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Ⅰ. 서  론

우주는 광대하고 무한하며 만약 생명체가 지구에만 
존재한다면, 이러한 규모는 비효율적일 수밖에 없다. 
이에 따라 인류는 지구 외 생명체 존재 가능성을 탐색
해 왔으며, 그 시작점 중 하나가 화성이다. 화성은 태

양계에서 네 번째 궤도에 위치한 행성으로, 대기, 자전 
주기, 지형, 계절 변화 등 여러 면에서 지구와 유사한 
특징을 지닌다. 과거 액체 상태의 물이 존재했을 가능
성, 비교적 얕은 중력장, 탐사에 용이한 환경 등으로 
인해 생명체 존재 가능성과 거주 가능성 측면에서 가
장 유력한 후보로 간주되어 왔다. 화성에 대한 탐사는 
1965년 미국의 마리너 4호가 화성에 근접하여 표면 
사진을 지구로 전송하면서 본격화되었다. 이후 수십 차
례의 궤도선, 착륙선, 탐사로봇 미션이 진행되었으며, 
현재까지도 탐사는 지속되고 있다. 최근에는 민간 우주 
기업 SpaceX가 주도하는 화성 이주 계획이 현실적인 
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목표로 부상하고 있다. 일론 머스크는 인류의 다행성 
거주를 목표로 삼고, 수백 명의 인류를 화성으로 이주
시킬 수 있는 대형 발사체 ‘Starship’ 개발을 추진하고 
있다. 이러한 흐름은 단순 탐사 차원을 넘어, 화성을 
장기적인 거주지 및 이주 대상으로 간주하는 시대가 
도래하고 있음을 시사한다.

화성 이주 혹은 장기 탐사를 위해서는 정밀한 행성 
간 궤도 설계가 필수적이다. 일반적인 지구-화성 간 우
주선 비행은 세 단계로 구성된다. 첫 번째는 지구 중력
장을 이탈하는 쌍곡선 탈출 궤도, 두 번째는 태양 중심
의 전이 타원 궤도, 세 번째는 화성 중력장으로 진입하
는 쌍곡선 진입 궤도이다. 이 중 전이 궤도는 전체 항
로의 99% 이상을 차지하며, 전체 임무에서 가장 중요
한 구간이라 할 수 있다.

본 연구는 지구에서 화성까지의 전이 궤도 및 발사 
윈도우를 결정하는 데 중점을 두고 있으며, 다양한 전
이 궤도의 ΔV 요구량과 지구-화성 간 상대 위치를 기
반으로 궤적 효율성을 비교한다. 여기서 ΔV는 궤도 변
경 시 필요한 속도 변화량을 의미하며, 이는 우주선이 
현재 궤도에서 목표 궤도로 전이하기 위해 추진력으로 
제공해야 하는 에너지 요구량과 직결된다. 궤도 계산에
는 구면 삼각법과 램버트 알고리즘을 활용하였으며, 행
성의 궤도 정보는 JPL에서 제공하는 DE405 천체력
(ephemeris)을 기반으로 한다. 본 논문의 결과는 향후 
화성 탐사 및 이주 미션의 궤도 최적화에 기초 자료로 
활용될 수 있다.

Ⅱ. 본  론

2.1 행성 간 전이 궤도의 이론적 배경

2.1.1 Hohmann Transfer

행성 간 임무를 계획할 때 가장 기본적으로 고려되
는 요소 중 하나는 호만 전이 궤도이며, Fig. 1에 나타
나 있다. 이는 해석이 가장 간단하고 에너지 효율이 가
장 높은 전이 방법으로 알려져 있다. 단, 이 궤도를 적
용하기 위해서는 전이 대상 행성들이 동일한 궤도면 
상에 있어야 하며, 적절한 위치에 배치되어 있어야 한
다. 이러한 기회는 일정 주기로 발생하며, 그 주기는 
호만 전이 조건으로부터 유도할 수 있다.

호만 전이는 타원 궤도를 따라 출발 행성의 공전 궤
도에서 도착 행성의 공전 궤도로 우주선을 이동시키는 

방식이다. 

출발점인 지구에서의 태양 중심 원형 공전 속도는 
식 (1)과 같고,

  (1)

전이 궤도의 장반경(semi-major axis)을 

    (2)

이라 할 때, 근일점에서의 전이 궤도 속도는

      (3)

가 된다. 이에 따라 출발 시 소요되는 1차 ΔV는 

△     (4)

로 계산된다. 
우주선은 해당 전이 궤도를 따라 이동하며, 원일점

에 도달했을 때 도착 행성인 화성 궤도로의 진입을 위
해 2차 ΔV를 수행한다. 이때 화성의 원형 공전 속도는

  (5)

이며, 전이 궤도 상 원일점에서의 속도는

      (6)

Fig. 1. Hohmann transfer trajectory
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이므로, 화성 진입 시 필요한 ΔV는 식 (7)과 같고

△     (7)

그러므로 총 ΔV는 식 (8)과 같다.

△  △ △ (8)

이 분석은 지구와 화성의 궤도가 원형이며 같은 평
면상에 존재한다는 이상적인 가정하에 이루어진다. 그
러나 실제로는 행성의 궤도는 원형도 아니고 동일 평
면상에 있지도 않기 때문에 호만 전이를 그대로 적용
하기에는 한계가 존재한다.

2.1.2 Lambert Problem

행성 간 임무 설계에서 핵심적인 문제 중 하나는 특
정 시점에서 출발하여 다른 시점에 도착하는 궤적을 
설계하는 것이다. 이때 출발 시점과 도착 시점은 임의
로 설정할 수 있지만, 이에 따라 요구되는 추진 에너지
가 크게 달라진다. 램버트 문제는 Fig. 2와 같이 주어
진 출발점과 도착점의 두 위치 벡터와 비행시간 Δt를 
기반으로 이를 연결하는 전이 궤도를 결정하는 방법이
다. 이 문제를 해결함으로써 전이 궤도의 궤도 요소를 
정의할 수 있으며, 이를 통해 출발 및 도착 시의 속도 
벡터를 구할 수 있다.

램버트 정리에 따르면, 출발점에서 도착점까지의 비
행시간은 궤도의 이심률과 무관하며, 두 위치 벡터의 
크기 합, 장반경, 두 점을 잇는 코드 길이에만 의존한
다. 램버트 문제의 해법은 다양하게 제시되어 있으며, 
본 연구에서는 범용 변수 공식을 기반으로 문제를 해

결하였다.

2.1.3 Patched Conic Method

패치드 코닉 기법은 3체 문제의 복잡성을 회피하기 
위해 각 구간을 단순한 2체 문제로 근사하는 방법이다. 
구체적으로, 각 천체의 중력 영역 (sphere of influ-
ence, SOI)을 기준으로 궤도를 분할하고, 해당 영역 
내에서는 중심력장 하의 쌍곡선 또는 타원 궤도로 근
사하여 계산한다. 예를 들어, 우주선은 출발 행성인 지
구의 중력장 내부에서 행성 중심 궤도를 따라 이탈하
고, SOI를 벗어난 시점부터는 태양 중심의 궤도를 따
라 이동한다. 이는 첫 번째 ‘패치’이다. 도착 행성인 화
성의 SOI에 진입한 이후에는 다시 행성 중심 궤도로 
전환되며, 이것이 두 번째 패치이다. 이 방식은 단순한 
2체 역학만으로 행성 간 이동에 필요한 속도 변화량(Δ
V)을 근사할 수 있게 해주며, 초기 임무 계획 및 타당
성 분석에서 매우 유용하다. 또한 여러 전이 궤도 및 
캡처 전략을 비교 평가할 수 있는 기준값으로도 사용
된다. 

2.2 전이 궤도 임무 설계

지구 궤도에서 전이 궤도로, 그리고 전이 궤도에서 
화성 궤도로의 진입에 필요한 속도는 식(9)와 Fig. 3을 
통해 정의된다.

∆   ∆    (9)

여기서 각 변수의 의미는 다음과 같다.  : 지구 위치에서 전이 궤도의 속도 벡터  : 화성 위치에서 전이 궤도의 속도 벡터

Fig. 2. Lambert targeting problem Fig. 3. Required velocity vectors
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 : 태양 기준의 지구 속도 벡터 : 태양 기준의 화성 속도 벡터
전이 궤도의 유형은 두 가지로 나뉜다. Type I은 출

발 시점에서 지구와 도착 시점에서 화성 사이의 위상
각이 180도 미만인 경우이며, Type II는 그 위상각이 
180도 초과인 경우이다. 위상각은 출발일 기준 지구의 
위치와 도착일 기준 화성의 위치 사이의 각도로 정의
된다. 이는 Fig. 4에 잘 나타나 있다. Type I 궤도는 
비행시간이 짧다는 장점이 있으며, Type II 궤도는 출
발 날짜 측면에서 유리하다.

행성 간 임무를 수행할 수 있는 적절한 행성 배열 
주기를 회합 주기(synodic period)라 하는데 즉 두 천
체의 상대적 위치가 다시 같아지는 주기를 말하며, 식 
(10)과 같이 표현된다.

     (10)

여기서 와 은 각각 지구와 화성의 공전 주
기, S는 회합 주기이며 지구와 화성의 회합 주기는 약 
2,135년이다. 

지구에서 화성으로의 행성 간 전이는 실제로는 태
양, 지구, 화성, 우주선을 포함한 4체 문제에 해당된다. 
그러나 patched conic method를 활용하면 각 구간
을 2체 문제로 근사할 수 있다. 따라서 궤도는 세 단계
로 나뉜다: 1) 지구 출발 단계: 궤도는 쌍곡선이며 태
양과 화성의 영향은 무시하고 지구와 우주선만 고려한
다. 2) 태양 중심 전이 단계: 궤도는 타원이며 지구와 
화성의 영향은 무시하고 태양과 우주선만 고려한다. 3) 
화성 도착 단계: 궤도는 쌍곡선이며 태양과 지구의 영
향은 무시하고 화성와 우주선만 고려한다.

이에 따라 지구와 화성 간 궤도 설계 절차는 다음과 
같다.

1. 지구에서 출발일과 화성 도착일을 결정함으로써 
전체 임무 기간의 설정

2. 천체력을 이용하여 해당 날짜의 위치 및 속도 계산
3. 지구-화성 간 태양 중심 전이 궤도 설계
4. 전이 시간과 임무 시간을 일치시키는 궤도 요소 

결정
5. 지구 출발 쌍곡선 궤도 설계
6. 화성 진입 쌍곡선 궤도 설계
이 중 가장 핵심은 태양 중심의 전이 궤도 설계이며, 

이로부터 필요한 ΔV 및 태양 기준 우주선의 상대 속도
를 계산할 수 있다.

2.3 천체력을 이용한 궤도 계산

지구-화성 간 전이 궤도는 태양 중심의 타원 궤도이
며, 출발일 기준 지구의 위치와 도착일 기준 화성의 위
치를 정확히 지나야 한다. 따라서 전이 시간은 전체 임
무 시간과 일치해야 하며, 이는 타원 궤도의 출발점에
서 도착점까지의 진근점 이각(true anomaly)을 반복 
계산하여 궤도를 수치적으로 구해야 한다.

태양계 내의 행성 궤도는 시간에 따라 궤도 요소(장
반경, 이심률, 경사 등)가 미세하게 변하며, 이는 타 행
성의 섭동 효과에 기인한다. 이 섭동 효과는 정확한 행
성 위치 계산에 있어 매우 중요한 요소이다. 따라서 정
확한 천체력을 계산하는 것이 중요한데 이를 계산하는 
방법은 두 가지가 있다: 1) J2000 기준 좌표계를 이용
하는 방식, 2) 평균 춘분점을 기준으로 한 방식. 

본 연구에서는 JPL Solar System Dynamics에서 
제공하는 “Keplerian Elements for Approximate 
Positions of the Major Planets”을 참고하였다. 이 
자료는 1800년부터 2050년까지의 기간에 대해 J2000 
기준 평균 황도와 춘분점을 기준으로 한 궤도 요소 및 
그 변화율을 제공한다.

각 행성의 태양 중심 궤도를 2000/01/01을 기준으
로 한 천체력으로 나타낼 수 있다.

     (10)

식(10)에 대한 계수는 Table 1과 Table 2에 각각 
지구와 화성에 해당하는 값들이 제시되어 있다. 여기서 
a는 장반경, e는 이심률, i는 궤도 경사각, Ω는 승교점 
경도, ω는 근일점 경도, L은 태양 중심을 기준으로 한 
평균 경도이며 Fig. 5에 나타나 있다.

또한, T는 기준 시점로부터 세기 단위의 경과한 시
간이다. 기준 시점은 2000년 1월 1일이며, 이후 경과 

Fig. 4. Type of transfer orbit
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시간 T는 식 (11)과 같이 계산된다.

    (11)

여기서 2451545는 2000년 1월 1일의 줄리안 데이
에 해당한다.

이 궤도 요소들을 통해 각 행성의 위치와 속도를 구
한 후, Fig. 5의 궤도 좌표계(P, Q, W)에서 태양 중심 
좌표계(X, Y, Z)로 변환함으로써 실제 궤적 해석이 가
능하며 식 (12)와 식 (13)에서 그 변환식을 제공하고 
있다. 여기서 춘분 방향은 황도면에서 X축이고, X축에 
수직인 방향은 적도면에서 Y축이며, Z 방향은 X×Y이
다. P와 Q는 궤도면에서 서로 수직이며, 여기서 P는 
근일점 방향을 나타내고 W 방향은 P×Q이다. 


   
 cos  sin sin cos   




    cos  sin sin cos



 cos  sin sin cos   



(12)


       




      


 (13)

식 (13)을 시간 미분하면 식 (14)와 같다.


      


  (14)

또한, 궤도 좌표계의 위치 벡터 성분과 그에 대한 시
간 도함수는 식 (15)와 같으며 태양 중심 좌표계의 위치 
벡터 성분과 그에 대한 시간 도함수는 식 (16)과 같다.

   
L 100.466449 +36000.769

8231 +0.00030368 +0.0000000
21

a 1.0000010
18

e 0.01670862 -0.000042037 -0.0000001
236

+0.0000000
0004

i 0
Ω 0

ω 102.937348 +1.7195269 +0.00045962 +0.0000004
99

Table 1. Coefficients of Earth orbit elements

   
L 355.433275 +19141.696

4746 +0.00031097 +0.0000000
15

a 1.5236793
42

e 0.09340062 +0.0000904
83

-0.0000000
806

-0.00000000
035

i 1.849726 -0.0006010 +0.00001276 -0.000000006

Ω 49.558093 +0.7720923 +0.00001605 +0.0000023
25

ω 336.060234 +1.8410331 +0.00013515 +0.0000003
18

Table 2. Coefficients of Mars orbit elements

Fig. 5. Coefficients of orbit elements
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
  cos  sin





   ⨀  sin⨀  cos




 (15)

 cos  sin
 ⨀  cos sin (16)

여기서 a와 b는 궤도 프레임의 장반경, 단반경이며, 와 는 궤도 프레임의 위치 벡터이다. 편심 이상
(eccentric anomaly, E)은 뉴턴-랩슨 수치해석법을 
사용하여 케플러 방정식으로 계산한다.

2.4 이탈 속도 조건: C3의 중요성

행성 간 임무 설계에서 가장 중요한 요소 중 하나는 
C3 값이다. 여기서 C3는 지구 중력권을 이탈하여 태
양 중심 전이 궤도로 진입할 때 필요한 속도의 제곱을 
의미한다. 이 값은 우주선의 성능, 즉 탑재 가능한 연
료량 및 추진계 설계와 밀접한 관련이 있기 때문에 행
성 간 임무를 위한 전이 궤도를 설계할 때 반드시 고려
되어야 한다. C3는 각 벡터 성분으로 식 (17)과 같이 
계산할 수 있다.

     (17)

여기서  는 지구를 이탈하는 시점에서 우주선의 

태양에 대한 상대 속도이고, 는 전이 궤도 진입에 
필요한 속도이다. 따라서 C3는 식 (18)과 같이 계산한다.

   (18)

2.5 실제 사례 연구 및 적용 확장

화성 탐사 프로그램으로 유명한 'Curiosity'와 가장 
최근에 발사된 'Perseverance'의 사례를 통해 본 논문

에서 사용한 방법을 검증해 보고 확장 적용해 볼 것이
다. 'Curiosity'는 2011년 11월 26일에 발사되어 화
성에 도착일은 2012년 8월 6일이었다. 또한, 'Perse-
verance'는 2020년 7월 30일에 발사되어 2021년 2
월 18일에 도착했다. 

화성 도착일은 발사 6개월 후를 예상 도착일이 설정
하고 최소 C3로 발사된다는 가정하에 도착일을 확인해 
볼 수 있다. 먼저 'Curiosity'의 경우, 2012년 5월 26
일을 예상 도착일로 설정하여 최소 C3값으로 실제 도
착일을 찾을 수 있다. Fig. 6을 보면 최소 C3가 약 70
일 후임을 확인할 수 있는데 2012년 5월 26일에서 70
일 후면 2012년 8월 5일 경이며, 이는 실제 도착일과 
하루 정도 차이임을 알 수 있다(Fig. 7). 

'Perseverance'의 경우, 2021년 1월 30일을 예상 

Fig. 7. Minimum C3 plot for Perseverance

Fig. 6. Minimum C3 plot for Curiosity
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도착일로 설정했고 최소 C3가 약 20일 후인데 이는 
2021년 2월 19일임을 확인할 수 있다. 역시 실제 도
착일과 하루 정도 차이임을 알 수 있으며, 따라서 본 
논문에서 사용한 방법은 신뢰할 수 있다고 볼 수 있다. 
Table 3에 'Curiosity'와 'Perseverance' 탐사선의 
지구-화성 전이 궤도의 케플러 요소값과 C3, ∞가 제
시되어 있다.

지구와 화성의 회합 주기는 약 2.135년, 약 780일이
다. 따라서 'Curiosity' 이후 화성에 탐사선을 보낼 수 
있는 기회는 2014년 1월, 2016년 3월, 2018년 4월 이
렇게 3번이 있었고 그 다음 윈도우 때 'Perseverance'
가 2020년 7월에 발사된 것이다. 그렇다면 'Perse-
verance' 다음 기회는 2022년 7월과 2024년 9월, 
2026년 11월에 또 다른 기회가 열려 있는 것이다. 따라
서 본 논문에서 고려하는 발사 후보일은 2026년 11월 
13일경으로 상정해 보았다. 그러면 6개월 후인 2027년 
5월 13일로 예상 도착일이 설정할 수 있다.

Fig. 8은 새로운 화성 탐사선의 C3 plot으로 최소 
C3로 발사한다면 도착 예정일로 설정한 2027년 5월 13
일보다 90일 후에 도착함을 알 수 있다. 따라서 새로운 
화성 탐사선의 화성 도착일은 2027년 8월 10일이다. 

Fig. 9는 C3와 ∞ , 전이 시간을 나타내는 fork 

chop plot이다. 이 차트를 통해 원하는 C3와 ∞ , 전
이 시간을 고려하여 적절한 출발일과 도착일을 결정할 
수 있다. 주황색과 초록색 원이 plot의 왼쪽에 치우쳐 
있는데, 이들은 서로 다른 전이 시간을 가지는 최소 
C3와 ∞를 나타낸다. 주황색 ​​원은 Type-I으로 전이 
시간이 약 270일이며, 초록색 원은 Type-II로 전이 시
간이 약 350일이다. 이는 2026년 11월 13일을 출발
일로 잡았을 때의 경우이다. 그러나 Fig. 9에서 볼 수 

있다시피 plot 왼쪽부분을 더 관찰할 수 있다면 더 좋
은 C3나 ∞로 전이할 수 있을 수 있기 때문에 출발일
을 2026년 10월 1일로 앞당겨서 다시 fork chop 
plot를 그려보면 Fig. 10과 같다.

여기서 보라색 원의 위치를 보면 10 정도의 
C3로 출발하여 3보다 작은 ∞로 화성에 도착하
게 된다. 이는 Fig. 9에서 주황색과 초록색 원의 위치
의 C3와 ∞보다 더 좋은 조건으로 전이하게 되는 것
으로 Fig. 9의 주황색 원 위치보다 비행 시간은 늘어나
지만 효율적 측면에서 더 좋은 발사 시점으로 평가할 
수 있다. 따라서 다음 화성에 보내기 좋은 시점은 
2026년 10월 15일에 탐사선을 발사하는 것이며 약 
300일의 비행을 거쳐 화성에 2027년 8월 10일에 도
착하게 된다.

Fig. 11은 이와 같이 결정된 새로운 화성 탐사선이 

Curiosity (Departure 
Nov 26, 2011 and 

Arrival Aug 6, 2012)

Perseverance 
(Departure July 30, 

2020 and Arrival Feb 
18, 2021)

L 189089650.4 km 199127740.4 km
a 0.2235 0.2377
e 0.34o 2.2337o

i 243.58o 307.5709o

Ω 165.8o 356.3837o

ω 168.14o 207.193o

C3 11.6848  14.3978 ∞ 3.3295 km/s 2.6897 km/s

Table 3. Keplerian elements of transfer orbit 

Fig. 8. Minimum C3 plot for new launcher 

Fig. 9. Fork chop plot (departure at 
2026/11/13)
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지구에서 화성까지의 평면 상에서의 궤적을 보여주며, 
Fig. 12는 3차원 상에서의 궤적을 보여준다. 가운데 검
은 색 원은 태양이며 하늘색 궤도가 지구 공전 궤도, 주
확색 궤도가 화성 공전 궤도이다. 그리고 각 궤도에서 
파란색 원이 발사 시점에서의 각 행성의 위치이며, 각 
궤도에서 빨간색 원이 도착 시점에서의 각 행성의 위치
이다. 또한, 지구 공전 궤도와 화성 공전 궤도 사이의 
빨간색으로 표시된 지구-화성 간의 전이 궤도이다. 
Table 4에 새로운 화성 탐사선의 지구-화성 전이 궤도
의 케플러 요소값과 C3, ∞가 제시되어 있다. fork 
chop plot에서도 확인했지만 매우 적고 효율적인 C3
와 ∞로 지구에서 화성까지 전이함을 알 수 있다. 

New Mars explorer (Departure Oct 15, 2026 
and Arrival Aug 10, 2027)

L 191328806.8 km

a 0.225

e 0.2837o

i 201.68o

Ω 194.7478o

ω 197.81o

C3 10.4297 
∞ 2.7932 km/s

Table 4. Keplerian elements of transfer orbit 

Ⅲ. 결  론

지구-화성 궤도는 패치드 코닉 기법을 통해 지구 출
발 쌍곡선 궤도, 태양 중심 전이 궤도, 화성 접근 쌍곡
선 궤도의 세 단계로 분할하여 모델링할 수 있다. 이 
중 전이 궤도는 전체 임무의 핵심 구간으로, 출발일과 
도착일에 해당하는 행성의 위치 벡터를 기반으로 램버
트 문제를 해결함으로써 설계할 수 있다. 그러나 지구
와 화성은 동일한 궤도면에 있지 않기 때문에, 위상각
이 180도에 가까워질수록 전이 궤도의 경사가 증가하
고, 이에 따라 요구되는 C3 값이 급격히 증가하는 경
향이 있다. 이는 임무 설계에 있어 큰 부담이 되며, 궤
도 선택에 영향을 준다. 전이 궤도 설계 시, 임의의 출
발일과 도착일을 바탕으로 C3를 계산하고, fork chop 

Fig. 10. Fork chop plot (departure at 
2026/10/1)

Fig. 11. Planet orbit top view

Fig. 12. Planet orbit 3D view
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plot을 활용하여 원하는 추진량(ΔV)에 맞는 발사 윈도
우를 결정할 수 있다. 본 논문에서는 'Curiosity'와 
'Perseverance' 미션의 실제 사례와의 비교를 통해 제
안한 방법의 유효성을 검증하였으며, 2026년 10월 발
사를 상정한 궤도 설계 시나리오도 제시하였다. 향후 
연구에서는 행성 중력권 내 쌍곡선 궤도의 정밀 해석, 
화성 대기 진입 및 착륙 시 궤도 변환 방식, 실제 임무 
적용을 위한 연료량 기반 최적화 분석 등에 대한 추가 
심화 연구가 진행될 예정이다.
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