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ABSTRACT

The thrust vector control technique is essential for high maneuverability of unmanned

aerial vehicles. In the present study, a multi-component balance was developed to

quantitatively evaluate the thrust-vectoring performance of a supersonic rectangular nozzle

based on the Coanda coflowing effect. Precise calibration and detailed data analysis were

performed during the development. It was found that the cross-talk errors between load

cells in the balance were less than 5%, and that the unwanted errors due to high-pressure

supply tubes were almost negligible, which contributed to the high accuracy of the present

balance design. Some preliminary test results of the thrust-vectoring performance of the

present nozzle design were also obtained and analyzed.

초 록

추력편향 제어기술은 무인기의 고기동성 확보에 있어 필수적이다. 본 연구에서는 동축

코안다 효과를 이용한 초음속 사각노즐 유동의 추력편향 특성을 정량적으로 측정할 수 있

는 다분력 시험장치를 개발하였다. 엄밀한 보정 및 자세한 자료분석 과정을 통하여 본 연

구에서 개발된 시험장치의 로드셀 상호간섭에 의한 측정오차는 약 5% 미만임이 관찰되었

고, 또한 고압 연결튜브에 의한 오차는 거의 무시할 수 있음이 판명되었다. 아울러 개발된

시험장치를 이용하여 본 연구의 동축 코안다 효과를 이용한 사각노즐의 추력편향 특성에

관한 기초적인 실험결과가 얻어졌다.

Key Words : Thrust Vector Control(추력편향제어), Supersonic Flows(초음속 유동),

Coanda Effect(코안다 효과), Calibration(보정), UAV(무인기)
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Ⅰ. 서 론

무인기가 요구하는 고기동성과 스텔스 기능은

초음속 사각노즐의 추력편향 제어기법의 개선을

요구하고 있다. 노즐의 내부 혹은 외부에서 분출

되는 부유동을 이용하여 엔진노즐 출구의 주유동

방향을 제어하는 유체역학적 추력편향 제어방식은

기존의 기계적 제어방식과 비교하여 엔진 무게당
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Fig. 1. Configuration of the test device

추력성능을 7~12% 정도, 또한 운용비용을

37~53% 정도 개선할 수 있음이 보고된 바 있으며

[1], 이차유동의 이용에 따른 노즐의 냉각성능 및

응답속도의 개선을 추가로 기대할 수 있다[2, 3].

그동안 연구된 다양한 유체역학적 추력편향기

법(Fluidic Thrust Vector Control, FTVC)[4-6] 중

에서 부유동의 코안다(coanda) 효과를 이용한 노

즐 주유동의 추력편향 제어기법이 관심의 대상이

되고 있다. 이때 부유동 코안다 유동방향이 주유

동 방향과 일치되는 동축류(coflow) 방식에 관한

과거 일부 연구[6-8]에서 초음속 사각노즐 유동의

추력편향제어 가능성이 확인된 바 있다. 그러나

과거 관련연구들은 아음속 영역[6] 및 노즐출구

측면에 위치한 플랩의 코안다 효과를 이용한 요

(yaw) 제어[7]에 제한되었다. 또한 최근 당해기관

에 의하여 진행된 코안다 효과를 이용한 초음속

제트의 제어에 관한 실험적 연구[8]도 유동가시

화를 통한 정성적 관찰결과에 국한되어 왔다.

이에 따라 유체역학적 추력편향 제어노즐의

정량적 성능평가에 대한 필요성이 요구되는데,

여러 개의 로드셀을 이용한 다분력 시험장치 개

발은 그 측정결과의 정확도를 높이는 것이 쉽지

않다. 과거 관련 연구[9-12]에서도 시험장치에 설

치된 로드셀 간의 상호작용 및 장치에 연결된 고

압배관의 영향이 추력편향 측정결과에 적지 않은

영향을 줄 수 있음을 밝힌 바 있어, 시험장치의

계측 정확도 및 재현성을 높이기 위한 엄밀한 보

정 및 검증과정이 요구된다.

이에 따라 본 연구에서는 이차원 초음속 노즐

(마하수=2.0) 유동의 추력편향 특성(피치각)을 정

확히 측정하기 위한 시험장치를 개발하였다. 기

존의 6분력 시험장치의 단점을 보완하고 효율적

인 피치각 측정을 위한 4분력 시험대를 설계하였

다. 로드셀 간의 상호간섭으로 기인하는 오차를

평가하고자 독립하중에 대한 보정을 수행하였으

며, 고압공기를 공급하는 배관의 간섭효과를 다

양한 유동전압에 대하여 정량적으로 평가하였다.

또한 이론적으로 계산된 추력과 계측된 추력을

비교 검증하였으며, 본 연구에서 설계된 최종 시

험장치를 이용하여 얻어진 동축 코안다 초음속

제트유동의 추력편향에 관한 기초적인 시험자료

가 유동가시화 영상의 결과와 비교 분석되었다.

Ⅱ. 시험장치 및 방법

2.1 시험장치 및 자료획득

본 연구의 시험장치는 측력의 계측정확도가

상대적으로 높은 수직식으로 설계 제작되었다.

제작된 시험장치가 Fig. 1에 나타나 있으며, 이때

시험장치는 노즐부(FTVC Assembly)와 측면에

설치된 로드셀(①, ②)의 보정에 사용되는 도르

래, 이를 지지하고 측정의 기준면을 제공하는 지

지대, 그리고 Fig. 1에는 제시되어 있지 않으나

하단에 설치된 로드셀(③, ④)의 보정에 사용되는

외부 교정지그와 고압의 압축공기를 공급하는 배

관으로 이루어진다.

본 연구에서는 총 4개의 로드셀을 사용하여

추력의 분력을 계측하였다. Fig. 1에 나타난 바와

같이, 노즐부 측면에 위치하여 측추력을 측정하

는 빔타입 로드셀①, ②(BCA, CAS사)를 수직방

향으로 설치하여 보정을 위한 공간을 확보하였

다. 아울러 노즐부 하단에 위치하여 노즐의 축추

력을 측정하는 2개의 로드셀③, ④(SBA, CAS사)

는 주노즐의 중심축인 XY평면상에 대칭으로 설

치되며, 두 로드셀을 하나의 로드셀⑤로 운용되

도록 병렬로 연결하였다.

노즐부는 출구 마하수 2.0, 출구 종횡비가 4:1

인 주노즐과 출구 마하수 1.0의 이차제트 노즐

(부노즐)로 구성되며, Fig. 1에 제시된 A 영역의

세부 구조가 Fig. 2-(a)에 개략도로 나타나 있다.

편향성능의 중요 형상변수인 부노즐 출구높이(s)

는 연속적으로 변화 가능하며, 코안다 플랩의 교

체를 통하여 플랩반경(R)의 변화 등 다양한 조건

에서 시험이 진행되도록 그 확장성을 높였다.

Figure 2-(b)에는 추력성분과 분력의 하중구조

가 도시되어 있으며, 설치된 전체 노즐부의 무게

중심이 X축 상에 위치하도록 노즐부 측면에 설

치된 추의 위치를 조정할 수 있도록 하였다. 이

를 통하여 노즐부의 무게중심, 종추력을 계측하

는 로드셀의 측정위치 그리고 주노즐 중심축, 이

세 위치의 X좌표 값은 모두 0이 되도록 미세조

정이 가능하고, 이때 추력이 없는 상태에서 측면
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(a) The detailed view of FTVC
assembly

(b) Configuration of thrust and
force components

(c) Location of calibration
loads

Fig. 2. Schematic diagrams of the test nozzle

에 위치한 로드셀에는 초기하중이 인가되지 않는

다. 아울러 측면 지지대(side plate)에는 볼트랜스

퍼가 설치되어 있으며, 향후 필요에 따라 로드셀

의 추가 설치가 가능하도록 설계되었다.

시험장치의 체결에 따른 정렬오차는 상호간섭

의 주요 원인으로, 정확도 높은 계측을 위해서는

시험장치의 정교한 제작 및 설치가 요구된다. 이

에 따라 본 연구에서는 시험장치 각 부품 간 “면

접촉”의 체결형식을 채택하였으며, 직각자(직각

도 ±0.07mm, RSK사)와 레이저레벨(±1mm/10m)

등 정밀 측정기자재를 활용하여 시험장치가 설계

조건대로 정확하게 체결되도록 하였다.

로드셀의 용량이 큰 경우 출력신호가 약해지

므로 로드셀의 용량은 예상되는 최대하중의 약 2

배로 정하였으며[10], 로드셀과 노즐부의 연결에

는 볼트랜스퍼와 피봇을 사용하여 하중이 탈축으

로 인가되어 발생하는 오차를 방지하였다.

로드셀의 출력신호는 로드셀 전용 계측모듈

(NI 9237, NI사)을 사용하여 측정하였으며, 시험

시에 유동이 안정화된 이후 10초 동안 1만개의

데이터를 수집하여 이를 평균하였다. 시험장치

보정에는 편의성이 높은 유압 구동방식 대신 정

밀도와 정확도가 높은 보정용 추를 이용하는 방

식을 채택하였으며, 고정밀 전자저울(MW-2N,

CAS사)을 사용하여 보정하중을 계량하였다. 단

일 로드셀에 대한 출력신호의 하중변환 최대오차

는 거의 무시할 정도로 작았으며(약 0.04%), 정적

하중 10kgf 인가 시에 출력신호 강도 대비 노이

즈의 강도가 1%미만으로, 로드셀의 출력신호가

양호하고 안정적으로 수집되는 것이 확인되었다.

전술한 설치조건에서 성능시험에서 발생하는

추력의 두 가지 성분( ,  )은 정역학적 평형

관계로부터 다음 식(1)로 계산된다. 여기서 

는 각 로드셀 i에 전달되는 하중을 뜻한다(Fig.

2-(b)참조).

     

    
(1)

2.2 상호간섭 보정 방법

시험장치 로드셀 간의 상호간섭을 보정하기

위하여 인가되는 독립하중( ,  ,  )은 각 로

드셀에 동축으로 인가되며, 그 위치가 Fig. 2-(c)

에 나타나 있다. 여기서 로드셀①, ②에 인가되는

보정하중( ,  )은 시험장치 측면에 설치된 도

르래와 Y형태의 하중연결선을 통하여 전달된다

(Fig. 1 참조). 하단에 설치된 로드셀⑤에는 시험

장치와 물리적으로 분리된 별도의 수직하중 인가

장치를 통하여 수직보정하중( )이 인가된다.

로드셀①, ②, ⑤에 인가되는 보정하중의 범위

는 예상되는 시험조건을 고려하여 최대 300N으

로 설정하였다. 각 로드셀에 하중이 독립적으로

인가된 상태에서 로드셀①, ②, ⑤의 출력신호 데

이터를 수집하여 로드셀 상호간의 간섭이 포함된

보정데이터를 확보하였다. 상호간섭이 고려된 하

중과 출력신호는 식(2)의 선형관계로 표시되고,

최소자승법으로 보정계수행렬 를 계산한다.

여기서  의 하첨자 는 로드셀의 위치, 하첨

자 는 보정하중이 인가되는 위치, 는 인가된

보정하중,  는 로드셀 출력신호를 의미한다.
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(a) L1 loading

(b) L2 loading

(c) L5 loading

Fig. 5. Results of interaction Calib 2

(a) Opened (b) Closed

Fig. 3. The design to obstruct primary flow

(a) Opened (b) Closed

Fig. 4. The design to obstruct secondary flow











     

     

     



































(2)

보정의 최종 결과물인 보정계수행렬에는 상호

간섭의 특성이 내재되어 있으며, 상호간섭이 보

정된 추력의 분력 는 보정계수행렬의 역행렬

과 성능시험에서 얻어진 로드셀 출력신호의 곱으

로 구해진다.

본 연구에서는 인가된 보정하중()과 출력신

호로 계산한 분력요소()의 최대오차가 5%이하

일 떄를 체결 및 보정완료 조건으로 정의하여,

이에 부적합한 경우 체결 및 보정을 다시 수행하

였다.

2.2 압력간섭 보정 방법

성능시험 시에 유동을 공급하는 튜브에는 높

은 압력이 전달되고, 이에 따라 튜브에서 발생된

응력이 노즐부를 거쳐 로드셀로 전달되어 오차를

유발한다. 본 연구에서는 추력이 계측에 포함되

지 않도록 정체실 내부에서 유동을 차단한 상태

로 튜브에 압력을 인가하여, 고압공기 공급 시에

나타나는 배관의 압력간섭을 모사하였고 그 방법

이 다음 Fig. 3과 Fig. 4에 제시되어 있다. 주유

동의 경우 Fig. 3-(a)와 같이 유동을 안정화시키

는 스프레더를 유동차단막으로 교체하여(Fig.

3-(b)) 주유동의 흐름을 차단하였다. 부유동의 경

우에는 Fig. 4-(b)에 나타나 있듯이 길이가 긴 부

품으로 유동을 차단하여, 이차제트의 유량공급

시에 발생되는 압력간섭을 모사하였다. 주노즐의

설계점 압력(약 780kPa)과 상대적으로 낮은 부유

동 압력을 고려한 압력 범위에서 보정이 진행되

었다. 두 정체실 내의 유동이 차단된 상태에서

다양한 정체실 압력조건에 따른 로드셀들의 신호

를 계측하고, 보정계수행렬을 이용하여 상호간섭

의 영향이 고려된 압력간섭의 크기를 정량적으로

관찰하였다.
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 L1 L2 L5

Calib 1 0.20% 0.56% 0.08%

Calib 2 0.17% 0.13% 0.05%

Calib 3 0.45% 0.48% 0.04%

Calib 4 0.31% 0.17% 0.08%

Table 2. Standard deviations of calibration
loads

 F1 F2 F5

Calib 1 1.2% 5.3% 0.3%

Calib 2 0.9% 1.2% 0.3%

Calib 3 3.3% 2.1% 0.1%

Calib 4 1.9% 1.5% 0.1%

Table 1. Maximum error of calibration loads

Ⅲ. 결과 및 고찰

3.1 시험장치 보정

3.1.1 상호간섭 보정

노즐부의 재조립 및 재체결 조건에서 총 4번

에 걸친(Calib 1~4) 상호간섭 보정이 수행되었다.

상호간섭 보정을 수행하여 얻어진 결과의 일부

(Calib 2 조건)가 Fig. 5에 나타나 있는데, 식(2)

에서 보정계수행렬 의 요소인  는 보정하

중()에 대한 로드셀 출력신호의 강도( )로

Fig. 5에 나타난 회귀선(regression line)의 기울기

를 의미한다.

Figure 5에 나타난 바와 같이 시험장치의 비선

형 특성은 거의 없는 것으로 관찰되어, 하중과

로드셀 출력신호를 식(2)의 선형관계로 정의하는

것이 타당한 것으로 판정되었다. 아울러 신뢰도

95% 구간이 회귀직선과 거의 동일하게 나타나

시험장치의 정밀도가 우수함을 알 수 있다.

분력요소의 오차는 다음 식(3)으로 정의되며,

   

    


× (3)

이때, 는 하중의 인가위치,  는 인가된 보정

하중,  


는 로드셀 출력신호에 상호간섭이 고

려되어 계산된 하중이다.

이러한 방법으로 얻어진 오차의 각 분력(Fi)에

대한 최대값이 다음 Table 1에 제시되어 있다.

네 번에 걸친 체결과 다양한 인가하중 조건에서

하단에 설치된 로드셀⑤의 오차가 약 0.3% 이하

로 정확도가 가장 우수한 것으로 나타났다. 측면

에 설치된 두 로드셀①, ②의 최대 측정오차는

가장 작은 보정하중(약 10N)이 인가된 조건에서

약 5%로 나타났으며, 대부분의 인가하중 조건에

서 오차는 1% 이하로 우수한 정확도를 보였다.

상호간섭이 고려된 하중변환의 표준편차는 식

(4)로 정의되며, 여기서 은 보정하중 조건의 수

(본 연구의 경우 N=16), max은 보정하중의 최

대값을 의미한다.

 







  




 



×
(4)

이러한 방법으로 얻어진 체결상태와 하중위치

에 따른 표준편차가 Table 2에 나타나 있고, 그

결과 상호간섭이 고려된 하중변환의 표준편차는

1% 미만으로, 본 연구에서 개발된 시험장치의

정밀도가 우수함이 확인되었다.

독립하중에 대한 보정을 수행하여 계산한 보

정계수행렬의 요소에 대하여 체결조건에 따른 재

현성을 식(5)를 이용하여 평가하였다. 그 결과 보

정계수행렬()에서 직접적계수(diagonal)의 재

현성은 1% 미만으로 나타났다. 상호적계수

(off-diagonal)의 경우 최소 약 20%에서 최대 약

300% 까지 나타났으며 이로부터 상호적계수의

값은 체결조건에 상대적으로 큰 영향을 받는 것

으로 판정되었다. 그러나 어떤 체결조건에서도

보정계수행렬의 상호적계수는 직접적계수의 약

1%미만으로 나타났다. 이 결과는 비교적 우수한

시험장치로 평가받는 과거 연구결과[11]인 5%에

비교하여 현저히 낮은 것으로 판단된다.

   

   
× (5)

3.1.2 압력간섭 보정

Figure 6에는 주유동 정체실의 유동이 차단된

조건에서, 정체실의 정적압력에 따른 분력의 계

측결과가 나타나 있다. 본 연구의 시험장치 설치

조건에서 주유동 정체실의 정적압력 상승에 따라

분력 에 인가되는 하중이 점점 커지는 경향이

나타났으나, 측면에 설치된 로드셀에는 특별한

경향이 관찰되지 않았다. 부유동 정체실의 유동

을 차단하여 정적압력에 따른 분력을 측정한 결

과가 Fig. 7에 나타나 있는데, 역시 특별한 경향

성이 관찰되지 않았다. 결국 각 정체실에 독립적

으로 다양한 정적압력이 인가된 조건에서 모든

로드셀에 전달되는 하중은 1N 미만의 아주 작은

값으로 확인되었다.
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Fig. 8. Flow chart of performance test

Fig. 6. Unwanted forces produced by
primary flow supply line

Fig. 7. Unwanted forces produced by
secondary flow supply line

Pressure [kPa] Pressure Load [N]

  F1 F2 F5

100 100 0.002 0.023 0.201

400 200 0.363 0.051 0.237

400 300 0.435 0.046 0.137

800 200 0.556 0.008 0.337

800 300 0.706 0.008 0.262

Table 3. Pressure load for various chamber
pressure conditions

실제 추력편향 노즐 작동 시에는 주유동( )

과 부유동( ) 정체실에 압력이 동시에 인가된

다. 실제 성능시험 환경에 가까운 압력간섭을 모

사하고자 두 정체실에 정적압력이 동시에 인가된

경우의 분력을 계측하였으며, 그 결과가 두 정체

실의 압력조합에 따라 Table 3에 정리되어 있다.

그 결과 각 정체실에 전달된 정적압력의 조건(독

립적 또는 복합적)에 관계없이 모든 압력간섭의

크기는 1N 미만으로 관찰되었다. 이는 유연한

재질의 튜브를 사용하여 간섭의 크기를 줄였고,

배관이 추력방향에 직각을 유지하도록 고정하여

[12] 압력간섭이 크게 줄어든 것으로 판단된다.

결국, 본 연구에서 제작된 시험장치에서 발생하

는 압력간섭의 영향은 추력의 크기에 비교하여

무시될 수 있는 수준으로 판정되었다.

3.1.3 보정절차

앞에서 얻어진 결과에 따라 압력간섭에 대한

보정절차는 필요치 않음이 확인되었으며, 이에

따라 정립된 상호간섭 보정 및 최종 성능시험 절

차가 Fig. 8의 순서도로 정리되었다. 시험장치의

측정 정확도에 따른 성능시험의 진행 여부는 독

립보정하중에 대한 분력요소의 최대 오차값 5%

이하를 기준으로 정하였다. 또한 보정 데이터로

부터 보정계수행렬을 계산하는 일련의 과정을

MATLAB으로 코딩하여 데이터 처리에 소요되는

시간을 단축하였다.

3.2 성능시험

3.2.1 1차원 추력 성능시험

시험장치의 추가 정확도 검증을 위하여 1차원

압축성 유동 관계식으로 계산된 주노즐의 추력과

본 연구의 시험장치에서 계측된 추력이 서로 비

교되었다. 다음 식(6)으로 제시된 이론 계산식으

로 주노즐의 추력을 도출하였으며, 이때 식(7)로

정의되는 노즐확산계수( )를 도입하여 노즐 확
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Fig. 9. Comparison of the measured and
the theoretical thrusts

장각에 따른 추력의 확산손실이 고려되었다[13].

식(6)에서 하첨자 e는 출구면, 는 배압, 는

노즐의 확장반각을 의미한다. 주유동이 과대팽창

되는 300~600kPa 범위의 정체압 조건에서 얻어

진 결과가 다음 Fig. 9에 제시되어 있다. 여기서

제시된 하한선(lower limit) 이하의 노즐전압에서

는 주노즐 확대부 내부에 수직충격파가 형성되어

식(6)을 적용할 수 없다. Figure 9에 나타나 있듯

이 측정된 결과는 이론 계산값과 최대 약 5%

(=300kPa 조건)의 오차를 보였으며 대부분의

결과에서 오차는 2% 미만으로, 본 시험장치의

우수한 측정 정확도가 재검증 되었다. 주노즐의

정체실 압력이 약 380, 500kPa인 조건에서 추력

이 재측정 되었으며, 계측된 추력이 거의 동일한

것으로 나타나 시험장치의 재현성 또한 우수한

것으로 판정되었다(Fig. 9의 △, ▽ 비교).

  
     (6)

 

sin
(7)

3.2.2 유동가시화 기법의 결과 비교

코안다 플랩반경에 대한 부노즐 출구높이(s/R)

가 0.025인 조건의 추력편향 노즐에 대한 기초

성능시험이 수행되었다. 제어노즐의 주요 성능지

표인 추력편향각( )이 측정되었으며, 모든 경계

조건이 동일한 상태에서 얻어진 유동가시화

(shadowgraph) 결과와 서로 비교되었다(Fig. 10

참조). 유동가시화에서 관찰된 주유동 경계의 각

도를 이용한 추력편향각 결정법은 참고문헌[8]에

자세히 제시되어 있다.

Figure 10-(a)에 제시된 조건에서 유동가시화

영상을 이용한 정성적인 추력편향각 측정결과(B,

(a) P t1=500kPa, P t2=300kPa

(b) P t1=300kPa, P t2=250kPa

Fig. 10. Comparison of thrust vectoring
angles (s/R=0.025)

 = 7.6
∘

)는 개발된 시험장치의 측정치(A,  =

8.7
∘

)에 거의 근접하는 결과가 얻어졌다. 반면 낮

은 주유동의 전압력으로 하부의 제트경계면이 불

확실하여 상부의 제트경계만으로 결정된 Fig.

10-(b)의 유동가시화 편향각(B,  = 13.9∘)은 시

험장치의 측정결과(A,  = 17.5
∘

)와 차이가 나

타났다. 유동가시화 결과에서 얻어지는 편향각은

주유동의 방향만을 기준으로 편향각을 정의하는

반면, 계측된 하중을 이용하여 편향각을 계산하

는 시험장치 결과는 코안다 곡면의 부압 및 편향

된 부유동 추력의 영향을 직접적으로 포함하고

있다. 이처럼 두 방법의 추력편향각 결정과정이

다르기 때문에, 주유동의 영향이 강한 조건(Fig.

10-(a))에서는 두 가지 측정결과가 유사하나, 부

유동의 영향이 상대적으로 강한 조건(Fig. 10-(b))

에서는 유동가시화의 편향각 결과가 과소평가되

는 것으로 판단된다.

Ⅳ. 결 론

동축 코안다 효과를 이용한 유체역학적 추력

편향 제어노즐의 정량적 성능특성 관찰을 위한

시험장치가 설계되고 그 계측 정확도가 정밀분석
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되는 과정에서 다음과 같은 결론이 얻어졌다.

(1) 독립보정하중에 대한 계측의 최대 오차는

약 5% 미만, 표준편차는 1%미만으로, 본 연구에

서 개발한 시험장치의 계측 정확도 및 정밀도가

높은 것으로 확인되었다.

(2) 보정계수행렬을 구성하는 직접적계수의 재

현성이 1%미만으로 나타났으며 상호적계수는 직

접적계수와 비교하여 매우 작은 값으로 관찰되

어, 본 시험장치의 보정계수행렬 재현성이 우수

함을 확인하였다.

(3) 성능시험 시에 발생하는 압력간섭을 모사

한 실험에서 압력간섭의 분력은 1N 미만으로 나

타나 본 시험장치는 배관에 의한 오차를 무시할

수 있었다.

(4) 과대팽창 조건에서 계측된 노즐의 추력이

1차원 압축성 유동 관계식으로 계산된 이론적 추

력값과 5%미만으로 잘 일치하였다.

(5) 유동가시화에서 얻어지는 편향각은 부유동

의 추력영향을 직접적으로 포함하지 않기 때문에

얻어지는 편향각이 과소평가 될 수 있다.
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