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순간 및 연속 추력을 이용한 지구-달 최적 전이궤도 설계에 관한 연구
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A Study on Optimal Earth-Moon Transfer Orbit Design Using

Mixed Impulsive and Continuous Thrust
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ABSTRACT

Based on the planar restricted three body problem formulation, optimized

trajectories for the Earth-Moon transfer are obtained. Mixed impulsive and continuous

thrust are assumed to be used, respectively, during the Earth departure and

Earth-Moon transfer/Moon capture phases. The continuous, dynamic trajectory

optimization problem is reformulated in the form of discrete optimization problem by

using the method of direct transcription and collocation, and then is solved using the

nonlinear programming software. Representative results show that the shape of

optimized trajectory near the Earth departure and the Moon capture phases is

dependent upon the relative weight between the impulsive and the continuous thrust.

초 록

본 논문에서는 지구-달 천이를 위한 최적 궤도 설계에 관한 연구를 수행하였다. 지구와

달의 인력을 동시에 고려한 평면상 제한 3체 궤도 운동 모델을 바탕으로 지구 출발시에

는 순간 추력을, 지구-달 천이 과정 및 달 임무궤도 투입시에는 연속 추력을 사용하는 혼

합형 궤도전이 방법을 제시하였다. 최적화 풀이 방법으로서 Direct Transcription 및

Collocation을 이용한 비선형 프로그래밍 기법을 적용하였으며, 지구 출발 및 달 임무궤도

투입 궤적의 형상은 순간 추력의 연속 추력에 대한 상대 가중치 및 비행시간에 의하여

매우 달라질 수 있음을 파악하였다.
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Ⅰ. 서 론

인류 최초로 달 탐사는 1958년 10월 12일에

발사된 미국의 Pioneer 1호에 의해 시작되었으나

실질적 달 탐사의 시작은 이듬해 1959년 1월 2일

구소련이 발사한 Luna 1호부터 시작되었다고 말

할 수 있다. 당시 미국과 구소련은 자국의 우월

성과 국력과시를 위해 경쟁적으로 달 탐사에 뛰

어들었다. 하지만, 제 2의 우주경쟁시대라고 불리

는 최근의 달 탐사는 자원개발과 첨단 기술 개발

과정에서 얻을 수 있는 기술적, 경제적 이점 등
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을 목적으로 개발이 진행되고 있다. 또한, 과거

미국과 구소련에 의해 주도되었던 달 탐사는 유

럽, 중국, 일본, 인도 등의 합류로 달 탐사에 대

한 국제적인 관심이 더욱 고조되고 있다.

각국의 대표적인 달 탐사 위성을 살펴보면 미

국의 경량화된 소형 Clementine 탐사선과 크기

는 작고, 단순하지만 고 신뢰성을 갖고 회전안정

화 제어방식을 이용하는 Lunar Prospector 탐사

선이 있다. 유럽은 추력기의 첨단 기술이라 할

수 있는 저추력(Low Thrust) 엔진을 탑재한

SMART-1 탐사선을 성공적으로 발사, 운영하였

고, 일본은 1990년대 첫 달 탐사 위성인 Hiten을

발사하였으나 실패를 하였다. 그러나 이때의 경

험을 통해 얻은 달 탐사 임무 운영 능력을 바탕

으로 SELENE 탐사선을 성공적으로 운영한 바

있다. 중국은 2007년 10월에 Chang'E-1 달 탐사

선을 성공적으로 발사하였고 인도 역시 2008년

10월 22일에 Chandrayaan-1호 발사에 성공하였

다. 그리고 러시아도 2012년에 발사를 목표로 개

발 중인 Luna-Glob 탐사선이 있다. 우리나라 또

한 2020년 달 탐사를 목표로 한국형 우주 발사체

(KSLV-II) 개발에 매진하고 있는 실정이다[1,2].

달 탐사에 있어서, 지구-달 전이(Earth-Moon

Transfer)에 필요한 추력 시스템 및 전이 궤도

(Transfer Orbit)의 설계가 먼저 이루어진다. 이를

위하여 달 탐사 위성은 먼저 지구-달 전이 궤도

에 투입 (Translunar Orbit Injection)되고, 중간

순항 비행중 궤도 조정을 위한 기동 (Trajectory

Correction Maneuver)을 수행하며, 그리고 달 도

착후 최종 임무 궤도에 투입하기 위한 달 궤도

투입 기동 (Lunar Orbit Injection)이 순차적으로

진행된다[3]. 물론 이러한 일련의 기동 가능성은

우주 발사체 로켓과 위성 탑재 로켓의 종류 (예

를 들어 고체 vs. 액체 로켓)에 의하여 결정된다.

지구-달 전이궤도 설계에 있어서, 가장 기본은

궤도 운동 모델의 선정이다. 지구-달 전이궤도를

운행하는 위성 (또는 탐사선)의 경우에는 지구

및 달의 인력의 상대적 크기가 위성의 위치에 따

라 결정되므로 각각의 인력권 (Sphere of

Influence)을 고려하여, 지구 부근에서는 지구 중

심 2체 궤도 운동을, 달 부근에서는 달 중심 2체

궤도 운동을 이용하고, 그 경계점에서 위성의 위

치 및 속도를 Matching하는 소위 Patched Conic

방법을 사용한다. 이는 잘 알려진 Kepler 2체 궤

도 운동 법칙을 이용하기 위한 근사적 방법으로

전이궤도 설계의 초기 단계에 사용된다[4,5].

최근 대부분의 궤도 설계는 초기 단계에서부

터 지구 및 달의 인력을 동시에 고려하는 3체 궤

도 운동 모델을 (Three Body Problem)이용한다.

그러나 2체 궤도 운동과는 달리 닫힌 해가 존재

하지 않으므로, 주로 수치적인 방법과 결합하여

사용되며 본 논문에서도 이를 적용하고자 한다.

앞서 언급한 궤도 모델링 외에 필수적으로 고

려해야 하는 사항은 발사체 (로켓)의 특성이다.

일반적으로 고체 로켓은 연소 추력의 크기나 연

소 시간을 제어할 수 없는 반면에 액체 로켓은

가능한 것으로 알려져 있다. 이러한 고체 및 액

체 로켓의 조합으로 가장 손쉽게 가능한 기동은

순간 추력 기동이다. 로켓의 반복적인 재점화 가

능성을 고려하여 소위 Multiple Impulsive

Maneuver를 이용한 전이 궤도 설계가 가장 보

편적이다[6]. 최근에는 추력의 크기는 작지만 장

기간 연속하여 작동하는 전기 및 이온 추력기의

개발되었고 소위 저추력 지구-달 전이궤도 설계

도 활발한 연구가 이루어지고 있다. 그러나 장기

간 연속하여 작동하는 저추력 추력기를 사용하는

경우, 전이궤도의 형태는 나선형 모양으로 전이

에 필요한 비행시간이 수십에서 수백 일이 소요

되는 단점이 있다[7,8].

지구-달 전이를 위한 발사체 및 연료 소모의

입장에서, 가장 효율적인 궤도 전이는 지구 및

달의 인력을 이용한 소위 자연 궤도 (Natural

orbits)를 이용하는 것이다. 3체 궤도 운동을 기

반으로 자연 궤도를 찾기 위한 노력이 최근까지

활발하게 진행되고 있으며, 이러한 궤도를 Low

Energy Orbit이라 한다[8]. 즉, 위성의 초기 조건

(위치 및 속도)을 적절하게 설정하면 추가적인

연료의 소모없이 지구와 달을 연결하는 자연 궤

도를 찾을 수 있다. 그러나 3체 궤도 운동의 닫

힌 해는 존재하지 않기 때문에 Weak Boundary

Stability (WBS)나 Invariant manifold 이론을 이

용하여 수치적으로 궤도를 찾기 위한 연구도 성

숙단계에 있다[9,10]. 실제 일본의 Hiten 위성의

경우, 탑재 로켓의 추력 제한을 고려하여 태양-

지구 그리고 지구-달 WBS를 이용한 전이를 수행

한 바 있다[11,12].

본 논문에서는 지구-달의 인력을 동시에 고려

한 3체 궤도 운동을 기반으로, 순간 추력 및 연

속 추력을 혼합하여 사용하는 경우 지구 출발,

지구-달 천이, 달 임무궤도 투입 궤적의 설계 방

법 및 결과를 제시하고자 한다. 기존의 국내 연

구의 경우, 대부분 등/저추력 또는 순간 추력만
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을 고려하고 있지만[13,14], 순간 추력 및 연속

추력을 혼합한 전이 궤도 설계가 현재 우리나라

에서 개발이 진행되고 있는 우주 발사체, 위성

탑재 로켓(고체 Kick Motor 및 전기 이온 추력

기)을 고려할 경우에, 가장 현실적인 대안이라

판단되었다. 본 연구의 결과는, 발사체의 소형화

에 기여하고, 수십에서 수백일이 소요되는 연속

추력에 의한 지구-달 천이 기간을 획기적으로 단

축하는 데 적용할 수 있을 것이다.

Ⅱ. 3체 궤도 운동 모델링

지구-달 전이궤도의 설계 문제는 지구 및 달의

인력을 동시에 고려해야 하는 3체 궤도 운동으로

이해되어야 하지만 본 논문에서는 달 궤도 평면

에서의 운동만 고려한다. 그림 1을 참조하여 지

구와 달로 구성된 2체 시스템은 (Binary System)

은 공동의 질량 중심점 (Barycenter)을 중심으로

일정한 각속도 로 회전한다고 가정한다.

Barycenter를 중심으로 하는 관성좌표계()

에서 위성의 궤도운동 방정식은 다음과 같다.

 



 




(1)

여기서 는 만유인력 상수,  및 은 각각

지구 및 달의 질량이고, 와 은 지구 및 달에

대한 위성의 상대위치 벡터이다.

Barycenter를 중심으로한 회전 좌표계 ()

를 도입하면 위 식(1)은 다음과 같이 다시 쓸 수

있다.

× ××

 




 





(2)

여기서 는 다음과 같이 정의되는 회전 좌표계

의 각속도로서 상수라 가정하였다.

 







(3)

위 식에서 는 지구와 달 사이의 거리이다. 식

(2)를 성분별로 다시 정리하면

  




 





(4)

그림 1. Three Body Problem

  








 (5)

이다. 여기서 는 Barycenter 중심 회전 좌표

계에서 위성의 위치 성분이고, 와 은 지구

및 달의 위치 좌표, 그리고 와 은 각각 지구

-위성, 달-위성간의 거리이다.

식(4), (5)를 무차원 변수를 이용하여 다시 정

리하기 위하여,  ,  ,  로

정의하고, 위성의 위치를 나타내는 무차원 변수

  와   를 이용하여 식(4), (5)를

다시 쓰면

  




 





 (6)

  




 





  (7)

여기서

  : 질량 비

  : 지구-위성 거리

  : 달-위성 거리

이며,   는 위성에 장착된 추력기에 의한

가속도 성분을 나타낸다. 식(6), (7)과 같이 무차

원화된 궤도 운동방정식에 있어서, 거리 단위

(DU: Distance Unit)는 지구-달 사이의 거리인

3.844x10
5
km, 질량 단위 (MU: Mass Unit)는 지

구 질량 (5.9736x1024kg) 및 달의 질량 (7.349x1022

kg)의 합, 그리고 시간 단위 (TU: Time Unit)은

달의 공전 주기를 2π로 나눈 값이다.
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그림 2. Earth-Moon Transfer Geometry

식(6), (7)은 지구 및 달을 Primary로 하는

Binary System에서 제 3체 (여기서는 위성)의 궤

도 운동을 나타내는 Circular Restricted Three

Body Problem이라 정의된다. Kepler 2체 궤도운

동과는 달리 식(6), (7)에 대한 일반적인 해석적

인 해는 존재하지 않는 것으로 증명되었으며, 단

지 그림 1에 보인 바와 같이 Barycenter 회전 좌

표계에서 Primary를 연결하는 직선상에서 그리

고 Primary와 정삼각형을 이루는 위치에서 소위

Lagrangian (또는 Libration) Point라는 5개의 평

형점이 존재함이 밝혀진 바 있다. Circular

Restricted Three Body Problem에 대한 보다 상

세한 내용은 참고문헌 [15,16] 등에서 용이하게

파악할 수 있다.

Ⅲ. 최적화 기반의 전이궤도 설계

3.1 최적화 문제 정의

지구-달 최적 전이궤도 설계 문제는 궁극적으

로 동적 최적화 문제 (Dynamic Optimization

Problem)로 정식화가 가능하다. 동적 최적화 문

제는 다음과 같은 미분 방정식 및 대수 방정식으

로 표현되는 구속 조건을 만족하는 설계 변수

 중에서

   (8)

     (9)

 ≦     (10)

설계 목표 함수 (가격 함수 또는 성능 지표)

  (11)

를 최대화 또는 최소화는  를 찾는 문제이

다. 본 논문의 최적 전이궤도 문제와 연계할 경

우, 설계 변수  는       에 해당

하고, 식(8)은 식(6), (7)과 같은 궤도 운동 모델링

을 의미하며, 식(9), (10)에 대응하는 구속조건으

로는



 ≦ : 지구 출발 구속 조건



 ≦ : 달 도착 구속 조건

와 같이 설계 목적에 따라 여러 경우가 있다. 마

지막으로 설계 목표 함수는


  




 






 (12)

와 같이 정의할 수 있다. 식(12)에서 는 발사

체 또는 위성에 장착된 로켓 추력에 의한 순간

속도 증분을 나타내며,   는 연속 추력 발

생이 가능한 추력기에 의한 가속도를 의미한다.

식(12)와 같은 성능지수의 최소화는 가급적 최소

한의 연료를 사용하는 지구-달 궤도 전이궤도 설

계를 의미한다. 발사체나 탑재 로켓의 성능 제약

에 따라

≦max (13)

 ≦max (14)
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와 같이 추가적인 제약 조건이 부가될 수 있다.

또한 지구-달 전이에 필요한 총 비행시간 도

중요한 설계 변수이다.

본 논문에서는 그림 2에 보인 바와 같이 반경

이 인 지구 원형 주차궤도에서 반경이 인

원형인 달 임무궤도로의 전이궤도를 설계의 대상

으로 하였다. 먼저 지구 주차궤도에서 출발시 발

사체나 자체 추력을 이용하여 궤도 접선 방향으

로 만큼의 속도 증가가 이루어진다면 지구

출발시 위성의 위치 및 속도 벡터는

  cos  (15)

  sin (16)

 sin  (17)

 cos  (18)

와 같이 표현된다. 여기서

 




: 주차궤도 속도 (19)

이고, 는 출발시 달에 대한 Phase 각도이다.

반경이 인 달 임무궤도 투입시의 궤도 조건

은

 
   (20)

 
   (21)

⋅ ⋅  (22)

과 같이 3가지 조건을 갖는다. 즉, 달 임무궤도에

대응하는 반경과 속도가 요구되고, 원형궤도라는

추가적인 요구에 의하여 달에 대한 상대위치 및

상대속도 벡터는 서로 수직관계를 가져야 한다.

달 임무궤도에서의 속도 은

 




(23)

으로 계산된다(참고로 모든 수식은 Barycenter

중심 회전 좌표에 대하여 무차원 변수를 이용하

고 있음).

실제 달 임무궤도에 투입하는 방법은 위성이

달 임무궤도에 접근하면서 자연스럽게 임무궤도

의 접선 방향으로 유도하는 방법과, 임무궤도에

대하여 임의의 방향으로 접근하는 위성을 추가적

인 속도 증분 기동을 통하여 강제로 임무궤도에

투입하는 방법이 있다. 전자는 연속 추력이 가능

한 액체 로켓을 이용하는 경우이며, 후자는 고체

로켓을 이용하는 경우이다.

3.2 순간 및 연속 추력 혼합 방식에 의한

최적 전이궤도 설계

Hohmann Transfer는 동일한 중심체에 대한 2

체 궤도 (Two-Body Orbit)간의 전이에 있어서

그림 3에 보인 바와 같이 출발 및 도착 궤도에

모두 접하는 위치에서 출발 및 도착을 위한 2회

의 속도 증분 (순간 추력)을 이용한 궤도 전이를

의미한다.

특히 동일한 평면내 원형 궤도간의 전이에서 에

너지가 가장 최소로 요구되는 전이 방법이다. 그

러나 Hohmann Transfer는 지구 중심의 “달 궤

도”에 투입되는 경우이며, 실제 “달 중심 임무궤

도 (Mission Orbit)”에 투입되기 위해서는 그림 3

에 보인 바와 같이, 지구-달 전이궤도와 달 중심

임무궤도와 교차점에서 순간 추력 기동이 필요하

다. 뿐만 아니라 달에 근접할수록 지구 중심 궤

도를 가정한 속도 증분 계산은 무의미하다.

본 논문에서 최근 국내 연구 개발 동향에 근거

하여 KSLV-2 발사체 및 전기 이온 추력기의 사

용한다는 가정하에 순간 및 연속 추력 혼합 방식

에 의한 최적 지구-달 전이궤도 설계를 수행하였

다. 지구 출발시에는 Hohmann 기동과 같은 순

간 추력을 이용하고, 실제 지구-달 천이 과정과달

임무궤도 투입시에는 연속 추력을 사용할 수 있

다고 가정하였다. 따라서 성능 함수는

 
 






 (24)

이고, 구속 조건은 식(15)-(23)을 적용하였다.

그림 3. Hohmann Transfer
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최적화 문제의 풀이에 있어서 최적화 조건

(Optimality condition)에 근거한 간접법 (Indirect

Search)을 사용하지 않고 최적화 문제를

Nonlinear Programming Problem으로 변환하는

"Direct Transcription and Collocation" 기법에

근거한 직접법을 적용하였다[17,18]. 이 방법에서

는 모든 설계 변수, 성능 지수, 구속식을 이산화

하고, 최적화 Solver로서 상용 또는 공지된 S/W,

즉 Matlab (fmincon, KINITRO)과 SNOPT 이용

하였다. 그림 4를 참조하여 연속한 설계 변수

 를 시간 에 따른 개 Node에서 이산 변

수로 간주한다. 즉,

   (25)

   (26)

   (27)

와 같이 설계 변수를 정의한다. 새로운 설계 변

수를 고려한 성능함수는

 
 


  



  
  (28)

이고, 또한 식(8)과 같은 미분방정식 형태의 구속

식은

     (29)

로 근사화할 수 있다. 이 식에서 은 다양한

Explicit 또는 Implicit 적분 방식을 적용하여 구

하며 일반적으로

  (30)

의 관계를 가지므로 식(29)는 궁극적으로 모든

설계 변수를 서로 연관시키는 구속식이며 이를

Defect라 표현한다[17,18].

그림 4. 연속 변수의 이산화 과정

본 논문의 문제와 연계하여 주어진 비행시간

을 개의 Node로 간주하면

: 지구 출발 속도 증분 및 Phase 각도,

 

   : 위치 및 속도,

    : 연속 추력 성분

총 개의 설계 변수를 결정해야 하며, 3체

궤도 운동방정식인 식(6), (7)에 근거하여 모두

개의 구속식을 정의할 수 있다. 요약하면, 동

적 최적화 문제를 (Dynamic Optimization

Problem) 다변수 비선형 최적화 문제로

(Multi-variable Nonlinear Programming

Problem) 변형하여 해를 구하였다.

3.3 최적 지구-달 전이궤도 설계 예

표 1 및 그림 5-8에 지구-달 최적 전이궤도 설

계의 대표적 결과를 정리하였다. Case 1과 Case

2는 순간 및 연속 추력에 대한 상대적 의존도,

즉, 식(28)에서 설계 인자 의 효과의 결과를 비

교하였고, Case 2와 Case 3은 비행시간 에 따

른 설계 결과를 비교하기 위하여 설정하였다. 3

가지 Case에 있어서 지구 출발, 지구-달 전이, 달

도착 궤적이 상호 유사하므로 결과 그림은 Case

3의 경우만을 제시하였다. 일반적으로 2체 궤도

모델과 연속 추력에 근거한 지구 탈출 및 달 도

착 궤도는 나선형 궤적을 나타낸다. 본 연구에서

도 비록 3체 궤도 운동 모델을 이용하고 있으나

지구 출발 및 달 도착 부근에서 궤도 운동은 고

전적인 2체 궤도 모델에 가까워지기 때문에 기존

결과와 유사하다. 나선형 궤적 구간이 길어짐에

따라 Collocation 방법은 더 많은 Node 설정이

필요하지만 본 연구에서 사용한 S/W

(KINITRO)는 최대 50개의 Node만 허용하는 한

계가 있기에, 지구 탈출 궤도 및 달 도착 궤도는

각각 정지궤도 및 고고도 달 원형궤도 (반경

3,000km)로 설정하였다. 본 연구에서 순간 및 연

속 추력을 혼합 사용하는 주목적이 연료 사용을

최소함과 동시에 지구-달 이동 시간을 가급적 줄

이는 데 있으므로 수십에서 수백일이 소요되는

경우는 고려하지 않고 각각 5일 및 10일 2가지

경우에 대하여 설계를 수행하였다.

제시된 그림에서 파악할 수 있듯이, 지구 출발

및 달 도착시 나선형 궤적을 보이고 있다. 이 같

은 나선형 궤적 결과는 2체 궤도 모델에 근거한

설계 결과와 유사하지만 본 연구에서는 정확한 3

체 궤도 운동 모델에 근거한 설계 결과임에 의미
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가 있다. 먼저 그림 5는 Barycenter 중심의 회전

좌표계에서 나타낸 전체 궤적 (지구 출발, 지구-

달 천이, 달 도착)을 도시하고 있으며, 그림 6과

7은 각각 지구 출발 및 달 도착 궤적을 상세하게

보이기 위하여 확대한 모습이다. 또한 그림 5에

서 "*" 표시는 지구-달로 구성된 Binary System

의 Lagrange Point중에서 L1 지점을 의미한다.

이 지점은 행성간의 인력이 동일한 지점으로 비

록 설계 과정에서 전혀 고려하지 않았지만 위성

이 L1 지점 부근을 자연스럽게 통과함으로서 소

위 Low Energy Orbit Transfer와 유사한 궤적설

계가 이루어졌다.

표 1에 제시된 Case 1과 Case 2에 제시된 수

치적 결과를 통해, 순간 및 연속 추력의 상대적

가중치에 따라, 순간 추력 부분에 의존할 경우

(즉,  값이 상대적으로 작을 경우) 지구 출발시

나선형 궤적 부분이 짧고 (그림 6 참조), 달 도착

시나선형으로 진입하는 구간이 더 상대적으로 더

길다(그림 7 참조). 연속 추력에 의존하는 경우

(즉,  값이 상대적으로 클 경우), 반대 현상으로

지구 출발시 나선형 구간이 길고, 달 도착시에는

상대적으로 짧다. Case 2와 Case 3은 비행시간

의 영향을 파악하기 위한 설계로서, 비행시간

이 길어짐에 따라 순간 및 연속 추력이 감소함을

보이고 있다.

표 1. 지구-달 최적 전이궤도 설계 결과

   (deg)  
Case 1 100 5 0.881721 226.8 1.105629

Case 2 1000 5 0.102871 334.9 2.596444

Case 3 1000 10 0.042100 281.5 2.214079
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그림 5. 지구-달 전체 전이궤도 궤적

-0.4 -0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2 0.3

-0.3

-0.2

-0.1

0

0.1

0.2

x (DU)

z 
(D

U
)

그림 6. 지구 탈출 궤적
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그림 7. 달 도착 궤적
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그림 8. 가속도 성분 Time history

마지막으로 그림 8은 궤도 천이 기간 중 사용

되는 실제 가속도 제어 성분이다. 천이 초기 및

말기 부분은 나선형 궤도 운동을 위하여 필수적

인 부분이기 때문에 연속 추력에 의한 가속도 제

어 성분이 요구된다. 전체적으로 가속도의 크기

가 최대 3 DU/TU
2
이하로서 이는 실제적인 물

리량으로 약 1x10-5 km/s2에 해당하는 현실적인
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수치이다. 또한 출발 시점 및 도착 시점에서 가

속도의 크기 상대적으로 매우 작거나 0의 값에

수렴함에 유의해야한다. 이는 지구 출발 초기에

는 순간 추력을 이용하기 때문이며, 그리고 달

도착 시점에서는 지구-달 천이 기간 동안 사용되

는 연속 추력의 역할이 위성이 달 인력권에 자연

스럽게 포획되도록 소위 Ballistic capture를 유도

하기 때문이다.

Ⅳ. 결론 및 요약

본 논문에서는 지구-달-위성 3체 궤도역학을

모델과 비선형 최적화 기법을 적용하여 지구-달

천이를 위한 최적화 전이궤도를 설계하였다. 지

구 탈출에 필요한 속도 증가는 발사체에 의하여,

지구-달 천이 및 달 임무궤도 투입시에는 위성에

탑재된 연속 추력기를 사용한다고 가정하였다.

최적화를 위한 성능 지표로 순간 속도 증분 및

연속 추력에 위한 가속도 소모를 최소화하고, 지

구 출발 및 달 임무궤도 투입 조건 그리고 평면

상 3체 궤도역학 모델을 구속조건으로 사용하였

다. 최적화 문제의 풀이 절차에 있어서, 동적 연

속 최적화 문제를 이산, 다변수 비선형 최적화

문제로 변환하는 소위 Direct Transcription and

Collocation 방법에 근거한 직접법과 최적화

Solver로 KINITRO를 이용하였다.

본 연구의 결과는 기존에 순간 추력만, 또는

저추력 연속 추력기만 사용하여 지구-달 천이를

하는 경우와 다르게 최적화 설계 함수에 사용된

설계인자의 적절한 조정을 통하여 발사체 및 탑

재 로켓의 성능에 부합되도록 맞춤형 지구-달 전

이궤도 설계에 적용할 수 있다. 향후 연구가 더

필요한 분야로서 탑재 연료량의 제한, 지구 및

달 위치를 고려한 발사 가능 시간대, 다양한 지

구 출발 및 달 도착 궤도 설정, 3차원 궤도 운동

모델링의 적용, 지구-달 천이 구간에서 궤적에

대한 추가적인 제약 사항의 고려, 다양한 최적화

설계목표 함수를 적용한다면 좀 더 현실적인 궤

적 설계가 가능할 것이다.
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