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ABSTRACT

This paper presents the results of a parametric study for the design of optimal

Earth-Moon transfer trajectory using mixed impulsive and continuous thrust. Various types

of the optimal Earth-Moon transfer trajectories were designed by adjusting the relative

weight between the impulsive and the continuous thrust, and flight time. Two very

different transfer trajectories can be obtained by different combination of design parameters.

Furthermore, it was found that all thus designed trajectories permit the ballistic capture by

the Moon gravity. Finally, the required thrust profiles are presented and analyzed in detail.

초 록

본 논문은 혼합 추력 방식의 지구-달 최적 전이궤적의 설계를 위하여 설계인자에 따른

비교연구를 수행하였다. 지구 및 달의 인력을 동시에 고려하는 평면상 원형 제한 3체 궤도

운동 모델을 바탕으로 지구 출발시에는 순간 추력을, 지구-달 천이 과정 및 달 임무궤도 투

입시에는 연속 추력을 사용하는 혼합형 궤적전이 방법을 적용하였다. 설계 인자로 설정된

추력 가중치와 비행시간의 다양한 조합에 따라 지구 출발시 Direct Departure 및 Spiral

Departure Trajectory, 달 도착시 무추력 투입(Ballistic Capture)이 가능한 전이궤적를 설계하

였고, 각 궤적에 필요한 순간 및 연속 추력 요구량을 상세히 제시하였다.
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Ⅰ. 서 론

인류 달 탐사의 시작은 과거 냉전시대의 미국

과 구소련에 의해 자국의 우월성과 국력과시를

목적으로 주도되었다. 그러나 21세기는 달 탐사

목적에 대한 인식의 대전환을 맞이하고 있다. 최

근의 달 탐사는 자원개발과 과학기술의 개발과정

에서 얻을 수 있는 기술적, 경제적 이점 등을 목

적으로 달 탐사 연구가 이루어지고 있다. 따라서,

달 탐사의 의의와 명분이 더욱 분명해진 제 2의

우주 경쟁시대가 도래했다고 볼 수 있다.
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달 탐사 고려시 중요한 요소인 지구-달의 전

이궤적 설계는 추진 시스템에 따라 일반적으로·

Impulse Maneuver와 Continuous Maneuver로

구분할 수 있다. Hohmann Transfer, Bi-elliptic

Transfer, Weak Stability Boundary(WSB) 등과

같이 고체 추진 로켓의 반복적 재점화를 통한

Multiple Impulsive Maneuver[1,2]를 이용한 방

법과 이온 및 전기 추력기 등과 같이 추력의 크

기는 작지만 장시간 추력을 발생시킬 수 있는

저추력기를 이용한 전이궤적 설계 방법이 있다.

그러나 장기간 연속으로 작동하는 저추력기를

사용하는 경우는 전이궤적의 형태가 나선형 모

양으로 비행시간이 수십 일에서 수백 일이 소요

되는 단점이 있다[3,4].

기존의 지구-달 전이궤적의 설계 사례를 살펴

보면, Pierson과 Kluever[5]은 3단계로 분류하여

처음은 최적의 저추력를 이용한 지구 탈출및 달

에 의한 포획 단계, 모든 자유비행과 경계조건들

사이에 최소 연료 궤적을 계산하는 단계, 마지막

으로 전체 최적의 최소 연료 궤적이 풀이되는 단

계로 지구-달 전이궤적을 설계하였다. Kluever 와

Pierson[6]은 시간에 대한 3차원 추진 방향각을

제어 인자로 설정하고 직/간접법(Direct/Indirect)

최적화 기법을 혼합한 방식으로 연료가 최소로 요

구되는 지구-달 전이궤적을 설계하였다. Belbruno

와 Miller[7]는 Weak Stability Boundary(WSB)를

이용한 Low Energy Earth-to Moon 전이를 설

계하기 위한 방법을 제안하였다. WSB 전이궤적

은 달 임무궤도에 진입하고 추가 추력 없이 자연

스런 포획, 소위 무추력 투입(Ballistic Capture)이

가능하다. Koon et al.[4]은 태양-지구와 지구-달

의 두 개의 연동된 평면상의 3체문제를 다루었

고, 주기적인 궤도의 Invariant Manifolds를 이

용한 Low Energy Earth-to Moon 전이를 다시

산출하였다. Yagasaki[8]는 최적 전이문제를 비

선형 경계값 문제(Boundary Value Problem)로

변형하여 적정한 비행시간에 대한 연료 최소화

지구-달 전이 문제를 연구하였다.

최적화 제어 문제를 구하는 방법에는 최적화 조

건에 근거한 간접법(Indirect)과 비선형 프로그래밍

문제로 변환하는 직접법(Direct)이 있다. 간접법은 이

점 경계치 문제(Two-Point Boundary Value Problem:

TPBVP)로 귀결되며 그 풀이 과정에는 수치 적분 과

정이 필수적이다. TPBVP는 제어 및 상태변수 외에

추가적으로 costate 개념이 도입되어, 구해야 할 변

수의 개수가 늘어나는 단점이 있다. 그러나 간접법

은 직접법에 비하여 종종 빠른 수렴성을 보여 주고

일반적으로 함수 계산량이 적은 장점이 있다. 이러

한 장점 때문에 초기의 많은 최적화 연구가 간접법

에 집중되었고 여러 저추력 문제들[9-11]에 성공적으

로 적용되어 왔다. 한편 간접법 주요 단점은 TPBVP

의 Adjoint Variable에 대한 초기 추정에 대한 필요조

건과 Euler-Lagrange Equation의 민감도 그리고 최적

화에 자주 발생하는 불연속성이다. 간접법의 대안으

로서 직접법이 제안되었으며, 이 방법에서는 변분법

문제를 비선형 프로그래밍으로 재구성하고 성능지표

(Performance Index)를 최소화하기 위한 이산 최적

화 문제로 변환한다. 대표적인 직접법으로서

Direct Transcription and Collocation [12-14]이 있

다. 이 방법은 비선형문제의 모든 설계 변수, 성능

지수, 구속식을 이산화 하여 최적화 하려고 하는

시간을 특정 시간 간격으로 구분한 점인 노드

(Node)에서 상태 및 제어 변수의 값을 구한다.

본 연구는 참고문헌[15]에 있는 선행연구의 핵

심적 성과를 기반으로 추가적인 연구 결과를 제시

하는데 목적이 있다. 선행연구는 지구-달의 인력

을 동시에 고려한 평면상의 3체 궤도 운동 모델링

으로 순간 추력 및 연속 추력을 혼합하여 지구 출

발, 지구-달 천이, 달 임무궤도 투입을 동시에 고

려한 전이궤적의 설계 방법을 제안하였다. 이를

위하여 최적화 문제를 비선형 프로그램 문제로 변

환하는 Direct Transcription and Collocation 방식

에 근거한 직접법을 이용하였다. 그러나 선행연구

는 순간 및 연속 추력 상대 가중치와 비행시간을

특정 값에서 고정한 사례 연구에 국한되어 있다.

한편 본 연구에서는 설계인자인 순간 추력의

연속 추력에 대한 상대 가중치와 비행시간을 조정

하여 보다 다양한 형태의 지구-달 최적 전이궤적

을 설계하였다. 지구의 인력권을 벗어나 지구-달

의 천이 궤적에 진입하는 여러가지 형태의 궤적설

계가 이루어짐을 확인할 수 있었다. 달 도착시에

는 추가적인 추력을 사용하지 않고 달의 인력권에

부드럽게 포획되도록 하는 무추력 궤도 투입 조건

(Ballistic Capture)을 만족하는 전이궤적 설계가

가능함을 보였다. 또한, 다양한 지구-달 전이궤적

의 설계 결과에 따른 추력 요구량 및 전이궤적 형

태를 상세히 제시하였다.

Ⅱ. 모델링 및 문제 정립

2.1 3체 궤도 운동 모델링

지구-달 전이궤도의 설계 문제는 지구 및 달의

인력을 동시에 고려해야 하는 3체 궤도 운동으로

이해되어야 하며, 본 논문에서는 지구에 대한 달

궤도 평면상에서 정의되는 소위, Planar Circular
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그림 1. Three Body Problem

그림 2. Earth Departure

Restricted Three Body Problem(PCRTBP) 궤도 모

델링을 이용하였고, 자세한 수식의 유도 과정은

참고문헌[15]에 잘 정리되어 있으므로, 여기에서

는 다음과 같이 필요한 수식만 간략히 제시하였

다.
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2.2 지구-달 최적 전이궤적 문제 정립

지구-달 최적 전이궤적 설계 문제는 궁극적으

로 동적 최적화 문제(Dynamic Optimization

Problem)로 정식화가 가능하다. 본 논문에서 고

려하는 지구-달 최적 전이궤적 설계 문제에 있어

서 시스템 지배 방정식은 앞서 설명한 바와 같이

식(1)과 (2)로 표현되는 3체 궤도 운동 모델링을

의미한다. 본 연구에서는 순간 추력 사용의 장점

과 연속 추력의 장점을 최대한 고려하기위하여

연속 및 순간 추력의 혼합 방식을 제안하였다.

따라서 연속 추력을 사용하여 수백일이 소요될

수 있는 전이 시간을 순간 및 연속 추력을 사용

하여 수일로 단축할 수 있다. 순간 및 연속 혼합

추력 사용량을 최소화하기 위한 비용 함수 또는

성능지수[15]는
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와 같이 정의할 수 있다. 식(3)에서 는 발사

체 또는 위성에 장착된 로켓 추력에 의한 순간

속도 증분을 나타내며,   는 연속 추력 발

생이 가능한 추력기에 의한 가속도를 의미한다.

지구 출발 구속 조건

본 논문에서는 그림 2에 보인 바와 같이 반경

이 인 지구 원형 주차궤도에서 출발하여 달 천

이궤적으로 진입하는 것으로 가정하였다. 발사체

나 자체 추력을 이용하여 궤도 접선 방향으로

만큼의 속도 증가가 이루어진다[16]. 따라서

지구 출발시 설계변수는 와 달에 대한

Phase 각도인 이다.

달 도착 구속 조건

본 논문에서는 그림 3에 보인 바와 같이 반경

이 인 달 중심의 원형 임무궤도에 투입되는

것으로 설정하였다. 이 경우, 투입시의 탐사선의

달 도착 조건은 달 임무궤도에 대응하는 반경과

속도가 요구되고, 원형궤도라는 추가적인 요구에

의하여 달에 대한 상대위치 및 상대속도 벡터는

서로 수직관계를 가져야 한다. 즉, 다음과 같은 3

가지 구속 조건을 갖는다[15].
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그림 3. Moon Arrival

지구-달 천이궤적 구속 조건

본 논문의 문제와 연계하여 주어진 지구 출발

시각을 제외하고 총 비행시간을 개의 Node로

간주하고 각 Node(또는 시각)에서의 상태 및 제어

변수를 다음과 같이 정의한다.

  

   : 위치 및 속도,

      : 연속 추력 성분

각 Node에서 상태 변수(위치 및 속도)는 식 (1)

과 (2)로 표현되는 동적 구속식을 만족해야 한

다. 즉, 는 독립 변수가 아니며, 그 이전 시각

에서의 상태 및 제어 변수들, 그리고 동적 구속

식에 의하여 결정되어야 함을 의미하고 일반적

으로 다음과 같이 표현이 가능하다.

    (7)

위 식을 구현하기 위한 수치적분 방법은 매우

다양하며, 본 논문에서는 Hermite-Simpson 방법

[12]에 의한 Implicit 적분 방법을 이용하였다. 각

시간에 따른 ith Node에서(또는 시각 에서) 상태

변수를  , 제어 변수를 라 정의하면, i-1th Node

에서 상태 및 제어 변수를 이용한 수치적분을 통하

여 다음과 같이 계산된다.

  


  



(8)

위 식에서     이고, 와 는 다음과

같이 정의된다.

 


  




 

(9)

 


   (10)

식(8)는 결과적으로 서로 이웃한 Node에서 상태

변수들 사이의 구속식이며, 본 논문과 같이 각 

개 Node를 사용하고, 각 Node에서 상태 변수는 4

개, 제어 변수는 2개인 경우 총 (×  )개의

변수를 최적화 과정을 통하여 구하게 된다.

2.3 지구-달 최적 전이궤적 설계인자

본 연구에서 지구-달 최적 전이궤적의 설계를

위해 고려된 설계 인자는 순간 및 연속 추력 상

대 가중치 와 비행시간 이다. 순간 및 연속

추력의 상대 가중치 에 따라 지구의 인력권을

바로 탈출하여 출발하는 직접 출발 궤적(Direct

Departure Trajectory)과 나선형 궤적을 형성하면

서 점진적으로 고도를 높여 지구 인력권을 벗어

나는 나선형 출발 궤적(Spiral Departure

Trajectory)이 설계될 수 있다. 비행시간 는 상

대적 가중치 와 달리 지구에서 출발하는 천이

궤적의 형태를 결정하지는 않지만 전이궤적의 형

태를 변화시킬 수 있으므로 설계인자로 고려된

다. 설계 인자들의 조절을 통해 Direct Departure

Trajectory와 Spiral Departure Trajectory 형태에

대한 다양한 지구-달 최적 전이궤적 설계가 가능

하다. 본 연구에서는 설계에 직접적 영향을 미치

는 인자를 파악하고, 그 인자들이 전이궤적 설계

의 결과에 미치는 영향을 상세하게 파악하고자

한다.

Ⅲ. 최적 전이궤적 설계결과

비교 분석

3.1 Direct vs. Spiral Departure Transfer

Trajectory

지구-달 최적 전이궤적의 설계시 설계 인자로

고려한 순간 및 연속 추력 상대 가중치 와 비

행시간 에 따라 다양한 지구-달 최적 전이궤적

이 존재할 수 있다. 그림 4는 지구 출발시 지구

인력권을 곧바로 벗어나 지구-달 천이궤적으로

투입되는 Direct Departure Trajectory와 나선형

의 궤적을 형성하여 점진적으로 고도를 높여서

지구 인력권을 벗어나는 Spiral Departure

Trajectory 전형적이 예를 보이고 있다.

표 1은 Direct Departure Trajectory 및 Spiral

Departure Trajectory의 특징을 잘 나타내고 있

다. 순간 추력의 연속 추력에 대한 상대적 가중

치 가 작은 Direct Departure Trajectory는 가중

치 가 큰 Spiral Departure Trajectory 경우에

비해 순간 추력인 도 더 크게 설계되었다.

반면에 연속 추력에 대한 의존도는 작아져서 연
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그림 4. 지구 출발 궤적
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그림 5. 지구-달 전이궤적

Trajectory  (deg) 

 

  

Direct

Departure
2.9025 226.81 1.4275

Spiral

Departure
1.5306 334.93 4.7131

표 1. 지구-달 최적 전이궤적 설계 결과
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그림 6. 연속 추력 요구량

속추력에 의한 등가(Equivalent Value) ∆

(
 

  )도 더 작게 설계되었다. 그

림 5는 최적화로 설계된 각각의 전이궤적를 보여

준다. 비행시간은 6일로 설정하였다. Spiral

Departure Trajectory는 그림 5에서 “*”으로 표시

되는 L1 Libration point를 Direct Departure

Trajectory에 비하여 보다 더 가까운 지점을 자연

스럽게 통과함으로써 Low Energy Orbit

Transfer와 유사한 전이궤적 설계가 이루어졌다.

그림 6은 지구-달 천이과정에서 소요되는 연속

추력의 요구량을 보이고 있으며, 지구 출발시

Direct Departure Trajectory는 순간 추력의 영향

이 상대적으로 커서 연속 추력이 작게 요구되고,

Spiral Departure Trajectory 경우 순간 추력은

작게 요구되나 연속 추력이 크게 요구되고 있음

을 알 수 있다. 주목할 점은 두 가지 경우 모두

달 도착 시점에서 지구-달 천이 기간 동안 사용

되는 연속 추력의 역할이 달 임무궤도에 포획되

면서 0에 수렴하여 추가적인 추력를 사용하지 않

고 실질적인 무추력 궤도 투입(Ballistic Capture)

현상을 명확하게 보여주고 있으며, 이는 별도의

궤도기동이 필요하지 않음을 의미한다.

3.2 설계인자에 따른 비교연구

Homotopy-like 점진적 최적화 전략

전통적으로 3체 궤도 운동 문제는 그 해석적

해가 존재하지 않으며, 수치적인 방법 또한 시

스템 동역학의 Chaotic 특성으로 인하여 수치

적으로 매우 민감한 특성이 있다. 본 연구의

대상인 지구-달 최적 전이궤적 설계 문제에서

가장 중요한 설계 인자로 순간 및 연속 추력의

상대적 기여도를 의미하는 상대 가중치 와

비행시간 을 설정하였다. 그 이유는 본 연구

의 목적에 부합하도록 순간 및 연속 추력의 대

한 Trade-off Study와 현실적으로 가능한 비행시

간을 고려하기 위함이다. 또한 현실적으로 지구

출발 및 달 도착 임무 궤도의 특성도 매우 중요

하다. 문제의 속성상 출발 및 도착 궤도의 특성

이 수치적 수렴성에 매우 중요하게 작용함으로,

본 연구에서는 그림 7에 보인 바와 같이 점진적

최적화 기법(Homotopy-like)[16,17]을 적용하였다.

그림 7의 Track 1은 상대적으로 최적화 수렴이

용이한 고고도 출발/도착 궤도에서 점진적으로

출발/도착 궤도 고도를 낮추는 단계를 거치고,

그 이후에 설계 인자를 변경하면서 최종적인 지

구-달 전이궤도를 설계하는 방식이다. Track 2 전
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그림 7. Parametric Study 전략

표 2. 상대 가중치( )에 따른 전이궤도 설계

결과 (Direct Departure Trajectory,

Track 1)

 ∆  

 

  

100 0.8157 217.06 1.099734

200 0.6640 194.34 1.443822

300 0.5665 174.38 1.639360

400 0.4422 151.39 1.912571

500 0.2328 40.57 2.322653

600 0.1747 -0.69 2.341412

700 0.1438 -58.31 2.322671

800 0.1257 -75.71 2.333717

900 0.1153 -85.20 2.346871

1000 0.1135 -85.46 2.348997
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그림 8. 고고도 지구-달 전이궤적 (설계

변수: 상대 가중치 )
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그림 9. 고고도 지구-달 천이 연속 추력

요구량 (설계 변수: 상대 가중치  )

략에서는, 특정 고고도 출발/도착 궤도를 대상으

로 설계 인자에 따른 전이궤도를 설계하고, 이후

순차적으로 출발/도착 고도를 낮추는 방법을 택

하고 있다.

순간 및 연속 추력 상대 가중치 가 전이궤적

설계에 미치는 영향

Direct Departure Trajectory는 지구 출발시

지구-달 천이궤도로 곧 바로 투입되는 궤적으

로서 순간 추력에 대한 의존도가 상대적으로

높은 경우이다. 물론 설계 인자 에 따라 다양

한 궤적이 설계되므로 특정한 기준값을 정하기

어렵고 또한 동적 최적화 문제 풀이 과정에서

초기 가정치 설정에 따라 동일한 설계 인자를

사용함에도 전혀 다른 형태의 궤적이 설계되므

로, 본 연구에서는 지구 중심의 회전이 없는

경우를 모두 Direct Departure Trajectory라 정

의하였다. 먼저 6일의 비행시간으로 고고도 지

구 출발 궤도에서 고고도 달 도착 임무궤도를

대상으로 가중치()에 대한 Parametric Study

결과를 표 2에 정리하였으며, 그림 7에서 설명

한 Track 1의 점진적 최적화(Homotopy-like)기

법 전략을 이용하였다.

상대적 가중치 에 변화에 따른 순간 추력

의 크기, 연속 추력의 크기, 지구 출발시 궤적

의 모양의 변화를 알 수 있다. 상대적 가중치

가 커짐에 따라, 즉 순간 추력에 대한 의존도

를 줄임에 따라, 지구를 선회하는 시간이 점점

길어짐을 볼 수 있다. 그림 8은 상대적 가중치

     에 대한 지구-달 전이궤적의

변화를 보여준다. 에 증가에 따라 지구 더 외

곽부로 벌어지는 경향이 있다. 특히 그림 9에

서 주목할 점은, 달 임무궤도 투입시 연속 추

력이 0으로 수렴하여 실질적인 무추력 궤도 투

입(Ballistic Capture) 현상을 명확하게 보여주

고 있는 것이다.

표 3은 저고도 지구 출발 궤도(  )

및 저고도 달 도착 궤도를(  ) 대상으
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표 3. 상대 가중치()에 따른 전이궤도 설계

결과 (Direct Departure Trajectory,

Track 2)

 ∆  

 

  

100 3.0627 228.61 2.7696

200 3.0040 228.29 2.4687

300 2.9769 215.36 3.3087

400 2.9361 213.39 3.4735
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그림 10. 저고도 지구-달 천이궤적 (설계

변수: 상대 가중치 )
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그림 11. 저고도 지구-달 천이 연속 추력

요구량 (설계 변수: 상대 가중치  )

로 상대적 가중치 에 대한 최적해를 구한 설계

결과이며 그림 7에서 설명한 Track 2의 점진적

최적화(Homotopy-like)기법을 이용하였다. 이 때

비행시간은 6일로 고정시켰으며, 가중치 는

100~400 경우만 고려하였다. 지구 저고도 궤도에

서 출발하는 경우 지구 인력권 탈출을 위한 순

간 추력의 크기는 고고도 지구 출발궤도와 비교

하여 매우 커짐을 알 수 있다. 그림 10은 비행시

간 6일에 대한 전형적인 Direct Departure

Trajectory를 보여주고 있으며, 특이한 점은 가중

치 의 변화에도 불구하고 지구 출발 궤적의 모

습은 거의 동일하나, 달 도착시 임무궤도 투입

과정에 매우 큰 영향을 미치고 있다. 앞서 설명

한 고고도 출발/도착과 비교하여 큰 차이점은

탐사선이 달 임무궤도에 진입하는 방향에 있다.

저고도 출발/도착의 경우, 탐사선이 달 임무 궤

도를 지나 달과 Rendezvous를 준비하는 양상을

보인다. 그림 11에서 모든 경우의 연속 추력이 0

에 수렴하며 Ballistic Capture의 특징을 보여주

고 있다.

그림 12에서 저고도 지구 출발 및 저고도 달

도착 궤도를 상대로 지구-달 전이궤적 설계 결과

를 일목요연하게 도시하였다. 비록 추력 가중치

의 변화에도 불구하고 시각적인 측면에서 출발시

의 궤적은 뚜렷한 차이를 보이지 않고 있으나,

달 궤도 투입 과정 해석 및 구체적인 수치 결과

는 실제 발사체의 추력 설정시, 예를 들어 발사

체 및 탐사선 탑재 연료량 산출에 필요한 유용한

정보로 활용이 가능하다.

표 4와 그림 13은 고고도 출발/저고도 도착

궤도를 대상으로 Track 1의 점진적 최적화

(Homotopy-like)기법을 이용한 Spiral Departure

Trajectory 설계 결과를 설명하고 있다. 앞서 설명

한 바와 같이 설계 인자의 다양한 조합, 출발

및 도착 궤도의 특성으로 인하여 Direct Departure

Trajectory와 매우 비교되는 결과이다. 이때 비행

시간은 6일로 설정하였다. 상대적 가중치 의

증가에 따라 순간 추력 요구량도 약간씩 감소하

고 연속 추력 요구량은 증가한다.

그림 13은 추력 가중치  변화에 따른 설계

결과, 즉 지구 출발, 지구-달 천이, 달 도착 궤적,

그리고 연속 추력 요구량을 도시하였다. 그림 13

의 (c)와 (d)에 좀 더 상세히 도시한 바와 같이

추력 가중치 에 따라 지구 출발 및 달 도착의

모습에 큰 영향을 미치고 있다. 그러나 전반적으

로 천이 과정의 모습은 거의 유사한 것으로 판단

된다. Spiral Departure Trajectory의 경우에도 역

시 달 도착 방법은 Ballistic Capture를 보여주고

있다. 상대적 가중치  값이 클수록 순간추력

(∆ )의 최소화를 의미하며 이는 발사체의 소

형화 가능함을 의미한다. 반면 연속 추력 요구량

은 증가하고 이는 탐사선에 탑재해야 할 연료량

의 증가를 의미하고, 최종적으로 탐사선에 탑재

할 탑재체(Payload)의 무게에 영향을 미친다.

그림 14는 가중치 에 따른 지구 출발, 달 도

착 궤적 설계 결과를 제시하고 있다. 의 증가에

따라 특정 전이궤적에 수렴하는 양상을 보이고,

이는 궁극적으로 연속 추력만을 이용한 지구-달
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그림 12. 상대 가중치 에 따른 Direct Departure Trajectory 설계 결과
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그림 13. 전형적인 Spiral Departure Trajectory설계 결과 (설계인자:  )

표 4. 상대 가중치( )에 따른 전이궤도 설계

결과 (Spiral Departure Trajectory,

Track 1)

 ∆  

 

  

500 1.3900 210.31 4.3805

600 1.2478 174.05 4.8618

700 1.1838 168.50 5.0976

800 1.1783 167.58 5.1898

900 1.1738 166.77 5.2220

1000 1.1700 166.15 5.2712

1100 1.1652 165.55 5.2835

1200 1.1682 165.91 5.2446

1300 1.1693 166.16 5.2375

1400 1.1700 166.43 5.2375

1500 1.1702 166.59 5.1971

천이궤도로 귀결되는 것으로서 2체 궤도 운동에

서와 같이 Low and Continuous Thrust에 의한

궤도 전이와 유사한 결과가 예상된다.

비행시간이 전이궤적 설계에 미치는 영향

 지구-달 천이에 소요되는 비행시간은 순간 추

력을 제공할 발사체의 성능뿐만 아니라 위성에

탑재되어 연속 추력을 제공하는 추력기 성능 요

구사항을 결정하는 중요한 인자이다. 지구-달 천

이에 매우 짧은 시간(예를 들어 2~3일)이 요구

된다면 당연히 더 큰 순간 및 연속 추력이 요구

될 것이나 현실적으로 그러한 발사체는 존재하

지 않기에 적절한 Trade-off Study가 요구된다.

반대로 비행시간을 매우 길게 설정할 경우, 지

구에 대한 달과의 Phase를 맞추기 위하여 달 임

무궤도와 전혀 다른 궤적에서 일정 시간을 허비

해야 하고, 이를 위하여 오히려 발사체 성능을

요구하는 모순이 발생된다. 실제 달에 가는 문제

는 지구에서 출발하여 비행시간동안에 달과의

Rendezvous문제와 연관이 되며 따라서 비행시

간은 매우 중요한 설계 인자로 고려되어야 한다.
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그림 14. 상대 가중치 에 따른 Spiral Departure Trajectory-Type 설계 결과
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표 5. 비행시간이 궤적 설계에 미치는 영향

(Direct Departure Trajectory, Track 2)

 (day) ∆  

 

  

6 3.0627 228.61 2.769626

7 3.0400 235.21 2.592188

8 3.0286 258.36 2.850455
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그림 15. 비행시간에 따른 지구-달 전이궤적

(저고도 출발/도착 궤도)

표 6. 비행시간이 궤적 설계에 미치는 영향

(Spiral Departure Trajectory, Track 1)

 (day) ∆  

 

  

6 1.1700 166.15 5.2712

7 1.0514 139.02 4.3925

8 1.1853 118.52 5.2745

9 1.4023 92.96 4.3967
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그림 16. 전형적인 Spiral Departure

Trajectory 설계 결과 (설계인자:

비행시간)

표 5와 그림 15는 Direct Departure Trajectory

의 경우, 저고도 지구 출발 및 달 도착 궤도를

대상으로 전이궤적을 설계한 결과를 보여주고

있다. 여기에서 출발/도착 궤도의 고도는 각각

100km로 설정하였고, 추력 가중치 는 100을

사용하였다. 비행 시간에 의하여 가장 크게 영

향을 받는 부분은 달 부근에서의 궤적 모습이

다. 앞서 설명한 바와 같이, 비행시간은 탐사선

과 달의 Rendezvous와 연관이 있으므로, 달 운

동과의 Phase를 맞추기 위하여 탐사선은 달 도

착궤도와는 무관하게 달 궤도 주변을 선회하는

현상이 발생한다. 비록 본 논문에 상세히 도시

하지는 않았지만, 달 도착시 무추력 상태, 즉 연

속 추력 요구량이 0에 접근하는 Ballistic

Capture가 이루어짐을 확인할 수 있었다.

표 6은 그림 7에 제시된 Track 1의 점진적 최

적화(Homotopy-like) 기법 전략에 의하여 가중치

( )를 1000으로 고정시키고 비행시간 이 6일인

기준 전이궤적(지구에서 고도 2000km, 달에서

200km)을 중심으로 하루씩 증가시켜 Parametric

Study를 수행하였다. Direct Departure Trajectory

와 비교에 있어서 가장 특이한 점은 비행시간이

증가함에 따라 순간 속도 요구량도 증가하는 경

향을 보인다. 이는 비행시간 요구 조건을 만족하

기 위하여 일단 큰 추력으로 지구 인력권을 벗

어난 후 지구-달 천이 구간에서는 자연력에 의하

여 표류함을 의미하며, 저에너지 전이궤도 설계

에 대한 기본 방향을 제시하는 결과이다.

그림 16은 Spiral Departure Trajectory를 대상

으로 비행시간의 변경에 따른 지구 출발, 지구-달

천이, 달 도착시의 궤적을 대략 보여주고 있다.

비행시간이 길어짐에 따라 큰 순간 추력으로 지

구에서 더 먼 외곽으로 출발하는 경향을 뚜렷이

파악할 수 있고, 또한 달 도착시 Ballistic Capture

에 의한 임무궤도 투입도 정상적으로 이루어졌다.

V. 결 론

본 논문에서는 순간 및 연속 추력의 혼합 추

력 방식의 지구-달 최적 전이궤적 설계에 있어

서 설계인자에 따른 비교연구 결과를 제시하였

다. 설계인자로서는 순간 및 연속 추력의 상대

적 가중치와 비행시간이 고려되었다. 순간 및

연속 추력의 상대적 가중치에 따라 지구 출발시

지구-달 천이궤적에 직접 투입되는 Direct

Departure Trajectory와 지구를 한 바퀴 이상

회전하면서 지구-달 천이궤적에 진입하는 Spiral

Departure Trajectory 설계가 이루어졌다. Direct

Departure Trajectory는 상대적으로 큰 순간 추
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력이 필요하고, Spiral Departure Trajectory는

연속 추력에 대한 의존도가 높다. 두 가지 경우

모두 달 진입시에는 연속 추력에만 의존하기에

Spiral Arrival Trajectory가 생성되었고 연속 추

력의 요구량이 0에 수렴함으로써 무추력 달 임

무궤도 투입, 즉 달의 인력에 의한 자연적인 궤

도 진입(Ballistic Capture)이 가능함을 확인하였

다. 비행시간에 따른 Parametric study를 통하

여 비행시간이 과도하게 긴 경우, 탐사선이 달

과의 Rendezvous를 위하여 달 임무궤도와 전혀

다른 궤적에서 일정 시간을 허비해야 하고, 이

를 위하여 오히려 발사체 성능을 크게 요구하는

모순이 발생된다는 것을 확인할 수 있었다.
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