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ABSTRACT

In order to design the conceptual configuration of the short-range ballistic missile, the authors 

have established an optimization problem considering various aspects such as volume, 

aerodynamics, propulsion, structure, stability, and flight trajectory. For this purpose, the existing 

missile cases were analyzed and the design conditions and performance indices were derived. 

The performance of the whole system was analyzed by integrating each subsystem‘s model. 

Through the design example, we analyzed the relationship between various design variables 

and final performances.

   록

단거리 탄도 미사일의 개념 형상을 설계하기 위하여, 부피, 공력, 추진, 구조, 안정성, 비행 궤적 

등의 다양한 관점을 고려하는 최적화 문제를 정립하였다. 이를 위하여 기존의 미사일 사례를 분석

하여, 설계 조건과 성능지수를 도출하였다. 각 서브 시스템의 모델을 통합하여, 전체 시스템의 성

능을 분석하였다. 설계 예시를 통하여, 여러 설계변수가 최종 성능에 미치는 관계성을 분석하였다. 
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 : 직경 , ,  : (노즈, 테일, 추진제) 밀도

 : 로켓 모터 세장비()    : (발사, 탄두, 구조물) 무게

 : 노즈 세장비()     : (연료 , 로켓 구조, 테일) 무게

 : 전체 세장비()    : (구동, 기타 장비) 무게

,  : 테일의 루트와 팁 코드  : 테일 가로세로비

 : 탄두 섹션 길이 ,  : 무게중심과 공력중심 위치

   : 탄두 질량과 밀도 ,  : Mach 수, 동압(
)

   : 기타 장비의 질량과 밀도   : 축력과 수직력 공력계수

 : 추진제의 직경     : 공력 미계수

Isp : 추진제의 비추력    : 피치 축 관성 모멘트

 ,  : 항복 응력과 Young 계수 VF, RF, SF, BSF : 설계 여유 계수 

 : 중력가속도

Nomenclature

Ⅰ. 서  론

단거리 탄도 미사일은 상대적으로 짧은 거리(200~ 

300km)를 탄도 궤도 방식으로 비행하여 목표물을 타

격하는 유도형 미사일이다. 

이러한 미사일은 일회성으로 짧은 시간을 비행하

지만, 구조, 공력, 추진, 비행제어, 궤적 설계 등이 포

함되는 복잡한 시스템이며, 개발에 많은 시간과 비용

이 소요된다. 미국의 ATACMS는 1986년에 개발된 

것으로, 개량을 통하여 현재에도 많이 사용하고 있

다. 이처럼 개발에 성공하고 성능이 좋으면 오랫동안 

재사용하기 때문에, 잘 설계된 원형을 개발하는 것은 

매우 중요하다. 

미사일 형상 설계와 관련된 사례를 간단하게 정리

하였다. Choi 등[1]은 공대공 유도 미사일의 형상 설

계와 제어 성능을 결합한 최적화 설계기법을 제시하

였다. 공력설계와 제어 설계를 통합하여 기동성능에 

유리한 형상을 도출하였다. Yang 등[2]은 카나드 제

어 지대지 미사일의 사거리가 최대가 되는 공력 형

상을 설계하였다. 상승에서는 항력을 최소화하고 하

강에서는 양항비를 최대화하는 개념을 제시하였다. 

Bae 등[3]은 공력 해석과 레이다 반사 면적 해석을 

통합하여, 피탐 가능성을 줄일 수 있는 공대지 미사

일을 설계하는 사례를 제시하였다. 

설계는 어떤 형태든지 최적화 개념이 적용된다. 대

안중에 더 좋은 것을 선택하는 것이 설계의 기본 원

리이기 때문이다. 한편, 복잡 시스템의 설계방법론으

로 다분야 통합 설계 최적화를 적용하는 사례가 증

가하면서[4-6], 미사일에도 적용하였다. Lee 등[7]은 

다분야 통합 설계기법을 이용하여 순항 미사일의 형

상을 최적화하는 사례를 제시하였는데, 기본적인 미

사일 구성(공력, 무게, 성능, 엔진 등)에 더하여 데이

터 반사 면적을 고려하여, 발사 무게를 최소화하였으

며, Choi 등[8]은 공중발사 액체연료 로켓의 개념 형

상을 설계하였다. Ahuja 등[9]은 액체 로켓에 제트 

엔진을 결합한 탄도 미사일의 개념설계 최적화 방법

을 제시하였는데, 최적화를 위하여 genetic 알고리듬

을 사용하였다[10]. 

미사일과 비슷한 우주발사체 설계에도 MDO 기법

이 적용된 사례가 많은데, 설계 과정과 최적화 방법

론을 참고할 수 있다. Villanueva 등[11]은 100 kgf의 

소형 위성을 600 km 고도에 진입시키는 우주발사체

를 설계하는데, 타국의 탄도 미사일용 고체 로켓 모

터를 활용하는 문제를 다루면서, 다분야 통합 최적화 

기법을 사용하였다. Zakeri 등[12]은 우주발사체 상단

을 설계할 때, 기존의 사례를 분석하여 유상하중과 

상단무게와의 관계 등을 도출하여 활용하였다. 최종 

성능으로 총무게와 양항비를 설정하였으며, 각 서브 

시스템의 최적화 문제를 잘 정리하였다. 

본 논문에서는, 단거리 탄도 미사일의 개념 형상 

설계에 대한 연구결과를 제시한다. 연구 목표는 수요

자의 요구조건을 만족할 수 있는 형상을 신속하게 

탐색하는 도구를 개발하는 것이다. 

초기 개념 탐색 단계이지만 서브 시스템의 모델링

과 통합 수준에 따라 시스템의 성능 예측이 더 정확

해질 수 있으며, 여러 성능에 대한 균형 잡힌 형상을 

개발할 수 있다. 여러 분야의 최근 설계 방법을 참고

하여 서브 시스템 간의 상호작용 효과를 고려하였으

며, 다음의 주요한 연구결과를 제시하며, 이것이 본 

논문의 기여사항이다. 
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•사례 분석을 통하여 설계 조건과 성능지수를 도

출하였다. 이 성능지수(Figure of Merit)는 탄두 무

게, 발사 무게, 사거리를 통합한 것이다. 

•해석을 통하여, 최종 위치 정확도와 관련된 기동

성 계수를 제시하였다. 

•서브 시스템을 통합하여, 전체 시스템의 성능 분

석 모델을 수립하였다. FM과 기동성 계수를 최적

화하는 설계를 수행하였다. 

•여러 설계변수가 최종 성능에 미치는 관계성을 

분석하였다. 

Ⅱ. 사례 분석

실전 배치된 미사일의 형상을 분석하면, 중요한 설

계 데이터를 얻을 수 있다. 그래서 인터넷을 이용하

여 30여 사례를 분석하였다[13,14]. 대상은 고체 연료

와 1단으로 한정하였다. 주요 성능으로, 탄두 무게, 

발사 무게, 사거리()를 사용하는데, Fig. 1에 사거리

와 탄두 무게비를 나타내었다. 데이터는 우측으로 내

려가는 경향을 보이는데, 탄두가 가벼울수록 사거리

가 늘어나는 상식적인 내용과 일치한다. 

앞의 세 성능을 조합하여, 탄도 미사일의 성능지수

(Figure of Merit)로 다음을 제안한다. 

발사무게
탄두무게×사거리

(1)

조사한 소형 탄도탄(2000 kfg 이하)의 FM은 25~40 

정도가 일반적인 값이다.

 Fig. 1. Warhead ratio versus range

 Fig. 2. Fineness comparison

Fig. 3. Inner structure of a missile

세장비(fineness, )는 공력 특성에 영향을 미치는 

주요 요인인데, 테일 형상은 이 값을 6 < f < 13으로 

설계한다(Fig. 2). 카나드 형상은 이보다 큰 값을 가

진다.  

Ⅲ. 서  시스템 설계 

Figure 3은 탄도 미사일의 개념적인 구조이다. 로

켓 모터는 독립된 모듈로 뒷부분에 장착되며, 직경은 

앞부분과 같다. 날개나 카나드 없이, 테일이 장착된 

형상만 고려한다. 

2차원 평면 운동을 가정하여 설계를 수행하였고, 

자세 운동도 피치만 고려한다. 

설계 과정은 Fig. 4에 제시하였는데, 탄두 무게와 

사거리가 사용자의 주된 요구사항이며, 최소 발사 무

게 혹은 최대 FM 형상을 찾는다. Fig. 4의 설계 과

정에 맞추어 다음 절(3.1~3.7)에서 상세한 내용을 제

시한다. 

Fig. 4. Design flow
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Fig. 5. Nose and warhead section volume

Fig. 6. Two options to design volume

3.1 필요 체  설계

탄두와 GNC 등의 기타 장비에 필요한 공간을 위

하여, 노즈(nose)와 탄두 섹션의 크기를 결정한다

(Fig. 5 참고). 이때 두 가지 방법이 가능한데(Fig. 6 

참고), 탄두를 위한 전용 공간을 만드는 방법(좌측)과 

탄두의 형상을 공간에 맞추는 방법(우측)이 있는데, 

여기에서는 우측의 방법을 사용한다. 

필요한 부피는 탄두와 기타 장비의 물질 특성에 

의해 결정되며, 설계부피는 설계변수(과 )와 탄두 

섹션 길이 에 의해 결정된다. 

 ×



  ,   (2)

  

 (3)

노즈 측면이나 상단 등의 활용 불가한 부분 때문

에, 필요 부피를 더 크게 조정하는 계수 를 고려

한다. 그러면 노즈 섹션의 길이 는 다음과 같다. 

 


 


 


 


 (4)

이것이 음수이면(노즈의 부피가 요구부피보다 크다

는 의미이다.),   로 한다. 

3.2 로켓(추진) 모듈

로켓 모터(R)는 추진제(P)와 구조물(MS)로 구성된

다. 추진제 무게는 로켓 모터의 80%로, 추진제 밀도

Fig. 7. Thrust profile and rocket section

()와 Isp는 1716 , 250 sec로 가정한다[15, 

p.211, p.296]. 이때, 추진제와 구조물의 무게는 다음

과 같이 추정한다. 

 


  


× (5)

    (6)

로켓 모터에 대한 형상 설계변수()를 이용하

여 추진제 무게를 추정할 때, 추진제의 단면 형상과 

노즐 공간을 고려하여 계수 PF(<1)를 추가하였다. 

추진제 단면 형상에 따라 추력 프로파일을 설계할 

수 있는데[15, p.204-205], Fig. 7처럼 일정 추력으로 

가정한다. 로켓의 단면 형상도 보여주는데, 추진제의 

직경은 이다. 

연소율()은 25.4 mm/s로 일정하다고 가정한

다[15, p.202]. 설계변수 가 주어지면,  

로 두고 연소시간 를 계산한다. 

 

× (7)

다시  를 구하고, 최종적으로 추력 T를 

구한다. 

3.3 공력 계산

미사일의 기본 형상(길이, 직경, 노즈 세장비, 테일 

크기)이 정해지면, DATCOM을 이용하여 공력계수

(, )를 계산한다. 이 계수는 특정 받음각과 마하

수에 대한 표로 주어지는데, 중간값은 보간법을 이용

하여 구한다. 

Figures 8, 9는 각각 와 의 사례이다. 

    Fig. 8.   versus 
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Fig. 9.   versus 

Fig. 10. Basic tail configuration

미사일의 길이는 다음과 같다(Fig. 3 참고).

  ×× (8)

테일은 Fig. 10의 형태를 기준으로, (테일 루트 

코드)값을 조절하여 형상을 결정한다. 팁과 루트 

chord 비는 중국의 DF15는 0.48, 러시아의 스커드는 

0.42로 추정하는데, 이를 참고하여 0.4로 정했다.

테일이 접힌 상태로 랙(rack)에 보관되는 것을 고

려하여, 한쪽 스팬()은 반경과 같게 두었다. 두께

()는 코드와 스팬을 따라 변하지만, 편의상 일정하

게 가정하였다(  ). 

표준대기 모델을 이용하여 고도별 온도와 밀도를 

계산하며, 바람은 없다고 가정한다. 축 방향과 수직 

방향 공기력은 다음과 같다. 

 ,  ,  



 (9)

3.4 구조 설계

탄두 섹션 구조물(하우징)의 두께는, 여러 가지 조

건에서 가장 두껍게 계산된 것을 설곗값으로 정한다

[15, p.289]. 3가지 조건을 고려하였는데, 압축 응력, 

굽힘 모멘트(M), 국부 좌굴이다. 

×  (10)

× 
 (11)

  ×  (12)

  max   (13)

재료는 알루미늄 합금(AL 2219)을 고려하였으며

[15, p.251],   ,  이다. 

노즈는 철(steel)로 제작하며, 공력가열을 견디기 위하

여 탄두 섹션보다 더 두껍게 설계한다( ×, 

 ). 노즈와 탄두 섹션 구조물의 무게는 다음과 

같다. 

  × (14)

 × ,  (15)

 × (16)

는 볼트, 넛트, 브라켓 같은 체결을 위한 부품

의 무게를 고려하는 계수이다(  ). 

3.5 발사 무게 추정

GNC 부품(센서, 컴퓨터 장비 등, )은 미사일

의 규모와 상관없이 일정하고, 구동 시스템()은 

규모에 비례하는 경향이 있다. 이들을 포함하여 다음

과 같이 발사 무게를 추정한다. 

 
  

(17)

  ×  (18)

   (19)

4개의 테일을 고려하였으며, , 는 경험적

인 방법이나 사례 분석을 통하여 선정한다. 

3.6 안정성  기동성 분석

비행 궤도는 평면(2차원)으로 한정하며, 피치 채널

의 안정성만 고려한다. 다음 식은 안정성을 위하여 

필요한 테일의 크기를 결정하는데, 앞에서 설정한

(Fig. 10 참고) 테일이 적합한지 판정하는 조건이 된

다[15, p.114]. 

 


⋅ 

 
⋅ (20)

   (21)

  

    

   
(22)

  
,  ≃,  ≃ (23)

     (24)
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고정익 항공기의 경우, 안정 미계수에 대한 테일의 

영향은 다음과 같다[16]. 

 

 
×  (25)

  로 두고, 미사일의 기동성을 나타내는 계수

(MC, Maneuvering Coefficient)로 식 (26)을 제시한

다. 테일 변위에 따른 순간 각가속도로 생각할 수 있

다(식 (30) 참고). 

 

 



 

× 



 (26)

 

     (27)

한편, 경로각 를 제어하기 위해서 내부적으로 자

세각 를 제어해야 하며, 자세제어기의 구성은 Fig. 

11과 같다[17]. 

구동기가 충분히 빠르면(≪ ), 시스템의 전달함수

는 다음과 같다. 

 
 


(28)

  (29)

가 크면 댐핑이 증가하여 작은 오버슈트와 빠

른 정착(settling)에 도움이 된다. 이를 위해 테일의 

면적이 크거나 무게중심에서 멀리 떨어져 있어야 하

지만, 전체 무게가 증가할 수 있다. 

순간 기동 능력과 자세제어 관점에서 의 의미

를 살펴보았는데, 이 값이 크면 그만큼 빠른 명령 추

종이 가능해진다. 목표물에 접근하는 최종 단계에서, 

기상 상황이나 기준 속도 변화에 따른 파라미터의 

변동은 위치 정확도에 영향을 미친다. 가 클수록 

이 영향이 줄어들어, 정확도가 향상될 수 있다. 그래

서 식 (26)에서 제시한 MC를 위치 정확도와 연관 짓

고 이를 성능으로 제시한다(Fig. 4 참고). 

3.7 비행 궤  시뮬 이션

비행 궤적은 시뮬레이션을 이용하여 계산하고, 최

Fig. 11. Pitch attitude control structure

Fig. 12. Reference trajectory and flight mode 

for simulation

종 사거리를 도출한다. 기준 궤적은 Fig. 12에 나타

낸 것처럼, 가속, 탄도 비행, 활강, 그리고 강하로 이

어진다. 탄도 비행에서는 항력을 최소화하기 위하여 

받음각을 0으로 유지하며, 나머지 구간에서는 일정한 

경로각을 추종한다. 각 구간의 경로각에 따라 비행 

궤적이 바뀌어 최종 사거리가 변하기 때문에, 경로각 

명령은 최대 사거리를 구하는 문제의 설계변수가 된

다. 탄도 비행이 끝나고 사거리 연장을 위한 활강 모

드로 변경하는 시점은 고도()를 기준으로, 강하하

는 시점은 속도()를 기준으로 정한다. 

Figure 13은 미사일의 자유 물체도이며, 운동방정

식은 식 (30)~(33)과 같다.


  (30)



 sincos
 sincos

(31)



  cossin
 cossin

(32)

sin cos (33)

식 (30)을 사용하기 위해서는 제어기 설계가 필요

한데, 제어기의 게인 또한 설계변수가 되어야 하며, 

이런 경우에 최적 궤적을 구하기 위한 설계변수가 

너무 많아지고, 게인 튜닝 등의 노력이 필요하다. 그

래서 식 (30)은 사용하지 않고, 식 (31)에서는 는 

Fig. 13. Freebody diagram for attitude 

dynamics
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Fig. 14. Finding angle of attack

제외한다. 그 대신, 받음각이나 경로각 명령을 빠르

게 추종하는 가상의 제어기가 동작하는 것으로 가정

하고, 받음각과 경로각 명령을 설계한다. 

탄도 구간에서는   을 유지한다고 가정하며, 이 

값을 식 (31)에 대입하여 를 계산하고, 이를 적분하

여 를 갱신한다. 다른 구간에서는 식 (31)에서 좌변

을 0으로 두고(준 정상 상태로 가정), 이를 만족하는 

받음각을 구한다. 만약 이 값이 한계(LIM)를 넘으면 

그 궤적은 비행 불가로 판정하고 제외한다(Fig. 14). 

각 구간에서 구한  , 를 식 (32)에 대입하여, 을 

구하고 이를 적분하여 를 갱신한다.

이러한 가정 때문에, 비행 단계의 경로각 연결이 

완만하지 않다. 실제 제어기를 사용할 때, 이러한 경

로각 명령 추종이 어려워 사거리가 줄어들 수 있다. 

그래서 요구 사거리보다 더 큰 값을 구해야 한다. 

≧×    ( ) (34)

Ⅳ. 설계 시

4.1 설계 조건  라미터 

개발한 프로그램을 테스트하기 위하여 두 가지 미

사일과 비교하였다. 두 미사일의 사양을 Table 1에 

정리하였다. 

Case 1 Case 2

Model MGM-140B (USA) WS-3A (China)

Type tail canard

L m 4 7.1

D m 0.61 0.4

L/D - 6.56 17.75

WL kgf 1320 1400

WW kgf 160 200

R km 300 280

FM km 36.4 40

T able 1. T wo exam p le m is s iles

parameters values parameters values

VF 1.4  20 km

SF 1.5  500 m/s

NSF 1.3 LIM 12 deg

BSF 1.2  250

PF 0.7 ,  7869 

RF 1.2  2840 

 0.03  4000 

 50 kgf    / 2.34

T able 2 . P ar am eter s  for  des ign exam p le

요구조건은 각 미사일의 와 이며, 설계에 사

용한 파라미터 값을 Table 2에 제시한다. 

4.2  경우 1의 요구사항에 한 설계

4.2 .1 설계변수에 따른 설계 해 비교

Figure 15처럼 설계변수()를 변화시키

면서 각 형상에 대하여 설계 과정을 수행하고 최종 

성능(발사 무게, FM 등)을 구했다. 이때, 6 < f < 13, 

≧× ,   의 조건을 만족하는 결과만 

고려한다. 

비행 궤적에 대해서도 같은 방법을 이용하여 최적 

궤적 파라미터(경로각)와 사거리를 구했다(Fig. 16). 

받음각이 한계를 넘어서면 중단하고 해당 궤적은 제

외한다. 

Fig. 15 . D es ign v ar iables  conditions

Fig. 16 . Fligh t s im u lation conditions
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이 방법으로 실제(real) 최적해를 구할 수는 없지

만, 모든 설계변수에 대해 얻어진 성능을 분석하면 

설계변수와의 관련성을 알 수 있다. 개념 탐색 단계

이기 때문에, 특정 값 하나를 구하는 것보다 전체적

인 경향을 파악하는 것이 더 중요하다. 

4.2.2 최  FM  형상

여러 설계 조건을 만족하면서, 사거리가 360 km 

이상(×)인 모든 형상에 대하여, 발사 무게와 

FM 값을 Fig. 17에 보였다. 각각의 작은 점은 조건

을 만족하는 하나의 형상을 의미한다. 

D=0.4부터 요구사항을 만족하는 설계 형상이 존재

하는데, 최소 발사 무게와 최대 FM 형상은 D=0.4에

서 나타난다. 그 이상에서는, 공기 저항 때문에 FM

이 줄어든다. D=0.48부터 설계부피가 요구부피보다 

커지는( ) 형상이 나타나며(Fig. 17에서 붉

은 점으로 표시함), D=0.54 이상부터는 모든 형상의 

설계부피가 과도해진다. 

이 중에서 FM이 최대인 형상 설계 결과를 Table 

3에 정리하였다. 

전체 세장비 가 클수록 항력 계수()가 줄어들

어 FM이 증가하는 경향 때문에, 최적 설계는 대부분 

가 최댓값 13에 가깝다. 

노즈의 세장비 이 클수록 항력 계수()가 줄어

들기 때문에, 직경과 이 같은 조건에서는 에 따

Fig. 17. FM  versus 

Best Results

  = 1017 kgf

  = 372 km, FM=58.5

L = 5.2 m,   = 13.0

Design 

variables

D = 0.4 m,   = 9.0

/D = 0.8,   = 3.1

Flight trajectory (  )=[50, -3, -19] deg

Table 3. Search result for max FM

Fig. 18. Flight simulation results

라서 FM이 증가한다. 상대적으로 에 따른 FM 증

분은 크지 않은데, 추력은 커지나 무게의 증가도 무

시할 수 없기 때문이다. 

이 설계에 대한 비행 시뮬레이션 결과는 Fig. 18과 

같다. 마지막 그림에서, 비행 경로각의 연결이 완만

하지 않은 것은, 3.7절에서 언급한 것처럼 제어기를 

설계하지 않은 결과이다. 그래서 실제 발생할 수 있

는 손실을 고려하여, 사거리가 요구 값보다 20% 이

상인 것을 선택하였다(RF=1.2). 

서브 시스템 무게의 백분율은 Fig. 19와 같다. 구조

물(MS+BS)이 21.6%이다. 참고로 Fig. 17의 D=0.54에

서 FM이 최대인 형상(FM=32.5, R=458 km, =2257 

kgf)에 대한 서브 시스템 무게 분포는 Fig. 20과 같은

데, 구조물(MS+BS)이 23.1%로 큰 차이는 없다. 탄두 

무게비의 차이로 FM이 줄어든다. 미사일의 크기에 비

례하여 FM이 증가하는 것은 아닌데, 추력과 임펄스가 

증가하지만 증가한 항력에 의해 손실이 발생한다. 

Fig. 19. Weight distribution for max FM
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Fig. 20. Weight distribution (D= 0.55)

4.2.3 최소 발사 무게

Figure 17에서 발사 무게를 최소로 하는 형상 설계 

결과를 Table 4에 정리하였다. Table 3의 최대 FM 

설계와 비교해서, 목표에 적합한 형상을 원형으로 선

택한다. 

4.2.4 다수의 성능지수

4.3절의 Table 3의 형상(최대 FM)에 대하여 좀 더 

세밀하게(D=0.4로 두고, 다른 설계변수의 증분을 줄

여서) 탐색해보면 더 많은 해가 나타난다. 이에 대하

여 식 (26)의 MC와 –FM을 Fig. 21에 도시하였는데, 

MC는 값이 작아서 10,000을 곱하였다. 결과는 전형

적인 Pareto front의 모습인데[18,19], FM과 MC가 상

충한다. 즉, 하나가 좋아지면, 다른 하나는 나빠진다. 

설계자가 판단하여 이 중에서 기본 형상을 선택한다. 

Best Results

  = 1002 kgf

  = 362 km, FM = 57.9

L = 5.12 m,   = 12.8

Design 

variables

D = 0.4 m,   = 8.8

/D = 0.8,   = 3.1

Flight trajectory (  ) = [50, -3, -19] deg

Table 4. Search result for min WL

Fig. 21. FM  versus M C (D= 0.4 m)

4.3 경우 2의 요구사항에 한 설계

이 절에서는 최적화 알고리듬을 이용하여 최적해 

하나만 찾는 사례이다. 궤적을 구하는 방법은 Fig. 

16과 같지만, 설계변수를 탐색하는 최적화 알고리듬

은 유전자 알고리듬을 사용하였다. 이것을 최적화 문

제로 정리하면 다음과 같다. 

실제 프로그램에서는 계산시간 때문에 성능과 구속

조건을 합하여 하나의 목적함수로 만들었다(식 (35)~ 

(38) 참고). 

     (35)

     ×
 

(36)

       
 

(37)

     
 

(38)

최적화를 수행하는 과정을 Fig. 22에 보였으며(50

세대 중지조건), 최종적인 결과는 Table 6에 제시하

minimize 

such that     

 ×

  

   

where    or  ,

   

Table 5. Formulation of optimiz ation problem

Fig. 22. History of convergence
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Best Results

  = 1139 kgf

  = 353 km, FM = 61.98

L = 5.34 m,   = 13.0

Design 

variables

D = 0.4108m,   = 9.2244

/D = 0.9886,   = 2.607

Flight trajectory (  ) = [50,-3,-19] deg

Table 6.  Optimization result  for max FM

였다. 설계변수()의 하한과 상한을 각각 

[0.35, 6, 2.5, 0.9], [0.5, 10, 3.5, 1.8]로 설정하였다. 

Best fitness와 평균 거리를 기준으로 할 때, 30세대

를 지나면서 거의 수렴하였다. 

다음은 최소 발사 무게를 찾기 위한 목적함수인데, 

FM과 비슷한 크기가 되도록 을 20으로 나누었다. 

구속조건은 식 (36)~(38)과 같다. 

    (39)

최적화 결과는 Table 7에 제시하였다. 사거리가 요

구값을 살짝 넘어선다. Table 6의 결과와 비교하여 

FM은 거의 비슷한데, 사거리는 17 km, 발사무게는 

50 kgf 줄어든다. 목표에 따라 적합한 설계안을 선택

하면 된다. 

최적화 알고리듬을 이용하여 식 (40)의 다수 성능지

수(multi objective function)에 대하여 최적화한 결과

(50세대 중지조건)를 Fig. 23에 도시하였는데, 모두 18

개의 Pareto front 설계 형상을 구했다(Table 8 참고). 





 







 


  

  
(40)

직경은 FM 최대 형상과 가까우며, 은 훨씬 크

다. 이 크면 MC가 좋아지기 때문이다. 은 최소 

무게 형상의 값과 비슷하다. FM과 MC 성능지수를 

동시에 최적화하는 경우에는 설계자는 하나를 선택

해서 설계 방향을 정한다. 

Best Results

  = 1089 kgf

  = 336 km, FM = 61.7

L = 5.17 m,   = 12.964

Design 

variables

D = 0.4051m,   = 9.036

/D = 0.918,   = 2.69

Flight trajectory (  ) = [60,-3,-19] deg

Table 7.  Optimization result  for min WL

Fig. 23.  Pareto front for FM and MC

-FM MC D fM fN cR/D

1 -61.610 -44.598 0.413 9.041 2.881 1.719

2 -59.946 -48.346 0.413 8.639 2.880 1.791

3 -61.786 -44.039 0.413 9.058 2.896 1.695

4 -61.122 -46.176 0.413 8.931 2.896 1.777

5 -61.665 -44.154 0.413 9.027 2.896 1.691

6 -61.287 -45.761 0.413 8.977 2.884 1.766

7 -61.619 -44.406 0.413 9.040 2.888 1.709

8 -60.228 -47.716 0.413 8.701 2.882 1.778

9 -60.379 -47.392 0.414 8.764 2.881 1.786

10 -61.380 -45.077 0.413 9.030 2.903 1.749

11 -60.901 -46.535 0.413 8.905 2.878 1.786

12 -61.370 -45.450 0.413 9.019 2.885 1.764

13 -61.058 -46.324 0.413 8.921 2.892 1.781

14 -60.674 -47.053 0.413 8.833 2.884 1.790

15 -61.221 -45.966 0.413 8.975 2.888 1.779

16 -60.165 -47.995 0.413 8.681 2.892 1.789

17 -60.777 -46.862 0.413 8.854 2.891 1.789

18 -61.482 -44.870 0.413 9.034 2.882 1.733

Table 8.  Pareto front 

4.4 결과 검토

Case 1의 실제 세장비는 6.56으로, 설계 결과인 13

에 비하여 짧고 통통하다. 세장비가 클수록 항력 계

수가 줄어, 최적 형상은 세장비의 최댓값인 13에 이

른다. 그러나 미사일의 길이가 짧으면 수송 차량, 실

전 취급 등에서 유리할 수 있는데, 이러한 관점은 고

려하지 않았다. 

두 사례(Case 1, 2)를 참고해서 설계한 결과는 실

제 FM 값을 능가하지만, 이것은 큰 의미가 없다. 
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Table 2의 설계 파라미터나 로켓 모터 등이 사례의 

실제 값과 다르기 때문이다. 이 설계 파라미터는 개

발자의 경험과 노하우 그리고 기술력의 수준에 따라 

결정된다. 

성능에 가장 큰 영향을 미치는 것은 구조물의 무

게와 공력계수이다. 구조물에서는 로켓 모터 구조물

의 비중이 가장 크다(Figs. 19, 20). 그래서 적절한 외

형을 설계하는 것과 함께 로켓 모터의 무게를 줄이

는 것이 핵심 기술이다. 

Ⅴ. 결  론

본 논문에서는, 단거리 탄도 미사일의 초기 개념 

탐색 수준의 형상을 설계하는 방법을 제시하였다. 이

는, 수요자의 요구조건 충족 가능성을 판단하는데 필

요한 도구를 제공한다. 

주된 내용으로, 탄도 미사일의 서브 시스템을 모델

링하였으며, 통합 시스템의 성능을 제시하였다. 특히, 

탄두 무게, 사거리, 발사 무게를 조합하여 FM(Figure 

of Merit)이라는 성능지수를 개발하였으며, 이와 함께 

최종 위치 정확도에 대한 영향을 분석하여 기동성과 

관련된 계수를 제안하였다. 설계 예시를 통하여, 최

소 발사 무게 형상과 최대 FM 형상에 관한 결과를 

제시하였다. 그리고 FM과 기동성 계수는 Pareto 

front 특성을 보임을 확인하였다. 

향후 연구로, 기동성 계수와 위치 정확도 지수인 

CEP(Circular Error Probability)와의 관계성을 정량

적으로 분석하는 것과 함께 FM 성능의 정량적인 분

석을 계획한다. 

후  기

본 논문은 한화종합연구소의 지원으로 수행한 연
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