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공력해석과 RCS해석 통합 500 lbs급 공대지 미사일 최적설계
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ABSTRACT

Aerodynamic analysis(DATCOM) and radar cross section(RCS) analysis(POFACETS) were

integrated for the air-to-surface missile concept design using a design framework. The

missile geometry was defined based on the CAD(CATIA) for synchronizing the

manufacturing with design processes. Aero/RCS analyses were linked with the CAD process

under the ModelCenter framework in order to receive the geometry data automatically. The

missile design baseline configuration was selected from ROC(requirement of capability).

Then the RCS minimization was performed subject to thelargerthebetter constraint of the

missile lift-to-drag ratio. This study demonstrated that various design strategies can be

performed efficiently about many missile configurations using this design framework in the

missile conceptual design phase.

초 록

최적설계 프레임워크를 구성하여 미사일 개념설계 단계에 필요한 공력해석(DATCOM)과

RCS 해석(POFACETS) 프로세스를 통합하였다. 미사일 형상정의는 제작과 설계의 동시성과

형상정보 산출 등을 목적으로 CAD(CATIA)를 기반으로 하였다. 정의된 형상정보가 자동적

으로 해석 프로세스에 입력되도록 ModelCenter를 이용하여 프로세스들을 연결 하였다. 군

요구도 정립부터 요구도 평가를 거쳐 미사일 설계 기준형상을 선정하였고, 양항비를 망대

구속조건으로 하여 RCS 최소화 최적설계를 실시하였다. 본 논문에서 구성한 최적설계 프레

임워크를 이용하여 미사일 개념설계 단계에서 여러 미사일 형상들에 대한 효율적인 분석과

다양한 설계 전략을 구현할 수 있음을 확인하였다.

Key Words : Integrated design optimization framework(통합 최적설계 프레임워크),

Lift-to-Drag ratio(양항비), RCS(레이더 반사 면적)
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Ⅰ. 서 론

무기체계 연구개발은 탐색개발(exploratory

design), 체계개발(full-scale development), 양산

(production)으로 크게 나눌 수 있다. 탐색개발은

다시 개념설계(conceptual design)와 기본설계

(preliminary design) 단계로 구분할 수 있다. 본

연구에서는 공대지(air-to-surface) 미사일 개발
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단계 중 개념설계와 기본설계에서 수행되는 여러

형상들에 대한 물리적 특성 파악을 보다 더 손쉽

고 효율적으로 하기 위하여 통합 최적설계 프레임

워크(integrated design optimization framework)

를 구축하였다. 개념설계 단계에서 수행되는 여

러 해석업무(형상설계, 공력해석, 성능해석, 중량

분석, 구조해석, 추진분석, RCS, 등) 중 가장 중

요하고 기본이 되는 형상설계와 공력해석을 근간

으로 RCS 해석을 추가하는 방식으로 설계프레임

워크를 구성하였다.

형상설계를 위하여 전문 CAD 프로그램인

CATIA[1]를 이용하였다. 이는 설계와 제작을 하

나의 데이터베이스(DB)로 일치시키는 목적과

CATIA의 매개변수(parameterize) 기능을 이용하

여 형상설계를 자동화하려는 목적을 담고 있다.

공력해석은 반실험적기법인 Digital DATCOM[2]

을 이용하여 효율적이고 신속하게 공력해석을 수

행하였다. Digital DATCOM이 필요로 하는 미사

일의 여러 geometry 정보는 CATIA 로부터 자동

계산되어 DATCOM에 전달되도록 하였다. RCS

해석은 물리광학 근사법을 이용한 공개된

Matlab 프로그램인 POFACETS[3]을 이용하여 단

상태(monostatic)에 대한 RCS를 계산하였다.

RCS 해석에 필요한 삼각형 형상정보(facets)는

CATIA로부터 자동적으로 생성되게 하였다.

이와 같이 개념설계 단계에서 수행되는 각각

의 프로세스 해석과 프로세스 간의 정보전달, 결

과분석처리, 최적설계 수행 등을 위하여 프로세

스통합 최적설계프로그램인 ModelCenter[4]를 이

용하여 통합하였다. 또한 ModelCenter를 이용하

면 본 연구에서 다루지 않은 성능해석과 중량분

석, 가격분석 등도 추후에 손쉽게 연결, 수행할

수 있다.

이렇게 구축된 통합설계프레임워크를 통하여

500 lbs급 공대지 미사일 최적설계를 수행하였다.

먼저, 가상의 군요구도를 설정하여 요구에 맞는

미사일기준형상(baseline)을 선정하고, 선정된 미

사일을 기준으로 항력과 RCS 측면에서 유리한

뾰족한 기두부 형상을 선반영 하였다. 이후 미사

일의 양항비를 망대 구속조건으로 하고, 미사일

종축 정적안정성 구속조건도 추가하여 RCS 최소

화 문제를 정식화 하여 공력/RCS 통합 최적설계

를 실시하였다.

본 연구에서는 수작업에 많이 의존된 미사일

개념설계 업무에 설계 프레임워크를 통하여 효율

성을 향상시키고 더 나아가 최적의 형상을 도출

하는 설계 방법론에 대해 살펴보았다.

Ⅱ. 미사일 설계 기준형상 선정

2.1 공대지 미사일 임무요구

공대지 미사일 임무요구에 대하여 아래와 같

은 남북한 상황을 배경으로 미사일 임무형상

(Mission profile)과 운영요구도를 기술하였다.

l 북한군 연평도 포격사건(10년11월23일)[5]

l 동굴과 갱도, 산 뒤에서 운영되는 다양한 북

한 장사정포 제압 필요

l 장사정포에 대응되는 경제적 방어수단 필요

그림 2와 같이 항공기에서 공대지 미사일이

발사되어 강하(descent) 기동을 한 뒤 저고도(1

km)로 순항한다. 목표물 근방에서 회피 기동을

한 뒤에 타격하는 것으로 임무형상을 잡았다.

이런 미사일 임무 요구사항을 분석하여 아래

와 같이 간단한 운영 요구도를 작성해 보았다.

l 정밀유도 순항 미사일

l 긴 작전반경

l 낮은 피탐지율로 생존성 확대

l 저렴한 제작 및 운용 비용

l 현재 공군에서 운영/개발 중인 항공기에 장착

가능

그림 1. 북 장사정포 배치 및 무력화 개념도

[조선일보, 발행일 2010. 11. 24.]

그림 2. 임무형상(Missile Profile)
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2.2 설계요구도

위에서 기술한 운용요구도를 바탕으로 설계자

입장에서 필요한 기준자료인 설계요구도를 작성

하였다.

우선 정밀유도 미사일이기 때문에 총중량과 탄

두무게가 그렇게 클 필요가 없다고 판단하여 가

장 많이 사용되는 LDGP(low drag general

purpose) 무장인 MK-82와 같은 500 lbs(227 kg)

를 설계요구도로 선정하였다. 또 산과 언덕과 같

은 엄폐물을 회피하여 타격해야 하기 때문에 비

교적 순항거리가 길어야 하겠다. 추진기관은 순

항거리가 길고 비교적 저렴한 turbojet 기관을 선

정하였다. 기두부 날씬비(nose fineness ratio)는

참고문헌[6]의 2.3절을 참고하여 가장 일반적인

lN/d=2 (lN: 기두부 길이, d:동체외경)내외로 하였

다. 미사일 전장(total body length)은 참고문헌

[6]의 6.9절을 참고하여 그림 4의 U.S. Launch

platform과 한국공군의 주력기인 F-16의 가장 긴

무장인 MK-84를 고려하여 328 cm 이내로 하였

다.

또한 그림 5와 같은 RCS 특성을 고려하여 미사

일 날개 앞전(leading edge) 후퇴각(sweepback

angle)과 수평미익 앞전 후퇴각을 동일하게 하였

다. 이는 RCS의 반사가 한 방향으로만 되도록 하

그림 3. 기두부 날씬비(nose fineness ratio)

그림 4. U.S. Launch Platform

그림 5. Spike Alignment

기 위함이다.

날개 익형은 천음속 영역에서 공력특성이 좋은

NACA65A208을 채택하였고, 수평미익은 대칭

익형인 NACA0012을 선정하였다. 이상과 같은

설계요구도를 정리하면 아래와 같다.

l Gross weight : 500 lbs

l Range : 200 km 이상

l Turbojet thrust : 150 lbs

l Mach/Alt : 0.7/1.0 km

l Nose fineness ratio : lN /d = 2 내외

l Body length : 328 cm 이내 (F-16 store

installation, US launch

platform 참조)

l Wing LE sweep = Tail LE sweep (RCS

desirement)

l Wing LE sweep = Wing TE sweep (RCS

desirement)

l Wing airfoil = NACA65A208

l Tail airfoil = NACA0012

2.3 설계 기준형상 선정

위의 설계요구도에 가장 부합할 수 있는 기준

형상(baseline) 미사일을 선정하기 위해 여러 자

료들(Jane 연감, 인터넷)을 취합/분석하여 그림 6

과 같은 공대지(air-to-ground)와 공대함(air-to-ship)

미사일 데이터베이스를 통하여 중량이 250

kg(551 lbs) 이하이고 작전반경이 200 km 이상인

그림 7과 같은 이스라엘의 Delilah를 설계 기준

형상으로 선정하였다.
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그림 6. 공대지 미사일 중량 대비 작전반경

그림 7. 이스라엘 Delilah

2.4 Delilah 성능 예측

본 연구에서 이용할 공력성능해석 도구인

Digital DATCOM을 검증하는 차원에서 Delilah

미사일의 성능을 예측해 보았다. 대표적인 성능

지표로 식(1)의 Breguet 공식에 의하여 순항거리

를 계산하였다.

 



  (1)

여기서  는 specific impact(), 는 속

도, 는 양항비, 는 이륙중량, 는 연료

중량이다. Turbojet의 specific impact는 참고문헌

[6]의 3.2절을 참고하여 약 2000 sec 로 가정하

였다. 속도는 781 ft/s(M=0.7),

그림 8. 설계에 사용된 변수

양항비는 3.2절의 Digital DATCOM에서 계산한

4.782를 이용하였고 는 0.12로 가정하였다[7].

따라서 순항거리는 954849 ft(291 km)로 계산되

어 Delilah 제원(250 km)과 유사한 값을 예측하

였다.

Ⅲ. 공력해석과 RCS해석

3.1 CATIA 모델 및 설계변수

Deliah 의 외형을 대체로 표현하면서 단순화

된 미사일 형상을 CATIA로 구현하셨다. CATIA

에서 제공하는 Knowledgeware 모듈을 이용하여

미사일 형상을 매개변수화 하였다. 여러 매개변

수 중 설계에 반영된 설계변수는 설계자의 판단

으로 그림 8과 같이 날개폭비율, 날개수직길이,

날개위치, 날개뒷처짐각(sweepback angle), 꼬리

날개높이, 꼬리날개 끝단 시위, 등 총 6개를 선정

하였다. 참고로, 기두부 시작점의 좌표를 ‘0’으로

한다.

3.2 DATCOM 공력해석

다양한 설계형상에 대한 공력해석을 효율적으

로 수행하기 위하여 반실험적기법(semi-empirical

method)인 Digital DATCOM 프로그램을 이용하

여 공력해석을 하였다. 반실험적 기법은 날개, 동

체와 같은 구성품에 작용하는 분포압력은 계산할

수 없지만 항공기 전체의 공력특성을 파악하는

수준에서는 대단히 유용한 도구이다.

본 연구에서 해석하려는 공대지 미사일 형상

은 항공기와 더 유사하므로 Digital DATCOM으

로 공력해석을 수행하였다. 참고로 Digital

DATCOM+는 기존 프로그램의 입출력을 보다

편리하게 향상시키고 항공기 형상 그래픽을 제공

하는 프로그램이다[8].

Digital DATCOM은 아/천/초/극초음속 영역

에 걸쳐 다양한 형상 변화(동체, 날개, 조종면,

추력, 등)를 고려할 수 있고, 항공기의 6분력 공

력계수 뿐만 아니라 정적공력미계수(static aerod

ynamic derivative)와 동안정미계수(dynamic sta

bility derivative)도 계산해 준다. 또한 실제 비행

시험 결과도 반영하여 해석할 수 있다.

DATCOM의 기능 중 BUILD 기능을 활성화시

키면 각 구성품(날개, 동체, 수평미익, 등)에 의한

공력계수들이 산출되고, TRIM 기능을 활성화시

키면 받음각에 따른 트림상태(=0)의 양력계수

와 항력계수를 제공해준다.

미사일 기준형상 해석을 위해 동압은 4.471
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그림 9. DATCOM 입력자료

그림 10. 동체(body) DATCOM 입력 예

psi(M=0.7, 1km), 중량은 500 lbs, 무게중심은

전장의 1/2 위치인 5.5 ft로 하였다. 기준차원

(reference dimension)으로 동체단면적(1.0 ft2)과

날개길이(3.88 ft)를 사용하였다.

아래 그림 10은 동체(body) DATCOM 입력예

제를 나타낸 것이다. DATCOM에서 필요한 형상

정보(동체단면적, 원주길이, 동체폭 등)는 CATIA

에서 자동으로 계산하여 DATCOM으로 전달되

므로 설계업무의 효율을 높였다.

아래 그림 11은 미사일 기준형상의 DATCOM

해석결과이다. 중량과 동압, 동체단면적을 이용하

여 수평비행(level flight)을 위한 양력계수를 계

산하면 0.77656 이다.

수평비행의 트림 받음각은 그림 12와 같이

DATCOM이 제공해주는 받음각별 트림 양력계

수를 통해 수평비행 양력계수 0.77656에 해당하

는 받음각을 보간을 통하여 계산하여 얻을 수 있

다. 이때의 양항비(L/D)는 4.782 이다. 추가로

sustained-g(하중배수가 유지되는 최대 하중배수)

는 항력과 추력이 일치되는 항력계수를 계산하여

그 항력계수(0.2329)의 트림 양력계수를 보간을

통해 구한다. 그리고 그때의 양력을 중량으로 나

누면 sustained-g 4.1을 계산할 수 있다. 단, 받음

각에 따른 추력 분력은 무시한다.

DATCOM의 해석정확도를 확인하기 위하여

Boeing 社에서 개발한 패널코드인 PANAIR[9]와

양력계수를 비교하였다. 그림 13에서 보듯이 받

음각 5도 이하에서 두 해석값이 상당히 유사함

• Sref = 1.0 ft2

• Lref = 3.88 ft
• q = 4.471 psi

2개 수평미익

• Level flight CL = 0.77656
• Trim AOA = 1.0978
• CD = 0.1624
• L/D = 4.782

그림 11. 미사일 기준형상 DATCOM 해석

CL = 0.77656
Trim AOA = 1.0978

CD = 0.2329
AOA = 8.222
CL = 3.1865
Sustained g = 4.1보간

보간

그림 12. 수평비행 트림 받음각과 Sustained-g

그림 13. DATCOM과 PANAIR 양력계수 비교

을 알 수 있다. 하지만 받음각이 증가될수록 차

이가 발생하였다. 이는 고받음각 상태에서 동체

와 날개에 발생되는 유동박리와 같은 난류특성을

PANAIR가 해석할 수 없기 때문이다.

3.3 POFACETS RCS 해석

POFACETS는 복잡한 형상의 레이더 반사 면

적(RCS, radar cross section)을 계산하는 Matlab

프로그램이다[3]. 그림 14의 삼각 평판(facets)으

로 모델링된 물체표면에 유기되는 전류를 고주파

해석기법인 물리광학근사법(physical optics appro-
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min _
 ≥ target
 ≥
  ≤ 

(4)

그림 14. CATIA에서 생성한 삼각 평판

그림 15. 전방 평균 RCS -21 dBsm

ximation)으로 구하고, 각각의 삼각 평판에

서 복사(radiation)되는 산란장(scattered

field)을 적분하여 산란파를 계산하여 물체

의 전체 RCS를 구하게 된다[10]. RCS는 식

(2)와 같이 면적단위로 나타낼 수 있고, 식

(3)과 같이 decibels 단위로 나타낼 수 있다.

  lim
→∞






 




 
 




  (2)

여기서 은 레이더와 물체의 거리, 는

물체에 입사하는 입사전기장, 는 산란전

기장을 의미한다.

× log dBsm  (3)

그림 15는 미사일 전방, 측면, 후방을 돌

면서 해석한 RCS 결과를 dBsm 단위로 나

타낸 것이다. 입사파는 10
10

Hz를 주었다.

이 중 설계측면에 관심 있는 전방 좌우

+/-45 도의 RCS를 평균한 값이 –21 dBsm

으로 계산 되었다.

IV. 최적설계 프로세스 및 결과

4.1 최적설계 프로세스

본 연구에서 채택한 설계 프로세스는 그림 16

과 같다. 설계 기준형상(Delilah)에서 설계 경험

치를 선반영한 뒤에 본격적인 최적설계를 실시하

였다. 즉 공력과 RCS에 유리하도록 기두부 형상

을 Delilah와 같은 뭉툭한 형상이 아닌 뾰족한

모양으로 고정하였다. 동체형상은 주로 내부장비

에 의해 설계되므로 동체형상은 고정하고[11] 대

신 날개수직길이, 날개폭비율, 날개위치, 날개 뒷

처짐각(sweepback angle), 꼬리날개높이, 꼬리날

개 끝단 시위 등 총 6개의 설계변수를 이용하여

공력/RCS 통합최적설계를 실시하였다.

최적설계 정식은 식(4)와 같다. 즉 기두부 모양

을 뾰족하게 선택하여 계산된 양항비(target)를

망대 구속조건으로 하여 RCS 최소화를 목적함수

로 표현하였다. 2.4절에서 Delilah의 순항거리가

양항비 4.782에서 291km로 예측되어 충분히 설

계요구도를 만족하기 때문에 양항비는 목적함수

가 아닌 구속조건으로 처리하였다. 단, 양항비는

설계과정의 형상별 트림상태의 양항비를 의미한

다[12].

RCS 해석 목적함수 Sth_mean는 미사일 정면

기준으로부터 좌우 +/-45 도 RCS 평균 dBsm를

의미한다. 또한 미사일의 종축 정적안정성

(longitudinal stability)을 유지하기 위하여 받음

각 “0”도의 피칭모멘트()가 양의 값을 가지

고 받음각 “0”도에서 피칭모멘트의 기울기

()가 음의 값을 가지도록 구속조건을 주

었다. 단, 피칭모멘트의 무게중심은 3.2절에서 설

명한 바와 같이 5.5 ft로 하였다.

그림 16. 최적설계 프로세스
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위 식(4)에는 표현하지 않았지만 날개길이가

동체길이를 넘지 않도록 형상 구속조건도 고려하

여 설계하였다.

4.2 공력/RCS 통합설계

공력과 RCS해석 통합을 위하여 그림 17의 상

용 통합설계 프레임워크인 ModelCenter를 이용

하였다. 설계변수의 변경이 CATIA에 입력되면

공력해석과 RCS해석에 필요한 정보를 CATIA에

서 자동으로 산출해 준다. 이를 이용하여 반응치

(양항비, RCS, ,  ,등)를 편리하게 산

출할 수 있다. 이렇게 추출된 결과를 그림 18의

ModelCenter plug-in으로 제공되는 Design

Explorer를 통하여 설계 정식화를 구현하였다.

DesignExplorer는 Boeing 社에서 개발한 근사모

델 기반 최적설계도구로써 설계변수 개수(n)에

상응((n+1)*(n+2)/2 또는 10*n 중에 큰 수)하는

초기 실험계획을 공간충진 기법인 OA(Orthogo-

nal Array)형태로 자동 생성한 후 크리깅(Kriging)

그림 17. DATCOM과 POFACETS 통합

그림 18. DesignExplorer 입력값

그림 19. RCS 최소화 수렴 선도

모델을 생성하게 된다. 실제모델이 아닌 크리깅

모델을 통해 SQP(sequential quadratic

programming)로 최소값을 찾아 실제모델 값과

정확도를 평가하게 된다. 만약 오차가 크면 실험

점을 추가하여 크리깅 모델을 갱신하도록 되어있

다[13]. 목적함수 Sth_mean는 최소화 하였고 4개

의 구속조건과 6개의 설계변수를 입력하였다. 그

림 19는 RCS 값이 수렴하는 것을 보여주고 있

다.

4.3 최적해 정리

위에서 계산된 최적해를 표 1과 같이 정리하

였다. 우선 경험치를 고려하여 항력감소와 전방

RCS 감소에 유리한 뾰족한 기두부 모양(기두부

_nose 180 → 100)을 기준형상(baseline)에 선반

영하여 양항비는 1.8%, RCS는 28% 이득을 보았

다.

여기서 산출된 미사일 양항비(4.870)를 망대 구

속조건 값으로 하고, 종축 정적안정성도 구속조

건으로 추가하여 RCS 최소화(공력/RCS통합)를

실시하였다. 그 결과 양항비는 기준형상 대비 1.9%

표 1. 설계 결과 정리
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그림 20. 기준형상과 최종형상

증가하였고, RCS는 54.6% 증가하였다. 또한 정적

안정성을 위한 조건( ≥0,  ≤0)도

모두 만족함을 확인하였다.

이는 그림 20의 세 번째 미사일형상에서 보듯

이 날개와 꼬리날개의 뒷처짐각이 30.6도 증가하

여 항력과 전방RCS가 동시에 감소된 것으로 판

단된다. 또한 날개길이와 날개폭이 감소하여 중

량 측면에서도 이득인 설계결과를 보여주고 있

다. 날개면적 감소로 인한 부족한 양력을 보상하

기 위해 수평비행 받음각(level flight AOA)이

1.098 → 1.328 도로 증가하였고 꼬리날개길이도

약간 길어져 있음을 확인할 수 있다.

V. 결 론

500 lbs급 공대지 미사일 개념설계를 군요구

도 정립에서부터 단계적으로 밟아 보았다. 적절

한 기준형상을 선정하고 개념설계 단계에서 요구

되는 신속한 공력해석과 RCS 해석을 위해

DATCOM과 POFACETS 프로그램을 도입하였

다. 또한 제작과 설계의 동시성과 형상정보 산출

을 위하여 CATIA를 이용하여 설계변수를 정의

를 하였고, ModelCenter로 여러 프로세스 통합

을 하였다.

본격적인 최적설계에 앞서 공력/RCS 측면의

설계 경험치를 선반영하여 기두부를 뾰족한 형상

으로 고정하였다. 이후 양항비를 망대 구속조건

으로 하고, RCS는 최소화 문제로 정식화하여 공

력/RCS 통합최적설계를 실시하였다. 기준형상

대비 양항비는 1.9%, RCS는 54.6% 향상된 결과

를 얻었다.

미사일 개념설계 단계에서 최적설계 프레임워

크를 이용하여 여러 형상들에 대한 효율적인 분

석과 다양한 최적설계 전략을 구현할 수 있음을

확인하였다.
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