4개의 구

간(1구간 : ~ 0.45, 2구간 : ~ 0.60, 3구간 : ~

0.84, 4구간 : ~ 1.56 m)으로 나누어 각각의 구간

에서 표면(skin) 및 스파(spar)에 대하여 두께, 탄

Fig. 4. FEM model of glider's wing

Table 2. Used properties and dimension of

subpart for initial solving

position

(m)

thickness
1)

(variable)

elasticity
2)

(variable)

density
3)

(variable)

0.0

~

0.45

3.0
(skin_1t)

2.8
(skin_1e)

5.7
(skin_1y)

6.5
(sparw_1t)

2.4
(sparw_1e)

7.7
(sparw_1y)

5.0
(sparf_1t)

4.2
(sparf_1e)

7.9
(sparf_1y)

5.0
(sparr_1t)

4.2
(sparr_1e)

7.9
(sparr_1y)

0.45

~

0.60

4.0
(skin_2t)

2.1
(skin_2e)

6.7
(skin_2y)

7.6
(sparw_2t)

1.7
(sparw_2e)

8.7
(sparw_2y)

6.0
(sparf_2t)

2.7
(sparf_2e)

8.7
(sparf_2y)

6.0
(sparr_2t)

2.7
(sparr_2e)

8.7
(sparr_2y)

0.60

~

0.84

5.5
(skin_3t)

2.9
(skin_3e)

7.2
(skin_3y)

7.6
(sparw_3t)

2.2
(sparw_3e)

8.7
(sparw_3y)

7.0
(sparf_3t)

2.9
(sparf_3e)

8.7
(sparf_3y)

7.0
(sparr_3t)

2.9
(sparr_3e)

8.7
(sparr_3y)

0.84

~

1.56

12.0
(skin_4t)

1.5
(skin_4e)

12.7
(skin_4y)

7.9
(sparw_4t)

2.2
(sparw_4e)

8.5
(sparw_4y)

8.4
(sparf_4t)

1.8
(sparf_4e)

9.1
(sparf_4y)

8.4
(sparr_4t)

1.8
(sparr_4e)

9.1
(sparr_4y)

surface

5.7
(skin_5t)

1.7
(skin_5e)

6.7
(skin_5y)

solid 2.0
(core_e)

3.7
(core_y)

rib 7.5
(rib_t)

2.1
(rib_e)

3.7
(rib_y)

root solid 3.2
(root_e)

8.7
(root_y)

pin 6.4
(bar_pin) 2.10e+11 7.85e+3

mass 4.5(mass_pt1) 4.5(mass_pt2)

1) :×   , 2) :×  , 3) :×   

성계수, 밀도를 설계변수로 사용하였으며, rib, 힌

지보강재, 고정핀, 작동기 집중질량 및 조종면으

로 나누어 각 물성치 및 제원을 설계변수로 고려

하였다. Table 2에서 skin_1t는 1 구간 skin의 두께

변수를 나타낸다.

Table의 변수 중 ‘e‘는 탄성계수를 나타내며,

’t‘는 부재의 두께, ’y‘는 밀도를 나타낸다. skin의

다섯 번째 물성치는 조종면을 표현하고 있으며,

root는 날개의 힌지부위 알루미늄부재를,
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core는 조종면 내부의 core 물성을, bar_pin은 날

개를 고정하는 pin의 지름을, mass_pt는 날개 내

부에 장착되어 있는 작동기를 집중 질량을 각각

나타낸다. 전방과 중앙 spar는 web(sparw)과

flange(sparf)로 각각 구분되고, 후방 스파는

web(sparr)과 flange(sparf)로 구분되어 있다.

사용된 설계변수는 총 61개로 사용된 초기값

및 설계변수명을 Table 2에 표시하였다. 표시된

수치는 정규화가 수행된 값으로 두께, 탄성계수,

밀도에 대하여 각각   ,  ,

  를 곱하여 실제값으로 표현된다.

3.3 최적화 수행을 위한 문제 정식화

초기값을 기준으로 상한 값은 10배, 하한 값은

0.1배를 고려하였다. 설계변수는 정규화를 수행하

여 사용하였다.

목적함수로 4개의 진동수, 날개끝 부분의 처짐

을 사용하였으며, 진동모드를 고려하기 위하여

MAC(Model assurance criterion)을 사용하였다.

MAC은 아래의 식과 같이 표현되는데[10],

MAC 
  

 


  



(6)

모드형상간의 일관성을 나타내는 값으로 모드

형상의 스케일 효과가 상쇄되어 1일 경우 모드가

일치함을 나타낸다.

목적함수는 다중으로 아래의 수식과 같이 정

의하였다.

  
     

  

    (7)

   


  

  
 

 
      : 설계목표

         : 가중치 계수

여기서  
와  

는 각각 유한요소법 및 시험에

의해 구해진 1차 진동수이며, 유사하게  와  

는 각각 유한요소법 및 시험에 의해 구해진 날개

끝 부분의 처짐을 나타낸다. 모드 차이가 크게

발생하는 3차 및 4차 모드에 대한 MAC 값을 높

이기 위해 과 이 사용된다. 가중치는 초기값

과 설계목표값에 대한 차이로 설정하였다.

일련의 최적화 과정은 연속되는 탐색방향의

변화율이 보다 작게 되는 경우, 최대 해석의

반복을 20회까지 수행되도록 작성하였다.

Ⅳ. 결과 및 고찰

모델의 최신화는 진동수만 고려한 경우와 진

동수 및 정적변형을 동시에 고려한 경우, 진동수

와 정적변형 및 MAC을 동시에 고려한 경우를

각각 고찰하였다. 진동수만을 고려하는 경우 식

(7)에서 처음부터 4개의 목적함수, 진동수 및 처

짐을 고려하는 경우에는 5개의 목적함수, 진동수,

처짐 및 MAC을 고려하는 경우 7개의 목적함수

를 고려하였다.

4.1 진동수를 고려한 해석모델 최신화

진동수만을 고려한 해석결과 7회의 반복계산

이 수행되었으며, 최종 설계변수의 수렴값은

Table 3과 같다. 초기 설계변수를 이용한 진동수

는 = 9.426, = 18.026, = 77.703, = 132.61

이고, 변위는 0.042 m였다.

Fig. 5는 진동수만을 고려하여 얻어진 모델의

진동모드로 이는 시험결과 및 초기 해석모델 결

과와 유사하였다.

1차 고유진동수 12.249에서 1차 굽힘모드, 2차

진동수 18.280에서 lead-lag 모드, 3차 진동수

65.202에서 2차 굽힘모드, 4차 진동수 145.35 에

서 비틀림모드가 각각 발생하였다.

Fig. 5. Dynamic response results of glider's

wing with correlation of frequencies
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Table 3. Optimization results of design
variables and object functions
(glider's wing)

Design
Variable*)

Initial
Value

with
only
Freq'

with
Freq'
&
Disp'

with
Freq'
Disp'
MAC

skin_e1

⋮

skin_e5

skin_t1

⋮

skin_t5

skin_y1

⋮

skin_y5

sparw_e1

⋮

sparw_e4

sparw_t1

⋮

sparw_t4

sparw_y1

⋮

sparw_y4

sparf_e1

⋮

sparf_e4

sparf_t1

⋮

sparf_t4

sparf_y1

⋮

sparf_y4

ribs_e

ribs_t

ribs_y

root_e

root_y

core_e

core_y

bar_pin

mass_pt1

mass_pt2

2.80

⋮

1.70

3.00

⋮

5.70

5.70

⋮

6.70

2.40

⋮

2.20

6.50

⋮

7.90

7.70

⋮

8.50

4.20

⋮

1.80

5.00

⋮

8.40

7.90

⋮

9.10

2.10

7.50

3.70

3.20

8.70

2.00

3.70

6.40

4.50

4.50

4.862

⋮

2.267

5.016

⋮

6.465

5.746

⋮

7.164

2.303

⋮

2.208

6.532

⋮

7.791

7.733

⋮

8.424

5.948

⋮

1.051

6.578

⋮

8.106

7.957

⋮

8.957

2.137

7.531

3.728

2.793

8.699

2.216

3.895

4.785

4.691

4.715

4.301

⋮

2.077

4.402

⋮

6.335

5.739

⋮

7.147

2.370

⋮

2.191

6.583

⋮

7.795

7.728

⋮

8.384

5.012

⋮

1.440

5.732

⋮

8.030

7.950

⋮

8.825

2.129

7.504

3.680

2.509

8.700

2.136

3.896

4.249

4.104

4.152

4.703

⋮

2.565

5.023

⋮

6.449

5.904

⋮

6.856

2.399

⋮

2.199

6.764

⋮

7.849

7.813

⋮

8.351

5.192

⋮

1.909

6.243

⋮

8.086

8.092

⋮

8.842

2.199

7.684

3.753

2.156

8.712

2.393

3.801

3.939

1.621

1.754

Freq'
(Hz)

시험치
12.25
18.28
65.18
145.38

9.426
18.026
77.703
132.61

12.249
18.280
65.202
145.35

12.253
18.281
65.317
145.79

12.424
18.243
65.914
144.31

Disp'
(m)

시험치
0.036 0.042 0.028 0.036 0.037

*) 't' :×   , 'e' :×  , 'y' :×   

진동수를 목적함수로 최적화 기법을 이용한

모델최신화 결과 Table 1에 표현된 시험결과와

동일한 진동수를 얻었으나 처짐에 대해서는 최신

화를 고려하지 않았으므로 시험결과 대비 큰 차

이를 나타내고 있음을 알 수 있다.

4.2 진동수, 정적변형을 고려한 해석 모델

최신화

진동수 및 정적처짐을 고려한 모델최신화는 9

회의 반복계산을 수행하여 목적함수를 만족하는

설계변수의 값을 구했다. Table 3에 표현되듯 진

동수만을 고려하는 경우와 진동수 및 정적처짐을

동시에 고려하는 설계변수의 최종값에 차이가 있

음을 알 수 있다.

Fig. 6은 진동수별 진동모드를 나타내고 있다.

모드형태가 진동수 만을 고려한 경우와 대부분

유사하며, 4차모드의 경우 모드의 크기 및 방향

이 조금 다른 것으로 표현되었다.

Fig. 6. Dynamic response results of glider's

wing with correlation of frequencies

and static deformation

4.3 진동수, 정적변형 및 MAC을 동시 고려한

해석모델 최신화

진동모드의 형태를 개선하여 시험결과와 일치

시키기 위해 MAC을 목적함수에 추가하여 20회

의 계산으로 최적화를 수행하였다.
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Fig. 7. Dynamic response results of glider's

wing with correlation of frequencies,

static deformation and MAC

수행결과 Table 3과 같은 설계변수의 최종값

을 얻었으며, Fig. 7과 같이 시험결과와 유사한

진동모드를 얻었다.

한편 형상에 대한 정량적 평가를 위해서

MAC을 검토하였다. Table 4는 고려된 목적함수

에 대한 모델최신화 후의 MAC 값을 보여주고

있다. 대각 항이 1인 경우 모드가 잘 일치함을

나타내는데, MAC을 포함한 목적함수로 최적화

를 수행한 경우가 시험과 가장 유사한 진동모드

가 나타났다. 고려한 3가지 목적함수 조합방법

결과는 유사한 모드형태를 보이고 있으나(Fig. 5,

6, 7) MAC에서 많은 차이를 보이고 있다. 이는

정적처짐 및 진동수를 맞춘다 하여도 진동모드가

다를 수 있으며, 모드를 일치시키지 않는다면 정

확한 모델을 얻을 수 없음을 보여주고 있다. 많

은 시험 결과를 고려한 모델최신화를 수행함으로

써 실제 제품의 특성을 더욱 더 유사하게 표현하

는 모델을 얻을 수 있을 것으로 예상된다.

Fig. 8은 3가지의 모델최신화 방법에 따른 목

적함수의 최적화 과정을 나타낸다.

목적함수의 수가 증가함에 따라 수렴하는 속

도가 늦어지는 현상이 발생한다. 진동수만을 또

는 진동수 및 정적 처짐을 고려하는 경우 최적화

모듈에서 옵션인 “GoalsExactAchieve”를 사용하

여 20회 이내에서 100% 목표값을 달성하는 설계

Table 4. MAC results of glider's wing with

correlation of frequencies, static

deformation and MAC

object

function

Analysis

1 2 3 4

with

only

freq'

1 0.948 0.233 0.244 0.000

2 0.091 0.965 0.138 0.051

3 0.190 0.064 0.949 0.020

4 0.025 0.009 0.057 0.835

with

freq'

and

disp'

1 0.966 0.234 0.281 0.209

2 0.106 0.960 0.149 0.109

3 0.191 0.060 0.950 0.186

4 0.018 0.009 0.052 0.229

with

freq',

disp' &

MAC

1 0.972 0.230 0.207 0.002

2 0.119 0.965 0.160 0.001

3 0.211 0.064 0.987 0.037

4 0.017 0.001 0.040 0.965

Fig. 8. History of object function with various

methods

변수를 구할 수 있었으며, MAC까지 고려하는

경우 20회의 계산에서 오차 5%(MAC : 0.965) 미

만의 목표값을 얻었다.

Ⅴ. 결 론

공학적 가정 및 비선형성의 표현 한계에 내재

되는 해석모델의 차이를 최소화를 위해 실험데이

터를 기반으로, 최적화기법을 이용한 모델 최신

화를 수행하였다. 이를 위해 상용으로 사용되고

있는 Abaqus와 Matlab 소프트웨어의 최적화 모
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듈을 연계하는 방법을 수립하고 활용하였다. 적

용 결과 모델의 단순화에도 불구하고 시험결과와

잘 일치되는 해석모델을 얻었다. 모델 최신화에

있어 진동수, 정적시험 결과 및 진동모드를 고려

함으로써 실제제품의 특성을 더욱 더 유사하게

표현할 수 있음을 알았다. 추후 본 모델을 이용

하여 구조-공력 연계해석을 통한 공력특성 및 플

러터 해석을 수행할 예정이다.

최근 국내에도 항공산업의 발달로 많은 공력

및 플러터 성능에 대한 연구가 수행되고 있으므

로, 본 연구의 결과가 정확한 해를 구하기 위한

구조해석모델의 최신화가 필수적인 상황에서 해

결방안을 찾는데 유용하리라 생각한다.
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