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요 약 

지구접근 소행성을 목적지로 하는 우주탐사선의 발사 시기를 결정하는 방법에 대하여 기본적인 연구를 

수행하였다. 향후, 지구 궤도에 접근하는 소행성을 대상으로 하는 탐사선 임무가 국내에서 진행될 경우에 

발사시기를 결정하기 위해서는 전역최적화(global optimization)기법을 적용하여 적절한 해를 구하여야 

한다. 이를 위해서는 먼저 각 소행성들의 정확한 궤도 정보가 필요하고. 지구의 공전궤도 정보, 탐사선의 

주엔진 성능 정보, 중력보조 기동의 횟수, 최대 비행시간 제한 등의 사전 시나리오가 논의되어야 한다. 

또한 최적화의 기준이 우선 결정되어야 한다. 본 논고에서는 이러한 전제 조건과 정보를 바탕으로 PyKEP, 

EMTG(Evolutionary Mission Trajectory Generator) 등의 오픈소스 경로탐색 프로그램을 사용하여 소행성 

탐사선의 발사 시기를 찾는 방안을 연구하였다. 

Abstract 

A basic study was conducted on how to determine the launch timing of a space probe targeting an Earth-
approaching asteroid. In the future, when a probe mission targeting an asteroid approaching Earth's orbit is 
conducted in Korea, in order to determine the launch time, an appropriate solution should be obtained by 
applying the Global Optimization technique. For this, accurate current orbit information of each asteroid 
must be obtained first, and prior scenarios such as Earth's orbit information, main engine performance 
information of the probe and launch vehicle, the number of gravity-assisted maneuvers, and maximum 
flight time limit should be discussed. Also, the criteria for optimization should be determined first. In this 
paper, based on these prerequisites and information, a method for finding the launch time of an asteroid 
probe was studied using the open source software such as PyKEP and Evolutionary Mission Trajectory 
Generator (EMTG) which are the programs for interplanetary trajectory generation purpose. 

핵심어 : 행성간 우주탐사, 소행성, 전역최적화, PyKEP, EMTG(Evolutionary Mission Trajectory 
Generator) 

Keywords : interplanetary space exploration, asteroid, global optimization, PyKEP, 
Evolutionary Mission Trajectory Generator (EMTG) 

 
 

논문 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 
Received: October 12, 2021 
Revised: October 28, 2021 
Accepted: October 29, 2021 
 

†Corresponding author :  
Bangyeop Kim 

Tel : +82-42-860-2144 

E-mail : kby@kari.re.kr 

 

Copyright © 2021 The Korean Space Science 

Society. This is an Open Access article 

distributed under the terms of the Creative 

Commons Attribution Non-Commercial License 

(http://creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0) 

which permits unrestricted non-commercial use, 

distribution, and reproduction in any medium, 

provided the original work is properly cited. 

 

ORCID 
Bangyeop Kim 

https://orcid.org/0000-0001-9048-8940 

Dong-Young Rew 

https://orcid.org/0000-0002-2450-4313 



 

 

 
 
 
 

J. Space Technol. Appl. 1(3), 302-318 (2021)

https://www.jstna.org  |  303

1. 서론 

여행 계획을 만든다고 상상해 보자. 가장 먼저 해야 할 일은 무엇이고, 그 밖에 어떤 준비들
이 필요할까? 제일 먼저 떠오르는 것은 아마 목적지를 정하는 일일 것이다. 또는 언제 출발해
서 언제 돌아올지, 출발일과 도착일부터 결정해야 할 것이다. 대체로 여행 계획은 이 두가지 
질문에 답하는 것으로 시작할 것이다. 그 외에 생각해 볼 수 있는 질문은 다음과 같을 것인데, 
이러한 질문들은 결국 행성탐사임무의 설계 과정을 시작하기 위한 질문들과 유사해 보인다.  

 
ㆍ여행지까지 오고 가는 교통편 → 발사체와 우주선(launch vehicle and spacecraft) 
ㆍ여행지에서 할 일 → 임무 유형(mission type: flyby/rendezvous/sample return) 
ㆍ가지고 갈 것 → 임무 탑재체(mission payloads) 
ㆍ여행 비용 → 탐사선 개발 및 발사, 운영에 필요한 소요비용 
ㆍ연락 방법 → 통신 및 운영 수단(communication and operation) 
ㆍ부수적인 일정들 → 기타 임무(miscellaneous missions) 
ㆍ여행의 기록과 정보 공유 → 자료처리와 배포(data processing and distribution) 
 
이와 같은 관점에서, 본 논문에서 논하고자 하는 것은 여행의 적절한 시기, 즉 행성탐사 임

무를 수행하기 위한 적절한 시기를 탐색하는 방안에 대한 기본적인 방법에 대해 논하고자 한다.  
또한, 한국형 발사체(KSLV, Korea Space Launch Vehicle-II) 누리호의 개발이 완료되면 

미래에는 우리나라의 발사체와 초소형 위성(CubeSat)을 이용하여 지구접근 소행성들을 직접 
탐사하는 임무도 가능할 것으로 예상된다. 이에 본 논문에서는 지구에 접근하는 소행성을 대
상으로 향후 우리나라에서 탐사 임무를 실행할 때를 대비하여 일반적인 행성탐사선의 임무 
수행시기를 결정하는 방법에 대해 설명하고자 한다. 

앞서 질문으로 돌아가서, 여행의 시기를 결정하는 기준은 목적지를 결정하는 것과 다시 연
관되어질 수 있다. 즉, 여행 목적지의 특징에 따라 적합한 방문 시기도 달라질 수 있는 것처
럼, 마찬가지로 행성탐사 임무에서도 목적지 행성에서 특별한 이벤트가 있다거나, 지구와의 
근접 시기가 달라진다거나 하는 조건에 따라 발사 시기를 조절해야 하는 상황이 생길 수 있
다. 이처럼 행성탐사 임무의 수행시기를 결정하기 위해서는 여러 차례의 해석 과정이 반복되
어야 하므로 이를 위한 설계해석 소프트웨어 도구가 준비되어야 한다. 또한 그러한 반복과정
을 사전에 염두에 두고, 해석과 설계 과정을 진행해야 할 것이다. 

 

2. 지구-화성간 탐사선 발사시기 탐색 

지구 중력권을 벗어나 태양계의 다른 행성들, 즉 화성이나 목성, 토성, 소행성탐사 임무를 
설계하기 위해서 가장 먼저 해야 할 일은 탐사선 발사가 예상되는 기간 중, 각 연도별로 탐사
선의 전이궤도 투입에 소요되는 에너지를 산출하는 일이다. 1960년대 초부터 금성과 화성으
로 행성간 탐사선을 보냈던 미국 NASA에서는 이러한 전이궤도 투입 에너지 산출을 위해 여
러가지 프로그램을 개발하여 사용하고 있고, 그 중에 대표적인 것인 JPL(Jet Propulsion Labo-
ratory)에서 개발한 MIDAS(Mission Design and Analysis Software for the optimization of 
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ballistic interplanetary trajectories) 프로그램이다. 대외비 프로그램인 MIDAS를 사용해서 
NASA에서는 금성, 화성, 목성, 토성 등 주요 행성으로의 연도별 전이궤도 투입 에너지를 계
산한 보고서를 정기적으로 발간하고 있으며, 이는 NASA에서 중장기 행성탐사 임무계획을 수
립할 때 기초 자료로 사용된다[1,2]. 

Fig. 1은 근래에 발사되었거나 발사 준비 중인 화성탐사선들의 발사 계획을 나타내고 있다
[3]. 이 그림에서 알 수 있듯이 지구에서 화성으로 향하는 탐사선의 발사 기회는 대략 두 행성
의 회합주기인 2년마다 찾아온다. 각 회합주기마다 최대, 최소 거리가 동일하지 않은 이유는 
두 행성의 궤도가 완전한 원이 아니며, 공전궤도면 역시 동일 평면에 있지 않기 때문이다. Fig. 
1을 보면 대부분의 화성 탐사선 발사는 화성과 지구 사이 거리가 가까워지는 시기에 진행된 
것을 알 수 있다.  

행성간 전이궤도 선정을 위해서는 먼저 출발지 행성과 도착지 행성의 천체력 입력이 필요
하다. 여기서는 출발지 행성은 지구, 도착지 행성은 화성으로 가정하였다. Fig. 2는 지구-화성 

 
Fig. 1. Spacecraft Launches and Mars Distance from Earth. https://en.wikipedia.org/wiki/ 

Launch_window 
 

 
Fig. 2. The variations of interplanetary transfer orbits between the earth and the mars. 



 

 

 
 
 
 

J. Space Technol. Appl. 1(3), 302-318 (2021)

https://www.jstna.org  |  305

간에 형성될 수 있는 여러 형태의 비행경로를 보여준다. 만약, 비행기간과 소요 에너지의 제
한이 없다면 그림에서 보는 것처럼, 이론적으로 가능한 전이경로의 숫자는 무한개가 되고, 출
발지점이 반드시 근일점이어야 할 이유도 없어질 것이다. 

Fig. 3에는 지구 중력권을 벗어나 화성궤도에 도달하기 위한 최소 에너지 경로, 즉 호만 궤
도전이(Hohmann transfer, 비행각=180도)에서의 소요에너지를 구하기 위한 도표를 나타내
었다. 해당 그래프를 참고하면, 호만 궤도전이 경로를 따라 지구 중력권을 탈출하여 화성 궤
도까지 가기 위해서는, 지구의 공전궤도 속도(약 29.87 km/sec)에 더해서 지구중력권 경계에
서 약 2.94 km/sec의 추가 속도가 필요한 것으로 예상된다[4–6].  

우리나라 기술로 개발한 누리호 발사체(KSLV-II)로 지구중력권 탈출을 시도하는 경우의 예
상 성능을 시뮬레이션해 보았다. KSLV-II 전체 중량 및 3단 엔진 중량 및 연소시간 등의 정
보를 Wikipedia 공개자료 및 KISTEP 예비타당성조사 보고서 요약본에서 참고하여 지구중력
권 탈출 속도 및 화성 전이궤도에 탐사선을 투입할 수 있는 최소의 가능한 중량을 개략적으
로 예측해본 내용을 Table 1에 보였다[7,8]. 

 

3. 람베르트 문제의 해 구하기(Lambert Problem’s Solution) 

탐사대상이 결정되었다는 전제 하에, 지구 중력권을 벗어나는 행성간 임무설계 과정의 첫 
단계는 최적의 발사기회, 즉 최소의 에너지로 목적지 행성과 랑데부(rendezvous)할 수 있는 
시기가 언제인지를 계산하는 것이다. 지구를 출발해서 행성으로 향하거나, 행성을 출발해서 
지구로 돌아오는 최적의 발사 시기 산출을 위해서는 출발일자와 도착일자를 경계 조건으로 
하는 람베르트 문제(Lambert’s problem)의 해를 구하는 과정이 필요하다. 람베르트 문제의 
해를 구하는 알고리즘은 여러 사람에 의해 연구되었고, 각각의 장단점이 존재한다[9–12]. 

본 절에서는 연도별로 지구에서 화성으로의 비행경로에 탐사선을 투입하는데 필요한 에너
지량을 산출하는 프로그램을 작성하였고, 이를 이용해서 2026–2045년 기간 동안 연도별 지

 
Fig. 3. The minimum delta-velocity required to escape the sphere of earth’s gravity influence 

and reach to the Mars orbit. 
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구-화성간 탐사선의 전이궤도 투입 에너지량을 비교하였다. 계산에 필요한 행성들의 천체력
으로 JPL의 DE431 파일을 사용하였고 람베르트 문제의 해를 구하기 위해 배틴-보간(Battin-
Vaughan‘s)의 Elegant Lambert 알고리즘을 적용하였다[13,14]. 계산된 결과를 2010년에 
NASA에서 발행한 행성간 임무설계 핸드북(interplanetary mission design handbook)의 동
일기간 화성탐사임무 발사 소요 에너지와 비교하였다[15]. 

지구-화성 간의 랑데부(rendezvous)가 성립하기 위해서는 행성간 비행이 종료되는 시점에 
탐사선이 도착한 궤도상 지점에 목적지 행성이 존재해야 한다. 이를 계산하기 위해서는 람베
르트 정리(Lambert’s Theorem)로 알려진 다음 정리를 이용한다. 

 
“원추곡선(Conic Trajectory) 상에서 두 지점 간의 비행시간은 다음 세 가지 변수에 의해 

결정된다.” 
- 초점으로부터 각 행성까지 거리의 합 
- 두 지점 간의 직선거리 
- 해당 원추 곡선(전이궤도)의 장반경 
 
위에서 첫 번째와 두 번째 변수는 두 행성의 궤도 방정식이나 천체력, 즉 JPL에서 계산한 

DE431과 같은 수치자료에 의해 구할 수 있다[16]. 첫 번째와 두 번째 변수는 거의 상수와 같
아서 소요 에너지 변화에 큰 영향을 주지 않는다. 결국 세 번째 변수인 궤도 장반경의 변화에 
따라 전이궤도의 전체 형상이 결정되며, 이에 따라 소요 에너지가 결정된다. 람베르트 정리를 

Table 1. KSLV-II's estimated launch capability  

탐사선 중량

(kg) 

3 단부 전체 

중량 (kg) 

지구궤도상 

가속도 

(m/sec2) 

3 단 엔진분사 

시간 (sec) 

지구궤도 

위성투입 속도 

(km/sec) 

지구 중력권 

탈출 속도 

(km/sec) 

1,500 4,591.6 14.9 502 7.50 불가 

500 3,591.6 19.1 502 9.59 불가 

200 3,291.6 20.8 502 10.46 불가 

100 3,191.6 21.5 502 10.79 1.95 

90 3,181.6 21.6 502 10.82 2.13 

50 3,141.6 21.8 502 10.96 2.74 

40 3,131.6 21.9 502 11.00 2.88 

30 3,121.6 22.0 502 11.03 3.01 

20 3,111.6 22.0 502 11.07 3.14 

10 3,101.6 22.1 502 11.10 3.26 

Reference: Oct. 2020 data. 

KSLV, Korea Space Launch Vehicle-II. 
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그림으로 나타내면 Fig. 4와 같다. 여기에서 출발지 행성과 도착지 행성 간의 직선거리와 두 
행성의 궤도 반경 사이에는 다음과 같은 관계가 성립한다.  

 C ൌ ඥ𝑟ଵଶ  𝑟ଶଶ  െ  2𝑟ଵ𝑟ଶ cos 𝜃                                (1) 
 
두 행성 간의 궤도전이 시에 호만궤도(Hohmann orbit)을 따르면 최소 에너지가 소요된다

는 원리는 잘 알려져 있다[17]. 다시 말해서, 행성 간의 모든 궤도전이 경로에 소요되는 에너
지는 호만궤도에서의 에너지보다 반드시 크다는 의미이다. 그래서 행성 간 전이궤도를 찾을 
때에는 검색을 원하는 출발일과 도착일에 해당하는 호만궤도(비행각 = 180도)를 먼저 구한 
다음, 궤도장반경을 조금씩 늘려가면서 랑데부가 가능한 경로를 찾는 것이 탐색 알고리즘의 
기본 원리이다. 이때, 비행 경로의 비행각이 180도 미만이면 제Ⅰ형(Type Ⅰ), 180도 이상이
면 제Ⅱ형(Type Ⅱ)으로 각각 분류한다(Fig. 5)[18,19]. 

람베르트 문제의 해를 구하기 위한 알고리즘으로 본 연구에서는 배틴-보간(Battin-Vaughan’s)
의 Elegant Lambert 알고리즘을 적용하였다. 행성간 전이궤도 투입 에너지 산출 알고리즘을 
요약하여 흐름도로 나타내면 Fig. 6과 같다. 이러한 알고리즘에 의하여 개발한 프로그램으로 
2026–2045년 기간 동안의 지구-화성간 전이궤도 투입 에너지량을 나타내는 Pork-chop 도

 
Fig. 4. The Lambert’s theorem. 

 
 

 
Fig. 5. Hohmann and Non-Hohmann Orbit Transfer. 
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표를 작성하였으며 몇 개의 예를 Fig. 7에 나타냈다. 각 결과, 그림을 NASA의 MIDAS에 의해 
작성된 동일 연도의 Pork-chop 도표와 비교하였다. 

 

4. 지구접근 소행성 탐사선의 발사시기 산출 

2000년대에 들어서 지구접근 소행성의 연구자료를 얻기 위한 우주탐사 임무가 활발히 진
행되고 있다. 이러한 임무에는 기존의 중소형 크기의 탐사선뿐만 아니라, 초소형위성(CubeSat) 
또는 큐브크래프트(CubeCraft)로 불리는 소형 탐사선들을 투입하는 방법도 제안되고 있다
[20]. Table 2에는 최근에 진행 중인, 해외의 대표적인 소행성 탐사선 프로그램을 나타내었다. 
또한 이 탐사선들이 목적지로 삼은 주요 소행성들의 궤도를 Fig. 8에 나타내었다.  

근래에 지구 접근 소행성을 비롯해서 행성간 탐사선 경로를 설계할 때에는 “Interplanetary 
Leg” 개념을 도입하여 사용한다(Fig. 9)[21,22]. 이것은 행성간 탐사선의 전체 비행경로를 몇 개
의 단위로 나누는 것인데, 지구를 떠난 중력 보조기동을 위해 여러 번의 행성 접근 비행을 할 
때, 각 행성과 행성 사이의 비행 단위를 “Interplanetary Leg”로 정의한다. 예를 들어, 지구에
서 목성을 가기 위해 지구(출발)-금성(중력보조기동)-지구(중력보조기동)-화성(중력보조기동)-
목성(도착)을 했다면 그 경로는 ‘E-V-E-M-J’이고, 4개의 interplanetary leg으로 구성되는 셈이
다. 각 leg에는 출발 지점과 도착 지점을 정의하여 이를 연결하는 경로를 먼저 구한다. 그리
고 람베르트 해 구하기(Lambert’s solver) 알고리즘으로 해당 경로를 구현하는데 필요한 출발 
속도와 도착 속도를 구하게 된다[23]. 또한 필요에 따라 DSM(deep space maneuver)과 GAM  

 
Fig. 6. Lambert’s solution procedure for the calculation of injection energy to interplanetary 

trajectory. 
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Fig. 7. The Pork-chop plots which shows the required departure energy from the earth to 

mars. The left plots are from NASA’s reference [15], the right plots are the results of author’s 

program. 
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Table 2. Current cube-craft missions 

큐브샛 이름 국가(기관) 목적지 발사 시기 임무 비고 

MarCO 
A&B 

미국(NASA) 화성 

2018 년
5 월 발사, 
2018 년 

11 월 화성 
도착 

인사이트호의 
착륙영상 

중계 
2 대 

M-ARGO 유럽(ESA) 
L2 포인트
(태양-지구 

인력 평형점)
2023–24 년

지구근접 
소행성 감시 

 

HERA 유럽(ESA) 

소행성 
65803 

(디디모스, 
Dydimos) 

2023 년 
10 월 

소행성의 
위성 

궤도변화 
측정 

2021년 11월에
발사된  
미국 NASA의 
DART 탐사선과 
합동으로 미션 
진행. HERA는 
모선의 이름이며, 
모선에서 2대의 
큐브샛이 분리됨

MARIO 

유럽
(이태리/ 
스페인/ 
벨기에) 

화성 미정 
화성대기 

조사 

이온엔진 장착, 
나선경로로  
화성 접근 

 

 
Fig. 8. The targeted asteroid’s orbits of currently programmed exploration missions. 
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Fig. 9. The schematic of the interplanetary legs and DSM (Deep Space Maneuver) [24,28]. 

 

(gravity assist maneuver)을 조합한 leg를 만들 수 있다. 이러한 개념을 활용해서 필요한 수
만큼의 여러 개의 leg를 마치 레고 블록처럼 조합하면 이론 상으로는 무한개의 행성간 경로
가 만들어진다. 여기에 출발일과 도착일, 최대 가능 추력, 가능한 탐사선의 질량 등의 제약조
건(constraints)를 도입하여 실현이 불가능한 경로들을 후보에서 제외하고 최적의 경로 만을 
구하는 알고리즘을 사용한다[24]. 이러한 방법을 적용하는 경로설계 소프트웨어가 근래에 많
이 연구가 되고 있는데, 그 대표적인 기관과 프로그램 이름을 Fig. 10에 보였다. 이러한 전역 
경로 최적화(Global Trajectory Optimization) 프로그램은 대부분 In-House 코드(자체 개발
한 비공개 프로그램)로 사용되지만 제한적으로 공개하거나 완전 오픈소스로 사용할 수 있도록 
공개한 프로그램도 있다. 그 중에 대표적인 프로그램이 NASA/GSFC(Goddard Space Flight 

 
Fig. 10. The interplanetary trajectory generation programs of NASA and ESA [25,26,30]. 
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Center)의 EMTG(Evolutionary Mission Trajectory Generator)와 ESA/ACT(Advanced 
Concept Team)에서 개발한 PyGMO/PyKEP 프로그램이다[25–31]. 이러한 오픈소스 프로그
램들은 저추력(low-thrust) 엔진을 사용한 탐사선의 경로설계에도 적절하게 활용되고 있다
[32,33]. Fig. 11에 보인 것처럼, NASA/Ames Research Center에서는 인터넷 상에서, 행성탐
사선의 비행시기와 경로를 실시간으로 산출하여 제공하는 웹서비스를 운영하고 있다. 그리고 
EMTG 프로그램은 오픈 소스이긴 하지만 이를 실행하기 위해서는 스탠포드대학교에서 개발
한 유료 프로그램인 SNOPT 최적화 라이브러리가 필요하다[34]. 

본 절에서는 공개 소프트웨어를 사용하여 소행성 탐사선의 발사 시기와 비행 경로의 후보
를 산출하는 방법을 보이기 위해, EMTG(NASA/GSFC 개발)를 이용하여 소행성 아포피스
(Apophis)로 향하는 탐사선의 경로를 탐색해 보았다. 

아포피스 소행성은 2004년 6월에 처음 발견된 대표적인 지구접근 소행성으로서, 2029년 4
월에 정지궤도위성의 궤도보다 안쪽으로 지구에 근접할 것으로 예상되는 천체이다[35]. 아직
까지 근접 비행한 탐사선이 없었고, 지구상의 천체망원경으로는 배율의 한계가 있어서 정확
한 형상은 알려지지 않았으며, 대략의 궤도 운동 특성만 알려져 있다(Fig. 12). Table 3에는 현
재까지 알려진 아포피스 소행성에 관한 요약된 정보들을 나타내었다. 

Fig. 13과 14에는, 지구에서 출발하여 DSM을 수행하지 않는 경우와 1회 수행하고 아포피스 
소행성과 랑데부를 하는 비행 경로의 예를 각각 보였다. 여기서 지구 중력권 탈출 시의 탐사
선 질량은 100 kg으로 가정하였다. 앞서, interplanetary leg 계산 원리에 설명하였듯이, 여기

 
Fig. 11. NASA, Ames Research Center’s Trajectory Browser. https://trajbrowser.arc.nasa.gov 
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서도 필요에 따라 DSM과 GAM의 횟수 입력 파라미터를 조절하여 반복 계산함으로써 여러
가지 경우의 가능한 비행 경로를 만들어낼 수 있다. 그 다음으로, 임무와 경로 설계 목적(최소 
비행시간 또는 최소 에너지 등), 그리고 가용한 발사체의 발사 능력에 적합한 경로를 선택하
는 것이 가능하다. 

 

 
Fig. 12. The asteroid Apophis. https://id.wikipedia.org/wiki/99942_Apophis 

 

Table 3. The Apophis Asteroid characteristics 

Mission target 99942 apophis 

발견시기, 발견자 2004 년 6 월, Tucker RA, Tholen DJ, Bernardi F 

평균 궤도속도 30.78 km/sec(지구 29.78 km/sec) 

추정크기 370 meters 

공전주기 0.89 year 

특이사항 2029 년 4 월 13 일, 지구근처 36,000 km 접근 예상 

https://www.kasi.re.kr/kor/publication/post/newsMaterial/28706 
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Fig. 13. One of the trajectory candidates from Earth to Apophis (in case of No-DSM, EMTG’s 

simulation result). DSM, deep space maneuver; EMTG, Evolutionary Mission Trajectory 

Generator.  
 

 
Fig. 14. One of the trajectory candidates from Earth to asteroid Apophis (in case of including 

1 DSM, EMTG’s simulation result). DSM, deep space maneuver; EMTG, Evolutionary Mission 

Trajectory Generator. 

 

5. 결론 

이상과 같이 본 논문에서는 향후 우리나라에서 추진하는 소행성 탐사임무를 대비하여 적합
한 발사 시기를 산출하기 위한 기본적인 방법에 대하여 서술하였다. 적절한 발사시기 산출을 
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위해서는 첫째, 지구를 비롯한 태양계 행성들과 목적지 소행성의 정확한 천체력을 확보해야 
하며, 둘째, 일련의 비행계획이 준비되어야 한다. 이 비행 계획은 일종의 임무 시나리오로서, 
발사체의 성능 정보, 중력보조기동(gravity assist maneuver)의 횟수, DSM의 횟수, 탐사선의 
주엔진 특성 등의 정보를 의미한다. 끝으로 경로 설계와 해석, 최적화를 위한 임무해석 및 설
계 프로그램을 갖추어야 한다. 

일반적으로 소행성 탐사의 시작부터 임무 종료까지는 장구한 시일이 소요되므로 다양한 환
경 변화(예산, 기술 문제, 부품 수급, 설계 변경, 발사 일정 변경 등등 …)를 대비하여 융통성 
있는 계획을 만들어야 한다. 특히, 소행성 탐사선 발사 시기는 여러 가지 요인에 의해 변경될 
수 있어서 임무 경로의 해석과 설계의 시작 단계부터 지루한 반복과 빈번한 재설계 과정을 
거쳐야 함을 염두에 두어야 한다. 여러가지 상황 변동으로 인해 발사일자가 바뀔 경우, 그에 
따른 발사체의 발사각 변경과 시간 변경, 새로운 비행 시나리오를 사전에 준비하거나 실시간
으로 계산할 수 있어야 한다. 이러한 이유에서 경로설계 및 해석 프로그램은 필수불가결한 요
소에 해당한다.  

단, 경로 설계 및 해석 프로그램은 수치적인 계산 결과만을 내어 놓을 뿐, 실제로 비행할 
하드웨어(탐사선과 발사체)의 성능, 지상국과의 통신가용도(contact visibility) 등에 따라 실행
이 가능한지를 최종적으로 판단하는 것은 탐사선 운영자의 경험과 판단에 의한다. 

경로설계와 해석 프로그램은 1) 자체 개발하거나, 2) 상용 프로그램 구입, 그리고 3) 오픈 
소스를 활용하는 방법 중에서 선택할 수 있을 것이다. 각 방법에 따라 장, 단점이 있는데, 특
히 본 논문에서 사용한 오픈 소스 프로그램을 활용할 경우에는 개발에 필요한 비용과 시간을 
크게 단축할 수는 있으나 프로그램 구조와 사용법에 대한 상세한 설명이 제공되지 않아 사용
자는 스스로 시간과 노력을 들여 내용을 이해하여야 적절한 활용이 가능하다.  
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