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ABSTRACT

This paper describes a research result of a external shape optimization study to 

maximize the range of the guided missile with canards and tailfins in atmospheric 

flight. For this purpose, the external shape optimization program which can enhance 

the range of a missile was developed, incorporated with the trajectory analysis and 

the optimization technique. In the trajectory analysis part, Missile DATCOM which 

utilizes the semi-empirical method was directly connected to the trajectory code to 

supply the aerodynamic coefficients efficiently at every time step. In the gliding flight 

trajectory after apogee, a maximum CL/CD trim condition calculation module was 

attached under the assumption of the missile continuously flying at maximum CL/CD 

condition. In the optimization part, a Response Surface Method(RSM) was adopted to 

reduce the computing time.

초   록

본 논문에서는 커나드와 테일핀을 가진 지대지 유도미사일이 대기권을 비행할 때 최대 

사거리를 갖기 위한 효율적인 외형 형상 최적화 기법 연구에 대하여 기술하였다. 이를 위

하여 비행궤적 해석 기법과 최적화 기법을 연계하여 미사일의 사거리 증대를 위한 외형 

형상 최적화 전산 프로그램 시스템을 구축하였다. 비행궤적 해석부분에서는 반실험적 기

법을 이용한 공력해석프로그램인 Missile DATCOM을 직접 연결하여 운동방정식 계산에 

필요한 공력계수들을 계산 시간 단계 마다 효율적으로 제공할 수 있게 하였고 최고점 이

후의 활공비행 구간에서는 최대 양항비를 갖는 Trim 조건 계산 모듈을 첨가하여 활공비행 

전 영역에서 최대 양항비 상태에서 지속적으로 비행한다는 가정으로 계산 하였다. 최적화 

기법으로는 Response Surface Method(RSM)를 적용하여 계산 시간 효율화를 꾀하였다.

Key Words : Component Build-up(부분합성법), Maximum Range(최대사거리), Range 

Extension(사거리연장), Shape Optimization(형상최적화) 
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Ⅰ. 서  론

유도무기 개발에는 그림 1과 같이 임무 요구

조건이 결정되면 주어진 설계사양들을 고려하여 
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그림 1. 비행체 형상 설계 흐름도

기본형상을 결정한 후 그 결과를 공력, 구조, 추

진, 조종 및 운용환경 등 각 서브시스템에 전달

하여 각 분야별 설계조건의 만족 여부를 분석한

다. 분석결과가 각 분야별 요구조건 및 설계조건

을 만족하지 못할 경우에는 다시 외형 및 서브시

스템 등을 수정하게 되고 앞서 설명한 일련의 작

업을 반복 수행한다. 이러한 반복 과정을 통해 

요구하는 성능을 가진 형상이 나타나면 그 형상

에 대해 장단점 및 운용제한 조건을 분석, 평가

한 후 최종형상을 결정하게 된다[1-2]. 그러나 이

러한 반복 과정에는 많은 시간과 비용이 소요된

다. 따라서 이러한 작업을 효율적으로 수행할 수 

있는 공기역학적 외형 형상 최적화에 대한 연구

가 최근 활발히 진행되어 왔다[3-7].

본 연구에서는 앞서 설명한 반복 과정에 드는 

시간과 비용을 줄이기 위하여 최대 사거리 구현

을 위한 형상 최적화 시스템을 구축하였고 이를 

통해 최대 사거리를 가지는 최적형상을 도출하려 

하였다.

Ⅱ. 본  론

2. 최적설계 시스템

2.1 비행궤적 해석 프로그램 구축

본 연구의 지대지 미사일은 그림 2와 같이 상

승 시에는 조종 없이 탄도비행을 하고 최고점에 

최고점

그림 2. 유도 미사일의 비행궤적

도착 한 이후 하강 비행 시에 사거리 최대화를 

위한 자세제어를 시작한다고 가정하였다. 이러한 

발사체의 사거리 연장을 위해서는 상승 시에는 

항력을 최소화하고 하강 시에는 활공거리가 식 

(1)과 같으므로 양항비를 최대화해야 한다.

활공 거리(x)=활공 고도(h)×활공 비(CL/CD) (1)

즉 상승 시에는 항력을 최소화하여 최고점에

서의 고도와 비행속도를 최대화하고 하강 시에는 

양항비가 최대인 조건에서 비행을 해야 최대 사

거리를 얻을 수 있다.

발사체의 비행궤적 해석을 위하여 식 (2)와 같

이 사거리( )와 고도( )를 고려한 운동방정식을 

사용하였다. 좌표축 및 발사체에 작용하는 힘은 

그림 3에 나와 있으며 여기서 는 x방향의 속도

이고 는 y방향의 속도이다.

 










 










    (2)

그림 3. 미사일에 작용하는 힘 및 좌표축
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여기서

  : 받음각

 : 질량

 : 항력   : 양력,   : 추력,  : 중력가속도

      

      

이다.

하강 시에는 식 (2)의 운동방정식에 최대 양항

비를 갖는 Trim 조건을 추가하여 종축 방향의 

자세를 고려할 수 있도록 프로그램을 구축하였

다. 최대 양항비를 갖는 Trim 조건 해석은 그림 

4와 같이 각 받음각에 따른 피칭모멘트가 0이 되

는 커나드 변위각을 계산한 후 그때의 양항비를 

계산하고 다항식 회귀(Polynomial Regression 

Analysis)를 이용하여 최대 양항비를 갖는 Trim 

받음각 및 커나드 변위를 찾았다. Trim 조건 해

석을 통해 찾은 최대 양항비를 갖는 조건의 공력

해석 결과가 운동방정식에 다시 적용될 수 있도

록 하였다.

추력 비행 시의 추력 및 질량은 시간 변화에 

따라 값이 변화되도록 설계하였다. 고도에 따른 

대기조건 변화는 표준대기표 및 표준대기 계산식

을 적용하여 설계하였으며 동압, 마하수, 레이놀

즈수 등을 계산할 때 이용하였다[8]. 양력, 항력 

등의 공기역학적 계수들은 비교적 빠른 시간에 

공력해석 결과를 얻을 수 있는 반실험적 기법을 

이용한 공력계수 계산용 프로그램인 Missile 

DATCOM을 이용하였다[9-10]. 사거리에 영향을 

미치는 기저항력(Base Drag) 계산의 정확도를 높

이기 위하여 추력이 있을 경우(Power-on)와 추력

이 없을 경우(Power-off)를 고려한 공력계산이 

수행될 수 있도록 시스템을 구축하였다.

그림 4. 최대 양항비 계산 방법

최적화시 형상변화에 따른 효율적인 비행궤적 

해석이 가능할 수 있도록 공력 데이터베이스 구

축 없이 각 시간 단계 마다 효율적으로 비행궤적 

해석이 가능한 프로그램을 설계하였다. 이를 위

해 매 시간 단계 마다 앞서 설명한 공력계수 계

산용 프로그램을 이용하여 양력 및 항력을 계산

한 후 운동방정식을 계산하고 그때의 마하수와 

고도를 다시 전산 프로그램에 다시 적용하여 다

음 시간 단계의 운동방정식을 계산하였다. 이때 

운동방정식의 계산은 4계 Runge-Kutta법을 이용

하여 계산하였다.

2.2 공력해석 프로그램

효율적인 공력 형상설계를 위해서는 미사일 

주위의 유동장에 대한 올바른 해석과 양력, 항력 

등의 공기력에 대한 정확한 계산이 선행되어야 

한다. 공력해석 방법으로는 풍동실험(Wind 

Tunnel Test), 전산유체역학(Computational Fluid 

Dynamics), 이론을 통한 공력해석 및 이론과 경

험식을 이용한 반실험적 기법(Semi-Empirical 

Method) 등이 있다. 본 연구에서는 형상변화와 

비행 전 구간에 대한 공력해석이 필요함으로 많

은 시간이 소요된다. 따라서 여러 방식의 공력해

석 방법 중 시간 대비 계산효율이 높은 반실험적 

기법을 선택하였다[11].

Missile DATCOM은 반실험적 기법을 이용하

며 부분합성법(Component Build-up)을 토대로 

각 부분별 간섭효과를 고려하여 다음과 같은 식 

(3)을 이용하여 공력해석을 수행한다.

      

        
    

    (3)

        
    

여기서

  : Axial force coefficient.

  : Total normal-force coefficient.

  : Total pitching moment coefficient.

  : Normal-force coefficient of body alone.

    : Normal-force coefficient of wing or tail 

in presence of body.

     : Additional normal-force coefficient 

on body due to presence of the wing or tail.

   : Negative normal-force coefficient component 

on tail due to wing or canard-shed  vortex.

 
 : Pitching moment coefficient of body alone.
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
  

 : Pitching moment coefficient of wing or 

tail in presence of body.

 
  

 : Additional Pitching moment coefficient

on body due to presence of the wing or tail.

 
 : Additional Pitching moment coefficient on 

tail surface caused by wing-shed vortices.

이다.

  이 기법은 각 부분별 구성요소의 공력해석 뿐

만 아니라 전체의 공력해석에도 적용되며 비교적 

정확하고 빠른 해석결과를 얻을 수 있다는 장점

이 있다[12].

2.3 최적화 시스템 구축

앞에서 구축한 비행궤적 해석 시스템과 최적

화 기법을 연계하여 사거리 최대화를 위한 형상 

최적화 시스템을 설계하였다. 해석시간을 단축하

기 위하여 최적화 기법 중 하나인 반응 표면법

(Response Surface Method : RSM)을 이용하여 

그림 5와 같이 최적설계 시스템을 설계하였다

[13-14].

실험계획법(DOE)으로는 Latin Hypercube 

Sampling(LHS)을 이용하였고 이를 이용하여 실

험점을 선정한 후 비행궤적을 해석하여 반응면을 

구성하였다. 또한 실험점에 대한 비행궤적 해석

시 병렬처리를 통해 해석시간이 단축될 수 있도

록 시스템을 구축하였다.

그림 5는 최적설계 시스템의 개념도이다. 최적

설계 시스템은 비행궤적 해석 부분과 최적화 부분

으로 나누어져 있다. 비행궤적 해석 부분은 공력

해석 모듈, 운동방정식 해석 모듈, 최대 양항비를 

갖는 Trim조건을 찾는 해석 모듈로 구성되어 있

다. 최적화 부분은 LHS을 이용한 DOE 모듈과 회

귀식을 이용하여 각 실험점에 대한 비행궤적 해석

결과를 반응면으로 구성하는 RSM 모듈, 반응면에

서 최적점을 찾는 Design Optimization Tool(DOT)

그림 5. 사거리 최대화를 위한 형상 최적화 시스템

모듈로 구성되어있다. 앞서 언급한 최대 양항비

로 비행궤적을 해석할 수 있는 비행궤적 해석 시

스템과 형상 최적화가 가능한 최적화 시스템을 

연계하여 비행 전 구간에 대한 사거리 최대화를 

위한 형상 최적화 시스템을 구축하였다.

3. 사거리 최대화를 위한 형상 최적설계

본 연구에서는 발사 시스템 및 구조적 문제 

등의 초기 요구조건에 따라 그림 6과 같은 형상

에 대해 커나드와 테일핀의 설계범위를 설정하여 

형상 최적화를 수행하였다. 제약조건으로는 안정

성 및 조종성을 고려하여 비행 전 구간에 대해 

적절한 범위의 정적 여유를 갖도록 하였다. 이때 

사용된 커나드의 배치는 ×자 형태이고 테일핀의 

배치는 +형태이다.

3.1 최적화 문제의 정식화

사거리 최대화를 위한 형상 최적화를 위해 목

적함수, 설계변수, 제약조건을 다음과 같이 정의

하였다.

목적함수(Objective Function)

목적함수 Obj.(X): 최대 사거리 

목적함수는 미사일의 최대 사거리이다. 최적해

를 구하기 위하여 유도 조종시의 비행궤적을 각 

실험점에 대해 해석하였다. 로켓의 발사지점부터 

최대 고도까지는 커나드의 조종이 없고 최대 고도

에서 부터 매 시간 단계 마다 커나드 변위 15˚ 이

내에서 최대 양항비 조건을 찾아 그 조건에서 비

행하는 것으로 사거리를 계산하였다. 커나드의 변

위를 15˚로 결정한 이유는 커나드 구동기의 최대 

변위가 20˚로 조종 여유를 갖기 위해서이다. 또한

그림 6. 해석 모델 및 커나드, 테일핀의 설계 범위

그림 7. 커나드 및 테일핀의 설계변수
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커나드의 구동기가 공력 하중을 견딜 수 있어야 

함으로 최대 힌지, 벤딩 모멘트를 고려하여 결정

되었다.

설계변수(Design Variable)

설계변수는 그림 7과 같이 커나드와 테일핀의 

형상 변수들로 커나드 및 테일핀의 각 Root 

Chord 길이, Span 길이, 후퇴각(Sweep Back 

Angle)으로 6개이다. 설계범위는 표 1과 같고 

Root Chord 및 Span은 각각의 길이를 동체의 

지름으로 나눈 값(Length/Body Diameter)인 

Caliber(cal)로 나타내었다.

제약조건(Constraint Condition) 

제약조건은 커나드와 테일핀 형상에 따른 조

종성과 안정성을 고려한 최대, 최소 정적 여유

(Static Margin : )로 선정하였다.

0.1(cal) ≤≤ 3.0(cal)

그 이유는 유도 조종이 없을 시, 정적 여유가 

없으면 미사일의 종축 안정성을 확보할 수 없게 

되고, 유도 조종이 있을 경우, 정적 여유가 너무 

크면 유도 조종 성능이 저하될 수 있기 때문이

다. 정적 여유는 비행궤적 해석부분의 공력해석 

모듈에서 비행 전 구간에 대해 계산하였다. 정적 

여유의 값은 무게 중심에서부터 공력 중심까지의 

거리를 동체 직경으로 나눈 값(cal)이이며 최적화 

부분에서는 다음과 같이 제약조건을 설정하였다.

제약조건 G1(X):  -  + 0.1 cal  ≤ 0

제약조건 G2(X):     - 3.0 cal  ≤ 0

3.2 반응면 생성 및 최적화 결과

반응모델은 2차 다항식(Quadratic)의 형태를 

적용하였다. 실험점 개수는 설계변수 6개에 대하

여 Latin Hypercube Sampling(LHS) 방법으로 

100개의 실험점을 생성하였다. 100개의 실험점 중

에서 정적 여유가 없는 부적합한 24개의 실험점을

표 1. 커나드 및 테일핀의 설계 범위

커나드

Root Chord

길이 비(cal)

Span

길이 비(cal)
후퇴각

Lower Upper Lower Upper Lower Upper

0.440 0.648 0.220 0.377 0˚ 55˚

테일핀

Root Chord

길이 비(cal)

Span

길이 비(cal)
후퇴각

Lower Upper Lower Upper Lower Upper

0.93 1.41 0.59 0.68 0˚ 55˚

표 2. 반응면의 적합도

목적함수 제약조건(G1) 제약조건(G2)

적합도(R
2

adj) 0.93 0.99 0.93

표 3. 최적화 결과

목적함수 제약조건(G1) 제약조건(G2)

최적화 결과 145 km 0.11 2.66

시스템 결과 143 km 0.21 2.76

제외하고, 76개의 실험점으로 반응면을 생성하였

다. 목적함수와 제약조건(G1, G2)에 대해 각각의 

반응면을 생성하였으며 적합도는 표 2와 같다.

생성된 반응면을 이용하여 최적화를 수행하였

다. 최적화는 상용 프로그램인 DOT의 수정 유용 

방향법(Modified Method of Feasible Directions)

을 사용하였다. 최적화 결과, 사거리는 145km이

고 최소 정적 여유와 최대 정적 여유는 각각 

0.11(cal), 2.66(cal)이었다. 최적화 결과를 검증하

기 위하여 최적점을 비행궤적 해석 프로그램에 

다시 입력하여 확인하여 보았다. 

검증 결과 표 3과 같이 사거리는 143km, 최소 

정적 여유와 최대 정적 여유는 0.21, 2.76으로 목

적함수인 최대 사거리가 약 1.39%의 오차를 가

졌다. 이는 그림 8과 같이 실제 함수를 근사화하

여 최적점을 찾는 반응 표면법의 특성에 의해 나

타난 결과의 오차이다.

그림 9는 최적형상으로 커나드, 테일핀 각각의 

Root Chord 길이, Span 길이를 기준 길이로 나

눈 길이비로 나타내었다. 커나드에 대해서는 하

강 비행 시 Trim 받음각을 크게 하여 양력을 증

가시키기 위하여 최대면적이 되었고 테일핀에 대

해서는 정적 여유의 제한 조건을 만족하면서 항

력 최소화 및 양항비 최대가 될 수 있는 적절한 

형상 및 면적을 갖는 것으로 계산되었다.

그림 8 . 반응 표면법( RSM)
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커나드 테일핀

Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

0.648 0.377 0˚ 1.339 0.628 45.8˚

그림 9 . 최적 형상

4. 결과 비교 및 분석

본 연구에서는 상승 시는 항력을 줄이고, 하강 

시는 양항비를 크게 하여 사거리를 최대로 할 수 

있는 형상을 최적화를 통해 도출하였다. 결과의 

타당성을 확인하기 위하여 항력 최소화를 통한 

사거리 연장과 양항비 최대화를 통한 사거리 연

장을 각각 수행하여 형상차이 및 사거리를 비교

하였다. 항력 최소화는 비행 전 구간에서 유도 

조종이 없는 무유도 최적화이며 양항비 최대화는 

상승시를 제외하고 특정 고도 및 초기 비행속도

에서 활공 시 최대 양항비 조건으로 비행하였을 

경우의 사거리를 이용하여 최적화를 수행한 결과

이다. 제한 조건, 설계 범위 등은 모두 동일하게 

두고 해석을 수행하였다.

4.1 항력최소화

목적함수 Obj.(X): 최대 사거리(항력 최소화)

무유도 사거리 최대화를 위해서는 항력이 가

장 작은 형상이어야 한다. 즉 항력이 최소화가 

되기 위해서는 비행 전 구간에 대한 커나드와 테

일핀의 항력이 최소가 되는 형상이어야 한다. 설

계범위 내에서 가능한 한 면적을 최소로 가지며 

후퇴각의 효과로 조파 항력이 최소가 되는 형상

이 무유도 최적화의 최적형상이 될 것으로 판단

된다. 그림 10은 항력 최소화를 통한 무유도 최

적 형상으로 커나드는 설계범위 안에서 가능한 

한 면적이 최소화됨과 동시에 조파항력이 최소화

커나드 테일핀
Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

0.624 0.367 55˚ 1.312 0.565 55˚

그림 10 . 항력 최소화 최적형상

커나드 테일핀

Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

Root

Chord

길이비

Span

길이비
후퇴각

0.649 0.377 5.9˚ 1.312 0.565 12.7˚

그림 11. 양항비 최대화 최적형상

되는 형상으로 나타났고 테일핀은 정적 여유를 

가지면서 제약조건을 만족하는 면적에 조파항력

이 최소화되는 형상으로 나타났다.

4.2 양항비 최대화

목적함수 Obj.(X): 최대 사거리(양항비 최대화)

양항비 최대화의 경우 특정 고도와 초기 속도

에서 활공하여 지면에 도달하는 시점까지의 거리

를 목적함수로 하여 최적화를 수행하였다. 그림 

11은 양항비 최대화의 최적형상이다. 양항비가 

최대가 되기 위하여 커나드의 면적을 키워 양력

을 증대 시켰으며 약간의 후퇴각이 나타나 조파

항력을 감소시켰다. 이는 유도 조종 시 Trim 받

음각이 크게 되어 양력이 커질 수 있는 방향으로 

나타났으며 이에 더해 약간의 후퇴각이 생성되어 

조파항력을 줄여 최대 양항비가 될 수 있는 형상

을 나타내었다. 테일핀의 경우 또한 면적이 증가

하여 양력이 증가되는 방향으로 나타났으며 약간

의 후퇴각이 생성되어 조파 항력을 줄여 전체 양

항비가 최대가 될 수 있는 형상으로 나타났다.

4.3 결과 비교

그림 12는 (a) 비행 전 구간에 대한 최적화 형

상, (b) 항력 최소화를 통한 최적화 형상, (c) 양

( a )  비행 전 구간 최적형상

( b)  항력 최소화 최적형상

( c )  양항비 최대화 최적형상

그림 12. 최적화 조 건 에 따른 최적형상 비교
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항비 최대화를 통환 최적화 형상을 비교한 그림

이다. 그림 13은 각 최적 형상들을 같은 비행조

건으로 비행궤적 해석을 수행하여 비교한 결과 

그래프이다. 상승 시에는 조종 없이 탄도비행을 

하고 최고점에 도착 한 이후부터 매 시간 단계 

마다 커나드 변위 15˚ 이내에서 최대 양항비 조

건을 찾아 그 조건에서 비행하는 것으로 비행궤

적을 해석하였다. 결과와 같이 항력 최소화 형상

은 상승 시 항력이 제일 작으므로 높은 고도까지 

도달할 수 있었지만 활공 시에는 커나드 및 테일

핀의 면적이 작아 양항비가 작으므로 활공거리가 

작게 나타났다. 반면 양항비 최대화 형상의 경우

에는 활공 시에는 양항비가 최대화되어 사거리 

연장효과가 크지만 상승 시에 항력이 증가되어 

항력 최소화의 최대 사거리 보다 오히려 작은 사

거리를 가졌다. 비행 전 구간에 대한 사거리 최

대화의 경우에는 비행궤적 해석결과와 같이 최대 

고도는 항력 최소화 형상과 양항비 최대화 형상

의 중간 정도이지만 가장 긴 사거리를 가지는 것

을 확인할 수 있었다. 따라서 사거리 최대화를 

위해서는 비행 전 구간에 대한 항력 최소화와 동

시에 양항비 최대화가 적절히 이루어져야 함을 

확인 할 수 있었다.

( a )  비행궤적 변화

( b)  마하수 변화

그림 13. 최적화 조 건 에 따른 비행궤적 비교

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 지대지 유도 미사일의 사거리 

최대화를 위한 형상 최적화에 대해 연구하였다. 

이를 위해 비행궤적 해석 시스템과 최적화 시스템

을 연계하여 비행 전 구간에 대한 유도 미사일의 

사거리 최대화를 위한 형상 최적화 시스템을 구축

하였다. 비행궤적 해석 시스템에서는 효율적인 비

행궤적 해석을 위하여 반실험적 기법을 이용한 공

력해석 프로그램인 Missile DATCOM을 직접 연

결하여 운동방정식을 효율적으로 해석할 수 있도

록 하였다. 또한 최대 양항비를 갖는 Trim 조건 

계산 모듈을 추가하여 활공비행 전 영역에서 최대 

양항비 조건으로 비행하도록 하였다. 최적화 시스

템에서는 Response Surface Method(RSM) 기법을 

적용하여 해석시간을 단축하였다.

본 연구에서 구축한 사거리 최대화를 위한 형

상 최적화 프로그램을 이용하여 커나드 유도 미

사일에 대해 형상 최적화를 수행하여 비행 전 구

간에 대한 형상 최적화, 항력 최소화를 통한 형

상 최적화, 양항비 최대화를 통한 형상 최적화를 

각각 수행하여 경향성을 파악하였다. 해석결과 

상승 시에는 항력이 작고 하강 시에는 양항비를 

크게 하는 형상이 사거리가 최대가 되는 최적형

상으로 나타났다.

본 연구를 통해 사거리 최대화를 위한 형상 

최적화 시스템을 구축하였고 비행 전 구간에 대

한 형상 최적화를 통해 사거리 최대화가 이루어

짐을 확인할 수 있었다. 본 연구에서 구축된 최

적화 시스템은 해석시간이 비교적 빠르고 효율적

이기 때문에 초기 개념설계 및 사거리 연장을 위

한 형상 최적화에 유용할 것이라 판단된다. 또한  

본 연구의 최적화 시스템은 설계변수의 추가 및 

제약조건의 재설정이 용이함으로, 설계변수의 추

가(예: 발사각, Boat-tail 등) 및 제약조건 추가(예: 

커나드의 힌지 및 벤딩 모멘트 등)를 통해 다른 

조건의 미사일 형상 최적화에도 유용할 것으로 

판단된다.
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