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Sequential convex programming based performance analysis of the designed UAV is performed. 

The nonlinear optimization problems generated by aerodynamics are approximated to socond order 

program by discretization and convexification. To improve the performance of the algorithm, the 

solution of the relaxed problem is used as the initial trajectory. Dive trajectory optimization 

problem is analyzed through iterative solution procedure of approximated problem. Finally, the 

maximum final velocity according to the performance of the actuator model was compared.

순차 컨벡스 최적화 기법을 사용한 궤적 최적화로 무인기 기초 설계 형상의 성능 분석을 수행했다 외. 

부 공력 모델로 설계한 비선형 궤적 최적화 문제는 볼록화와 이산화를 통해 차 원뿔 프로그램 문제로 2

근사 되었다 알고리즘의 성능 향상을 위해 제약조건을 완화한 문제의 해를 초기 궤적으로 사용했다 근사. . 

해의 반복적인 탐색으로 하강 궤적 최적화 문제들을 분석했으며 설계 형상의 구동부 성능에 따른 최대 도

달 속도를 비교했다.

Key Words : 순차 컨벡스 프로그래밍 궤적   Sequential Convex Programming( ), Trajectory Optimization(

 최적화 성능 분석), Performance Analysis( )

 = angle of attack   = thrust constant 

 = flight path angle 
 = distance between c.g and 

main wing leading edge


 = elevator angle 
 = distance between c.g and 

elevator leading edge


 = state trust region   = drag coefficient 

 = control input trust region   = hinge moment coefficient 

 = pitch angle   = lift coefficient 

 = density   = moment coefficient 
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고효상 최한림 장종윤 김 준 유구현․ ․ ․ ․

무인기는 농업 물류 통신 등의 다양한 응용 분야에 활, , 

용되고 있으며 관성 측정 장치(IMU, Inertial Measure- 

제어 기법 등이 발달함에 따라 감시 정찰ment Unit), , , 

전투와 같은 군사 응용 분야에도 활발히 활용되고 있다. 

미국의 경우 대형 리퍼 과 중형 프레데터 를 MQ-9 MQ-1

년 이상 운용해 왔으며 세계 최대 수출국인 이스10 UAV 

라엘은 과 등의 장시간 체공할 수 있는 무, Heron Harpy 

인기를 개발하여 관련 기술과 함께 전 세계 여러 국가에 

수출하였다 국내에서는 의 개발로 세계 번[1]. RQ-101 10

째 무인기 생산국이 되었으며 이후 년간의 연구 개발, 30

로 현재 차기 군단 무인기의 개발을 진행 중이다.

무인기 개발 초기 단계에는 목표로 하는 임무 프로파

일과 형상 설계가 복합적으로 진행되기 때문에 설계한 

형상의 공력 성능이 요구된 임무 프로파일에 적합한지 

분석하는 과정이 필요하다 하지만 요구 성능 파라미터. 

가 자주 변하고 그에 따라 형상과 공력 성능 등이 자주 

변하는 초기 설계 단계에서는 그 적합성을 판단하는 데

에 어려움이 있다.

이를 위해 본 연구에서는 무인기의 임무 궤적 최적화

를 통한 설계 형상의 성능 분석 방법을 제안하였다 기. 

존의 궤적 최적화 등의 다양한 최적화 문제는 비선형 

프로그래밍 을 기반으로 해결(nonlinear programming)

했다 하지만 해당 기법은 초기 조건에 따른 수렴성[2]. 

능 긴 소요 시간 등의 문제가 있어 다양한 형상과 임, 

무 궤적에 대해 빠르고 강건한 분석이 요구되는 본 연

구의 문제에 적용하기에는 적합하지 않다 이를 해[3]. 

결하기 위하여 본 연구에서는 궤적 최적화 문제에 순차 

컨벡스 프로그래밍(Sequential Convex Programming) 

기법을 적용하여 설계 무인기의 임무 프로파일을 분석

하였다. 

순차 컨벡스 프로그래밍은 기존의 최적화 문제를 선형

화와 이산화를 통해 다항 시간 내에 해결 가능하다고 알

려진 형태로 재정의한 후 반복적으로 최적화를 시행[4] 

하여 해를 수렴시키는 기법으로 비선형 프로그래밍이 , 

가지던 수렴성과 소요 시간의 문제를 보완한 기법이다

이를 적용하면 본 연구에서 고려한 다양한 궤적 최[3]. 

적화 문제를 빠르게 해결할 수 있으며 결과 궤적을 기, 

반으로 공력 성능과 임무 프로파일 간의 영향을 비교 분

석하였다.

본 논문은 다음과 같은 순서로 쓰였다 장에서는 . 2.1

사전 제작한 기초 설계 형상의 종축 공력 계수와 엘리베

이터에 대한 힌지 모멘트 계수의 근사 모델을 소개했다. 

장에서는 해당 모델을 기반으로 하여 순차 컨벡스 프2.2

로그래밍 적용을 위한 궤적 최적화 문제를 정의하였으며 

목적에 따라 다양하게 정의된 최적화 문제의 결과를 2.3

장에서 분석하였다.

 = drag   = moment load applied to 
actuator


 = reference length 

 = path constraint   = control input variables 

 = gravitational 
acceleration

  = speed of sound 

 = altitude   = velocity 

 = hinge moment   = state variables 

 = moment of inertia 

 = heat load constant 

 = lift   = derivative with respect to 
(=,,,,, ,,,,,,)  = mass 

 = moment   = initial condition

max = maximum load factor   = final condition

 = number of constraints   = i-th data of a trajectory

 = angular velocity   = maximum

 = dynamic pressure   = minimum

 = heat load 

 = reference area 

 = time sec  = nominal

 = thrust    = derivative with respect to time
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궤적 최적화 문제의 설계 및 최적해 탐색을 위해 아래 

Fig 과 같이 사전에 제작한 기초 설계 단계의 모델을 . 1

사용했으며 공력 성능은 로 분석한 값을 사용했다XFLR5 . 

는 포텐셜 이론을 기반으로 하여 차원 비행체 XFLR5 3

형상의 공력 해석을 위해 개발된 프로그램으로 차원 날2

개에 대한 해석 프로그램을 기반으로 하였기 때문에 일

부 유동 조건에 대한 신뢰도가 낮을 수가 있다 이 [5]. 

때문에 본 논문에서 를 사용하여 분석한 공력은 XFLR5

고려한 비행 조건에 대해 해석 정확성을 보장하기는 어

려우나 본 연구는 공력보다 동역학적 관점에서 문제에 , 

접근하고자 하였으므로 공력 정확성은 고려하지 않고 해

당 프로그램의 해석 결과를 사용하였다. 

자유도 동역학 모델 적용을 위해 로 무인기 3- XFLR5

모델의 양력 항력 모멘트를 다양한 받음각 엘리베이터 , , , 

각에 대해 분석한 뒤 식 과 처럼 근사하여 (1) Table 1

적용했다[6].
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또한 이후 구동기 성능 한계에 의한 영향을 분석하기 

위해 비행 조건에 따른 힌지 모멘트를 로 분석한XFLR5























    

 







  

  

  

뒤 식 처럼 근사했다 근사 식에 사용된 계수는 비행 (2) . 

동압에 따라 값이 스케일링 되는 경향이 있어 Table 2

처럼 두 지점에서의 값을 보간하여 사용했다.

이 절에서는 임무 프로파일과 성능 분석을 위한 순차 

컨벡스 프로그래밍 적용 과정을 소개한다 먼저 앞에서 . 

분석한 설계 형상의 공력 성능을 최적화 문제에 적용하

기 위해 자유도 종축 비행 동역학 식을 구성하였다3- . 

그것을 기반으로 궤적 최적화 문제를 정의한 뒤 선형화

와 이산화를 통해 문제를 재정의하여 순차 컨벡스 프로

그래밍을 적용할 수 있도록 하였다.

임무 해석을 위해 고려한 무인기의 자유도 종축 비3-

행 동역학은 식 과 같다(3) .
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(3)

시스템 모델의 상태변수는       로 마하

수 고도 받음각 각속도 자세 각 질량으로 정의했으며 , , , , , 

제어 입력변수는   로 엘리베이터 각도와 추력으

로 정의하였다 그에 따라 장의 성능 파라미터값을 각. 2.1

속도의 영향을 고려한 상대 받음각  상대 엘리베이, 

터 각 에 대해 식 와 같이 계산했다(4) . 

≡ 
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(4)
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식 과 로 표현되는 비행 동역학 식은 (3) (4) 와 에 

대해 비선형이므로 순차 컨벡스 프로그래밍에 적용하기 

위해 식 과 같이 선형 근사하였다(5)~(8) .
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(5)

  ≤ ≤ 

   ≤ ≤ ≤ ≤ 
(6)

 


  


 






 

sin


cos
  




 


  




  sin   


  

       

 






  



 
 







  





 







  


  


  




 


  


  


  




    







           

           

 


  

cos
      

 


  

sin
  


   

          

(7)

 
  

  


 
  

  


 


  

 


 

 







 


 






 


 


 

 







 


(8)

  





  





  






 


  


 





  








 




    

최적화 문제는 임무에 따라 선정된 적절한 목적을 달

성하는 최적의 변수 조합을 찾는 것으로 궤적 최적화 , 

문제에서는 일반적으로 이산화된 궤적의 정보가 변수가 

된다 이때 최적화 과정에서 변수들이 임무 조건과 비행 . 

동역학을 유지하도록 하기 위해서는 최적화 문제가 적절

한 구속조건을 반영하도록 해야 한다 여기에는 초기 조. 

건 종말 조건 궤적 구속조건 등이 포함되며 동역학 구, , 

속조건은 장과 같이 선형 근사 된 형태로 식 와 2.2.1 9

같이 적용된다 식 에서 은 목적 함수 는 선형 근. (9) 1 , 2

사 된 동역학 구속조건 은 초기 조건과 종말 조건, 3 , 4

는 궤적 구속조건 는 상태변수와 제어 입력변수의 상 , 5

하한 조건을 의미한다.

min  

      

  






 
  






 
 

     


  ≤ max



∈min max  ∈min max 


(9)

궤적 구속조건 는 전체 궤적에서 형상 모델에 가

해지는 비행 동압과 하중 계수가 설정한 상한 max
이 

하로 유지되도록 식 과 같이 구성했다 이를 순차 (10) . 

컨벡스 프로그래밍에 적용하기 위해 식 과 같이 상(11)

태변수와 제어 입력변수에 대해 선형 근사하였다.
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≤max
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≤max

(10)
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식 과 식 에서 동역학과 궤적 구속(5)~(8) (10), (11)

조건은 임의의 점 와 에서 선형 근사되는데 이 과정

에서의 오차를 줄이기 위해 식 에 신뢰 구간 구속조(12)

건을 추가했다 여기에 구동기 모델의 모사를 위한 구. 

속조건을 추가하면 설계 무인기 궤적에 대한 컨벡스 최
적화 문제가 된다.

min 
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max

∈min max ∈min max 
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≤max
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(13)




 


 







 


 




 




  
 

  


min   

 ∥  ∥≤
      

      

(14)

식 는 연속시간에 대해서 정의되었기 때문에 궤적(12)

에 대한 수치 해를 얻기 위해서는 최적화 문제를 이산화

하여 재정의해야 한다 궤적은 전체 구간을 종말 시. 

간 에 대해 개의 점  


   으로 

나누고  를 각각    ,    

로 둠으로써 이산화할 수 있으며 각 구간에 대한 동, 

역학 구속조건은 식 과 같이 사다리꼴 법칙(13)

으로 표현할 수 있다(Trapezoidal Rule) . 최종적으로  

장의 컨벡스 최적화 문제는 식 와 같이 전체 2.2.2 (14)

궤적의 정보를 담고 있는 변수 와 목적 함수를 표현한 

 각각의 구속조건을 표현하도록 정의된 ,    를 

사용하여 차 원뿔 프로그래밍 문제로 재정의된다2 .

이산화된 컨벡스 최적화 문제는 기준 궤적 에 

대해서 정의되어 있으며 이는 최적화 문제에서의 초기 , 

조건에 해당한다 순차 컨벡스 프로그래밍은 변환된 문. 

제의 최적해를 다음 스텝의 기준 궤적으로 사용하여 반

복적으로 해를 탐색함으로써 기존 문제에 대한 해를 얻

어낸다 이때 기존의 비선형 최적화 문제가 모든 제약조. 

건을 만족하는 해 가 존재함에도 차 (feasible solution) 2

원뿔 프로그래밍 문제로 표현된 문제는 그러한 해가 없

어 수렴과정에 문제가 발생하는 경우가 있다 특히 [7]. 

알고리즘의 첫 시행에서는 구속조건을 만족시키도록 하

는 기준 궤적을 제시하기가 어려워 이런 상황이 자주 

발생한다 이에 대해 에서는 유사한 형태의 . [8] SQP 

문제에서 (Sequential Quadratic Programming)  페널 

티 항을 추가하여 해결하였으며 에서는 추가된 , [9]  

페널티 항이 미분 불가능하지만 볼록한 성질을 이용하여 

이를 문제에 적용하였다SCP .

이를 이용하여 아래 식 와 같이 (15)  페널티 항으로  

구속조건을 완화하고 목적 함수로 이를 표현하는 하위 

문제를 생성함으로써 알고리즘의 초기 단계의 실현 불가

능성을 방지하고 이후 시행을 위한 초기 궤적을 제시할 

수 있다[10]. 

min 




 

 ∥  ∥≤
    

 ≥    

 가중치 : ,  여유 변수 : 

(15)

초기 궤적을 탐색하고 이를 기준 궤적으로 하여 기존 

목적 함수에 대한 최적 궤적을 탐색하는 전체 과정을 나

타내면 우측의 알고리즘과 같다.

무인기의 임무 프로파일은 상승 순항 등의 경로 비행, , 

정찰 등의 배회 및 선회 비행 착륙 또는 타격 등의 하, 

강 비행 등으로 구성되어있다 감시 정찰 임무의 경우 . 

무인기 제원에 따라 정찰 고도와 속도 선회 반경 등을 , 
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결정해야 하며 타격 임무의 하강 비행 임무의 설계가 중

요하다 특히 하강 비행에서는 높은 비행 동압 등의 설. 

계 한계 지점까지의 기동이 요구될 때가 있어 본 연구에

서는 다양한 하강 궤적에 대한 최적화를 수행했다 여기. 

에는 최대 종말 속도 최대 하강 각도 등의 요구 조건을 , 

고려할 수 있으며 궤적 최적화를 통해 설계 형상이 달, 

성할 수 있는 임무 조건을 판단할 수 있다.

각 문제에서 사용한 기본적인 구속조건과 신뢰 구간 

값은 에서 확인할 수 있다Tables 3, 4 .

Algorithm Sequential Convex Programming for Trajectory – 

Optimization 

Phase 1 Initial Trajectory Generation– 

Set initial nominal trajectory 

    (ex. linear trajectory from   to )

←

Set  as a small positive number

while max and  do

Generate SOCP(eq. 15) using   and 

Solve SOCP to find 


update   and   using 


 ←
  




  

←

Phase 2 Trajectory Optimization– 

←, ←

Set  as a small positive number

while max and do

Generate SOCP(eq. 14) using   and 

Solve SOCP to find 


update   and   using 


←

 


←

 max deg

  min deg

 deg max deg

 deg mindeg

 deg max deg


 mindeg

  max deg

 deg min 

min max 

max
max deg

min  max 

max  max 

min deg max 

 deg

  deg

deg

주어진 임무의 효율을 극대화하기 위해 궤적 종료 시

점의 속도를 최대로 하는 궤적이 요구되는 상황에서는 

최적화 문제를 처럼 설정할 수 있다Table 5 .

 

초기 궤적 탐색은 개 점으로 이산화된 궤적에 대150

하여 최적화를 진행했다.  페널티 항의 최대 허용값인  

 각 제약조건의 가중치인 , 를 적절히 선정하여 제

약조건을 만족하는 궤적을 얻었다 에서 시행에 따. Fig. 2

른  페널티의 총합의 감소와 궤적의 수렴과정을 볼 수  

있다.

단계는 1     에서 번의 시행으로 궤적6

이 수렴하며 종료됐으며 이 궤적을 최대 종말 속도 최, 

적화 문제의 초기 기준 궤적으로 사용했다.

 deg

 sec
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max

 

최대 종말 속도에 대한 궤적 최적화는 처럼 번Fig. 3 4

의 시행으로 종료되었으며 처럼 최종 비행 동압이 , Fig. 4

사전에 설정한 max값이 되도록 하는 값으로 수렴하였

다 에서 다양한 . Fig. 5 max값에 대해 수렴한 궤적의 시

간에 따른 속도 그래프를 확인할 수 있으며 모든 궤적, 

이 종말 시점의 비행 동압이 max값과 같게 하는 궤적

으로 수렴했다.

궤적 종료 시점의 비행체 자세 각의 크기를 최대로 하

는 궤적이 요구되는 상황에서의 최적화 문제는 Table 6

과 같다.



 sec

 

 

초기 궤적은 과 같이 번의 시행으로 Fig. 6 7  페널티  

항의 총합이 으로 수렴하여 제약조건을 만족하는 궤적0

으로 수렴하였다.

 

제약조건을 만족하도록 수렴한 궤적을 최대 하강 각도 

문제의 초기 기준 궤적으로 사용하여 자세 각의 크기를 

최대로 하기 위한 궤적을 탐색하였다.

처럼 최종 자세 각이 설정한 하한값에 도달Figure 7 하

여 궤적이 수렴했으며 그때의 받음각과 비행경로, 각을 

에서 확인할 수 있다 자세 각 하한값에 대한 구Fig. 8 . 

속조건이 최종 궤적에서 하고 목적 함수에 연관된 active

유일한 구속조건이므로 자세 각 하한값을 다르게 설정하

여 결과 궤적을 비교해 보았다 와 같이 최종 자. Fig. 9

세 각이 설정한 하한값이 되었으며 과 같은 궤, Fig. 10

적으로 수렴했다.
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min

min



 deg


 sec

 

앞의 문제는 고정 도달 시간 에 대한 문제였지만 최

단 시간에 지상에 도달하기 위한 궤적을 구하려면 를 

변수 에 추가해야 한다 단계에서는 변수를 추가하지 . 1

않고 앞의 문제와 같이 고정된 도달 시간 하에서 제약조

건을 만족하는 궤적을 찾았으며 단계에서 도달 시간을 2

추가 변수로 두어 최소 도달 시간 궤적을 탐색했다.

 

단계는 앞의 문제와 유사하게 수렴하였으며 단계에1 , 2

서 처럼 번의 시행을 통해 초기 도달 시간 초Fig. 11 8 60

에서 초로 궤적이 수렴하였다 각 시행에서의 해가 30.45 . 

기존 문제의 근사해이므로 최적해와 정확히 일치하지 않

을 수 있기 때문에 의 왼쪽 그래프처럼 목적 [2] Fig. 11

함수의 값이 최종 시행에서 최소가 아님을 볼 수 있다. 

그렇지만 에서 확인할 수 있듯이 최단 시간에 도Fig. 12

달하기 위해 초기부터 최대 추력으로 비행하였으며 최, 

종 마하수 구속조건에 의해 초 부근에서 추력이 감소25

하여 최종 마하수가 에 수렴한 것을 확인할 수 있다0.9 .

설계 단계에서 임무 궤적에 따른 무인기의 기동성은 

비행체의 성능 한계에 따라 결정된다 비행체의 성능 한. 

계로 장에서는 비행 동압과 하중 계수의 상한을 두어 2.2

처럼 전체 구간에서 유지되도록 했다 이에 더하Fig. 13 . 

여 장의 힌지 모멘트로 와 같은 엘리베이터 2.1 Fig. 14

구동부에 부하될 토크를 처럼 분석하여 궤적의 Table 8

구속조건으로 둘 수 있다. 
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deg  

   ∘   

임무 궤적 중 하강 구간에서는 비행 동압의 상승으로 

구동부 부하 토크가 상승하여 요구 엘리베이터 각도에  

따른 힌지 모멘트가 구동기 성능을 초과할 수 있다 이를 . 

통해 구동기 성능을 구속조건으로 추가했을 때 그에 따른 

최대 종말 속도 궤적을 과 같이 분석할 수 Figs. 15-18

있다 각각의 그래프는 시간에 따른 엘리베이터 각도 부. , 

하 토크 고도 마하수이며 구동기 성능에 의한 엘리베이, , 

터 각도의 상한과 하한값을 빨간 선으로 나타냈다 구동. 

기 성능에 따른 종말 속도 값을 에 정리했다Table 9 .

max ∙ 

max  ∙

max  ∙

max  ∙

max  ∙
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앞에서 적용한 예시들은 목적 함수가 선형 함수이었

기 때문에 선형화 과정에서 따로 근사되지 않았다 하지. 

만 주어진 임무 프로파일에서 요구하는 것이 비선형 목

적 함수 형태로 표현될 때가 있는데 그런 경우 해당 알

고리즘을 적용하려면 목적 함수도 선형화할 필요가 있

다 해당 모델은 아음속으로 비행하기 때문에 고온에서. 

의 열 하중을 고려할 필요가 많지는 않지만 스크램제트 , 

추진 비행체와 같이 극초음속으로 비행하는 모델의 경

우 열 하중의 예측이 설계 단계에서 필수적으로 고려되

어야 하므로 아래 식 과 같은 목적 함수를 알고리(16)

즘에 적용해 보았다.

 






 

  (16)

전체 시간 동안 동체에 가해지는 열 하중을 위 식처럼 

가정하였으며 상수 ,  ×로 두었다[3,11]. 

비선형이며 전체 시간에 대해 적분된 형태의 목적 함수, 

를 알고리즘에 적용하기 위해 선형화한 후 이산화하여 

아래 식 처럼 재정의했다(17) .

  
≈

 





  




 















 

 





  









   

 









 
 


 



(17)

위의 목적 함수에 대한 최적화 문제는 처럼 Table 10

구성했다.

처럼 고정 Table 10 와  자유 ,  자유 , 와 

로 총 세 가지 경우에 대해서 궤적을 구해보았으며 

각각의 경우에 대해 에서 시간당 열 하중을Fig. 19 , 

에서 궤적을 에서 마하수를 에서Fig. 20 , Fig. 21 , Fig. 22


  



sec

 









 
 


 


 

비행경로 각을 확인할 수 있다 최종 목적 함수값인 열 . 

하중은 과 같이 첫 번째 조건에서 다른 두 조Table 11

건에 비해 두 배가량 되었으며 나머지 두 조건은 비슷, 

한 값을 보였다.

에서 확인할 수 있듯 최종 마하수가 각각 Figure 21

이어서 열 하중이 낮을수록 오히려 0.600, 0.792, 0.793

최종 마하수가 큰 값을 가졌다 과 에서 그 . Figs. 20 21

이유를 확인할 수 있는데 비록 최종 단계에서 시간당 , 

열 하중은 마하수와 같이 높았을지라도 초기에 높은 고

도와 낮은 마하수를 유지하여서 전체 열 하중은 절반 

수준이 되었음을 추측할 수 있다 에서 볼 수 있. Fig. 22

듯 번 조건의 최종 자세 각이 도가량 더 낮았으며 이3 9

에 따라 상대적으로 높은 고도를 유지하다 지상에 도달

하여 열 하중이 좀 더 낮았음을 알 수 있다.
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본 논문은 순차 컨벡스 프로그래밍으로 설계 무인기 

형상의 공력 데이터와 성능 파라미터에 기반한 궤적 최

적화를 수행했다 각각의 최적화 문제는 차 원뿔 프로. 2

그래밍으로 근사 되었으며 단계로 구성된 최적화 알고, 2

리즘을 통해 실현 불가능성을 방지하고 수렴성능을 높

여 최적해에 수렴했다 최대 종말 속도 문제의 경우 지. 

정한 비행 동압 상한값에 최적해가 수렴하는 결과를 보

였으며 최대 하강 각도 문제에서는 지정한 자세 각 하

한값에 최적해가 수렴했다 최단 시간 도달 문제에서는  . 

추력과 마하수 그래프에서 볼 수 있듯 최대 추력을 유

지하여 도달 시간을 감소시키고 최종 마하수 구속조건, 

에 의해 도달 직전 추력이 감소한 것을 확인할 수 있

다 추가로 구동부 성능에 대한 구속조건이 추가되어 . 

제어 입력에 대한 조건이 추가되었을 때의 경우를 분석

하여 설계 단계에서 보유 제원에 따라 임무 프로파일에 

적합한 종말 속도를 제시할 수 있도록 하였다 목적 함. 

수가 비선형성을 띠고 있던 최적 열 하중 궤적 분석을 

통해 본 논문에서 사용한 알고리즘이 선형 형태의 간단

한 목적 함수뿐만이 아니라 전체 궤적에 대한 비선형 

함수에도 적용할 수 있음을 확인했다 더 나아가 차 . 2

원뿔 프로그램은 목적 함수로 선형 함수 선형 근사가 , 

가능한 비선형 함수뿐만이 아니라 변수를 추가해 목적 

함수의 비선형성을 구속조건으로 완화하거나 가중치 법 

을 통해 다목적 최적화 문제에(Weighted Sum method)

도 적용할 수 있다 이를 통해 비행 접근 불가 구간. (No 

에 대응하거나 목표 지점까지의 시간과 연료Fly Zone)

를 최소화하도록 하는 등의 임무를 고려할 수 있다 하. 

지만 목적 함수 구속조건 등을 성공적으로 근사하더라, 

도 그 과정에서 필연적으로 기존 모델과의 오차가 커지

는 등의 문제가 있는데 이 때문에 고기동이 요구되는 , 

궤적을 해석할 때 근사 과정에서 오차가 커지거나 이산

화된 궤적 간의 간격이 커 궤적 해석이 충분히 이뤄지

지 않을 수 있다 이는 매 시행 오차를 기반으로 신뢰 . 

구간을 수정하여 알고리즘의 수렴성을 상승시키거나 오

차가 큰 구간의 궤적을 더 많은 점으로 이산화하여 오

차를 줄이는 등의 방법으로 보완되고 있다 이러한 과정. 

들을 통해 제원 탑재체 형상 임무 등의 변경이 자주 , , , 

발생하는 상황에서 빠른 분석을 위해 제시한 알고리즘

을 적용하면 설계 초기 단계의 형상과 임무 해석에 기

여할 수 있을 것으로 보인다.
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