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11..  서서        론론

  행성 사이의 궤도 천이를 위한 다양한 궤도 설계 방

법이 연구되어 오고 있다. 행성 간 천이 궤도 설계에

서 가장 중요한 문제 중에 하나는 얼마만큼 에너지를 

사용 할 것인가 이며 우주 발사체 역량과도 직접적으

로 연결된다. 행성 간 천이 궤도의 일반적인 방법으로 

논의되어 오고 있으며 가장 최적화된 방법으로 제안되

는 것은 전통적인 홀만 천이 궤도이다. 한 번 또는 두 

번 이상의 분사력을 이용하여 목표 행성의 궤도에 안

착하는 것으로 불연속의 분사력을 적용하는 방법이  

행성 간 궤도 설계에 적용되고 있다. 이것과는 다르게 

연속적인 분사력을 적용하는 방법도 계속적으로 연구 

응용되고 있다.
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Abstract 

  It is essential to coincide with moving target planet at future arrival changing point during space flight 
time in an interplanetary orbit design. Transition orbit elements can be obtained from traditional Lambert 
solutions by adjusting initial and final positions include flight time. Two-point boundary values of orbits can 
be selected in the design process. From this point of view, interplanetary orbits are infinite if they can be 
acquired from departure velocity without limit. However, appropriate and optimized procedures are needed to 
obtain an optimum interplanetary orbit to meet given conditions. The departure velocity is highly dependent 
on space launch vehicle's ability up to now. In this paper, algorithms of professor Howard Curtis at 
Embry-Riddle Aeronautical University were applied to obtain Lambert solution and orbit elements.  

초초    록록

  공전하는 행성 간 천이 궤도 설계에서 우주 탐사기의 위치는 목표 행성의 미래 도착 시점에 변경된 
위치와 일치되어야 한다. 람베르트 문제의 해를 얻는 것은 우주 탐사기 초기 위치벡터, 비행시간, 최종 
위치벡터로부터 천이궤도 요소들을 결정할 수 있기 때문이다. 두 지점 경계치 궤도 문제이며 지정된 제
한 조건이 최적화되는 적절한 원하는 행성 간 천이궤도를 선택 할 수 있다. 이와 같은 논리에서 람베르
트 해로 얻을 수 있는 행성 간 천이 궤도는 출발 속도에 제한이 없다면 수리적으로 무한히 존재한다. 
현재까지 우주 탐사기의 출발 시점 초기 속도는 우주 발사체 역량에 크게 의존하고 있다. 본 논문에서
는 미국 엠브리 리들 항공대학의 하워드 교수의 알고리즘을 사용하여 람베르트 해와 천이 궤도 요소를 
결정하였다.        
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 단위 질량당 출력이 매우 높은 연료 문제의 궁극적인 

해결과 함께 연속 출력을 이용하는 우주비행의 비약적

인 발전이 기대되고 있다. 연속적인 분사력을 혼용하

는 우주비행의 예로 우주탐사기에 장착된 이온엔진의 

연속 분사력 생성과 연속적인 태양풍을 이용하는 우주 

비행 방법이 실증적으로 실험이 진행되었으며 레이저 

빔의 작용과 반작용 힘을 이용한 빛의 속도의 절반에 

해당되는 초고속 우주 비행 방법이 연구되고 있다. 수

개월 이상의 장시간 동안 지속적으로 연속 출력을 생

성하는 행성 천이 궤도에 대한 실증적인 실험도 가까

운 장래에 실시될 것으로 보인다. 현재 거의 모든 행

성 간 천이 궤도에 적용되고 있는 개념은 불연속 분사 

방식이며 에너지를 최소화하기 위한 것이다.

 본 논문에서는 람베르트 해를 이용한 불연속 궤도 천

이 방법에 관하여 논의한다. 태양 주위를 공전하고 있

는 지구에서 지구의 주변을 돌고 있는 달 궤도로 천이

하는 경우에도 적용될 수 있으며 출발 시점에서의 지

구 위치와 도착 시점에서의 달의 위치를 우주 공간 상

의 두 지점으로 설정하고 지정된 비행시간에 대한 태

양을 중심으로 하는 람베르트 해를 얻을 수 있다. 

 고전적인 람베르트 해를 구하는 문제는 혜성과 같은 

물체를 관측하여 획득된 궤도상의 서로 다른 지점에서

의 위치벡터, 경과 시간 데이터를 통하여 전체 궤도를 

예측하는데 이용되어 왔다. 람베르트 해를 이용한 두 

지점 경계치 궤도 설계 문제는 인공적으로 부여 될 수 

있는 초기 속도를 포함하여 두 지점의 위치 벡터와 비

행시간 조건에 의한 태양 중심의 천이 궤도 성분을 결

정하는 것으로 출발 속도에 제한이 없는 경우 지정된 

두 지점 사이에서 수리적으로 얻을 수 있는 천이 궤도

는 무한대이다. 

 우주 탐사기의 초기 위치벡터와 우주 공간상에 지정

된 도착 지점의 위치벡터, 그리고 경과되는 비행시간

으로 천이 궤도 형태를 선택하고 초기 속도벡터의 제

한 조건을 부가적으로 논의하는 최적화 문제이며 초기

속도벡터를 만족스럽게 생성할 수 있는 우주발사체의 

역량을 검토해 볼 수 있다. 

 앞으로 계속 진행되는 국내 우주 탐사에 필요한 우주 

발사체의 역량 제고 측면에서도 의미가 있을 것이다. 

22..  본본        론론

22..11  기기본본  개개념념[[11]]
  우주 공간 궤도상의 물체의 에너지  은 운동에너지

와 위치에너지의 항으로 표현되며 속도 을 궤도 반경

방향 성분과 횡 방향 성분으로 분리할 수 있다. 
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  케플러 운동은 평면에서 정의되며 네 개의 벡터 

        는 모두 같은 평면 위에 있고 라그랑주 

계수 관계식을 보편변수   항으로 표현 할 수 있다. 
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Fig. 1 Radial and transverse
   components of   
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Equation 6과 Eq. 7을 변수 변환을 통하여 보편변수 

로 표현되는 라그랑주 계수는 다음과 같이 결정된다. 
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22..22  람람베베르르트트  해해[[22]]
 람베르트 해를 얻기 위하여 일반적인 타원궤도의 진

근점이각에 대한 라그랑주 계수와 보편변수를 적용한 

라그랑주 계수를 비교한다.

 진근점이각(true anomaly)으로 표현되는 라그랑주 계

수에는 Eq. 8의 시간 ∆ 항이 존재하지 않는다. ∆

와 ∆에 관계는 Eq. 8과 Eq. 10의 에 대한 두 방

정식으로부터 얻을 수 있다.
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미지의 각운동량 는 다음과 같이 결정된다.
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 간단히 정리하면 시간 ∆에서 에 대한 해를 구하

기 위하여 Eq. 15을 이용할 수 있으며 반복적인 뉴턴 

방법의 적용으로 수렴하는 의 값을 얻을 수 있다.
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   값의 부호에 따라 타원, 쌍곡선 등의 궤도 형태가 

결정된다. 람베르트 해를 결정하는 순서는 Fig. 2에서 

와 같이   ,   , ∆가 지정된 경우 과 을 계산

하고   ×   부호 계산으로 순행궤도(prograde 

trajectory) 또는 역행궤도(retrograde trajectory)을 

판단한다. 또한    등의 라그랑주 계수 결정으로 

   을 결정하며   ,    또는   ,  을 이용하여 

행성 간 천이궤도의 장반경, 이심률, 경사각 등의 궤도 

성분들을 결정 할 수 있다.[2] 초기 위치 벡터, 비행시

간, 최종 위치벡터의 반복적 변경 계산 과정에서 우주 

발사체의 성능과 역량에 부합하는 적절한  행성 간 천

이 궤도를 선택할 수 있으며 반대로 필요한 우주발사

체의 성능과 역량을 설계 할 수도 있게 된다. 

Fig. 2 Lambert's problem[2] 
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33..  행행성성  간간  궤궤도도  설설계계

33..11  달달  천천이이  궤궤도도  분분석석
 2022년 8월 5일 미국 space X사의 falcon 9 로켓으

로 발사된 달 궤도선, 다 누리 호는 2022년 12월 17

에 달 주위 포획 궤도에 도착하였다. 이와 같은 예제

로 출발지점과 도착지점을 연결하는 람베르트 해를 얻

을 수 있으며 지구에서 출발하여 다시 지구 주변 달 

궤도에 도착하는 천이궤도로 이해 할 수 있다.

 지정된 조건에 의한 람베르트 해, 초기속도 벡터와 

최종 속도 벡터는 다음과 같다.

                    

                  

 2차원 평면운동을 가정하여 얻은 속도 벡터이며 우주 

탐사기의 궤적은 지구 공전궤도와 닮아 있다. 출발지

점과 도착지점 속도는     ,    

으로 계산되며 지구 공전 속도 와 적절히 

일치한다. 우주 탐사기의 연료 최소화 문제로 인하여 

태양 중심의 탄도 비행을 선택한 다 누리 호 우주비행 

경로 특성을 람베르트 해를 이용하여 정성적으로 이해 

할 수 있으며 천이 궤도를 따라 우주 발사체의 초기 

투입 속도벡터가 중요한 역할을 한다는 것도 확인 할 

수 있다. 태양 중심의 상대적으로 긴 여정의 우주 비

행 경로이지만 중간에 L1지점을 경유하는 등 제한조

건을 훌륭하게 극복하는 우수하게 설계된 궤도로 향후 

다른 태양계 행성을 탐사에도 긍정적으로 적용될 수 

있을 것이다. 

33..22  화화성성  천천이이  궤궤도도  계계획획
 지정된 두 지점의 위치벡터와 두 지점 사이의 비행시

간을 데이터로 입력하여 천이궤도 성분과 출발지점과 

도착지점 속도벡터를 얻는 람베르트 문제는 행성 간 

천이 궤도 최적설계에도 이용될 수 있으며 초기 궤도 

계획에 있어 대략적인 해를 간단하게 얻을 수 있는 유

용한 도구이다. 2045년 11월 1일 지구를 출발하여 

2046년 5월 1일에 화성에 도착하는 행성 간 천이 궤

도를 람베르트 문제를 응용하여 논의한다. 181일의 우

주비행 시간을 설정하며 우주비행 시간은 변경될 수 

있고 과거 화성에 도착한 우주비행체들의 우주비행시

간은 다음 표와 같다.[space.com, KARI] 

 

Fig. 4 Solar system on may 1, 2046 [Planet Today]
 

Spacecraft Travel Time

Mariner 4 288 days

Mariner 6 155 days

Mariner 9 168 days

Mars Odyssey 200 days

Mars Express Orbiter 201 days

Mars Reconnaissance Orbiter 210 days

Table 1 Travel Time to Mars 
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Fig. 3 Earth to moon transition orbit 
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중간 경유 지점을 두지 않는 경우와 중간 경유 지점을 

설정하여 천이궤도를 혼용하는 문제를 검토 할 수 있

으며 중간지점 설정은 많은 에너지를 필요로 하지만 

우주 탐사기가 지구와 화성 공전궤도 사이에서 비행궤

적을 생성하도록 하기 위한 방편으로 설정한 것이다.

 중간 지점을 설정하지 않은 경우  지구 출발 속도는 

지구 공전속도 보다 약  크게 계산된다.

     ,   

      ,   

 중간지점의 선택은 비행시간과 지구 공전 궤도로부터 

거리를 감안하여 임의적으로 지정한 것이며 중간지점

에서 중첩되는 두 번째 타원 궤도를 따라 화성에 도착

하는 궤도는 거의 직선적이다.

 람베르트 해로 얻는 초기 출발 속도는 우주 발사체   

운용으로 획득되어야 하는 것으로 지구 출발 후 달 또

는 행성 중력을 이용한 가속 방법(gravity assist)을 

포함하여 실용적으로 적용될 될 수 있다. 궁극적으로 

우주 발사체의 궤도 투입 능력과 관련이 있다.
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Fig. 8 Earth to mars transfer via intermediate point  
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Fig. 5 Earth to mars transfer orbit 2D
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Fig. 6 Earth to mars transfer orbit 3D 
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44..  우우주주  발발사사체체  성성능능  및및  환환경경  검검토토
      

 한국형 우주발사체 개발의 연속선상에서 진행되는 차

세대 우주발사체는 지구 저궤도(LEO)에 10톤, 정지궤

도에 3.7톤, 달 천이 궤도에 1.8톤, 화성 천이 궤도에 

1톤의 페이로드를 운반할 수 있는 역량의 2단 로켓으

로 계획 진행되고 있다.[3] 국내 태양계 행성 탐사의 

역량 확보에 큰 진전이 있기를 기대하며 참고로 미국 

공군의 명왕성 탐사선 New Horizon호의 궤도 투입에 

사용된 Atlas V 로켓은 저궤도에 8~18톤, 정지 궤도

에 4.7~8.9톤의 페이로드를 운반 할 수 있는 능력을 

보유하고 있는 것으로 평가되고 있으며 비교 할 수 있

는 동급의 우주발사체로는 Ariane 5, Delta Ⅳ, 

Falcon 9, H-ⅡB, GSLV Mark Ⅲ, Long March 5, 

Proton, Zenit 등이 포함된다. Zenit는 해상발사(sea 

launch) 플랫폼에도 사용되고 있다.

Fig. 9 Plan of next generation space launch vehicle 
(KSLV-Ⅲ) of Rep. of Korea[3] 

    

           Fig. 10 New horizon probe[4, 5]  

55..  결결        론론

 람베르트 문제를 통하여 행성 간 천이궤도 설계에 대

한 기초적이고 정성적인 이해를 얻을 수 있었다. 우주 

공간 상의 두 지점을 연결하는 천이 궤도는 초기 속도

에 제한이 없다면 무한히 존재하지만 도착 지점의 이

동을 포함하여 초기속도 생성 능력과 다른 부가적인 

제한 조건으로 인하여 최적화된 천이궤도를 결정하는 

최적화 문제로 귀착된다. 람베르트 해를 통한 행성 간 

천이 궤도의 기본적인 이해는 전통적인 홀만 궤도 천

이 방식의 확대된 개념으로 논의 될 수 있다. 

 실제 우주발사체의 기초적인 성능 역량 예측 측정 방

법의 일환으로 람베르트 행성 간 궤도 설계 기법은 단

순하면서도 간단하게 적용될 수 있다. 람베르트 해를 

이용한 행성 간 천이궤도 데이터 기반, 우주발사체 개

발에의 적용은 효율성을 확보 할 수 있게 된다.  

 하나의 경유 지점을 설정하는 천이궤도를 예로 들었

으나 둘 이상 다수의 경유 지점을 연속적으로 설정하

는 것으로부터 연속 출력을 이용하는 행성 천이 방법

도 쉽게 이해할 수 있을 것이다. Fig. 8에서 임의의 중

간지점에서 부가적인 ∆≒의 증속이 요

구되는 것으로 계산된다.

  
                 

  ∈                 

 ∈  ≒

 우주 공간에서 불가능한 것은 아니지만 효율적이지 

못하다. 따라서 다른 경유지점의 탐색 또는 경유 지점

의 수를 늘려 작은 속도 변화를 연속적으로 생성하는 

등의 대안이 적용될 수 있을 것이다. 이와 같은 일련

의 과정은 다양한 제한 조건을 만족하는 에너지 최소

화 궤도를 찾아내는 작업으로 때로는 지루하고 다른 

한편으로는 복잡한 쉽지 않은 작업으로 발사시기

(launch window)에도 큰 영향을 받게 된다. 
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제한적인 우주비행 환경으로부터 좀 더 자유도 높은 

우주 비행을 위해서 무엇이 필요하고 무엇을 해야 할

지에 대한 논의도 필요한 대목이다. 최적화

(optimization)개념 적용이 필수적이지만 전체적인 균

형을 유지하는 것은 더욱 중요하다. 적절한 많은 수의 

중간 지점을 설정하는 것은 계속적인 연속 출력을 이

용하는 행성 간 천이궤도 설계의 기본적인 개념이 된

다.

 람베르트 해를 이용한 행성 간 천이 궤도 설계의 응

용은 지구 출발 속도와 행성 도착 속도를 얻는 것과 

동시에 전체적인 궤도 형상을 이해하는데 큰 의미가 

있다. 유도된 초기 속도의 운용은 기본적으로 우주발

사체의 몫이라고 할 수 있을 것이며 람베르트 해를 통

한 지구 출발 초기 속도 데이터를 기반으로 하는 우주 

발사체 최종 속도와 최종 고도, 최적 중량 설계 과정

에 적용 할 수 있고 우주 발사체 설계 단계에서 발사

체 성능에 대한 사전 검토, 확인 또는 역 설계 과정으

로도 적용 될 수 있을 것이다.   

 국내의 한국형 발사체(KSLV-Ⅱ)와 계획된 차세대 우

주 발사체를 이용하여 달을 포함한 태양계 행성 탐사

의 실제적인 계획이 성공적으로 수행될 수 있기를 바

라며 극대형화 선상에 있는 정지궤도 상업용 위성 발

사를 주목적으로 하는 차세대 우주발사체의 1단 회수 

기술 확보를 통한 신뢰성 있는 국내 발사를 포함하여 

보다 효율적인 해상발사 시스템과 적도 부근의 국외 

발사장 개척 문제도 긍정적으로 검토할 시점에 도달해 

있으며 공중 발사체(air launch system) 획득 운영을 

통한 우주 탐사기 투입에도 많은 연구가 진행될 수 있

을 것으로 기대되고 있다.  

  다음 그림은 2045년 12월 20일 지구를 출발하여 

2046년 9월 20일 화성에 도착하는 화성 천이 자동 지

구 귀환 궤도를 람베르트 해를 이용하여 얻은 것으로 

람베르트 해를 이용한 화성 천이 궤도의  초기 출발속

도는      로 계

산 된다.
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Fig. 11 Earth to mars transition orbit   planes 
departure 2045.12.20. arrive 2046.09.20. 


