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Ⅰ. 서 론

궤도 이(Orbit transfer)는 우주비행체의 임무

수행과 직 으로 계가 있는 가장 기본 인

문제이다. 특히 다른 우주비행체를 목표로 하는

랑데부(Rendezvous)나, 우주쓰 기 같은 우주비행

체 요격(Intercept) 문제의 경우에는 궤도 이가

핵심이 된다. 이처럼 궤도 이 문제는 그 요도
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ABSTRACT

This paper deals with spacecraft intercept problem on non-coplanar elliptical obit

considering J2 perturbation. This disturbance addressed in this work is a major factor

changing the trajectory of a spacecraft orbiting the Earth. To resolve this issue, a real-time

intercept method is proposed. This method is based on the optimization problem which

consist of the equation of motion considering spherical earth and impulse, and the optimal

solution numerically obtained is set as the direction of the thrust of the interceptor. The

position error is resolved by iteratively solving the optimization problem and modifying the

direction of thrust of interceptor. The proposed method in this paper is verified by using

various numerical examples.

록

본 논문은 지구의 J2 섭동을 고려한 비공면 타원궤도에서의 우주비행체의 요격 문제를

다룬다. J2에 의한 향은 지구를 돌고 있는 우주비행체 궤도를 변화시키는 주된 요인이 되

며, 이를 해결하기 해 실시간 요격 방법을 제안한다. 구형의 지구와 순간추력을 고려한

운동방정식을 기반으로 최 화 문제를 구성하고 수치 으로 얻어진 최 해를 인터셉터의

추진방향으로 설정한다. 치 오차는 최 화 문제를 반복 으로 해결하고 인터셉터의 추진

방향을 수정하는 방식으로 해결한다. 다양한 궤도를 상황을 고려하여 제안하는 방법을 검

증한다.

Key Words : Spacecraft Intercept(우주비행체 요격), Perturbation(섭동), Thrust(추력),

Real-Time(실시간), Non-coplanar(비공면), Elliptic orbit(타원 궤도)

†Received : April 4, 2018 Revised : October 10, 2018 Accepted : October 11, 2018

** Corresponding author, E-mail : h.leeghim@controla.re.kr



第 46 卷 第 11 號, 2018. 11. J2 섭동을 고려한 비공면 타원 궤도에서의 우주비행체 요격 903

로 인해 지난 수십 년 동안 연구가 진행되어 왔

다. 그 에서도 최 화 문제로 근하는 방법은

우주비행체의 연료소모를 최소화 하는 것과 같이

특정한 요소를 최 화 하는 궤도를 찾을 수 있다

는 에서 가장 많은 연구가 진행되고 있다[1].

주어진 임무를 한 최 궤도를 찾는 문제는

호만 이(Hohmann transfer)와 같이 비행시간이

주어져 있는 경우와 그 지 않은 경우로 구분할

수 있다. 비행시간이 주어져 있을 경우 두 번의

추진으로 목표지 에 도달하는 램버트 문제

(Lambert’s problem)[2], 여러 번의 순간추력

(Multi impulse)[3] 혹은 공 (Multi revolution)

[4]을 고려하는 등의 연구가 있다. 특히, Lawden

은 비행시간이 주어져 있을 때 여러 번의 순간추

력을 이용하는 궤도 이 문제의 필요조건을 유도

하기도 하 다[5].

한, 최 화의 상에 따라 구분할 수 있다.

일반 으로 다루어지는 최 화 상은 우주비행

체의 성능과 수명에 직 인 향을 주는 연료

이다[6]. 이 외에도 목표지 까지 도달하는 시간

을 고려할 경우 비행시간이 그 상이 된다[7].

최근에는 이러한 연구들 뿐 아니라, 섭동을 고

려한 연구들이 진행되고 있으며 그 에서도

향력이 큰 J2 섭동이 많이 다루어지고 있다[8,

9]. 그러나 J2 섭동을 고려한 연구들 한 원 궤

도를 가정하거나[10], 순간추력을 가정하는 등

[11], 특정한 제약조건 안에서 연구되고 있다.

본 논문에서는 J2 섭동을 고려한 우주비행체

요격 문제를 다룬다. J2 섭동에 의한 향은 태

양동기궤도를 만들기 해 이용되기도 하지만,

이처럼 특수한 상황이 아니라면 궤도변화에 응

하는 방안이 요구된다.

이러한 궤도변화에 응하기 해 본 논문에서

는 우주비행체의 추진(Thrust)을 이용한다. 여기

서 추력은 고정되어 있으며, 추진방향만이 변수

로 사용된다. 추진방향을 찾기 한 방법으로는

최 화 문제를 용하 다. 최 화 문제에 사용

되는 운동방정식은 지구의 력 불균형을 고려하

지 않은 이상 인 운동방정식이며 순간추력을 고

려하는 식이다. 즉, 완 한 구형의 지구와 순간추

력을 고려하는 운동방정식으로 최 화 문제를 구

성하고 수치 인 방법으로 최 해를 얻는다. 그

리고 이 게 얻어진 최 해를 우주비행체가 추진

하는 방향으로 사용한다.

J2 섭동으로 발생하는 오차와 실제 우주비행체

가 추진하면서 발생하는 오차는 최 해를 반복

으로 계산함으로써 해결한다. 이때, 최 해를 얻

기까지의 계산시간을 이기 하여 이 최 해

를 다음 최 해의 계산을 한 기값으로 사용

한다.

이러한 방법은 원 궤도 뿐 아니라, 비공면 타

원 궤도에서도 용할 수 있다는 장 을 갖는다.

제안하는 방법을 검증하기 해 공면(Coplanar)

의 원 궤도를 갖는 두 우주비행체의 요격 문제부

터 비공면(Non-coplanar) 타원궤도 간의 문제까

지 다양한 상황에 용하여 그 유효성을 입증하

고자 한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 최 화 문제

우주비행체의 요격 문제는 인터셉터가 타겟과

만날 수 있는 이궤도를 찾는 것이다. 여기서

이궤도를 결정하는 매개변수는 추진벡터와 비

행시간이 표 이다. 따라서 두 요소를 구하기

해 최 화 기법을 사용한다.

최 화 문제에 사용되는 성능지표는 에 지로

써 다음과 같이 표 할 수 있다[12].

여기서 e 는 에 지를 의미하며, Dv는 인터셉

터의 속도변화 벡터를 나타낸다. 운동방정식은

속도변화가 발생하는 순간 치변화가 발생하지

않는 순간추력과 균일한 력 분포를 갖는다고

가정한다.

일반 으로 사용되는 운동방정식은 러 방

정식이지만, 이는 이심률이 1에 가까워질수록 계

산정확도가 낮아지는 특성을 갖는다. 따라서 여

기서는 다음과 같이 정의된 범용변수(Universal

variable)를 사용한다[2].

x
r

m
=& (2)

여기서 m는 지구의 표 력 매개변수

(Standard gravitational parameter)를 의미하고,

r은 우주비행체의 치를 의미한다. 이를 사용

한 러 방정식을 범용 러 방정식

(Universal Kepler’s equation)이라고 부르며 다

음과 같다[2].
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여기서 t는 비행시간을 나타내며, a는 궤도의

장반경을 의미한다. 그리고 0r 와 0v 는 각각 우주

비행체의 기 치와 속도이다. Eq.(3)을 이용하

면 다음과 같이 타겟과 인터셉터의 운동방정식을

만들 수 있다.

Eq.(4)는 바를 이용하여 타겟을, Eq.(5)는 인터

셉터의 운동방정식을 묘사하고 있으며, 0Dv 는 인

터셉터의 속도변화를 나타낸다.

타겟을 요격하기 해서는 최종 치에서 인터

셉터와 타겟의 치가 일치해야하며 다음과 같이

표 할 수 있다.

여기서 r와 r는 각각 타겟과 인터셉터의 최

종 치를 나타내며, 최종 치는 라그랑지 계수

(Lagrange coefficient)를 사용하여 기 치와

속도에 한 식으로 나타낼 수 있다.

0 0f g= +r r v (7)

0 0f g= +v r v& & (8)

각각의 라그랑지 계수는 다음과 같이 정의된

다.

0
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Eq.(11)과 Eq.(12)의 r은 Eq.(3)과 유사하게 범

용변수를 이용하여 다음과 같이 나타낼 수 있다.

0 0 0sin 1 cos
T rx x

r a a
aa a am

é ùæ ö
= + + -ê úç ÷

è øê úë û

r v
(13)

최 화 문제는 Eq.(1)을 최소화하고 Eq.(4-6)

을 구속조건으로 사용한다. 부족한 하나의 식을

얻기 해 라그랑지 승수(Lagrange multiplier)를

사용하여 다음과 같은 해 토니안(Hamiltonian)

을 구성할 수 있다[13].

여기서 [ ]1 2

T
l l=λ 와 [ ]1 2 3

T
y y y=ψ 로 라그랑지 승

수를 원소로 하는 벡터이며, η는 Eq.(4)와 (5)를

원소로 하는 벡터이다. 최종 으로, Eq.(14)를 각

매개변수에 해 편미분함으로써 최 해를 얻기

한 필요조건을 다음과 같이 얻을 수 있다.
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2.2 J2와 추진을 고려한 운동방정식

기본 인 우주비행체의 운동방정식은 뉴턴역학

을 따르는 2체 문제(Two-body problem)를 기반

으로 하며, 이를 미분방정식의 형태로 표 하면

다음과 같다.

3r

m
= -r r&& (16)

하지만 실제 지구는 완 한 구형이 아니기 때

문에 균일한 력 분포를 갖지 않으며, 우주비행

체 한 순간추력을 발생시킬 수 없다. 따라서

실제 우주비행체의 운동방정식은 이러한 요소가

고려되어야 한다.

우주비행체가 지구의 력 불균형으로부터 받는

섭동 가속도는 포텐셜함수로부터 얻을 수 있으며,

Vinti는 르장드르 다항식(Legendre polynomials)과

Zonal harmonics를 이용하여 이 포텐셜함수를 유

도하 다[14].
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여기서 nJ 은 지구의 력 불균형이 궤도에 주

는 향을 정량화한 무차원 매개변수이며 Zonal

harmonics라 부른다. 그리고 er 는 지구의 도반

경을, nP은 르장드르 다항식을 나타내며, L은

도를 의미한다.

3차 Zonal harmonics부터는 그 값이 매우 작

기 때문에 일반 으로 2차 Zonal harmonics까지

만 고려하며, 이러한 향을 우주비행체의 미분

방정식에 포함하면 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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다음으로, 우주비행체의 속도변화를 해 사용

하는 추진기에 한 운동방정식을 다룬다. 추진

기의 성능을 나타내는 요한 매개변수인 비추력

spI 을 이용하여 추력을 표 하면 다음과 같다.

T spI m= &g (19)

여기서 m& 은 우주비행체의 질량유량을 의미하

며, g는 력 가속도를 나타낸다. 이를 Eq.(18)

에 포함하면 최종 으로 다음과 같은 추력과 J2

섭동을 포함하는 미분방정식을 얻을 수 있다.

(20)

2.3 요격 알고리즘

타겟을 요격하기 한 인터셉터의 추진은 균일

한 력과 순간추력을 가정한 최 해를 기반으로

한다. 실제 인터셉터가 요격을 수행함에 있어서

이러한 가정들은 요격 지 에서의 치 오차를

발생시킨다. 이러한 오차를 해결하기 해 본 논

Fig. 1. Flow chart for the intercept

문에서는 반복 으로 최 해를 계산하여 인터셉

터의 추진 방향을 실시간으로 변경하는 방법을

제안한다.

타겟을 요격하기 해 제안하는 방법은 다음과

같다. ⅰ) 최 화 문제는 수치 인 방법으로 해를

얻기 때문에 이를 한 임의의 기값을 설정한

다. ⅱ) 설정한 기값을 사용하여 수치 인 방법

으로 최 해를 얻는다. ⅲ) 얻어진 최 해를 기반

으로 인터셉터의 궤도 이를 한 추진을 수행한

다. 그리고 추진 후의 타겟과 인터셉터의 치를

계산한다. ⅳ-1-1) 만약 두 우주비행체의 치가

일치하지 않는다면 요격이 이루어지지 않았음을

뜻하므로, 다시 최 화 문제를 풀어야 한다. 따라

서 재 치와 속도를 최 화 문제를 풀기 한

기 조건으로 업데이트한다. ⅳ-1-2) 이 에 얻

어진 최 해를 새로운 조건의 최 화 문제를

한 기값으로 설정하고 최 해를 계산한다. ⅳ

-2) 만약 두 우주비행체의 치가 일치한다면, 요

격이 되었다고 단하고 알고리즘을 종료한다.

Fig. 1은 제안하는 방법의 흐름도를 보여 다.

2.4 수치 시뮬 이션

본 논문에서 다루고 있는 문제는 총 세 가지이

다. Case 1) 공면을 갖는 원 궤도 사이의 요격

문제. Case 2) 공면을 갖는 타원 궤도 사이의 요

격 문제. Case 3) 비공면의 타원 궤도 사이의 요

격 문제. 기조건으로 두 우주비행체의 기

치와 속도가 주어져 있다고 가정한다. 인터셉터는

추력을 이용하여 요격을 한 궤도 이를 하게

되며, 타겟은 특별한 추력 없이 궤도를 유 한다.

인터셉터가 사용하는 추력기는 1960년 부터

사용되기 시작한 하이드라진 추력시스템을 가정한

다[15]. 한국항공우주연구원에서는 달탐사를 한
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Parameter Value Unit

Specific impulse 220 sec

Thrust 30 N

Total mass 150 kg

Mass flow rate 0.014 kg/s

Table 1. Specification of thruster

추력기 개발을 수행하고 있으며, 본 논문에서는

이를 참고하여 앞서 개발된 30N 하이드라진 추

력기를 사용하고자 한다[16]. 해당 추력기의 정보

는 Table 1에 정리되어 있다. 마지막으로 최 화

문제를 풀기 한 수치 인 방법으로는 Gradient-

Descent 방법을 용하 다.

2.4.1 공면 원 궤도에서의 요격

첫 번째로 다루어지는 문제는 궤도면이 일치하

는 두 원 궤도 사이에서의 요격문제이다. 이 문

제에서 사용되는 기조건은 다음과 같다. 타겟

의 궤도반경 r 은 10,600 km, 인터셉터의 궤도반

경 r은 7,589 km. 이러한 기조건에서 최 화

문제를 풀었을 때, 요격을 해 요구되는 인터셉

터의 속도변화 0vD 는 0.9638 km/s이고 4,637 의

비행시간을 필요로 한다. 이는 순간추력을 가정

하고 J2 섭동을 고려하지 않은 값이며, Fig. 2는

이때의 궤도를 보여 다. 같은 조건에서 J2 섭동

을 고려한다면 최종 치에서 두 우주비행체의

치 오차는 약 53 km로 증가하게 된다.

여기서 J2 섭동과 추진을 고려한다면, 인터셉

터는 3,887 동안 추진을 해야만 0.9638 km/s의

속도변화가 발생시킬 수 있다. 하지만 최종 치

에서 1,255 km의 오차가 발생한다. Fig. 3은 얻

어진 최 해를 이용하여 추진을 했을 때 발생하

는 궤도를 보여 다.

Fig. 2. Intercept trajectory using impulse

between coplanar circular orbits

Fig. 3. Intercept trajectory using thrust

between coplanar circular orbits

최종 치에서의 오차를 보정하기 해 본 논문

이 제안하는 방법으로 실시간 유도를 수행한다.

인터셉터는 기존 3,887 의 비행시간이 아닌,

6,968 의 비행시간을 갖는다. 하지만 최종 치

에서 두 우주비행체의 치 오차가 0.0173 km로

감소하게 된다. Fig. 4는 비행시간에 따른 두 우

주비행체의 치오차를 보여주며, Fig. 5는 최종

인 요격궤도를 보여 다.

Fig. 4. Position trajectories with respect to time-
of-flight between coplanar circular orbits

Fig. 5. Intercept trajectory using proposed method
between coplanar circular orbits
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Parameter Target Interceptor Unit

Angular
momentum

65,000 55,000 2km / s

Eccentricity 0.2 0.5 -

Right
ascension

0 0 deg.

Inclination 20 20 deg.

Argument
of perigee

20 -20 deg.

True
anomaly

75 160 deg.

Table 2. Initial condition for the intercept

problem between coplanar
ell iptical orbits

2.4.2 공면 타원 궤도에서의 요격

두 번째 문제는 공면의 타원 궤도를 갖는 우주

비행체의 요격 문제로, 보다 복잡한 시스템을 다

룬다. 두 번째 문제에 사용되는 두 우주비행체의

기조건은 Table 2에 정리되어 있다.

이와 같은 기조건에서, 인터셉터가 타겟을 요

격하기 해서는 0.1375 km/s의 속도변화와 3,806

의 비행시간이 필요하다. 이 한 J2 섭동을 고

려하지 않았을 때의 경우이며, Fig. 6과 같은 궤도

를 갖는다.

이러한 값들을 J2 섭동을 고려한 시스템에 용

한다면, 인터셉터는 0.1375 km/s의 속도변화를

해 666 의 추진시간을 필요로 하게 된다. 그리고

이와 같은 값으로 요격을 한 궤도 이를 수행하

게 되면 최종 치에서 123 km의 치 오차를 갖

게 된다. Fig. 7은 이때의 궤도를 보여 다.

Fig. 6. Intercept trajectory using impulse

between coplanar elliptical orbits

Fig. 7. Intercept trajectory using thrust

between coplanar elliptical orbits

첫 번째 제와 마찬가지로 치오차를 보정하

기 해 제안하는 방법을 사용하 으며, 그 결과

가 Table 3에 정리되어 있다.

비행시간이 3,806 에서 3,446 로 변하 으며,

두 우주비행체의 치오차가 123 km에서 0.110

km로 감소되었음을 알 수 있다. Fig. 8은 시간에

한 치오차의 변화를 보여주고 있으며, Fig. 9

는 최종 인 궤도를 보여 다.

Parameter
Thrust &
Perturbation

Proposed Unit

Time of flight 3,806 3,446 sec

Burn time 666 3,446 sec

Position error 123 0.110 km

Consumed
Propellant

9 53 kg

Table 3. Results of the intercept problem
coplanar elliptical orbits

Fig. 8. Position trajectories with respect to
time-of-flight between coplanar
elliptical orbits
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Fig. 9. Intercept trajectory using proposed

method between coplanar elliptical

orbits

2.4.3 비공면 타원 궤도에서의 요격

세 번째로 살펴 볼 제는 가장 일반 이지만

복잡한 시스템을 갖는 비공면 타원 궤도에서의 요

격 문제이다. 두 우주비행체의 기조건이 Table

4에 정리되어 있다.

이와 같은 조건에서 인터셉터가 타겟을 요격하기

해 필요한 속도변화 ∆V0는 [0.16–0.62–0.16]T

km/s이고 6,747 동안 비행해야 한다. Fig. 10은

순간추력을 이용한 요격 궤도를 보여 다.

실제 우주비행체의 임무처럼 추진시간과 J2 섭

동을 고려한다면, 인터셉터는 2,833 의 추진시간

을 필요로 하고 최종 치에서 4,372 km의 치

오차가 발생한다. Fig. 11은 이때의 요격 궤도를

보여 다.

Parameter Target Interceptor Unit

Angular
momentum

65,000 55,000 km2/s

Eccentricity 0.6 0.5 -

Right
ascension

20 -20 deg.

Inclination 35 -10 deg.

Argument
of perigee

20 -10 deg.

True
anomaly

200 160 deg.

Table 4. Initial condition for the intercept

problem between non-coplanar

elliptical orbits

Fig. 10. Intercept trajectory using impulse

between non-coplanar ell iptical

orbits

Fig. 11. Intercept trajectory using thrust

between non-coplanar elliptical

orbits

Fig. 12. Position trajectories with respect to

time-of-flight between non-coplanar

elliptical orbits
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Parameter
Thrust &

Perturbation
Proposed Unit

Time of
flight

6,747 6,118 sec

Burn
time

2,833 6,118 sec

Position
error

4,372 0.179 km

Consumed
Propellant

39 94 kg

Table 5. Results of the intercept problem

non-coplanar elliptical orbits

Fig. 13. Intercept trajectory using proposed

method between non-coplanar

elliptical orbits

최종 치에서의 오차를 보정하기 해 제안하

는 방법을 수행한다. 인터셉터는 타겟을 요격하기

해 6,118 동안 치오차를 보정해 나가고 최

종 치에서 약 0.179 km까지 근하게 된다. 비행

시간에 따른 두 우주비행체의 치오차 변화는

Fig. 12에 나와 있으며, 최종결과가 Table 5에 정

리되어 있다. Fig. 13은 최종 인 요격 궤도를 보

여 다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 J2 섭동을 고려한 우주비행체의

요격문제를 다루고 있다. J2 섭동에 의한 궤도

변화는 그 복잡성과 상 으로 작은 향에 의

해 부분의 연구에서 배제되어 왔다. 이러한

력 구배의 향을 보완하기 해 순간추력이 아

닌 고정추력을 사용하고, 제한된 궤도가 아닌 임

의의 궤도에 용할 수 있는 방법을 제안한다.

본 논문에서 다루는 요격문제는 최 화 문제를

기반으로 하고 있다. 최 화 문제를 구성하기

해 성능지표를 설정하고 라그랑지 승수를 이용하

여 필요조건을 유도한다. 최종 으로 유도된 필

요조건과 요격을 한 구속조건들을 사용하여 수

치 으로 최 해를 찾는다. 얻어진 최 해는 타

겟을 요격하기 한 인터셉터의 추진방향으로 사

용된다. 그러나 이 최 해는 J2 섭동을 고려하지

않고, 추진시간 한 고려하지 않았기 때문에 최

종 치에서 오차를 발생시킨다.

이러한 오차를 보정하기 해 매 순간 최 해

를 계산하고 그에 맞춰 인터셉터의 추진방향을

바꿔나간다. 이러한 실시간 유도는 인터셉터와 타

겟의 치가 일치할 때까지 지속 으로 수행된다.

본 논문에서는 제안하는 요격방법을 검증하기

해 우주비행체의 임무 상황을 세 가지의 경우

로 나 어 수행하 으며, 최종 으로 두 우주비

행체의 치가 수 십 미터까지 근하는 것을 확

인할 수 있었다. 이러한 오차는 수치 인 오차를

고려하 을 때 충분히 만족스러운 결과라고 할

수 있다. 본 논문에서 제안하는 방법은 요격문제

이외에도 다양한 궤도 이 문제와 외란을 고려한

문제에도 충분히 용할 수 있을 것이다.
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