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1. 서  론 

본 논문에서는 달 진입 궤도에 있어 두 좌표

계를 적용하여 최적화하는 기법을 연구하였다. 

목적함수로는 소비 연료의 에너지 레벨로 선정

하였으며 최종시간에서의 경계 조건은 달에 대

한 원궤도로 설정하였다. 

많은 논문에서 저추력을 이용한, 지구-달 또

는 행성간 임무 궤적 설계에 대하여 다루었다. 

Pierson 과 Kluever 는 참고문헌[1]에서 3 단계 

접근법을 고안하여, 지구에서 달까지의 2 차원 

궤적을 최적화하였다. 여기에서 지구 탈출 및 

달 진입 단계에서 추력의 크기를 일정하게 설정

하였고, 지구-달 천이 궤도는 추력이 없는 시스

템을 고려하였으며, 추력 사용시간이 최소가 되

도록 목적함수를 설정하였다. 위 3 단계 접근법

을 확장하여 Kluever 는 참고문헌[2]에서 3 차

원 지구-달 최적 궤적을 설계하였다. Pierson

과 Kluever 참고문헌[3]과 [4]에서 Nuclear 

electric propulsion 시스템을 탑재한 우주비행

체에 대하여 최적의 지구-달 천이궤적을 설계

하였다. 참고문헌[4]에서도 지구 탈출 궤도와 

달 진입 궤도 사이에 추력을 이용하지 않은 궤

적을 가정하였으며, 위 논문에서는 3 차원 시스

템에 대한, 좌표계 변화시에 코스테이츠의 변환

식에 대하여 소개하고 있다. Kluever 는 참고문

헌[5]에서 추력이 큰 화학식 추력기와 저추력

기를 결합하여, 지구 탈출시에는 화학 추력기을 

적용하고, 달 진입단계에서는 저추력기를 이용

한 문제를 다루었다. 한편, Golan 과 Breakwell

은 참고문헌 [6]에서 2 체(2 body)운동 방정식

을 접목시켜 지구-달 궤적을 최적화하였다.  

또한 참고문헌 [7],[8]에서는 저추력을 이용

한 지구-화성 탐사 임무의 궤적을 최적화 하였

다. 위 논문에서는 여러 단계에 걸쳐서 오랜 시

간에 걸친 지구 탈출 궤적과 화성 진입 궤적을 

순방향, 역방향 적분을 통하여 경계 조건을 만

족하는 최적화 궤적을 설계하였다. 2 체문제에대

한 지구 탈출, 달 진입단계의 궤적 최적화는 참

고문헌 [9],[10]에서 나타나 있다. 저추력을 이

용한 지구 탈출 문제는 천이 시간이 길고, 지구 

공전 시간이 매우 길기 때문에 초기 코스테이츠

값을 추정하기가 매우 어렵다. 이를 참고문헌 

[9]에서는 ACT(Adjoint Control Transfor-

mation)기법과 Costate Estimator 기법을 적용

하여 해를 구하였으며, 참고문헌 [10]에서는 연

속적 최적화 기법을 적용하여 문제의 해를 구하

였다. 한편, 위에 언급한 참고문헌은 최적화 이

론의 간접적 방법을 적용하여, 문제를 2PBVP

으로 구성하고, 이를 SQP 또는 Shooting 

Method 를 적용하여, 문제의 해를 구하였다. 직

접적인 방법을 적용하여 행성간 임무 궤적을 설

계한 논문으로는 Conway 의 논문이 있다[11]. 

위 논문에서는 상태변수와 입력을 매개 변수로 

설정하여, SQP 툴을 적용하여 문제의 해를 구

하였다. 

본 논문에서는 참고문헌 [1]의 운동방정식을 

적용하였으며, 지구/달 중심의 회전좌표계, 제한

된 3 체 원형 운동방정식을 고려하였다. 최적화 

방법의 간접적 방법을 적용하였으며, 코스테이

츠의 초기값의 민감도 문제를, 연속적 방법[10]

을 확장하여 적용하였다. 다음절에서는 최적화 

문제정의와 문제 해결방법, 그리고 두 시스템에 

대한 상태변수와 코스테이츠의 좌표변환에 대하

여 언급하였다. 



2. 문제 정의 
2 차원의 달 천이/진입의 궤도 설계는 지구 및 
달 중심의 회전좌표계를 이용하고, 지구-달-우주

비행체의 3 체를 고려한 제한된 3 체 원형 운동

방정식을 적용하였다.[1] 본 논문에서는 참고문

헌[1]과 다르게 추력기의 불연속성을 가정하지 
않았으며, 추력의 크기는 가변이 가능하다고 설

정하였다. 목적함수로서는 식(1)과 같이 추력 크

기의 제곱의 합으로 설정하였으며, 이는 연료소

비의 에너지 레벨을 최소화하는 것이 목적이 되

겠다.  
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여기에서 , , ,m rm mr v vθ ω 은 각각, 달 중심에 대한 
거리, 속도 성분 그리고 달이 지구를 공전하는 
각속도를 나타낸다. 상태 변수의 초기값은 물리

적으로 고도가 특정 반경에 대한 원 궤도로 설

정하였다. 

 
그림 1. 시스템 운동 방정식과 상태 변수. 

 
2.1 TPBVP(Two Point Boundary Value Problem) 
운동방정식과 최적화 이론을 적용한 코스테이츠

의 운동방정식, 그리고 코스테이츠의 종말 조건

은 참고문헌[1],[2]을 참조하여 식(2)와 같이 유

도할 수 있다.  
( ) ( )rm f r m ft r tλ ν=          (2.a) 

( ) ( )vrm f vr rm ft v tλ ν=         (2.b) 

   ( ) ( )v m f v m ft v tθ θ θλ ν=         (2.c) 

( ) 0m ftθλ =            (2.d) 

한편, 최적 조건(Optimality Condition)은 다음 식

(3)와 같이 유도할 수 있다. 
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따라서 본 최적화 문제는 초기 코스테이츠의 값

을 설정하여, 상태변수와 코스테이츠의 운동방

정식, 그리고 최적 조건 식(3)을 주어진 시간 적

분을 수행한 후, 최종 시간에서 경계 조건 
(1),(2)를 만족해야 하는 TPBVP 으로 고려할 수 
있다. 이 과정에서 달 중심으로부터 66,000km 이

내에서는 달 중심 회전 좌표계를 이용하여 적분

을 전-방향 적분(Forward Integration)을 수행하고, 
그 외에는 지구 중심 회전 좌표계를 기준으로 
전-방향 적분을 수행하여야 한다. 위 과정에서 
상태변수와 코스테이츠의 좌표 변환이 필요하다. 
 
2.2 지구/달 시스템의 좌표 변환 
참고 문헌[2]에서는 상태변수에 대한 지구 중심 
좌표계로부터 달 중심의 좌표계로 변화하는 식

이 나타나 있다. 먼저 지구 중심의 최전 좌표계

에 대한 상태 변수에 대한 Cartesian 좌표계로 
변환하는 식은 다음과 같다[2]. Cartesian 좌표계

의 정의는 그림 1.과 같이 달에서부터 지구를 잇

는 직선을 x 축으로 정의하고, 지구-달 궤도 평

면을 z, 그리고 x 축과 z 축에 대한 직교 성분을 
y 축으로 설정하였다. 

cos( ) 384400e ex r θ= −        (4.a) 

   sin( )e ey r θ=            (4.b) 

cos( ) sin( )re e e ex v vθθ θ= −      (4.c) 

sin( ) cos( )re e e ey v vθθ θ= +      (4.d) 
 
한편, Cartesian 좌표계로부터 달 중심의 회전 좌

표계 상태 변수로 변환하는 관계식은 다음과 같

다.[2] 
2 2 1/2( )mr x y= +            (5.a) 

tan( / )m y xθ =             (5.b) 

cos( ) sin( )rm m mv x yθ θ= +       (5.c) 

sin( ) cos( )m m mv x yθ θ θ= − +      (5.d) 
 
위 식(4),(5)에서 첨자 e,m 은 각각 지구/달 중심



을 의미한다. 한편, 코스테이츠의 좌표변환은 제

어 입력의 크기와 변화가 Cartesian 좌표계로 변

환하였을 경우 같다라는 조건을 이용한다.[7][9] 
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위 식(6)으로부터 ,vre v eθλ λ 와 ,vrm v mθλ λ 의 좌표

변환이 가능하며, 식(7)로부터 ,re eθλ λ 와 

,rm mθλ λ 의 좌표변환이 가능하다. 한편, 위  코

스테이츠의 작은 변화에도 궤적이 민감하므로 
소수점 15 자리까지 계산에 이용되었다. 
 
3. TPBVP 의 수치적 해법 

본 논문에서 적용된 수치적 방법은 기본 적으

로 Shooting Method 이다. 초기 코스테이츠 값을 
추측하여 적분을 수행한 후, 종말 시간에서의 
경계 조건의 기울기에 비례하게 초기 코스테이

츠 값을 업데이트한다. 이 과정에서 민감도 문

제 때문에 초기 문제를 간단하게 설정하고, 이

를 바탕으로 복잡한 문제로 확장시켜 나간다. 
이전에 설정된 문제의 해를, 다음 문제의 해의 
초기값으로 설정하여 해를 구하는 내용이다. 자

세한 적용 방법이나 구현 방법은 참고문헌[10]
에 잘 나타나 있다.  

4. 수치적 기법을 적용한 최적 궤적 설계 
본 논문에서 참고문헌 [10]의 연속적 최적화 

방법을 적용하기 위하여, 기본 해로 적용한 문

제는 지구 중심 좌표계에서 반경 150,000km 의 
원궤도로 설정하고, 최종 시간에서 경계 조건은 
달 중심 좌표계에서는 반경이 20,000km 의 원궤

도로 설정하였다. 지구부터 달의 작용구면(SOI, 
Sphere of Influence)까지는 지구 중심좌표계로 정

의된 운동방정식으로 적분을 수행하고, 달의 작

용구면부터 달까지는 달 중심좌표계로 정의된 
운동 방정식을 적용하여 적분을 수행한다.  궤

도 천이 시간은 3.6 일로 설정하였다. 그림 2.에
서는 위 경계 조건을 만족하는 최적 궤적의 설

계 결과이다. 여기서 설정한 위치 각도는 지구 
중심에서 110 도이며, 달에서는 자유 변수(Free 
State)로 설정하였다. 천이 궤도 상에서 추력은 
연속적으로 사용한다. 제어 입력 크기 결과를 
보면 그림 3 과 같다. 궤도 공전을 수반하지 않

고, 직접적으로 진입한 결과로, 입력 크기의 진

동이 없는 것을 볼 수 있다. 한편, 위 찾아진 해

를 이용하여, 종말시간에서 경계조건을 변화시

킨 후 이전의 코스테이츠 초기값으로 설정하고, 
최적해를 연속적으로 구한다. 

 
5. 결론 

   본 논문에서는 2 차원의 에너지 최적의 

달궤도 천이 및 달 진입 궤적을 설계하였다. 

저추력을 이용한 궤도 천이는 천이 시간이 매우 

길어서, 간접적 방법을 이용할 경우 문제의 

해를 찾기가 어렵다. 또한 지구 탈출 후, 달 

진입까지의 운동 방정식은 두 좌표계가 

변환해서 설계하여야 정밀한 최적 궤적을 

설계할 수 있다. 위 문제를 해결하기 위하여 

코스테이츠의 변환식과 연속적 최적 최적화 

기법을 적용하였다. 설계의 기초가 되는 

궤적으로는 150,000km 의 지구 원궤도와 

20,000km 의 달 원궤도로부터 천이 궤도를 

설계하였으며, 위 궤도를 기본으로 종말 

시간에서의 달 원궤도 크기를 줄여 나가면서, 

최적화를 수행하였다. 이를 바탕으로 최적의 달 

천이/달 진입 궤적을 설계할 수 있었으며, 종말 

시간의 달에 대한 반경에 따라 코스테이츠의 

변화 경향을 알 수 있었다. 속도에 대한 

코스테이츠의 최종 시간에서의 값은 최종 각 

위치와 관련하여 진동하는 결과를 볼 수 

있었으며, 위 결과는 향후 지구-달의 전체 최적 

설계에 바탕이 될 수 있겠다. 
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그림 2. 코스테이스 변환식을 적용하여 설계된 

달 진입 궤적설계 결과.( ( ) 20,000mr tf = ) 
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그림 3. 최적 달 진입 궤적에 대한 추력의 크기 
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