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우리별 위성 포획 임무 수행을 위한 소형위성의 궤도 천이 
방법 및 분석 
이준찬, 강경인† 

KAIST 인공위성연구소 

Orbital Transfer Process and Analysis of Small Satellite for 
Capturing Korean Satellite as Active Debris Removal (ADR) 
Mission 
Junchan Lee, Kyungin Kang† 

Korea Advanced Institute of Science and Technology, Satellite Technology Research Center, 
Daejeon 34141, Korea 

 

요 약 

우주상에 존재하는 우주물체에 접근하여 궤도상에서 제거하는 능동 제거 기술(active debris removal, 

ADR)과 연료 충전, 배터리 교환 등의 위성의 수명연장을 위한 기술인 궤도상 서비싱(on-orbit servicing)

은 우주물체의 증가와 함께 그 관심이 커지고 있다. 인공위성연구소에서는 국내에서 발사되었던 국가 자산 

중 임무가 종료된 후 궤도상에서 여전히 우주를 돌고 있는 국가 우주자산을 포획 및 제거하는 목적의 위성

을 개발하기 위한 연구를 수행 중에 있다. ADR 소형위성은 지금껏 국내에서 개발되었던 지구 및 우주환경 

관측 위성과 다르게 랑데부/도킹 기술 등을 포함한 우주 탐사 임무 등 미래 임무에 요구되는 기술을 구현 

및 실증하는 것을 주요 임무로 가지고 있다. 본 논문에서는 여러 국가 우주자산들 중 1990년대에 발사된 

우리별 위성의 포획 및 제거 임무를 갖고 있는 ADR 소형위성의 궤도 전이 방법에 대해서 소개한다. 소형

위성은 무게가 약 200 kg 이하가 되도록 개발을 수행할 예정이고, 2027년 한국형 발사체를 통해 궤도상에 

투입되는 상황을 가정하여 임무를 설계했다. 특히, 지구의 J2 섭동력을 이용해서 목표물과 다른 RAAN 일

변화를 만들어 줌으로써, 목표물로의 궤도면 변경을 직접 천이 방식과 비교하여 더 적은 연료를 이용하는 

전략을 구성하였다. 이 방법을 이용하여 소형위성급 무게의 위성으로 우주쓰레기 제거 임무를 가능하게 하

며, 뉴스페이스 시대에 새로운 형태의 우주탐사를 수행하는 기술 검증 플랫폼이 될 것으로 기대한다. 

Abstract 

Active debris removal, a technology that approaches and removes space debris in orbit, and the on-orbit 
service, a technology for extending the mission life of satellites by fuel charging or by exchanging the 
battery, are gaining interest with the growth of the space community. SaTReC plans to develop a satellite 
capable of capturing and removing Korean satellites orbiting in space after the end of their missions. In 
contrast to the previously launched satellites by Korea, which were mainly intended to observe Earth and 
the space environment, rendezvous/docking technologies, as required in the future during, for instance, 
space exploration missions, will be implemented and demonstrated. In this paper, an orbital transition 
method for next-generation small satellites that will capture and remove space debris will be introduced. 
It is assumed that a small satellite with a mass of approximately 200 kg will be injected into the mission 
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orbit through Korea Space Launch Vehicle-Ⅱ in 2027. Because the satellite must access the target using 
a minimum amount of fuel, an approaching technology using Earth's J2 perturbation force has been 
developed. This method is expected to enable space debris removal missions for relatively lightweight 
satellites and to serve as the basis for carrying out a new type of space exploration in what is termed the 
'Newspace' era. 

핵심어 : 소형위성, 우주쓰레기 능동제거 기술, 우리별 위성, 임무설계, J2 섭동력 
Keywords : small satellite, active debris removal, KITSAT, mission planning, 

J2 perturbation 
 

 

1. 서론 

1950년대 처음 위성이 우주상으로 발사된 이후로 다양한 임무를 띈 위성이 지속적으로 발
사되어 궤도상에서 운영이 되었다. 운영이 종료된 위성의 저궤도에 위치할 경우, 대기 저항력
으로 의해 시간이 지나면 자연적으로 지표면으로 떨어져서 대기중에 산화하지만, 대기 밀도
가 희박한 고도에 위치한 위성들은 우주 쓰레기 형태로 지구 주변을 선회하고 있다. 이와 같
은 현상으로 이용하여 Don Kessler와 Burt Cour-Palais는 1978년 케슬러 신드롬이라는 이
론을 제안하였다[1]. 궤도상에서 운영이 되는 위성의 수가 늘어나면 상호 간에 충돌이 발생하
고, 그 충돌에 의해 발생한 새로운 파편이 또 다른 충돌을 야기시키고, 파편의 양이 지속적으
로 증가하면 인류는 결국 지구밖으로 진출하지 못하게 되고 인공위성을 포함한 모든 기술이 
중지된다는 이론이다. 실제로 우주 궤도상에는 임무 종료된 위성과 그 위성의 파편들로 이루
어진 수 미터–수십 마이크로 미터의 다양한 크기를 가진 우주쓰레기가 존재하고 있으며, 이
를 제거를 위한 여러 연구들이 이루어져 왔다[2].  

2000년대 이후로 국가 단위로 수행되던 우주 산업들은 뉴 스페이스 시대가 도래함에 따라 
개발의 주체가 점차 민간 시장으로 옮겨가고 있는 추세이며, 이러한 현상으로 인해 중/대형 
위성을 중심으로 진행되던 위성 개발 트렌드가 소형/초소형 위성으로 구성된 거대 위성군으
로 점차 증가하고 있다. 이러한 거대 위성군의 증가는 필연적으로 우주 쓰레기의 양을 기하급
수적으로 늘리게 되므로 궤도상에 운영중인 위성들의 우주쓰레기와의 충돌 위험성이 기존 보
다 훨씬 증가하고 있다. 우주 쓰레기에 의한 위험성을 감소시키기 위해 최근에 발사되는 위성
의 경우에는 25년 이후에는 추력기를 이용하여 궤도 이탈을 시키도록 하는 규약이 지정되었
다[3]. 하지만, 과거에 발사되었던 위성의 경우에는 추력기가 존재하지 않는 경우가 많고, 또
한 위성을 궤도 이탈시키는 경우보다 발사되어 궤도에 투입되는 양이 훨씬 더 많아서 이에 
대한 실효성도 지속적으로 논의되고 있다.  

현실적으로 우주 쓰레기를 제거시키는 가장 효과정인 방법은 다른 우주물체를 이용하여 우
주쓰레기에 접근한 뒤, 궤도상에서 우주쓰레기를 포획하여 직접 제거하는 방법이다. 이런 이
유로 키슬러 신드롬이 제안된 이후로 현재까지 다양한 방법의 우주물체 포획 및 제거 방식에 
대한 연구가 진행되고 있다. 궤도상에서 우주쓰레기를 제거하는 방법은 크게 수동 제거 방법
과 능동 제거 방법으로 구분할 수 있다. 수동 제거 방법은 대기 저항력을 이용해서 위성의 궤
도 장반경을 서서히 낮추는 방법으로 태양 돛을 부착하여 위성의 속도를 점차 줄이는 방법이 
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대표적으로 사용된다[4]. 우주쓰레기 능동제거 방법은 접촉식 제거 방법과 비접촉식 제거방법
으로 구분할 수 있으며, 접촉식에는 로봇팔 포획장치[5–9], 그물/작살 포획장치[10–14], 전자
기 밧줄 장치[15–19] 등이 있으며, 비접촉식 제거방법으로는 이온 빔 장치, 레이져 빔 장치, 
거품 사출 장치, 정전기 유도 장치 등의 제거 방법들이 제안되고 있다.  

궤도상에 존재하는 우주 쓰레기를 제거하는 임무를 갖고 있는 위성 프로젝트가 세계 각국
에서 진행되고 있다. 영국의 Surrey Satellite Technology에서 수행한 RemoveDebris 미션은 
우주쓰레기의 능동제거기술을 시연하기 위한 목적으로 제작이 되었으며, 2개의 큐브위성을 
탑재한채로 2018년 발사되어 그물, 작살, 태양 돛 형태의 제거 방법을 시연하였다[20]. 일본
의 Astroscale에서는 End-of-Life Services by Astroscale-demonstration(ELSA-d) 위성을 
2021년에 발사하여 magnetic capture system에 대한 검증을 수행하였다. 전자석을 형태의 
포획 장치를 갖고 있는 cooperative target을 위성 본체에서 분리한 뒤, 접근 및 포획과정을 
통해 해당 기술의 검증을 수행했으며, 후속위성인 ADRAS-J(2023년 발사 예정)에 사용하여 
non-cooperative target의 포획, 제거 임무를 수행할 예정이다[21]. 

KAIST 인공위성연구소는 여러 시리즈의 소형위성을 발사하고 운영한 경험을 보유하고 있
는 소형위성 전문 연구기관으로 연구소에서 보유하고 있는 기술을 이용하여 국내에서 발사된 
기념비적인 위성 중 하나인 우리별 시리즈 위성을 포획 및 제거하는 임무를 기획 중에 있다. 
현재 궤도상에 우리별 1, 2, 3호가 임무가 종료된 후에도 궤도를 선회하고 있으나, 이중 크기
와 궤도 조건 등을 고려하여 우리별 2호를 포획 대상으로 설정하였으며, 선정 방법을 2장에
서 소개한다. 3장에서는 인공위성연구소에서 최근에 개발한 소형위성 시리즈인 차세대 소형
위성에 대해서 설명하며, 이 위성들을 개발하면서 획득한 본체 개발 기술을 대부분 활용한다
는 가정으로 임무 설계를 수행하였다.  

4장에서는 우주쓰레기 제거 임무를 수행하기 위해서 구성한 지구 섭동력을 활용한 궤도 전
이 방법에 대해서 설명한다. 지구 섭동력을 이용한 궤도 전이 방법은 적은 연료를 이용하여 
목표까지의 궤도면을 점진적으로 줄여나가는 방법으로 소형위성과 같이 위성 전체 무게가 제
한적일 경우에 사용할 수 있을 것으로 기대하고 있다. 5장에서는 4장에서 언급한 궤도 전이 
방법을 이용하여 소형위성이 실제 수행해야 하는 임무 및 궤도 전이 단계를 구성하고, 각 단
계에서 필요로 하는 연료량을 상용 소프트웨어를 이용하여 계산하였다. 특히, 한국형 발사체
(Korea Space Launch Vehicle-Ⅱ, KSLV-Ⅱ)를 이용하여 2027년 발사된다고 가정하여 임무
를 설계하였으며, 위성 개발이 착수되면 해당 방법을 최적화하여 실제 임무 궤도를 결정할 예
정이다. 

 

 2. 우리별 2호 위성 

우리별 2호 위성은 영국 써리대학과의 위성개발 및 인력양성을 위한 교육프로그램을 통해 
개발한 우리나라의 첫 번째 인공위성인 우리별 1호 개발을 통해 얻은 경험과 지식을 기반으
로 개발된 최초의 국내 제작 위성이다. 위성의 임무분석과 설계, 제작, 시험까지 모든 과정을 
독자적으로 수행했으며, 국산부품 사용, 국내 개발 시험 탑재체 활용, 우리별 1호의 개발 및 
운용 중에 발견된 문제점 및 개선점을 보완, 수정하는 방향으로 국내에서 자체 제작되었다
[22]. 위성의 질량은 약 50 kg으로 외형적 형상은 우리별 1호와 유사하지만 1,300 km의 원형 
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궤도에서 운용되었던 우리별 1호와는 달리 800 km의 원형 태양 동기궤도에서 궤도 운동을 
수행하며 플라즈마 관측 등 다양한 우주관측 실험을 수행했다(Fig. 1). 1993년 9월 26일 아리
안 로켓에 탑재되어 기아나 우주센터에서 발사되었으며, 5년간 지구 관측 임무를 마치고 97
년 12월 임무가 종료되었다. 해당 기간 동안 다양한 우주관측임무 및 기술검증을 수행함으로
써 기존보다 향상된 국내 위성제작기술을 확보할 수 있었다고 평가받고 있다. 우리별 2호 위
성의 주요 성능 및 스펙은 Table 1과 같다[23,24]. 

 

 3. 우리별 귀환 임무 소형위성  

KAIST 인공위성연구소는 국내 최초의 위성인 우리별 위성 시리즈, 과학기술위성 시리즈 
등 여러 소형위성을 연구, 개발하고 있으며, 최근에는 본체 플랫폼을 표준화/규격화의 목적을 
갖고 있는 차세대 소형위성 시리즈의 위성을 개발하고 있다. 2013년부터 차세대 소형위성 1
호의 개발을 시작하였으며, 2018년 12월에 Falcon 9 발사체를 이용하여 궤도상에 투입되었
으며, 우주 폭풍 관측기 및 근적외선 분광기와 같은 2개의 과학임무 탑재체와 7개의 핵심기
술 검증 탑재체가 탑재되어 성공적으로 임무를 수행하였다[25]. 차세대 소형위성 1호의 본체 
플랫폼을 계승하여 제작한 차세대 소형위성 2호는 2023년 5월 한국형발사체 KSLV-Ⅱ를 이
용하여 발사가 되었으며, 위성의 주탑재체로 인공위성 연구소에서 독자 개발한 해상도 5 m, 
관측폭 40 km의 소형위성용 합성개구레이더(SAR)를 탑재하여 지구 원격탐사 연구의 실용화 
및 활성화에 기여할 것으로 기대하고 있다[26]. 

ADR 소형위성의 본체는 차세대 소형위성 2호에 사용된 본체 기술을 최대한 사용해서 개발할 

 
Fig. 1. Flight model for the KITSAT-2. 
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예정이며, 차세대 소형위성 2호와 마찬가지로 한국형 발사체를 이용하여 발사될 계획이다. 
궤도상에 진입하여 임무가 종료된 채 궤도상에 남아있는 국가 자산 위성을 추적, 포획 및 제
거임무가 가능한 소형위성을 개발/실증하는 것이 주요 위성의 임무이다. 목표물의 궤도상 제
거는 ADR 탑재체를 이용하여 포획한 후 위성을 지구 저궤도로 하강시켜는 방법을 사용하며 
최종적으로 대기권에서 소멸하도록 하는 것이 목표이다. 이를 위해서, 궤도 조정용 연료를 포
함하여 200 kg 이하의 소형위성을 제작하며, 발사궤도(약 500 km)에서 우리별 위성의 궤도
(약 800 km)로 궤도 전이를 수행해야 하며, 포획 후 지구로 재진입을 유도하기 위한 추진기
술의 우주 검증 그리고 정밀 궤도제어 기술에 대한 궤도상 실증을 수행한다. 또한, 우리별 위
성을 지구로 재진입시키기 위한 추적 접근 및 위성 포획과 도킹을 위한 포획장치, 센서 및 도
킹 시스템의 우주 검증 및 실증을 수행할 예정이다. 

Fig. 2는 차세대 소형위성 2호의 본체 플랫폼을 이용하여 설계한 ADR 소형위성의 형상안
을 나타내고 있다. 2027년에 발사되는 한국형 발사체는 위성을 초소형위성 군집시스템 사업
의 목표궤도로 투입할 예정이므로 ADR 소형위성은 해당 궤도로부터 우리별 위성의 궤도로 
전이하는 프로세스를 수행한다. 이때 소요되는 추력기 연료량으로 인해 위성의 총 질량은 증
가하였으나, 연료의 무게를 제외한 본체의 건조 질량은 차세대 소형위성 2호의 본체 무게와 
유사하다. 위성의 궤도 전이 방법 및 소요되는 연료량에 대한 계산은 다음 장에 설명하였다. 
또한, 다축 자유도의 로봇팔을 이용하여 우리별 위성을 포획할 예정이며, 비젼 센서등을 이용
하여 자동으로 목표로 이동 및 근접 기동 등을 수행하기 위해 다수의 센서도 함께 탑재하여 
임무를 수행할 계획이다. Table 2에 초기 설계를 통해 도출된 ADR 소형위성의 사양을 요약
하였다. 

 

Table 1. Key specification for KITSAT-2 

Orbit 800 km circular sun-synchronous orbit (inclination 98.57°)

Dimension 352×356×670 mm 

Mass 47.5 kg 

Maximum supply voltage Max 30 W 

Attitude control method 
Gravity-gradient stabilization, magnetic torquer < 5 deg 

pointing accuracy 

Communication (Tx speed) 
Uplink (145 MHz frequency band): 9,600 bps 

Downlink (436 MHz frequency band): 9,600 bps 

On board computer OBC186 (80C186) 

Payload CCD Earth imaging system (CEIS) 

Next generation small satellite computer 

High speed modulation experiment device 

Digital store and forward communication experiment 

(DSFCE) 

Low energy electron detector (LEED) 
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Table 2. Expected specification for small satellite for ADR mission 

Contents Specification 

System/Bus Altitude 500 km → 800 km rising → Earth re-entry 

Mass < 500 kg (including payload and propellant) 

Lifetime > 1 year 

Power ~300 W 

Attitude control 3 axis attitude control 

Payload Vision sensor Monitoring/Control the ADR and RD 

IR sensor 
Sensing the target with -40 to 120 degree of 

temperature 

Lidar Precise distance observation (~500 m) 

Space net Net for capturing 

Robotic arm Arm more than 6 degree of freedom 

Docking system Docking device in Rendezvous 

Transmission X-band Transmitter (~100 Mbps) 

Storage capacity ~128 G 

ADR, active debris removal; RD, Rendezvous and Docking. 

 
Fig. 2. Preliminary mechanical design for ADR small satellite. ADR, active debris removal. 
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4. 궤도 전이 방법 

본 장에서는 위성이 초기 궤도면에서 다른 궤도면으로 전이하는 경우의 궤도 전이 프로세
스에 대해서 설명한다. 초기 궤도면에서 목표 궤도면으로 직접 궤도를 변경하는 것을 direct 
access, 지구 섭동력을 이용해서 전이하는 방법을 indirect access라고 부르기로 한다. 각 방
법에 대해서 분석을 수행할 때 ADR 소형위성은 2027년에 발사가 예정되어 있는 한국형 발
사체인 누리호 6차 발사에 탑재되어 궤도에 투입되는 것을 가정하여 분석하였다. 앞서 언급
한 것과 같이 2027년 발사예정인 한국형 발사체는 주 탑재체로 초소형위성 군집시스템의 양
산기 5기를 직접 탑재할 예정이며, 이때 궤도는 LTDN(Local Time Descending Node)이 13
시 30분인 500 km 태양동기궤도이다[27]. 그러므로 ADR 소형위성은 초소형위성 군집시스
템의 궤도에서 포획 목표로 궤도 전이 과정을 거치는 것이 필요하며, 초기에 포획 대상으로 
고려했던 우리별 위성 1, 2, 3호의 궤도형상은 Fig. 3과 같다. 2022년 8월 기준으로 국제 우주
물체 감시 기관인 CspOC(Combined Space Operation Center)을 통해서 배포된 TLE  파일
을 사용하였으며, J2 propagator를 이용하여 위성이 전파된다고 가정해서 발사시점 이후의 
위성의 위치를 예측했다. 이 위치를 이용해서 궤도 전이 수행에 필요한 속도 증분(del-v) 및 
연료 소모량 분석 등을 통해 최적의 목표를 선정하고, 해당 목표까지 궤도전이 프로세스를 구
성 및 목표 위성 상호 간에 비교를 수행했다.  

일반적으로 추력기를 이용하여 직접적으로 경사각이나 승교점 이각과 같은 궤도면을 조정
하는 것은 Hohmann transfer와 같이 장반경을 변화시키는 기동보다 훨씬 많은 연료가 소모

 
Fig. 3. Comparison of the orbital plane for the NEONSat and KITSAT1, 2, 3 at the Jun 1 2027, 

computed by TLE and STK. TLE, Two Line Elements; STK, Satellite Tool Kit. 
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된다. 그렇기 때문에 군집위성 500 km 태양동기궤도와 유사한 경사각을 갖는 우리별 2호를 
포획하는 것으로 기준을 세워서 궤도전이 시나리오를 구성하였다. 실제 개발이 완료되어 위
성이 임무에 투입될 때는, 발사 시점에 따라 포획이 용이한 위성이 변경될 수 있으므로, 최적
화 단계를 구상해서 최적의 포획 대상을 선정할 계획이다. 이때, 포획 후보군을 우리별 위성
으로 제한하는 것이 아니라 국내에서 발사되었던 모든 위성들을 후보군으로 두고 포획 위성
을 선정할 수 있다.  

 

4.1 Direct Access 

Direct access는 추력기를 impulsive 방식으로 사용한다고 가정했을 때의 궤도 전이 방식
이라고 할 수 있다. 이와 같은 전이 방법을 실제로 구현하기 위해서는 추력성능이 상당히 좋
고 순식간에 많은 연료를 동시에 소모하는 추력기를 필요로 하기 때문에 소형위성체의 건조 
질량과 비교했을 때 연료량이 과하게 많이 필요하다. 하지만, 임무설계를 수행할 때 기준지점
으로 고려하여 설계할 수 있으며, 이를 위해 2027년에 한국형 발사체를 통해 발사될 ADR 소
형위성이 초소형위성 군집시스템 위성의 궤도에서 추력기의 연료만 사용해서 우리별 2호의 
궤도로 전이하는데 필요한 연료 소모량을 [28]에서 소개하는 수식을 이용하여 계산하였다. 

초기 궤도와 최종 궤도로 전이할 때는 Fig. 4와 같이 common point에서 추력을 발생해야 
하며, 이때 필요로 하는 Delta-v는 식 (1)과 같다.        cos(𝛩) = cos(𝑖௜௡௜௧) cos൫𝑖௙௜௡௔௟൯ + sin(𝑖௜௡௜௧) sin൫𝑖௙௜௡௔௟൯ cos(ΔΩ)          Δ𝑣 = 2𝑣௜௡௜௧sin(Θ2) 

(1)

여기에서, 𝑖௜௡௜௧는 궤도 전이 전의 경사각이며, 𝑖௙௜௡௔௟은 궤도 전이 후의 경사각, ΔΩ는 궤
도 전이 전후의 RAAN의 변화량이다. Table 3에 정리되어 있는 것과 같이 우리별 2호의 TLE를 

 
Fig. 4. Schematic for non-coplanar transfer from Figure 6-12 within [22]. 
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이용하여 예측한 궤도 정보를 사용하여 계산을 하였으며, 궤도 전이에 필요한 Delta-v를 계
산하면 약 11.517 km/s임을 얻을 수 있다.  

ADR 소형위성에는 30N의 추력과 250s의 Isp(specific impulse)의 성능을 갖고 있는 화학 
추력기를 사용할 예정이므로, 해당 spec을 이용하여 direct burn을 수행했을 때 소모될 것으
로 예측되는 총 연료의 양은 Tsiolkovsky의 로켓방정식을 활용하여 계산할 수 있으며, 그 값
은 식 (2)를 통해 얻을 수 있다. 

Δ𝑣 = 𝑔𝐼௦௣ ln ቆ𝑚ௗ௥௬ + 𝑚௣௥௢௣𝑚ௗ௥௬ ቇ 𝑚௣௥௢௣ = ቆexp ቆ Δ𝑣𝑔𝐼௦௣ቇ − 1ቇ 𝑚ௗ௥௬ = 111.5305 × 𝑚ௗ௥௬ 
(2)

이때 g는 중력 가속도, 𝐼௦௣는 추력기의 비추력 성능, 𝑚ௗ௥௬는 위성의 건조 질량, 𝑚௣௥௢௣는 
연료의 무게이다. 500 km의 궤도에서 건조질량이 약 100 kg일 때 11.517 km/s의 Delta-v를 
획득하기 위한 총 연료의 무게는 건조질량의 약 100배 이상의 연료가 필요한 것을 확인할 수 
있다. 그러므로, 추력기만을 이용해서 우리별 2호의 궤도로 직접 궤도전이 하는 방법은 빠르
게 궤도전이를 할 수는 있으나, 연료량이 1,000 kg 이상 요구되는 비현실적인 방법으로, 소형
위성 규모에 탑재되는 적은 연료량으로 우리별 2호에 접근할 수 있는 시나리오를 구성할 필
요성이 있다. 

 

4.2 Indirect Access 

태양동기궤도는 지구가 완벽한 타원형태를 가지고 않기 때문에 발생하는 지구의 편원성에 
의한 섭동력을 활용해서, 하루 동안에 변화하는 RAAN의 크기를 지구 공전 기간과 일정하게 
유지시켜 놓은 궤도이며, 그로 인해 위성이 적도면을 지날 때의 지방시가 항상 일정한 시간을 
유지하게 하는 특징을 갖고 있다. 태양동기 궤도의 RAAN의 일변화는 식 (3)과 같이 계산할 
수 있으며, 하루에 약 1도씩 RAAN이 움직이는 것을 확인할 수 있다. 

 Ωሶ = ଷ଺଴ (ୢୣ୥)ଷ଺ହ.ଶସ(ௗ௔௬) = 0.9856 (𝑑𝑒𝑔 𝑑𝑎𝑦ൗ )                     (3) 

Table 3. Orbit Information of the NEONSAT and KITSAT series at the launch candidate 

computed using TLE with STK software 

Sat Inclination RAAN Semimajor axis Orbit type 

NEON1330 97.258 271.403 6879.31 SSO 

KITSAT1 66.100 4.214 7694.06 Circular 

KITSAT2 98.906 171.761 7160.33 SSO 

KITSAT3 98.676 142.036 7088.80 SSO 

TLE, Two Line Elements; STK, Satellite Tool Kit. 
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태양 동기궤도 외의 다른 일반적인 궤도도 지구 편원성으로 발생하는 섭동력으로 인해 시
간에 따라 RAAN이 변화한다. 이때 RAAN 변화에 영향을 주는 요소는 지구 편원성뿐만 아니
라, 달 및 태양의 인력에 의한 섭동력, 궤도의 장반경 및 이심률 등 의해서 발생하며 그중 가
장 지구의 편원성에 의한 J2 효과가 가장 주요한 요인으로 작용하는 것으로 알려져 있다. 이
를 수식적으로 표현하면 식 (4)와 같다. 

 Ωഥ = − ଷଶ(ଵି௘మ)మ 𝑛𝐽ଶ ቀோಶ௔ ቁଶ cos (𝑖)                           (4) 

 

여기서 e는 궤도 이심률, J2는 지구의 2차 Zonal Harmonics 계수, 𝑅ா는 적도에서의 지구

의 평균 반지름, a는 궤도 장반경, i는 궤도의 경사각, n은 궤도의 평균 운동이며, 지구중력상

수를 μ를 이용해서 ටμ 𝑎ଷൗ 과 같이 계산할 수 있다. 

위의 식 (4)를 통해 확인할 수 있는 것처럼, 각 요소들의 값을 적절하게 넣으면 태양동기 궤
도의 RAAN의 일변화와 다른 RAAN의 일변화를 만들어낼 수 있다. 그러므로 ADR 소형위성
은 RAAN의 일변화를 태양동기궤도의 일변화인 1도보다 크게 만든다면 추력기의 사용없이 
단순한 propagation을 통해서 두 궤도 사이의 RAAN을 일치시킬 수 있다. Fig. 5는 STK 
(Satellite Tool Kit) 시뮬레이션을 이용하여 태양동기궤도와 태양동기궤도가 아닌 경우의 시

 
Fig. 5. Process of STK simulation when the small satellite approaches to the KITSAT-2 using 

the indirect access (a) initial orbital plane, (b) during the propagation, (c) after the propagation, 

(d) access completed. STK, Satellite Tool Kit. 
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간에 따른 RAAN의 변화를 나타내는 시뮬레이션의 일부를 표현하였다. 500 km의 태양동기
궤도와 근지점 500 km 원지점 1,800 km의 타원궤도가 서로 다른 RAAN값을 갖고 있을 때 
단순한 궤도전파만으로 RAAN을 일치시킬 수 있다. 이 방법을 활용하여 궤도 전이할 때 사용
되는 추력기의 소모 연료량을 줄이는 임무를 설계할 수 있으며, 다음 장에 이 indirect 
access 방법을 이용한 ADR 소형위성의 궤도 전이 과정에 대해서 설명하였다. 

 

5. 우리별 포획을 위한 임무 설계 

ADR 소형위성의 발사부터 목표까지 도달하기 위한 궤도 전이 과정을 Fig. 6과 같이 나타낼 
수 있다. ADR 소형위성은 앞서 언급한 것과 마찬가지로 2027년 한국형 발사체를 통해서 초
소형위성 군집시스템 위성의 양산기 위성과 동승 발사를 통해 LTDN이 10시 30분인 500 
km 태양동기궤도로 투입된다. Fig. 6에 소개된 궤도 전이 과정은 소형위성의 임무기간이 1년
이라는 요구사항을 만족하기 위해서, 약 7개월 동안의 궤도 전이 과정을 거치는 것을 고려하
여 분석을 수행했다. 분석에는 STK를 사용하였으며 그중 행성탐사 등의 임무 설계 등에 사
용되는 astrogator 모듈을 이용하여 분석을 수행하였다(Fig. 7).  

Astrogator 모듈의 orbit maneuver와 propagator 기능을 활용하여 ADR 소형위성의 기
동을 구현하였으며, 각 maneuver 기동에는 4장에서 언급한 30N의 화학추력기를 사용하는 

Fig. 7. Configuration of the STK to implement the ADR small satellite using Astrogator module. 

STK, Satellite Tool Kit; ADR, active debris removal. 

Fig. 6. Orbit transfer flow the ADR satellite as the results of mission planning. ADR, active 

debris removal. 
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것으로 가정하여 시뮬레이션을 수행했다. 위성의 Propagation은 HPOP 모듈을 사용하여 실
제 상황과 유사한 환경에서 시뮬레이션을 수행할 수 있도록 하였다. 최종적으로 ADR 소형위
성이 목표위성인 우리별 2호에 도달하는 것은 거리가 약 2 km 정도로 가까워졌을 때까지 수
행하였으며, 상대거리가 2 km 이내가 되면 실제 위성은 탑재되어 있는 광학센서를 이용하여, 
상대운동으로 진입하기 때문에 다른 형태의 분석이 필요하다. 상대운동에 대한 분석 및 임무
설계는 추후에 수행될 예정이다. ADR 소형위성에서 수행하는 궤도전이 단계 각각에 대한 자
세한 설명은 다음에 나타나 있다. 

 

5.1 고도 상승 

Indirect access 방법을 활용하기 위하여 한국형 발사체를 이용하여 고도 약 500 km 투입
된 직후 추력기를 이용하여 근지점에서 추력기를 가동하여 위성의 원지점 고도를 약 1,800 
km로 상승한다. 추력기의 효율을 최대화하기 위하여 기본적이 궤도 전이 방법인 Hohmann 
transfer를 적용하였다. 4장에서 설명한 indirect access를 수행하기 위하여 500 km × 1,800 
km의 타원 궤도를 형성하며, 1,800 km의 원지점 고도는 indirect access에 의한 RAAN 변화
를 단기간에 확인할 수 있도록 설정된 고도이며, 추후 임무 수명과 소모 연료량 등을 이용한 
최적화 과정을 통해 최적의 고도를 산출할 예정이다. 

 

5.2 Propagation 

고도 상승 기동을 통해 형성된 타원 형태의 소형위성의 궤도는 태양동기궤도인 우리별 2호
와의 다른 RAAN의 일변화를 갖게 된다. 해당 상태에서 약 7개월 동안 추가적인 연료 사용 
없이 단순한 propagation을 수행하며, 이를 통해 두 궤도 사이의 대적인 RAAN의 차이를 줄
일 수 있다. 이 기간은 ADR 소형위성의 궤도 전이 기간 중 가장 많은 시간이 소요되는 기간
으로 적절한 탑재체를 탑재하여 우주상 기술 검증 등을 수행하는 용도로 사용할 수 있다.  

 

5.3 근지점 상승 

두 궤도 간의 RAAN이 약 1도 이내로 가까워지면 우리별 위성으로의 랑데부를 수행하기 
위해서 ADR 소형위성의 근지점을 500 km에서 우리별 2호 위성의 고도인 800 km로 상승시
킨다. 고도 상승기동과 마찬가지로 추력기의 효율을 최대화하기 위해서 Hohmann transfer 
기동을 하용하게 되며 원지점에서 위성의 진행 방향 반대로 추력을 발생시킨다. 

 

5.4 원지점 하강 및 랑데뷰 

랑데부를 위해서 ADR 소형위성의 원지점 고도를 우리별 2호 위성의 고도로 하강시킨다. 
고도 하강 기동은 상승기동과는 다르게 한번에 수행하는 것이 아니라 pass 별로 약 10초간 
수행하여 점진적으로 하강시킨다. 상승 기동들과 마찬가지로 Hohmann transfer를 이용하며, 
점진적인 하강을 통해 급작스러운 우주 환경의 변화로 인해 발생할 수 있는 위성 시스템의 
오류를 사전에 방지할 수 있도록 하였다. 원지점 하강이 순차적으로 이루어지면 ADR 소형위
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성은 우리별 2호 위성과 동일한 궤도를 갖고 있으며, 다음 단계의 미세조정을 통해 동일한 궤
도를 형성한다. 

 

5.5 경사각 및 RAAN 조정 

고도 상승/하강 기동을 수행하면서 변화한 ADR 소형위성의 경사각 및 RAAN을 조정하여 
우리별 2호 위성의 궤도와 일치시킨다. 해당 기동까지 수행하면 ADR 소형위성의 우리별 2호 
위성과 약 2 km의 상대 거리를 갖게 될 것으로 예측되며, 이 단계 이후부터는 지상에서의 명
령을 통해서가 아닌 위성에 탑재되어 있는 광학 센서 등을 이용하여 자체적으로 판단하여 임
무를 수행해야 한다.  

 

5.6 근접 비행 

위성에 탑재된 영상센서를 이용하여 우리별 2호 위성과의 상대적인 거리를 획득한다. 획득
한 상대 거리를 감소시키기 위해서 위성 자체적으로 근접 비행 계획을 수립하며 목표물 주변
을 선회 비행하면서 상대거리를 점차 감소시킨다. 이때, 거리가 약 500 m 내로 가까워지면 
비젼센서를 사용하여 목표의 자세 및 운동 상태를 획득하며, 이 정보를 이용하여 최적의 포획 
시간을 계산하도록 한다. 추력기를 1회, 1초간 사용하여 남아있는 상대 거리를 전부 상쇄시킬 
수 있는 상대거리를 가질 때까지 지속적으로 선회비행을 수행한다.  

 

5.7 포획 

목표와의 상대거리가 충분히 가까워졌다고 판단되면, 마지막으로 추력기를 발생하여 목표
위성에 접근 및 도킹을 수행한다. 도킹 후에는 위성에 탑재된 로봇팔을 이용하여 우리별 2호 
위성의 각속도를 제거하고, 탑재한 능동 제거 탑재체를 이용하여 목표물을 포획한다. 

 

5.8 De-Orbit 

포획한 우리별 2호 위성을 탑재한 전기추력기를 이용하여 근지점 고도를 대기저항을 많이 
받는 약 300 km 고도로 하강시킨다. 이와 같은 고도로 하강하게 되면 위성의 원지점 고도도 
대기 저항을 받아서 점진적으로 하강하게 되며, 최종적으로는 위성이 대기중에 산화하게 되
며, 임무가 종료된다. 

각 기동을 통해 얻은 연료 소모량은 Astrogator 모듈에서 제공하는 각 기동 요약을 통해서 
획득하였으며, 실제 시뮬레이션을 통해 얻은 연료 소모량을 Table 4에 나타냈다. 표에서 확인
할 수 있는것과 같이 indirect access 방식으로 근접기동을 수행했을 때의 연료 소모량은 
direct access 방식으로 전이를 했을 때와 비교했을 때 총 80 kg 미만으로 상당히 적은 양을 
사용해서 궤도 전이를 수행하는 것을 알 수 있다. 이와 같은 방법을 사용하면, 포획하려는 목
표 대상이 발사체로 직접 투입할 수 없는 궤도에 있다고 하더라도, 추력기 연료를 적게 사용
해서 목표에 도달할 수 있다. 이와 같은 방법은 실제 임무를 수행하러 가기까지는 시간이 약
간 소요되지만, propagation하는 시간 동안에 위성 상태를 점검하거나 혹은 필요 기술을 검 
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증하는 등 부가적인 임무를 수행할 수 있으며, 임무 수행에 요구되는 연료량의 감소는 위성체
의 설계와 제작 비용 절감에도 큰 이점을 가지고 있어, 포획하고자 하는 대상과 위성의 크기
에 관계없이, 여러 형태의 우주쓰레기 제거 임무를 띈 소형위성을 제작할 수 있다. 인공위성 
연구소에서 개발하려고 하는 ADR 소형위성도 이와 같은 방법으로 궤도 전이를 수행할 예정
이며, 실제 운영을 계획중인 operation overview를 Fig. 8에 나타내었다.  

 

 6. 결론 

본 연구에서는 소형위성을 활용하여 우주 쓰레기 능동 제거 기술을 우주에서 실증하기 위
한 임무 설계에 대해서 다루었으며, 특히 궤도전이가 필요한 임무를 수행할 때에도, 추진계의 
연료량을 최소화하여 목표 우주물체에 접근할 수 있는 방안에 대하여 살펴보았다. 지구의 J2 

Table 4. Fuel consumption in each operation phase computed from STK software 

Maneuver Fuel usage (kg) Etc. 

Rising 38.389 Altitude ~1,800 km 

Propagation 0 About 6 month 

Rising periapsis 0.27  

Lowering apoapsis 25.993  

Inc and RAAN control 12.858  

Proximity < 1 V-bar approach 

Capturing 0  

De-orbit 
- 

Electrical propulsion 

Natural decay at 200 km altitude

Total 78.9865  

STK, Satellite Tool Kit. 

 
Fig. 8. ADR Satellite system operation phase. ADR, active debris removal. 
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섭동력을 이용하여 RAAN의 일변화를 통해 위성의 궤도면을 일치시키도록 하는 방안은 
2027년 한국형 발사체를 이용하여 궤도에 투입된 위성이 indirect access 방식을 이용하여 
목표물에 접근하기 까지의 과정을 보여주고 있으며, 궤도전이에 대한 상세 설계를 통한 최적
화가 수행되지 않았음에도 불구하고 100 kg 미만의 적은 양의 연료로 목표에 접근하게 됨을 
확인했다. 실제 개발에 사용되는 추력기 설계시에 비추력이 큰 추력기를 사용한다면 소모 연
료량은 더욱 줄어들 수 있다.  

본 논문을 통해 구성한 임무설계 내용은 위성체의 개념설계에 요구되는 초기 분석으로 실
제 임무에 수행되기 위해서는 다양한 최적화 연구를 통해 소모 연료량을 더 줄일 수 있는 연
구가 수행될 예정이다. 본 연구를 통해 소형위성으로도 포획 우주물체와 발사체에 의한 투입
궤도의 상대적인 차이를 극복할 수 있는 것을 확인하였으며, ADR 임무와 함께 랑데부/도킹 
등의 다양한 우주 기술을 소형위성 임무에 적용하여 미래 우주탐사시에 요구되는 선행기술의 
우주실증은 국내 우주발전의 저변을 넓히는 좋은 계기가 될 것으로 기대한다. 
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요 약 

우주공간은 안보공간의 역할에서 상업공간으로 역할을 급속히 넓혀가고 있다. 현실적인 제약들 때문에 늦

게 출발했지만 우리나라는 최근 들어 비약적 기술발전과 함께 우주에 대한 국가적 관심이 커지고 있다. 

2023년 5월 25일, 누리호는 7개의 위성을 성공적으로 550 km 고도의 태양동기궤도에 배치했다. 그런데, 

이 근처 고도에는 이미 스타링크가 4,000대 이상의 위성을 배치시키고 상업적 서비스를 진행하고 있다. 
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따라서, 누리호 위성들은 스타링크위성들과의 위험상황발생 가능성에 대해 지속적으로 예측하고 만일의 

경우에 대해서는 준비를 해야 한다. 본 논문은 누리호 위성들이 임무수행을 위해 궤도비행을 하면서 발생

할 수 있는 충돌위험상황에 대해 수행한 연구의 계량적 분석결과를 보고한다. 분석결과에 따르면 누리호 

위성들은 하루에 3회 정도 1 km 거리 이내로 스타링크위성에 접근하는 것으로 나타났으며, 이 상황에서의 

충돌확률은 1.0E-5 이상인 것으로 계산되었고 크게는 1.0E-2 이상인 경우도 발생하고 있다. 2013년에 

발사된 후 성공적으로 임무를 수행하고 있는 아리랑 5호에 대한 본 연구의 비교분석은 아리랑 5호와 누리

호 위성들이 위험상황의 분포에 있어 중요한 차이가 있음을 보여준다. 본 연구는 스타링크가 회피기동을 

할 때의 비용에 대한 계량적인 분석결과도 보고하며, 후발주자로서 우주산업에 진입하는 우리나라가 고려

해야 할 전략도 제시했다. SpaceMap사에서 개발한 AstroOne 프로그램을 분석도구로 사용했으며, 

Celestrak사의 Socrates Plus에서 보고한 결과와 비교검증하였다. 우주물체데이터는 TLE(two line 

element)를 사용했다. 

Abstract 

Space is becoming more commercialized. Despite of its delayed start-up, space activities in Korea are 
attracting more nation-wide supports from both investors and government. May 25, 2023, KSLV II, also 
called Nuri, successfully transported, and inserted seven satellites to a sun-synchronous orbit of 550 km 
altitude. However, Starlink has over 4,000 satellites around this altitude for its commercial activities. Hence, 
it is necessary for us to constantly monitor the collision risks of these satellites against resident space ob-
jects including Starlink. Here we report a quantitative research output regarding the conjunctions, particu-
larly between the Nuri satellites and Starlink. Our calculation shows that, on average, three times everyday, 
the Nuri satellites encounter Starlink within 1 km distance with the probability of collision higher than 1.0E-
5. A comparative study with KOMPSAT-5, also called Arirang-5, shows that its distance of closest ap-
proach distribution significantly differs from those of Nuri satellites. We also report a quantitative analysis 
of collision-avoiding maneuver cost of Starlink satellites and a strategy for Korea, being a delayed starter, 
to speed up to position itself in the space leading countries. We used the AstroOne program for analyses 
and compared its output with that of Socrates Plus of Celestrak. The two line element data was used for 
computation. 

핵심어 : 충돌위험평가, 충돌회피, 저궤도 위성, 소형 위성 
Keywords : conjunction assessment, collision avoidance, low earth orbit satellite, small 

satellite 
 

 

1. 서론 

2023년 5월 25일은 대한민국 우주개발 역사의 큰 획을 그은 날이다. 오후 6시 24분(한국
시간), 누리3호가 고흥 발사장에서 힘차게 날아올랐다. 원래 20초 간격으로 8대를 사출하려 
했으나 최종적으로 7대의 사출이 확인되었다. 이 발사를 통해서 우리나라는 우주선진국으로 
가는 첫 걸음을 성공적으로 내딛었다. 관련 기관과 연구자들의 오랜 노력이 큰 성과를 만들어 
냈다. 하지만 누리호를 통해 사출된 위성들은 주어진 임무를 수행하는 과정과 임무 후 대기권 
재진입으로 소멸될 때까지 다른 우주물체와의 충돌위험이라는 측면에서 보다 상세히 들여다
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볼 필요성이 있다. 우주 조약(outer space treaty)에 따르면 모든 국가는 자국에 의해 행해지
는 우주활동에 대해 승인 및 지속적인 감독을 포함한 모든 국제적 책임을 지게 되어 있다. 발
사체가 타국에 손해를 주는 경우에는 발사국에 무한의 무과실책임이 있음을 명시하고 있다. 
이 조약은 1967년에 만들어졌으며, 같은 해에 비준한 우리나라를 비롯해 137개국이 참여하
고 있다[1]. 따라서, 만일 누리호 위성들이 기존에 활동중인 타 위성과 물리적 접촉을 하게 되
는 경우 우려스러운 상황이 전개될 수 있다. 본 논문은 누리호 위성들이 근처에서 이미 활동
하고 있는 다른 위성들 및 우주쓰레기들과의 충돌위험을 객관적으로 평가하고 그 대책을 준
비하기 위한 논의의 첫 발을 떼고자 한다. 그리고, 상대적으로 늦게 출발한 우리나라가 New 
Space Age의 우주영토확보에 유리한 고지를 점하기 위한 전략을 제안한다. 

본 논문은 사안의 중요성과 시급성을 고려하여 매우 신속히 작성되었음을 밝힌다. 케슬러
신드럼(Kessler Syndrome)에 따라서 우주공간에서 물체들 사이의 충돌은 연쇄적으로 파급되
기 때문에 우주물체들 사이의 충돌가능성은 줄일 수 있는 한 최대한 줄여야 한다[2,3]. 이 때
문에 충돌확률이 1E-4이라고 판단되면 회피기동을 고려하기 시작하는 것이 원칙으로 되어 
있고[4–6], SpaceX의 스타링크는 그 기준이 1E-5이라고 알려져 있으나 실제로 그렇게 시행
되는지는 확인이 필요하다[7–9]. 본 논문은 갖추어야 할 형식을 적절히 갖추되, 누구나 손쉽
게 이해할 수 있도록 가능하면 쉬운 용어와 개념으로 작성되었음도 밝힌다. 본 논문에서 “누
리호 위성(Nuri-SATs)”은 누리호에서 사출된 7기의 위성을 의미한다. “충돌위험(conjunction)”
은 두 물체가 정해진 임계거리(threshold distance)보다 가까운 상태를 의미하며 “충돌위험평
가(conjunction assessment)”는 그 위험도를 계량적으로 예측하는 것을 의미한다. 즉, 본 논문
에서 “충돌”은 두 물체의 물리적인 접촉 가능성을 의미하며 마찬가지로 중요한 통신의 충돌 
또는 통신간섭문제는 여기서 다루지 않는다. “경사각도(inclination angle)”는 궤도평면이 적
도평면과 이루는 각도를 의미한다. “우주물체(resident space object, RSO)”는 지구주변의 궤
도에서 상주하는 물체이며 인공위성, 발사체 잔존물 및 파편 등의 모든 우주쓰레기를 포함한
다. DCA(distance of closest approach)는 두 물체가 위험상황에서 가장 가까이 접근할 때의 
거리를 의미한다. 용어의 학술적 정의는 전문학술문헌을 참고하기 바란다[10,11]. 특별히 한
국시간(KST) 기준이라는 말이 없는 경우, 모든 시간은 UTC 기준이다.  

본 연구에서는 충돌위험분석을 수행할 때 미국 우주군에서 공개한 Space-Track 데이터베
이스의 TLE(two line element) 데이터와 SGP4 Propagator를 사용했다[12,13]. 충돌분석을 
위한 주된 계산도구는 SpaceMap사의 AstroOne의 여러 가지 시공간분석기능을 사용했다
[14,15]. SpaceMap을 이용한 계산결과는 비교가 가능한 경우 Celestrak의 Socrates Plus의 
계산결과와 비교하였다[16]. 가시화는 SpaceMap의 AstroOne의 그래픽 기능을 사용하였다. 

본 연구는 누리호 위성 7기를 주된 분석대상으로 삼았지만 참고정보의 확보를 위해서 항공
우주연구원에서 운영하고 있는 아리랑 5호도 최소한의 분석을 시도했다. 그 이유는 본 논문
에서 분석하고 있는 550 km 고도의 여명황혼(dawn/dusk) 궤도에는 항공우주연구원에서 
2013년 8월에 아리랑5호를 발사하였고, 이번에 매우 유사한 궤도에 누리호 위성 7기가 발사
되었기 때문이다. 스타링크는 아리링 5호를 발사한 후에 550 km 고도에 4,000대가 넘는 위
성을 배치한 것이다. 이 때문에 이 두 그룹의 충돌위험관점에서의 유사성 및 차이점은 스타링
크의 군집위성의 운용전략을 이해함에 있어 중요한 의미가 제공할 수 있다.  
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2. 고도에 따른 우주물체 분포 분석 

Fig. 1(a)는 고도 200 km에서 2,000 km 사이의 저궤도 우주공간을 100 km 두께의 쉘
(shell) 구간들로 나누고, 각 구간을 24시간 동안에 통과하는 우주물체의 숫자를 보여준다. 실
험을 위해 6월 10일 0시에 Spacetrack에서 TLE 데이터를 내려 받았고, 예측실험을 한 시간
구간은 2023년 6월 10일 0시부터 6월 11일 0시까지의 24시간이다.  

Y-축은 고도이고 X-축은 각 shell을 24시간 동안 지나가는 우주물체들의 숫자이다. Fig. 
1(a)는 두 개의 피크를 보여준다. 가장 높은 피크는 고도 700–1,000 km 구간이다. 이 구간의 
높은 밀도는 다음과 같은 세 가지 큰 사건에 기인하며 많은 우주쓰레기로 채워져 있다. 첫째, 
2007년 1월에 중국은 고도 865 km의 극궤도를 돌고 있던 수명이 다한 자국의 기상위성 
Fengyun FY-1C(무게 750 kg)를 미사일로 파괴하는 위성요격실험(anti-satellite test, ASAT)
을 수행했고, 그 결과로 많은 위성 파편 쓰레기를 만들어냈다[17,18]. 둘째, 2009년 2월에 고
도 789 km 부근에서 소련의 수명을 다한 위성인 Kosmos 2251(무게 950 kg)과 상업적 운용 
중이던 미국의 Iridium 33(무게 560 kg) 위성이 충돌했고 그 결과로 많은 파편이 발생했다
[19,20]. 2009년 충돌이 있기 직전 상황에서 러시아학자들은 두 물체의 충돌확률을 2×1E-4
으로 예측했으며, 충돌 10일전에는 충돌확률을 3×1E-5로 계산했었다[21]. 이 사실은 우주상
황의 인식과 안전을 위한 판단에 있어서 매우 중요한 함의를 포함한다. 셋째, 2021년 3월 18
일에 중국의 Yunhai 1-02(2019년 9월 발사, 기상위성)와 러시아의 Zenit-2 로켓(1996년 발
사, 통신첩보수집용 위성발사체)의 잔해가 고도 780 km에서 충돌했고 37개의 파편이 미공군
의 카타로그에 공개되었다[22]. LeoLabs의 수석과학자인 Darren McKnight는 그 잔해의 크
기가 1–10 cm였을 가능성이 크다고 추정한다. Jonathan McDowell의 보고에 의하면 이 충돌
상황시점에서 두 물체는 TLE의 오차범위에 포함되는 1 km 이내의 거리까지 접근할 것으로 

(a) (b) 

Fig. 1. The histogram of the RSOs entering each altitude shell during 24 hours. TLE data 

download time: June 10, 0:00 (UTC). (a) The shell thickness is 100 km. Red and blue denote 

Starlink. Starlink satellites count is 3,741 (58% of the 6,430 objects in the shell of 500–600 

km altitude). (b) A more refined histogram with 10 km thickness. The RSOs in 530–570 km 

have collision possibility with the Nuri-SATs: The red denotes Starlink. RSO, resident space 

object; TLE, two line element. 
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판단되었다[23]. 두 번째로 높은 빨간색 피크구간은 고도가 500–600 km 구간으로 누리호 위
성들이 임무를 수행하고 있는 고도를 포함한다. 24시간 동안 이 구간을 지나는 우주물체의 숫
자는 6,430개이며, 그 중 58%인 3,741개의 물체가 SpaceX사의 스타링크 위성군이다. 이 구
간은 우주 전체에서 가장 활발하게 상업적 활동이 진행되고 있는 공간이다. 단위부피당 물체 
숫자로는 이 구간이 사실상 가장 높은 밀도를 보여준다. 이 사실로부터 다음의 관찰을 명시한다. 

 
관찰 1) 500–600 km 고도구간에는 24시간 동안 3,741개의 스타링크위성이 발견된다 

(6월 8일 0시 UTC 데이터). 
 

3. 누리호 위성의 제원 및 궤도정보 

누리호에 탑재된 8기의 위성들은 본 논문과 관련해 Table 1과 같은 제원을 갖는다. 
누리호의 3단은 목표 궤도에 예정대로 도착한 후 8기의 위성 중에서 7기를 성공적으로 사

출하였다. 이튿날인 5월 26일 0시의 Spacetrack 데이터베이스는 누리호 위성 7기와 3단 로
켓의 TLE 데이터를 공개하였다. Fig. 2(a)의 지구 내부에 있는 초록색 점들이 이 데이터를 가
시화한 것이다. 이 중 위쪽에 위치한 점 군을 확대하면 Fig. 2(b)와 같다. 위에서 아래쪽으로 
순서대로 A부터 G로, 그리고 맨 아래쪽에 따로 있는 물체가 H이다. 이들의 TLE 코드는 다음
과 같다: 56743 (A), 56744 (B), 56745 (C), 56746 (D), 56747 (E), 56748 (F), 56749 (G), 56750 
(H). 5월 26일 TLE에 나타난 A–G의 24시간 동안의 고도는 538–552 km이고, H의 고도는 
509–551 km로 파악되었다. Fig. 2(c)는 5월 31일의 모습이며 이 데이터로 24시간 동안의 A–
G의 고도는 537–550 km이고, H의 고도는 502–542 km로 파악되었다. 6월 6일 현 시점에서
는 24시간 동안 각각 540–550 km와 515–535 km이다. 앞으로 본 논문의 분석에서 A부터 G
까지의 7개의 누리호 위성에 대해서 주로 분석을 수행한다. 그 이유는 임무를 위해 궤도로 올
려 보내는 위성이 이미 같은 고도에서 활동하고 있는 위성과의 충돌위험이 어느 정도인지에 
대한 계량화된 척도의 개발과 예측된 충돌위험상황을 벗어나기 위해 필요한 프로토콜개발의 
중요성 때문이다. 특히, 누리호 위성의 경우 그 대상이 4,000대 이상의 위성이 근처 고도에서 
운용되고 있는 스타링크이며, 누리호 위성 7기 중에서 6기가 회피기동을 위한 추력기가 없는 
상태라는 측면에서 이런 프로토콜의 중요성이 더 커진다. 임무기간 후에도 누리호 위성들은 
소멸되기 전까지 상당기간 궤도에 남아 있을 것이다. 전 세계적 관점에서 앞으로 이와 같은 
상황이 반복될 수 있다. 참고로 H의 고도가 그림에서 보이듯이 유의적인 수준에서 낮아지고 있
고 G와 H 사이의 거리는 매우 멀어지고 있다. 가시화는 SpaceMap의 AstroOne을 사용하였다[24]. 

누리호 위성 7기는 550 km 고도에서 97.6도의 경사각도로 남극과 북극 부근의 상공을 지
나는 극궤도이며, 태양과 궤도면의 입사각이 일정하게 유지되는 태양동기궤도이다. 이중 궤
도면이 태양과 90도를 이루어 궤도면에서 비행하는 위성이 항상 태양을 바라보면서 전력을 
생산할 수 있는 궤도를 여명황혼(dawn/dusk) 궤도라고 한다. 주 탑재체인 차세대 소형위성 
2호가 전기를 많이 사용해야 하는 합성개구레이더(synthetic aperture radar, SAR)를 사용하
기 때문에 여명황혼궤도를 채택하였다. 참고로, 여명황혼궤도는 특정 고도에서만 가능한 것
은 아니며, 다수의 고도에서, 특정 경사각을 이용하여 설정할 수 있다. 임무궤도를 설계할 때
는 발사체의 능력, 운용비용, 발사비용 등 여러 가지 우주시스템 설계 요소를 고려해야 한다. 
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Table 1. The specifications of Nuri-SATs. “Min Sphere” means the smallest sphere surround-

ing a satellite and is used to calculate the probability of collision. The calculation assumes 

symmetry around geometric center 

# Obj name Norad ID
Dimension

(mm) 

Diameter of 

min sphere 

(mm) 

Mission 

duration 

(year) 

Primary 

mission 

추력기 

보유 

유무

GPS

1, 

2, 

3 

SNIPE-

1/2/4 

(도요샛) 

56743 (A)

56744 (B)

56745 (C)

6U 

300×200 

×100 

374 1 
우주날씨 

관측 

편대

유지용
있음

4 KSAT3U 56746 (D)

3U 

300×100 

×100 

331 1 

지표면 

편광 

측정 

없음 없음

5 LUMIR-T1 56747 (E)

6U 

300×200 

×100 

374 0.5 

우주 

방사능 

측정 

없음 없음

6 JAC 56748 (F)

3U 

300×100 

×100 

331 0.5 

자세제어 

시스템 

검증 

없음 없음

7 

NEXTSAT-2

(차세대 

소형위성 

2 호) 

56749 (G)

5,023×1,340

×820 

(태양전지 

전개 후) 

5,262 2 
SAR 

지구관측 
있음 있음

8 3 단로켓 56750 (H) N/A N/A N/A 위성수송 N/A N/A

9 
KOMPSAT5

(아리랑 5 호)
39227 

3,700×2,600

×9,100 
10,161 5 

SAR 

지구관측 
있음 있음

Apogees/perigees: 550/540 km for Nuri-SATs; 548/507 km for the rocket body; 561/559 km 

for KOMPSAT-5. SAR, synthetic aperture radar. 

 
(a) (b) (c) 

Fig. 2. The visualization of Nuri-SATs. NORAD ID: 56743 (A), 56744 (B), 56745 (C), 56746 (D), 

56747 (E), 56748 (F), 56749 (G), 56750 (H). (a) The first TLE data appeared in the Space Catalogue 

at 00:00 May 26 (UTC). (b) The enlargement of the RSOs. (c) 00:00 May 31 (UTC). AstroOne of 

SpaceMap is used for the visualization. TLE, two line element; RSO, resident space object. 
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4. 스타링크 궤도분석 

고도 550 km 근처에는 4,000대 이상의 스타링크 위성들이 활발한 상업활동을 하고 있다. 
Table 2는 최근까지 발사한 스타링크 위성군 총 4,051대의 위성군집을 간략하게 설명한다
[25]. 1세대(Gen 1)의 그룹 1(Gr 1)은 누리호 위성과 같은 550 km 고도에서 경사각도 53도의 
72개 궤도평면에, 각 궤도평면당 22개의 위성으로 총 1,584대의 위성을 가지고 있는 walker 
constellation이다. 그룹 4도 같은 숫자의 위성들이 비슷한 조건으로 540 km 고도에서 운용
되고 있다. 위성궤도가 고도 10 km 안팎의 perturbation을 갖는다는 것을 고려하면 누리호 
위성은 당분간 고도 530–570 km 궤도를 갖는 모든 물체들과 충돌가능성을 가지고 있다. 즉, 
Table 2에서 그룹 1, 2, 3, 4, 5, 6의 “active” 및 “decaying/deorbiting” 상태인 4,051개의 스
타링크 위성들 전부와 충돌위험을 배제할 수 없으며, 이들과의 충돌위험을 지속적으로 평가
하고 대비해야 한다. 특히, 누리호 위성 7대 중에서 6대는 회피기동능력이 없기 때문에 충돌
위험 상황에 노출될 빈도가 높아질 수밖에 없다. 스타링크는 2022년 12월부터 530 & 560 
km 고도에 2세대(Gen II) Mini 위성을 배치하기 시작했다(Table 2). 

 

5. 누리호 위성의 충돌위험  

누리호 위성 7기가 스타링크 및 기타 우주물체들과 만드는 충돌위험을 분석했다(Fig. 3). 실
험데이터는 Fig. 1에 사용한 것과 같다. 24시간 동안에 500–600 km 고도구간을 지나는 모든  

Table 2. Summary of the Starlink constellation status [5] 

Gen Gr 

Orbital shells Orbital planes Status 

Alt 

(km)

Planned 

sats 

Inc. 

(deg)
Count

Sats

per
Active 

Decaying/

deorbited

Weight

(kg) 

1 

1* 550 1,584 53 72 22 1,458 268 260 

2* 570 720 70 36 20 250 3 260 

3* 560 348 97.6 6 58 187 10 260 

4* 540 1,584 53.2 72 22 1,567 69 306 

- 560 172 97.6 4 43 0 0  

2 

5* 530
3,360 43 28 120

217 1 307 

6* 559 21 0 750 

- 525 3,360 53 28 120 0 0  

- 535 3,360 33 28 120 0 0  

Tot   7,596 

(14,488 )

   3,700 351  

The constellation is categorized by “generation” and “group” units.  

*, active satellites; -, approved by FCC but not launched yet.  

Gen, generation; Gr, group; Alt, altitude; Inc, inclination; Sats, satellites; Tot, total. 
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우주물체들을 분석대상물체로 사용했으며, 사용한 소프트웨어는 SpaceMap의 AstroOne 이
다. 그림에서 X-축은 두 물체가 충돌위험상황(conjunction)에 접근할 때 가장 가까운 거리인 
“최단접근거리 DCA”이며, Y-축은 그런 위험상황의 빈도수이다. 그림에서 위쪽 파란색 그래
프는 7일간의 예측기간 동안의 누리호 위성의 위험상황의 빈도를 보여주며, 파란색 왼쪽 Y-
축이 적용된다. 대체로 선형증가이다. 실선은 누리호 위성과 스타링크 위성 사이의 위험상황
이고, 점선은 누리호 위성과 스타링크를 포함한 모든 우주물체와의 위험상황이다. 즉 파란색 
점선과 실선의 차이는 누리호 위성과 스타링크를 제외한 모든 우주물체와의 위험상황에 해당
한다. 7일 동안 10 km 이내로 접근하는 경우는 총 3,087회이고, 1 km 이내인 경우는 48회 
발생했다. 500–600 km 고도 구간을 지나는 우주물체의 총 숫자에서 스타링크위성이 차지하
는 비율이 58%인 것에 비해 누리 위성과 스타링크 사이에 만들어지는 위험상황의 비율은 94 
%로 매우 높다. 그 이유는 누리호 위성과 스타링크는 모두 원에 가까운 궤도를 비행하지만 
기타 물체들은 이심률이 상대적으로 큰 타원궤도를 따르기 때문에 누리호 위성과 만날 기회
가 적기 때문으로 판단된다. 아래쪽 빨간색 그래프는 24시간 동안의 위험상황을 나타내며, 
10 km 이내로 접근하는 상황이 468회, 1 km 이내로 접근하는 상황이 2회 발생할 것으로 예
측된다. Fig. 4는 누리호 위성 7기 각각의 위험상황과 누리호의 3단로켓 몸체 그리고 아리랑 

 
Fig. 3. Conjunction assessment of Nuri-SATs (500–600 km altitude). TLE data download time: 

June 10, 00:00 (UTC). X-axis: DCA. Y-axis: conjunction frequency. The upper blue graphs corre-

spond to 7 days (The blue left Y-axis). Solid curve: conjunction assessment between Nuri-SATs 

and Starlink satellites. Dotted curve: conjunction assessment between Nuri-SATs and the other 

RSOs. The numbers of approaches for 7 days: 2,906 within 10 km and 48 within 1 km. Starlink 

takes 58% of the total RSO count passing through the 500–600 km altitude shell. The ratio of the 

conjunctions created between Nuri-SATs and Starlink is 94% of the total conjunctions. Bottom 

red graphs correspond to 24 hours: 468 conjunctions are expected to approach within 10 km and 

2 conjunctions within 1 km. TLE, two line element; DCA, distance of closest approach; RSO, res-

ident space object. 
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5호(KOMPSAT-5) 위성에 대해 추가적으로 분석한 것이다. 이 9개의 그래프 중 Fig. 4의 (a)
부터 (g)까지 7개를 합치면 Fig. 3의 그래프가 만들어진다. Fig. 4(i)의 KOMPSAT-5는 앞의 누
리위성들과 DCA의 분포에 있어서 매우 다른 패턴을 보여주고 있다. 6–7 km까지는 매우 낮
은 기울기의 선형증가를 하다가 그 후에 가파르게 증가한다. 즉, KOMPSAT-5의 경우는 스타
링크와의 위험상황이 매우 잘 관리되고 있다는 것을 보여준다. 위의 실험에 기반하면 아래 3
개의 관찰이 가능하다. 

 
관찰 2) 누리호 위성이 스타링크와 7일 동안 10 km 이내로 접근하는 경우는 총 2,906회이고, 

1 km 이내인 경우는 48회이다(6월 10일 0시에 내려받은 TLE 데이터). 
관찰 3) 누리호 위성이 스타링크와 24시간 동안 10 km 이내로 접근하는 경우는 총 468 회이고, 

1 km 이내인 경우는 2 회이다(6월 10일 0시에 내려받은 TLE 데이터). 
관찰 4) 아리랑 5호(KOMPSAT-5)의 위험상황은 누리호 위성들과 유의적 차이를 보이면서 

 잘 관리되고 있다. 
 

 
(a) (b) (c) 

 
(d) (e) (f) 

 
(g) (h) (i) 

Fig. 4. Conjunction assessments of the seven Nuri-SATs. Data: TLE data download time: June 

10, 00:00 (UTC). Blue and red correspond to 7 days and 24 hours, respectively. Solid line: con-

junctions with Starlink. Dotted line: conjunctions with the other space objects. The altitude shell is 

500–600 km. The interpretation of the graph is the same as in Fig. 3. Software used: AstroOne of 

SpaceMap. (a–c) SNIPE, (d) KSAT3U, (e) LUMIR-T1, (f) JAC, (g) NEXTSAT, (h) KSLV II R/B (rocket 

body), (i) KOMPSAT 5. TLE, two line element. 
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DCA가 1 km 이하인 상황의 재현성을 확인하기 위해 6월 4일부터 6월 10일까지 7일 동안 
매일 0시에 TLE 데이터를 내려 받고, 그 후 24시간 동안의 충돌위험에 대해 분석하였다
(Table 3). 7회 실험의 평균을 보면, 스타링크위성군은 DCA가 1 km보다 가까운 위험상황이 
하루에 평균 178회 발생하며 그 중에서 누리호 위성에 의한 것이 전체의 1.7%에 해당하는 
평균 3회로 나타났다. 이 사실을 다음 관찰로 정리했다. 

 
관찰 5) 누리호 위성이 스타링크와 24시간 동안 1 km 이내로 접근하는 경우는 평균 3회이다. 
 

6. AstroOne과 Socrates의 계산결과 비교 

AstroOne 계산결과를 우주물체의 충돌예측에서 많이 사용되는 Celestrak 사의 Socrates 
서버의 계산결과와 비교하였다. Fig. 5은 두 프로그램이 통계적으로 볼 때 위험상황에 대해 동
일한 결과를 생산한다는 것을 명시적으로 보여준다. Fig. 5(a)는 두 프로그램이 계산한 DCA의 
상관계수가 선형회귀모델에서 0.9997이며, Fig. 5(b)는 DCA가 발생했을 때의 시간인 TCA 
(time of closest approach)인데 역시 0.9997의 상관계수를 가진다는 것을 보여준다. 즉, 통
계학적으로 볼 때 두 프로그램은 완벽하게 동일한 답을 생산한다고 볼 수 있다. 하지만, 두 
프로그램은 TLE 데이터를 기본정보로 사용하기 때문에 데이터를 내려받는 시점에 따라서 산
출물의 값이 달라진다는 것을 유의해야 한다. 즉 TLE 데이터를 내려받는 시점이 달라지면 두 
프로그램의 상관관계가 낮아질 수 있다. 현재 SpaceMap의 AstroOne은 TLE 데이터를 한국
시간 매일 밤 12시에 내려받아 전 처리(preprocessing)을 한 후 저장한 전 처리 데이터베이
스를 이용해서 DCA를 구한다. 이에 반해 Socrates는 데이터를 UTC 기준으로 0, 8, 16시 등 
하루에 3회 업데이트한다. 따라서 Socrates가 어느 시점에 데이터를 내려 받는가에 따라 두 
프로그램의 상관관계가 달라질 수 있다. 단, 본 실험을 위해서 AstroOne이 TLE를 내려받은 
시간은 UTC 기준 0시로 했다. 

Table 3. Conjunction frequency analysis of Starlink satellites for 24 hours "All" row is the 

conjunctions between Starlink and all RSOs. The second line is the conjunctions between 

Starlink and Nuri-SATs. Starlink has on average 178 conjunctions which includes 3 caused 

by Nuri-SATs (1.7% of the total) 

 June 

4 

June 

5 

June 

6 

June 

7 

June 

8 

June 

9 

June 

10 

Avg 

All 191 169 188 146 189 181 182 178 

Nuri-SATs 3 2 2 2 6 4 2 3 (1.7%)

Seven repetitive analyses (June 4–10).  

Range threshold: 1 km. 

TLE data downloaded at 00:00 (UTC). 

Shell altitude range: 500–600 km. 

TLE, two line element; RSO, resident space object. 
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Fig. 6은 누리물체들의 위험상황에서 DCA와 충돌확률(probability of collision, PoC)의 관
계를 분석한 것이다. 이 데이터는 Socrates에 보고된 것으로 총 800건이다. 여기서 사용한 
확률은 covariance의 크기와 DCA의 비로 정의되는 곡선의 최대값에 해당하는 최대충돌확
률이다[26,27]. 이하 본 논문에서 확률은 최대충돌확률을 의미한다. Y-축은 확률값의 log 스
케일이다. 2023년 6월 10일 5시에 Socrates에서 데이터를 내려 받았고, 10일부터 16일까지 
7일간에 대한 분석이다. 임계거리는 Socrates에서 사용하는 5.0 km이다. 분석결과는 데이터
가 명확하게 두 개의 그룹으로 분리된 것을 보여준다. 상단에 위치한 빨간색 그룹은 누리호 
위성들이 스타링크 위성들과 만드는 763건의 위험상황이고 하단의 검정색 그룹은 누리물체
들이 기타 물체들과 만드는 37건의 위험상황이다. 스타링크와 관련된 위험상황들은 DCA와 
충돌확률 사이에 다음과 같이 매우 명확한 패턴을 보이고 있다.  

 
• 첫째, DCA 값이 작아질수록 충돌확률은 빨리 커진다.  
• 둘째, DCA 값이 작아질수록 충돌확률의 변동폭은 작아진다.  
• 셋째, 전체 패턴은 역함수모양을 따르고 있다.  
 
따라서, DCA 값이 작아진다면 충돌확률은 매우 빠른 속도로 커진다는 것을 확정적으로 알 

수 있다. 즉, DCA 값 하나를 이용하여 빠르게 누리호 위성과 스타링크와의 충돌위험에 대한 
평가를 수행할 수 있다는 뜻이다. 다만, 최종 정밀한 충돌위험 분석을 위해서는 3차원공간에
서의 radial, cross, along track 상호 간의 거리 모두를 고려해야 한다. 즉, Figs. 5와 6을 같이 
해석하면 SpaceMap의 AstroOne의 거리계산결과만으로도 누리호 위성 7기가 스타링크와 
만들 수 있는 충돌위험에 대한 신속한 사전 평가에 유용한 지표가 될 수 있다는 것을 의미한
다. 특정 7일 구간에서 예측한 위험상황이 이런 패턴을 보인다면 1년의 구간에서는 충돌위험이 

(a) (b) 

Fig. 5. Correlation between the outputs of AstroOne and Celestrak's Socrates. Target primary sat-

ellites: Nuri-SATs. TLE data downloaded: June 10, 00:00 (UTC). Prediction time window: 24 hours 

(00:00–24:00). (a) Correlation coefficient of DCA = 0.9997. (b) Correlation coefficient of time of 

close approach (TCA) = 0.9997. DCA, distance of closest approach; TLE, two line element. 
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매우 큰 상황이 여러 번 발생할 수 있다는 것은 상식적인 것이다. 참고로 Fig. 6에서 몇 개의 
유의적인 확률구간에 있는 충돌위험발생 건수는 다음과 같다: 1E-2 ≤ PoC < 1E-1 : 1회; 1E-
3 ≤ PoC < 1E-2 : 2회; 1E-4 ≤ PoC < 1E-3 : 16회; 1E-5 ≤ PoC < 1E-4 : 66회.  

Fig. 6에서 빨간색 점군에 대해 로그함수 기반 최소제곱법을 적용하면 log(PoC)와 DCA의 
관계를 설명하는 회귀식이 다음과 같이 도출된다. 

 
log (PoC)=-0.86× ln (DCA)-4.6457+εDCA 

 
여기서 잔차 εDCA는 정규성을 띄지 않으나 모든 DCA에 대해 약 0.22의 상/하한의 값이 유

지되는 것을 확인하였다. 임계거리 5 km 이내에서 존재하는 현상들이 5–10 km까지 연장된
다고 가정하면 누리호 위성과 스타링크가 만드는 대부분의 충돌위험상황에서 충돌확률을 계
산하는데, 이 식을 이용해서 임계거리 10 km까지 외삽(extrapolation)할 수 있다. 더구나, 
AstroOne과 Socrates의 DCA 예측 상관계수가 1에 가깝기 때문에 이 식을 이용해서 누리호 
위성과 스타링크의 충돌확률을 AstroOne의 DCA 계산값으로부터 직접 구해서 사용할 수 있다.  

Socrates에서 6월 8일에 내려받은 890건의 충돌위험상황을 PoC (가), DCA (나), 두 물체의 
고도차이 (다), 두 물체의 속도벡터가 이루는 각도 (라), 그리고 상대속도 (마) 등 다섯 가지 변
수들의 조합으로 상세하게 분석해 보았다(Fig. 7). 다섯 가지 변수들 중 두 개씩의 조합으로 
된 25개의 그래프들 중 좌하단을 Fig. 7(1,1), 우상단을 Fig. 7(5,5)와 같이 표기했다. 각 점은 
상대속도가 낮으면 파란색으로, 높으면 빨간색으로 표기했다. Fig. 7의 25개 그래프들은 Fig. 

 
Fig. 6. The probability of collision (PoC) and DCA reported by Socrates. X-axis: DCA. Y-axis: PoC 

in the log-scale. 800 conjunctions in total. Red: conjunctions between Nuri-SATs and Starlink 

(763 cases). Black: conjunctions between Nuri-SATs and the other RSOs (37 cases). Data: down-

loaded from Socrates: June 10, 05:00. Prediction window: 7 days (June 10, 00:00–June 16, 00:00). 

Socrates reports conjunctions within 5 km. DCA, distance of closest approach; RSO, resident 

space object. 
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7(1,5)부터 Fig. 7(5,1)까지의 대각선을 중심으로 그 위쪽과 아래쪽은 대칭관계이다. 이 대각
선은 “가”부터 “마”까지 다섯 가지 변수들의 히스토그램이다. Fig. 7(1,5)는 PoC의 히스토그램
이고, Fig. 7(5,1)은 DCA 상태에서 두 물체의 상대속도의 히스토그램이다. 이 그림은 각 변수
들 사이의 관계를 잘 보여준다. 이 분석은 AstroOne의 분석기능을 이용했다.  

 
① Fig. 7(2,5): Fig. 6에 해당한다. 스타링크 위성과 누리물체의 위험상황이 예측되었을 시, 

비슷한 DCA일 때, 두 물체의 상대속도가 작을수록 충돌확률이 더 높게 나타난다. 
② Fig. 7(3,5): 두 물체의 고도차이가 크면 충돌확률은 매우 낮아진다. 만일 고도차이가 1 

km 이상이면 충돌확률은 1E-4보다 작아진다. 
③ Fig. 7(4,5), Fig. 7(5,5): 다른 변수를 고려하지 않는다면 충돌확률과 상대속도 또는 속

도벡터 사이의 각도는 특별한 관계가 없다.  
④ Fig. 7(3,4): DCA가 두 물체 간의 고도차이보다 작을 수는 없다는 평범한 사실을 보여

준다. 
⑤ Fig. 7(4,4), Fig. 7(5,4): 다른 변수를 고려하지 않는다면 DCA와 상대속도 또는 속도벡

터 사이의 각도는 특별한 관계가 없다. 
⑥ Fig. 7(4,3), Fig. 7(5,3): 다른 변수를 고려하지 않는다면 고도차이와 상대속도 또는 속

도벡터 사이의 각도는 특별한 관계가 없다. 

Fig. 7. Analysis of the pairwise combinations of five variables: (i) PoC, (ii) DCA, (iii) altitude differ-

ence, (iv) angle, and (v) relative speed. An analysis of the 890 collisions downloaded on June 8, 

05:00 from Socrates. Analysis using AstroOne. PoC, probability of collision. DCA; distance of clos-

est approach. 
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⑦ Fig. 7(5,2)는 상대속도가 두 속도벡터가 이루는 각도의 비선형적인 단조증가함수임을 
명확하게 보여준다. 이 때문에 Fig. 7(4,5)와 Fig. 7(5,5), Fig. 7(4,4)와 Fig. 7(5,4), 그리
고 Fig. 7(4,3)와 Fig. 7(5,3)이 비슷하게 나타난다.  

 

7. 스타링크의 충돌위험상황 제어방식에 대한 분석 

스타링크는 이미 4,000대가 넘는 위성을 고도 550 km 부근에 쏘아 올렸고 앞으로 여러 궤
도에 최대 42,000대까지 계획하고 있다. 따라서 스타링크위성들 사이에서 발생할 수 있는 충
돌위험의 적절한 제어는 자신의 위성과 우주쓰레기와 만들어지는 충돌위험과 더불어 매우 중
요한 문제일 것이다. 

 

7.1 스타링크 자체의 충돌위험상황분포 

Fig. 8은 스타링크 위성들의 위험상황에 대한 AstroOne의 매우 재미있고 중요한 분석결과
이다. 파란색은 스타링크 위성과 스타링크 위성이 만드는 위험상황이고 노란색은 스타링크 
위성이 스타링크 이외의 물체들과 만드는 위험상황이다. Fig. 8(a)와 8(b)는 24시간에 대한 예
측이고 Fig. 8(c)와 8(d)는 7일간에 대한 예측이다. 사용한 임계거리는 10 km이다. 이 그림은 
스타링크가 자신의 constellation을 얼마나 정밀하게 설계했고 잘 제어하고 있는지 보여준다. 
Fig. 8(a)를 보면 X-축의 DCA가 0부터 7 정도까지 매우 낮은 선형증가를 하고 있으며 그 후 
급하게 증가한다. 즉, DCA가 작은 값을 가지는 상황이 자주 일어나지 않도록 constellation 
전체를 잘 제어하고 있다는 것을 보여준다. Fig. 8(c)의 7일간 예측도 유사한 형태를 보여준다. 
Fig. 8(a)와 8(c)는 Fig. 4(i)의 아리랑5호와 유사한 DCA 분포를 보여준다. 

DCA가 0–2 km인 구간을 확대한 Fig. 8(b)를 보면 스타링크의 뛰어난 constellation 설계 
및 제어기술을 엿볼 수 있다. 24시간 동안 1 km 이내로 접근하는 위험상황은 총 184회이다. 
그런데 Fig. 8(d)의 7일간 그래프의 1 km 이내의 위험상황은 총 7,323회로 24시간 상황의 약 
40배에 해당한다. 이 관찰은 다음과 같은 매우 중요한 사실을 의미한다. 스타링크 위성들 사
이에서도 그냥 놔두면 1 km 내로 접근할 위험상황이 매우 자주 일어날 수 있지만 스타링크
는 이렇게 가깝게 접근하는 상황들이 24시간 내에는 매우 적게 발생하도록 각 위성을 적절히 
제어한다. 여기서 “적절히”라는 뜻은 전체적으로 충돌위험 가능성은 충분히 낮추되 추진제의 
사용량을 최소화한다는 뜻이 된다. 이 그림은 Starlink가 10 km라는 임계거리를 중요한 파라
메터로 보고 있다는 것도 보여준다. 다음 관찰을 명시한다.  

 
관찰 6) 스타링크는 충돌위험상황을 매우 잘 제어하고 있다. 
 

7.2 스타링크와 누리호 위성의 위험성 분석 

일반적으로 충돌위험의 확률 PoC가 O(1E-4) 이상으로 예측되면 위성의 회피기동을 고려
하기 시작한다[4–6]. 스타링크의 경우, 그 확률이 O(1E-5)만 되어도 회피기동을 위한 절차를 
시작하며, 현재 하루에 약 75회 회피기동을 하면서 위성들 사이의 적절한 간격을 유지하는 
것으로 알려져 있다[7–9]. Fig. 6에서 관찰한 바에 따르면 누리호 위성과 스타링크 위성의 
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DCA가 대략 1 km가 되면 충돌 확률이 O(1E-5)가 된다. 즉, DCA가 1 km로 예측되면 스타
링크는 충돌을 회피하기 위한 기동을 할 것으로 볼 수 있다. 단, 어느 시점에 회피기동을 실
시하는가 라는 실시전략은 현재의 데이터로는 알 수 없으며 추가적인 연구가 필요하다. 

Table 3에 보고된 스타링크와 누리호 위성 사이의 평균 3회의 DCA < 1 km인 상황을 회피
하는 것은 어느 정도 비용이 드는 일인가? “스타링크는 하루 평균 75회 회피기동을 한다”는 
사실을 DCA < 1 km인 상황에 적용한다면, 총 178건 중에서 42.1%를 회피기동한다고 볼 수 
있다. 이 기준을 누리호 위성에 적용시키면, 스타링크가 누리호 위성과 하루에 만드는 1 km 이
내의 위험상황 3건을 회피하기 위해서 스타링크의 위성이 회피기동을 한다면 이것은 매일 평
균 1.3회에 해당된다. 이것은 스타링크가 연간 평균 474.5회의 회피기동을 하는 것에 해당된다. 

 
관찰 7) 누리호 위성으로 인한 스타링크의 총 회피기동은 연간 평균 475회로 예측된다. 
 
누리호 위성들은 차세대소형위성을 제외하면 자체적으로 회피기동이 불가하다. 충돌위험의 

상황이 예측되었을 때 그 상황의 회피방법은 스타링크가 피하는 것뿐이다. 회피기동에는 비
용이 발생하겠지만 각 스타링크 위성은 350회의 회피기동을 하도록 설계되었기 때문에 누리
호 위성들이 스타링크에 발생시키게 될 총 비용은 스타링크 위성 2대의 가격보다 작다.  

 

(a) (b) 

(c) (d) 

Fig. 8. Starlink conjunctions. Blue: conjunctions between Starlink satellites. Red: conjunctions be-

tween Starlink satellites and the other RSOs. (a, b) 24 hours. (c, d) 7 days. DCA, distance of closest 

approach; RSO, resident space object. 
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관찰 8) 누리호 위성으로 인한 스타링크의 연간 평균 총 비용은 스타링크 위성 2대의 제작 
 및 수송비용보다 작을 것으로 예측된다. 

 
따라서, 누리호 위성과의 충돌위험 증가때문에 스타링크가 수행하게 될 회피기동 빈도수 

증가에 따른 비용 관점에서 문제를 제기하는 상황을 가정하면 이러한 분석 결과가 어느 정도 
근거가 될 수도 있을 것이다. 스타링크는 자체적으로 실시간 위험분석을 할 것이며 필요한 경
우 회피기동이 어렵지 않을 것이다. 

 

8. 누리호 위성의 충돌위험예측 및 분석을 위한 SpaceMap 서비스 

8.1 SpaceMap 개요 

SpaceMap은 우주자산의 안전하고 효율적인 운용을 위한 모든 의사결정문제를 실시간으
로 해결하는 인터넷 플랫폼의 개발을 목표로 한 스타트업이다. 핵심기술은 창의적연구진흥사
업, 국가지정연구실, 리더연구 등 한국연구재단의 개인연구자 최상위지원사업들을 통해서 오
랜 기간 개발된 Voronoi diagram 기술에 기반하고 있다. 이 기술은 다양한 응용분야에서 도
전적인 문제들을 효율적으로 해결하고 있는데 우주자산의 안전하고 효율적인 운용에도 마찬
가지로 유용하다는 것과 New Space Age 상황에서 우리나라의 우주산업이 글로벌 리더쉽을 
갖기 위해 Voronoi diagram 기술이 중요하게 사용될 수 있다는 확신에 기반해서 Space-
Map을 설립하게 되었다. AstroOne은 충돌위험상황을 예측하고 예측된 위험상황을 최적으로 
회피하는 것을 실시간으로 제공하는 기능이다(conjunction assessment and collision avoid-
ance). 그 외에도 통신간섭예측 및 회피방안(radio frequency interference and avoidance), 
발사체의 최적발사시간예측(launch optimization), WatcherCatcher, 군집위성 최적전개전략
도출(constellation optimization) 등을 포함한 다양한 의사결정문제를 해결하는 기능을 가지
고 있다[14,15,24]. 

충돌위험상황을 예측하는 기능을 구현하는 기존의 기술은 1984년에 Felix Hoots가 보고한 
“세 필터 알고리즘(three-filter algorithm)”으로 계산의 가속을 위한 몇 가지 변형들을 만들
면서 대부분의 상용 및 연구용 소프트웨어에 채택되었고 최근에 개발되는 소프트웨어들도 이 
알고리즘을 사용한다[28]. 그 기본 개념은 모든 두 개씩의 물체 쌍 중에서 명확하게 충돌위험
이 없는 쌍들을 제거하고 남은 쌍들만 상세한 계산을 한다는 것이다. 그 상세한 계산을 위해 
시간 축을 여러 개의 짧은 시간구간으로 나누어 따로따로 계산을 하되, 그 계산은 각 쌍들 사
이의 인접관계를 찾는 것이다. 이 알고리즘은 아이디어가 매우 직관적이고 상대적으로 초보
적인 계산수리이론만 있으면 누구나 쉽게 프로토타입 프로그램의 개발이 가능하기 때문에 대
부분의 엔지니어들이 구현을 시도하게 된다. 하지만, 이 알고리즘은 (1) 해의 정확도와 계산
시간이 trade-off 관계가 있고, (2) 두 개의 물체 사이의 거리문제만을 다루고, (3) 좌표시스템 
의존적인 해법 등의 세 가지 근본적인 한계를 가지고 있다. 이 단점 때문에 이 알고리즘은 (A) 
우주물체카타로그의 숫자가 매우 커지고 있고, (B) 움직이는 여러 물체 사이에서 최적해를 구
하는 문제와 같이 답을 얻고 싶은 문제의 난이도가 매우 높아지고 있고, (C) 문제를 실시간에 
준하는 빠른 속도로 풀어야 할 필요성이 커지는 등의 새로운 우주환경에서 더 이상 적절한 
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알고리즘이 아니다. 더구나, 이 알고리즘은 좋은 해를 신속하게 구하려 하면 많은 파라메터들
을 상황에 따라 조절해야 한다.  

SpaceMap의 알고리즘은 이 모든 문제를 한꺼번에 해결한 접근법으로 New Space Age에
서 사용될 알고리즘이 갖추어야 할 모든 특성을 다 갖춘 것이다. SpaceMap의 알고리즘은 
“시공간문제(spatiotemporal problem)”을 4차원의 “시공간 알고리즘(spatiotemporal algo-
rithm)”으로 직접 푼다. SpaceMap의 알고리즘은 (1*) 해의 질이 잘게 쪼갠 시간단위에 의존
적이지 않고, (2*) 여러 개의 공간문제를 동시에 풀기 위한 것이며, (3*) 좌표시스템 비 의존적
이다. 그래서 위의 (A), (B), (C) 등 세 가지 특성을 갖는 New Space Age에서의 글로벌 우주산
업의 모든 의사결정문제를 위한 엔진으로 사용될 것이다. SpaceMap은 AstroOne을 포함하
여 우주자산의 안전과 효율에 관한 여러 가지 유용한 기능들을 AstroLibrary라는 편리한 라
이브러리의 형태로 제공하고 있으며, Python 프로그램만 작성할 수 있는 프로그래머는 우주
자산의 시공간추론에 관한 응용프로그램을 쉽게 개발할 수 있다. 예를 들면, AstroLibrary의 
RESTful API를 불러서 관심있는 위성의 충돌위험상황을 예측하는 Python 응용프로그램을 
누구나 한 두 시간이면 개발할 수 있다[29].  

 

8.2 누리호 위성의 충돌위험상황예측을 위한 SpaceMap의 AstroOne 서비스 

SpaceMap은 본 논문에서 설명한 누리호 위성의 스타링크 및 우주쓰레기와의 충돌위험에 
대한 모든 정보를 AstroOne(KSLV-II) 메뉴에서 무료로 공개하고 있다(https://platform. 
spacemap42.com). SpaceMap은 한국시간 매일 밤 12시에 Space Track에서 TLE를 다운로
드 받아 모든 우주물체들에 대해서 미래의 충돌위험을 분석한다(예측기간 및 우주물체집합의 
구분은 웹서버를 참고: 저궤도 7일, 정지궤도 10일이 일반적인 기준임). SpaceMap 서버를 
들어가면 Fig. 9(a)와 같은 화면이 나온다. 중앙 상단의 KSLV-III 버튼을 활성화하면 누리호 
위성들의 충돌위험상황예측 정보를 보여주는 Fig. 9(b)의 화면이 나온다. 패널의 필터들을 조
절하면 원하는 누리호 위성을 지정할 수 있고, 예측 시간구간을 정할 수도 있고, 원하는 임계
거리를 지정할 수도 있다. 만일 AstroOne에서 우주자산과 관련해서 풀기 힘든 중요한 시공
간구조해석 문제가 있다면 SpaceMap에 요청하면 도움을 얻울 수 있을 것이다. 적절한 절차
를 거쳐 원하는 포맷의 파일로 email을 통해 정기적으로 보고받을 수도 있다. Fig. 10은 예측
된 위험상황 2건을 AstroOne에서 가시화한 것이다. 누구나 SpaceMap 플랫폼 홈페이지에서 
“Favorite” 기능을 이용하면 무료로 운영되고 있는 구독서비스를 통해 원하는 위성의 충돌위
험예측보고서를 매일 이메일로 받을 수 있다(Fig. 10).  

 

9. 토론 

누리호는 주 탑재체가 차세대소형위성 2호이고, 전력소모가 큰 SAR 위성이기 때문에 여명
황혼궤도를 선택하게 되었다. 여명황혼궤도가 가능한 고도와 경사면 각도의 여러 가지 조합 
중에서 550 km 고도를 선택하기 위해서는 많은 변수를 고려하였을 것으로 믿는다. 하지만 
누리호 위성들의 궤도가 이미 스타링크가 대규모로 위성을 전개하여 운용하고 있는 곳이기 
때문에 누리호 위성과 스타링크와의 충돌위험은 지속적으로 예측, 분석, 대비할 필요가 있다. 
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누리호 위성이 스타링크 위성과 실제로 충돌할 경우 우주쓰레기를 양산하게 되고 우리나라 
정부와 SpaceX사의 입장이 부딪칠 수 있다는 점에서 본 논문의 관찰과 논의는 이 상황에 대
한 출발점으로써 국내외 첫 연구보고로 중요한 의미를 가진다. 우려할 상황의 발생을 예측하
였을 때 스타링크는 그 상황에 대해 자신들의 위성들에 대한 정보를 공유하지 않을 가능성이 
크다. 이런 측면들을 고려할 때, 만일 우리가 충분한 준비를 해 두지 않은 상황에서 누리호 
위성과 스타링크사이에 충돌이 발생한다면 책임소재를 따지는 SpaceX와의 논쟁에서 상황이 
불리하게 전개될 가능성이 높을 것으로 사료된다. 여기서 아리랑5호의 충돌위험상황은 잘 관
리되고 있으며, 누리호 위성들과 매우 다른 패턴을 보이고 있다는 것을 유의해서 볼 필요가 있다.  

이번에 올라간 누리호 위성 7기 중에 주 탑제체인 차세대소형위성 2호와 부 탑재체 중 도
요샛 3기가 추력기를 가지고 있다. 하지만, 주 탑재체만 회피기동을 위한 추진제를 보유하고 
있다. 도요샛은 처음에 사출된 후 자연스럽게 만들어진 일렬종대의 대형으로 임무를 수행하
다가 일정기간이 지난 후 횡대의 대형으로 변환하기 위해 필요한 추진제만 가지고 있기 때문

 
(a) (b) 

Fig. 9. SpaceMap's website. (a) The landing page with five services. Log in from the top right. 

Bottom bar is for animation progress in timeline. (b) The Nuri-SATs conjunction assessment panel 

developed. Daily e-mail conjunction data message A-CDM from AstroOne is freely available for 

any space objects including Nuri-SATs. Requests can be prescribed using the “Favorite” function 

of the SpaceMap website (https://platform.spacemap42.com). A-CDM, Astro-CDM. 

(a) (b) 

Fig. 10. Visualization of two conjunctions using AstroOne. (a) The Norad ID 56748 satellite is close 

to the Starlink-2398 satellite having a distance 2 km. (b) The Norad ID 56746 satellite is close to 

the Starlink-1230 satellite having a distance 0.333 km. 
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에 충돌위험이 예측되더라도 회피기동을 하는 것이 난감한 상황이다. 카이로스페이스, 저스
텍, 누미르 등 3개 기업의 위성들은 아예 추력기가 없기 때문에 회피기동의 능력자체가 없는 
상태에서 누리호에 탑재되었다. 즉, 주 탑제체인 차세대소형위성 하나를 제외한 부 탑제체 전
체가 충돌상황 대피능력이 없는 상태에서 우주전체 공간에서 가장 위험이 큰 궤도에 올려 보
낸 것이다. 그 중에는 GPS도 없는 위성도 있다. 이런 상황에서는 그 궤도에서의 충돌위험에 
대한 적절한 평가가 사전에 이루어지고, 그 위험에 대한 정보가 미리 탑재 위성의 소유주들에
게 적절히 공유되어야 할 것이다.  

충돌이 예상되었을 때 부 탑재체 6기가 충돌을 회피할 수 있는 방법은 단 하나 뿐이다. 스
타링크 위성이 회피기동을 하는 것이다. 다행인 것은 Fig. 8에서 보듯이 스타링크는 자체적으
로 회피기동을 매우 잘 하고 있고 그 비용은 관찰 7에서 보듯이 그다지 크지 않다는 것이다. 
따라서 누리호 위성이 스타링크와 위험상황을 만들게 될 때는 스타링크의 회피기동을 기대할 
수 있을 것이다. 운명을 스타링크의 선의에 기대야 하는 수동적인 입장이 되기는 하지만, 누
리호 위성이 최악의 상황을 피할 방안은 있는 것이다. 하지만 이 기대에 대해 좀 더 상세하고 
구체적인 분석이 필요하다.  

위험상황에서 스타링크가 과연 회피기동을 해 줄 것인가? 다음 예를 보자. 원웹은 2022년 
3월 25일 러시아 Vostochny Cosmodrome에서 발사한 Soyuz 로켓으로 36개 위성을 1,200 
km 고도로 보냈다. 당연히 550 km 고도 근처의 스타링크를 지나가야 했는데, 4월 3일 One-
Web-0178 위성과 550 km 고도에서 Starlink-1456과 근접할 것으로 예상되었다. 미 우주군
의 18th Space Defense Squadron(SDS)의 당시 예측에 의하면, 두 위성은 약 60 m까지 접근
하며 충돌확률 PoC는 1.3%라는 매우 큰 값으로 계산되었기에 회피기동이 필요한 것으로 판
단했다. 이에 따라 원웹은 스타링크에게 회피기동과 관련한 논의를 요청했으나 스타링크는 
회피기동이 불필요하다는 판단으로 원웹의 요청을 무시했고 결국 OneWeb-0178이 회피기
동을 수행하였다. 이에 따른 실제 DCA는 최종적으로 1,120 m였던 것으로 추후 발표되었다. 
심지어 스타링크는 이 상황에서 충돌에 관련된 위성에 장착된 인공지능기반의 자동 충돌방지
시스템을 껐다고 알려져 있다. 현재 충돌이 예측되었을 때 누가 어떤 행동을 취할 것인가에 
대한 국제규정은 없다[30,31]. 

누리호 위성 부 탑제체인 큐브위성과 스타링크의 충돌위험을 스타링크가 예측했다고 하자. 
누리호 위성이 기동력이 없기 때문에 상식적인 수준에서는 스타링크가 회피기동을 해야 한다. 
스타링크는 일상적으로 회피기동을 하고 있으며, 추진제 등 회피기동에 대한 비용이 충분히 
위성의 설계에서 고려되어 있다. 본 연구에 의하면 그 비용도 비교적 크지 않은 수준으로 분
석된다. 그러나, “과연 스타링크가 회피기동을 해 줄 것인가?”는 매우 중요한 질문이다. 스타
링크는 앞으로 지구궤도에 42,000대까지 위성을 보내겠다는 목표를 가지고 있다. 현재까지
는 스타링크가 능동적으로 적절한 회피기동을 수행하고 있어 누리호 위성들이 스타링크와 민
감할 수 있는 상황까지는 아직 가지 않은 것으로 보인다. 하지만, 다수 위성을 지속적으로 유
사 궤도에 발사, 운용할 계획을 가진 스타링크 입장에서 누리호 위성들이 임무 종료 후에도 
장기간 유사 궤도에 머물게 된다면 추가 발사 시 충돌위험성 증가에 따른 문제 제기를 할 수
도 있을 것이다.  

누리호 위성과 스타링크의 충돌위험에 대한 논의에서 고려할 사항이 하나 더 있다. 현재 스
타링크는 글로벌마케팅을 적극적으로 하고 있으며, 2023년 3월 8일 국내에도 법인을 설립했
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다. 우리나라는 인터넷을 위한 광케이블 인프라가 세계에서 제일 잘 되어 있는 국가 중 하나
로서 전 국민 대부분이 큰 어려움 없이 인터넷을 항상 사용할 수 있다. 즉, 특수한 상황들 제
외하면 스타링크가 시장에 진입하기가 쉽지 않은 곳이다. 만일 스타링크가 우리나라 시장에 
잘 진입하고 뿌리를 내리면 글로벌마케팅에서 매우 유리한 입장이 될 수 있을 것이다. 따라서, 
Elon Musk는 지금의 누리호 위성과 스타링크의 충돌위험이라는 상황을 스타링크의 국내시장 
진입을 위한 좋은 지렛대로 삼으려 할 수 있다. 정부와 관련 기관에서는 이런 가능성을 충분
히 고려해서 앞으로 대응 전략을 마련해야 할 것이다.  

 

10. 정부에 대한 제안 

경쟁적으로 펼쳐질 향후의 글로벌 우주활동을 예상할 때 누리호에 탑재되어 올라간 7기의 
위성에 의한 충돌위험상황과 비슷한 상황들이 반복될 것이다. 그 때마다 해당 궤도를 선점한 
위성소유/운영자들과 뒤에 진입한 위성소유/운영자들과의 견해차이 및 의견충돌은 발생할 것
이며 이 문제는 국제법/정치 및 외교/군사적으로 매우 복잡하고 민감한 문제들을 제기할 수 
있다. 따라서, 우주에서의 충돌위험에 관한 예측, 분석, 대처기술을 확보하는 것은 우주산업
진입의 후발주자입장에서는 누리호와 같은 훌륭한 발사체를 만드는 것만큼이나 중요한 기술
일 수 있다. 여기서 다음 세 가지 측면을 강조하고자 한다.  

첫째, 충돌위험에 대한 기술개발은 발사체나 인공위성을 만드는 등의 타 우주산업분야에 
비해 적은 투자와 짧은 리드타임으로 글로벌 경쟁력을 갖춘 수준으로 발전할 수 있다. 둘째, 
충돌위험과 관련한 기술을 필요로 하는 시장은 매우 빠른 속도로 성장하고 있다. NASA에서 
관심을 가지고 있는 ISAM(in-orbit servicing, assembly, and manufacturing) 분야는 새로운 
블루오션인데 충돌위험 예측 및 위험의 회피기동과 관련한 기술이 그 기반 중 하나가 된다. 
셋째, 충돌위험과 관련한 기술은 전자, 통신, 소프트웨어, 빅데이터, 최적화, 통계 등 우리나
라가 이미 세계적인 리더쉽을 가진 기술들의 조합이거나 이 기술들이 차지하는 비중이 크다. 
따라서, 정부가 이 분야에 조금만 관심을 기울이면 우리나라가 짧은 시간 내에 세계를 리드하
면서 큰 수익을 낼 수 있는 산업으로 키울 수 있을 것이다.  

우주에서 충돌위험을 줄이기 위해서는 (i) 우주에 있는 물체들의 위치 및 운동특성을 관측
한 후 수학적 모델로 변환하고, (ii) 이 정보들을 기반으로 미래의 위험상황에 대해 계량적으
로 예측하고 예측된 위험상황을 회피하기 위한 최적의 의사결정을 하고, (iii) 그 의사결정에 
따른 회피기동을 구체적으로 실행하는 것 등 세 가지로 구성된다. 첫째는 좋은 우주상황정보
(space situational awareness, SSA) 데이터베이스를 구축하는 것을 의미한다. 이것은 물체의 
위치와 속도 등 각 우주물체의 특성정보를 측정하고 수리모델로 정리하고 보관하는 것이다. 
좋은 의사결정을 하기 위해서는 좋은 데이터가 필수적인 선행조건이다. 미국방성(DoD)의 특
성이 반영되기는 했지만 TLE 데이터는 세계적으로 가장 보편적으로 사용되고 있다[12]. 
LeoLabs나 Slingshot 등 여러 회사들이 상업적인 SSA 데이터를 제공하고 있다. 이 회사들은 
지상에 기반을 둔(ground-based) 측정기술을 사용한다. 즉, 지상에 설치된 광학망원경 또는 
레이더 등으로 우주물체의 상태를 측정한다. Safran의 경우에는 인공위성이 발신하는 전파를 
지상의 안테나에서 잡아서 위성의 상태정보를 측정하는 방법을 사용한다. 반면에, 최근에는 
Digantara, Northstar, Vyoma, Privateer, Arca Dynamics 등의 회사들은 인공위성에 광학망
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원경 또는 레이더를 장착해서 SSA 데이터를 얻는 등 우주에 기반을 둔(space-based) 측정기
술을 사용하는 발전된 기술을 채택하고 있다. 그리고, 센서기술의 발전으로 점점 크기가 작은 
물체도 인식할 수 있고 측정의 정밀도는 높아지고 있기 때문에 우주물체카타로그(space 
catalogue)의 크기는 점점 커지고 있다. 이런 SSA 데이터는 앞으로 매우 큰 시장을 형성할 
것이다. 현재 우리나라도 앞으로 이 분야에 대한 지원과 투자가 많이 늘어나야 할 것이다.  

둘째, 주어진 SSA 데이터를 사용해서 충돌위험을 신속하고 정확하게 예측하고, 예측된 위
험은 최적으로 회피하는 전략을 제시할 수 있는 의사결정기술을 육성해야 한다. 충돌위험에 
대한 예측 및 예측된 충돌의 회피기동에 대한 연구는 오래전부터 많이 있었는데 생각보다 도
전적인 문제이다. 중요한 이론 중 하나는 1984년에 Felix Hoots가 발표한 three-filter 알고
리즘이다[28]. 이 알고리즘은 직관적이며 이해하기 쉽고 효과적이기 때문에 많이 사용되고 있
다. 현존하는 많은 충돌위험예측 소프트웨어들은 모두 이 알고리즘을 구현한 것으로 파악되
고 있다. 하지만 이 알고리즘은 여러 가지 명확한 한계를 가지고 있어서 우주물체카타로그의 
크기가 급속히 커지는 미래의 상황에 대응하기는 어려울 것으로 판단된다. 더구나 three-fil-
ter 알고리즘은 두 개씩의 물체의 기하학적 거리문제를 풀기 위한 알고리즘이기 때문에 여러 
개의 물체 사이에 정의되는 최적화문제를 해결하기 어렵다. 이와 같은 한계를 한꺼번에 해결
하기 위해 SpaceMap은 voronoi diagram 기술에 기반한 알고리즘을 개발했으며, 충돌위험 
및 constellation 운용의 최적화 등 우주에서의 모든 의사결정문제를 실시간 또는 실시간에 
가까운 빠른 속도로 해결하고자 한다. 앞으로 적절한 검증이 되면 이 프로그램의 라이브러리
인 AstroLibrary가 많은 소프트웨어를 쉽게 개발하는데 사용될 것이다. SpaceMap은 As-
troLibrary를 활용해서 우주분야 소프트웨어산업의 생태계를 리드하는 것을 목표로 연구개발
을 진행하고 있다. 특히 AstroLibrary와 AI의 ChatGPT와 같은 transformer 기술의 융합에 
의미있는 진척이 있기 때문에 글로벌 시장에서 중요한 역할을 할 것으로 기대되고 있다. 적절
한 정책과 지원이 따른다면 글로벌 최고 수준의 IT 기술과 AstroLibrary를 가진 우리나라에
서 우주 소프트웨어분야도 글로벌수준으로 신속히 올라갈 수 있을 것이다.   

셋째, 예측된 충돌위험은 적절한 방법으로 회피해야 한다. 이는 두 가지 측면을 고려해야 
하는 또 다른 도전이다. 먼저, 회피기동을 하기 위해서는 위성이 추력기를 보유하고 있어야 
하며 필요한 시기에 추력기를 점화해서 추력을 만들어야 한다. 최근 들어 국제전시회를 가 보
면 위성의 추력기를 개발하고 판매하는 기업이 매우 많이 생기고 있다. 하지만 국내에는 관련 
기업이 매우 적다. 추력기의 용도는 충돌위험의 회피기동을 위해서도 필요하지만 다양한 in-
orbit 서비스를 위해 위성을 정교하게 미세 조정하는데 필수적인 장치이기 때문에 앞으로 수요
가 폭발적으로 증가할 것이다. 정부에서는 이 분야에 적극적으로 선도적인 투자를 해야 한다.  

또 다른 측면을 보자. 추력을 만들기 위해서는 추진제를 사용하게 되는데, 위성은 발사될 
때 일정량의 추진제를 가지고 발사되고 보유한 추진제를 다 사용하면 위성이 더 이상 회피기
동을 할 수 없기 때문에 추진제를 최대한 절약해야 한다. 만일, 예측된 위험을 피하기 위해서 
추력기를 통해 위성의 궤도를 수정하면 기존에 발생했던 위험은 피하게 되더라도 변화한 궤
도가 또 다른 우주물체와 새로운 충돌위험상황을 만들 수도 있다. 여기서 “또 다른 우주물체”
라 함은 원래 궤도의 주변에 있는 모든 우주물체가 될 수 있기 때문에 이렇게 새로운 충돌위
험예측을 해야 하는 경우의 수가 지수적으로 증가하게 된다. 따라서, 좋은 회피기동을 하기 
위해서는 “언제부터 시작해서 어느 정도 오랫동안 추력기를 가동해야 가능한 적은 추진제를 



 

 

 

 
 
 

J. Space Technol. Appl. 3(2), 118-143 (2023)

https://www.jstna.org  |  139

사용하면서도 새롭게 발생할 충돌위험은 최소로 줄일 수 있는가?”라는 최적의사결정문제를 
풀어야 한다. 즉, 위에서 “둘째”로 언급한 최적의사결정문제를 신속히 풀어야 한다. 여기서 고
려해야 할 주변의 물체는 이미 매우 많고 앞으로 급속도록 많아질 것이며, 모든 물체가 다양
한 방향과 속도로 움직이기 때문에 그 계산량은 매우 크다. NASA의 보고에 따르면 이 최적화
문제는 매우 풀기 어렵다고 한다[32]. 

 

11. 결론 

2023년 5월 25일, 대한민국은 누리호를 성공적으로 발사해서 7개의 위성을 550 km 고도
의 태양동기궤도에 안전하게 배치했다. 항공우주연구원을 중심으로 만든 우리나라 우주역사
의 큰 쾌거이다. 앞으로 누리호 위성들이 각자의 임무를 성공적으로 수행하기 위해서는 임무
기간을 포함한 전 생애 주기 동안 안전하게 궤도를 비행해야 할 것이다. 하지만, 고도 550 
km 근처는 스타링크가 이미 4,000대 이상의 위성을 배치시키고 상업적 서비스를 진행하고 
있는 곳이다. 따라서, 누리호 위성들의 충돌위험에 대해 지속적으로 예측하고 만일의 경우에 
대해서는 준비를 할 필요가 있다. 

본 논문은 SpaceMap사에서 개발한 AstroOne 프로그램을 사용하여 계산한 데이터를 통
해 누리호 위성들이 스타링크 위성들과 충돌할 위험성에 대해 분석하였다. 그리고, 최악의 상
황을 회피하기 위한 계획을 미리 마련할 수 있도록 몇 가지 의미 있는 계량적인 분석을 수행
하였다. 스타링크위성의 회피기동에 수반될 수도 있는 비용모델을 만들기 위해 필요한 분석
데이터도 제시하였다. 누리호 위성과 관련된 당사자들 및 관련 기관에서는 이 분석결과에 기
반하여 예상되는 최악의 시나리오에 대비할 때 도움이 될 것이다. 아리랑 5호가 스타링크위
성들과 이루는 DCA의 분포패턴이 누리호 위성들의 경우와 상당히 다르고 오히려 스타링크
위성들끼리의 패턴과 유사한 점은 주의깊게 살펴볼 필요가 있다. 앞으로 우리나라가 보유하
고 운영하고 있는 모든 위성들에 대해서 이와 같은 분석을 지속할 필요가 있다고 사료된다. 

또한, 본 논문은 후발주자로서 우주에 진입하는 우리나라가 고려해야 할 전략을 제시하였다. 
기업 및 정부에서는 이 기회를 우주환경 보호와 관련한 기술의 선도적인 개발을 위한 출발점으
로 삼고 이와 관련한 전략 및 필수적인 기반 기술 개발을 위한 기회로 삼아야 할 것이다. 
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항재밍/저피탐 웨이브폼이 적용된 군 초소형 
위성 통신체계 소개 
이주형1, 박해원2, 정길수1† 
1 국방과학연구소 
2 한화시스템 

Introduction of Military Nanosatellite Communication System 
Using Anti-Jamming and Low Probability of Detection (LPD) 
Waveforms 
Ju Hyung Lee1, Hae-Won Park2, Kil Soo Jeong1† 

1Agency Defense for Development, Daejeon 34186, Korea 
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요 약 

기존의 군 위성 통신체계는 적의 재밍 공격 및 신호 수신을 대비한 특수한 통신 탑재체가 장착된 정지궤도 

통신위성을 기반으로 하였는데, 무인체계 등 새로운 무기체계가 등장함에 따라 신규 통신 수요를 충족시킬 

저궤도 위성 기반의 위성 통신체계의 필요성이 점점 커지고 있다. 본 논문은 큐브 위성 기반의 통신체계에 

적합한 다양한 웨이브폼 기술과 미래 군 초소형 위성 통신체계의 운용 개념에 대해 소개한다. 

Abstract 

The existing military satellite communication system was based on geostationary satellites equipped with 
special communication payloads against enemy’s jamming and signal reception. With the advent of new 
weapon systems such as unmanned systems, the need for low-orbit satellite-based communication 
system is increasing. This paper introduces various waveform technologies suitable for cube satellite-
based communication system and the operational concept of a future military nanosatellite communication 
system. 

핵심어 : 큐브 위성, 나노 위성, 웨이브폼, 항재밍, 저피탐, 군집 
Keywords : cube-satellite, nanosatellite, waveform, anti-jamming, low probability 

detection, cluster 
 

 

1. 서론 

기존의 군 위성통신체계는 육해공군이 같이 사용하는 정지궤도 통신위성 기반의 체계였다. 
하나의 정지궤도 통신위성으로 육해공군의 요구사항을 반영해야 하기 때문에 다양한 통신 요
구사항이 하나의 정지궤도 통신위성에 집중됨에 따라 정지궤도 위성의 통신 탑재체가 복잡해
질 수 밖에 없었고 정지궤도 위성의 대형화가 불가피하였다[1]. 하지만 최근 인명을 중시하고 
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출생률 저하에 따른 병력감소 등의 사회 변화에 따라 로봇 및 AI로 대변되는 다양한 무인체
계가 군에 도입되면서 군 통신위성 운용개념이 변화하고 있다. 새로운 무인체계가 나올 때마
다 해당 무인체계의 운용에 필요한 새로운 통신 수요가 지속적으로 발생하고 있는데 기존의 
정지궤도 통신위성만으로는 새로운 무인체계의 통신 수요를 만족시키기에는 매우 부족하여 
새로운 위성 통신체계가 필요함에 따라 저궤도 위성통신에 대한 관심이 커지고 있다. 또한, 
군이 운용하는 무인체계는 각 무인체계의 운용개념에 따라 통신 요구사항이 다양한데 예를 
들어서, 근접 전투를 수행하는 전투 무인체계는 높은 수준의 이동성과 실시간 통신 기능을 요
구하는 반면에 보급, 군수, 부대 관리 등의 전투지원 무인체계는 통신 연결성이 단순하고 실
시간성이 크게 요구되지 않을 수 있다. 이와 같이 매우 상반된 요구사항의 통신소요를 기존과 
같이 하나의 저궤도 통신위성에 반영하게 되면 위성의 기술적 난이도 및 제작 비용이 기하급
수적으로 증가하게 되는데, 고도 500 km 저궤도 통신위성이 한반도 상공에서 통신 서비스를 
제공할 수 있는 시간이 약 5–7분에 불과한 상황에서 경제적 부담이 커질 수 밖에 없다. 특히 
저궤도 통신위성의 경우, 통신 지속시간 연장을 위해 다수의 위성 발사가 불가피하므로 실용
적이며 높은 가성비의 저궤도 통신위성 개발 및 제작이 요구됨에 따라 가성비가 우수한 큐브 
통신위성의 활용에 대해 관심이 높아지고 있으며[2,3], 해외 선진국은 이미 상용 서비스를 준
비하고 있다[4,5]. 본 논문에서는 국방과학연구소가 수행 중인 큐브 통신위성 과제를 소개하
고 미래 큐브 통신위성의 군 활용성에 대해 살펴보고자 한다. 

 

2.  초소형 통신위성 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발(1단계) 

국방과학연구소는 2020년 11월부터 2024년 12월까지 미래도전과제를 통해 “초소형 통신
위성 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발” 과제를 수행 중이다. 미래도전과제는 소요가 결정되지 
않거나 소요가 예정되지 않은 무기체계에 적용을 목표로 도전적이고 혁신적인 신개념 기술을 
연구 개발하는 과제이다. 본 미래도전과제에서는 Fig. 1과 같이 2대의 지상단말이 6U 형상의 
큐브 통신위성을 통해 원격으로 드론을 운용하는 것을 고려하였으며, 1단계에서 제작된 6U 
큐브 위성의 내부 구성은 Fig. 2와 같다. 

본 과제의 1단계에서 개발된 트랜시버와 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발 결과는 다음과 같다. 
여기서 항재밍 웨이브폼은 적의 의도적인 방해 신호(재밍)를 극복할 수 있는 통신 기능이 반
영된 신호 방식을 의미하며 저피탐 웨이브폼은 적이 아군의 신호를 탐지할 가능성을 낮춘 신
호 방식을 말한다. 

하향링크는 패킷 통신에 적합한 scrambling 기반 대역확산 기술을 적용한 저피탐 웨이브
폼을 구현하였다. 전송속도 2.4 kbps 이상, DBPSK(differential binary phase shift keying) 변
조방식, 채널코딩은 RS(reed solomon) 부호와 CC(convolutional code)를 함께 사용하며, 
Burst 트래픽이 아닌 continuous 트래픽인 상황을 이용하여 coarse carrier offset은 피드백 
형식의 L&R(luise and reggiannini algorithm) 방식을 적용하여 도플러 오차 50 kHz까지 추
정이 가능하다. 

상향링크는 주파수 도약 방식의 항재밍 웨이브폼을 구현하였다. 하향링크의 수신 동기를 
기반으로 주파수 오차를 추정한다. 추정한 주파수 오차는 상향링크 전송 시 기저대역에서 역
보정하여 송신을 수행한다. 통신 가능 시간이 짧은 저궤도 위성통신 시스템에서 GPS 기반의 
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동기화를 구현하여 빠른 초기 동기화가 가능하다. Fig. 3과 같이 하향링크 동기채널을 통해 
GPS의 1PPS 기준신호에 맞춰 연속적으로 송신한다. 각 지상단말은 correlation 및 역 확산 
코드 등의 하향링크 동기화를 수행한다. 

Fig. 4와 같이 초소형 통신위성의 OBP(on-board processor)의 특성을 고려하여 상항링크
와 하향링크 채널 환경을 독립적으로 분리하여 통합시험 환경을 구성하였다. 여기서 OBP는 
위성에 탑재되는 통신 탑재체를 말하며, 본 과제의 OBP는 수신된 RF 신호를 지상에서 필요
한 수신 대역에 맞게 주파수 변환과 전력 증폭하여 재전송하는 bent pipe 구조의 아날로그 
방식의 수동 중계기 역할 외에 기존의 위성 중계기가 수행할 수 없었던 변복조, 부호화 및 에

Fig. 1. Operation concept of the nanosatellite communication system. OBC, on-board 

computer; LNA, low noise amplifier; TC, telecommand; TM, telemetry; RF, radio frequency.

 
Fig. 2. Internal configuration of nanosatellite. CDHS, command and data handling subsystem; 

ADCS, attitude determination and control subsystem; EPS, electric power subsystem. 
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러 정정 등의 디지털 신호처리를 수행하는 차세대 위성통신 기술이다. 항재밍/저피탐 웨이브
폼의 검증 및 성능 분석을 위해 위성채널 모의기와 신호발생기를 통해 초소형 통신위성 궤도
와 동일한 환경을 제공하고 재밍 신호를 모의한다. 다음과 같은 시험환경에서 초소형 통신위
성 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발의 트랜시버 설계 및 제작에 대한 검증과 웨이브폼 성능분석
에 대한 결과를 도출하였다. 

1단계 개발을 통해 저궤도 통신위성에서 기본적으로 요구되는 도플러 주파수 보정 기술을 
확보하고 상향링크 신호의 수신 및 하향링크 신호 생성을 수행하는 full-OBP 기반으로 상하
향링크를 분리하여 상향링크는 적의 재밍 공격에 대응할 수 있는 주파수 도약 방식의 항재밍 
웨이브폼을, 하향링크는 적의 신호 수신을 고려한 저피탐 웨이브폼을 적용하였다. 또한, OBP 
기반의 저궤도 통신위성에 맞게 지상단말과 위성 간 interactive 기반의 동기획득 기술을 개
발하였다. 

 

3.  초소형 통신위성 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발(2단계) 

본 과제의 2단계에서는 1단계 개발 결과를 바탕으로 상향링크에 NOMA(non-orthogonal 
multiple access)를 적용하여 2개의 지상단말 신호를 동일 주파수에 중첩시키고, 위성 OBP
에서 순차적 간섭제거기법(successive interference cancellation, SIC)을 통해 각 신호를 수
신하는 기술을 구현하고자 한다. Fig. 5는 2단계에서 상향링크 신호의 위성 OBP 수신 개념을 
보여주는데, 위성 OBP는 strong user의 신호를 먼저 수신 및 복조한 후에 수신된 상향링크 

Fig. 3. Synchronization of the nanosatellite communication system. TX, transmit. 

Fig. 4. Verification of the nanosatellite communication system. 
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링크 신호에서 복조된 데이터를 기반으로 재생산된 strong user의 신호를 감산한 후에 weak 
user의 신호를 수신하는 순차적 간섭제거를 수행한다. 이러한 수신 구조는 지상단말의 수가 
많을수록 위성 OBP의 복잡도가 높아지기 때문에 큐브 위성체계는 한정된 주파수 대역에서 
제한된 수의 지상단말 간 고속 데이터 전송이 요구되는 상황에서 적합할 것으로 판단된다[6]. 

다음으로 2단계에서는 저궤도 통신위성의 이동에 따른 앙각 변화를 고려하여 1단계에서 
개발된 하향링크 저피탐 웨이브폼에 물리계층 보안 기술을 추가하고자 한다. 저궤도 위성은 
한반도 상공을 빠른 속도로 통과하는데 Fig. 6과 같이 위성의 위치에 따라 지상단말과 위성 
간 앙각이 지속적으로 변화한다. 일반적으로 앙각이 클수록 위성/단말간 경로가 짧아져서 수
신신호의 레벨이 높아지는데 위성의 위치에 따라 적의 수신기에 높은 레벨의 신호가 수신되
는 시간 구간에서는 아군의 신호를 탐지할 가능성이 높아진다. 이러한 상황은 저궤도 위성에 
발생되는데 참고로 기존의 정지궤도 통신위성은 위성의 위치가 고정되어 있고, 북한에 위치
한 단말의 앙각은 남한에 위치한 단말의 앙각보다 항상 작기 때문에 일반적인 저피탐 웨이브
폼 적용이 가능하였다. Fig. 7은 2단계에서 개발할 물리계층 보안 기술의 개념도이다. 초소형 
위성의 통신 탑재체는 하향링크 데이터 신호에 의도적 간섭신호를 추가하여 송신하고 지상단
말은 해당 간섭신호를 제거한 후에 데이터 신호를 수신한다. 적 지상단말은 의도적 간섭신호
에 대한 사전정보를 가지고 있지 않기 때문에 의도적 간섭신호 제거가 불가하여 높은 앙각 

Fig. 5. Uplink NOMA and SIC in nanosatellite. NOMA, non-orthogonal multiple access; SIC, 

successive interference cancellation. 

Fig. 6. Variation of elevation angle due to satellite movement. 
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구간에서 수신 신호의 레벨이 크더라도 데이터 신호를 수신할 수 없게 된다. 저궤도 위성의 
특성을 감안하여 기존의 저피탐 개념에 물리계층 보안을 추가하여 새로운 방식의 신호 보호 
기법을 개발하고자 한다[7]. 

 

4. 미래 군 초소형 위성 통신체계(안) 

미래에 초소형 통신위성이 군 위성통신체계에 적용하기 위해서는 초소형 위성의 기능 및 
성능상의 한계를 극복하여 군 요구사항을 충족할 수 있어야 하는데 대용량의 고속 데이터 통
신에 요구되는 충분한 전송속도 확보가 우선 요구된다. 통신 전송속도를 높이는 다양한 방안
이 존재할 수 있는데 초소형 통신위성의 구조적 특징에 주목할 필요가 있다. 초소형 위성은 
탑재체 공간 제약으로 인하여 위성의 통신 및 RF 기능이 제한적이다. 반면 지상단말은 초소
형 통신위성에 비해 고속의 데이터 통신을 감당할 수 있는 하드웨어 적용이 상대적으로 용이
하다. 이로 인하여 링크버짓 상에서 하향링크가 상향링크보다 더 열악하다[8]. 

이러한 구조적 한계를 극복하고자 Fig. 8과 같이 하향링크 신호를 여러 초소형 통신위성이 
분할하여 전송하는 상하향링크 비대칭 전송 구조를 생각해 볼 수 있다. 군집 초소형 통신위성

Fig. 7. Concept of physical layer security in downlink. 

 
Fig. 8. Concept of up/downlink asymmetry transmission in future nanosatellite communication 

system. 
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은 지상단말로부터 고출력/고속의 상향링크 신호를 수신하고 각 초소형 통신위성은 사전에 
정해진 규칙에서 따라 상향링크 수신 데이터를 1/N씩 분할하여 상향링크 대비 1/N배의 전
송속도로 하향링크 신호를 생성하여 전송한다. 지상단말은 N개의 초소형 통신위성이 전송하
는 하향링크를 모두 수신하여 각각 하향링크 데이터를 합하여 원래의 데이터를 복원한다. 이
러한 상하향링크 비대칭 전송을 통해 개별 위성이 전송하는 하향링크의 전송속도를 낮춤으로
써 초소형 통신위성에서 하향링크의 링크마진 부족을 극복하면서 전체 전송속도를 높일 수 
있다[7]. 

다음으로 적 재밍 공격에 대한 항재밍 기능 및 성능 개선이 요구된다. 기존 정지궤도 위성
의 경우, 특별한 재밍 제거 기법이 적용된 군 전용 탑재 중계기를 통해 높은 항재밍 성능을 
얻을 수 있었다. 하지만 초소형 위성에서는 형상 제약으로 인하여 군 전용 중계기 탑재가 제
한적이다. 이러한 문제점을 극복하고자 상향링크 빔 도약을 제안한다. 빔 도약은 송신신호가 
도달하는 영역을 주기적으로 변경하는 것을 말하는데 Fig. 9는 상향링크 빔 도약의 예시도이
다. 한반도 상공에 A–D의 4개의 군집 위성 그룹이 존재하는데 적 지상단말이 군집 위성 그
룹 C에 재밍 공격을 하고 있다고 가정한다. 이러한 상황에서 아군 지상단말은 상향링크 빔 
도약을 통해 상향링크 신호를 중계할 군집 위성 그룹을 주기적으로 변경한다. 다시 말해서 지
상단말 1과 2는 특정 시각에는 군집 위성그룹 A가 존재하는 위치(영역)으로 지상단말 안테나
를 지향시켜 군집 위성그룹 A에 있는 초소형 통신위성을 통해 신호가 중계되도록 하고, 일정 
시간이 경과한 후 지상단말 1와 2는 사전에 정해진 규칙에 따라 동시에 지상단말 안테나 지
향 위치를 다른 군집 위성그룹의 위치로 변경하여 통신을 수행한다. 이와 같이 주기적으로 군
집 위성그룹을 변경하게 되면 지상단말간 통신시간 중에서 적의 재밍 공격을 받는 군집 위성 
그룹 C를 경유한 통신시간이 짧아지기 때문에 적 재밍의 영향성을 경감시키는 항재밍 효과
를 기대할 수 있다[7]. 

지금까지 소개한 웨이브폼 기술을 종합하여 Fig. 10과 같은 미래 군 초소형 위성 통신체계
의 운용 개념을 생각해 볼 수 있다. 지상단말은 사전에 공유된 임무 스케줄에 따라 자신이 운
용할 시점까지 누적된 데이터를 고속으로 전송한다. 이와 유사한 개념으로 군집 위성도 사전

 
Fig. 9. Concept of uplink beam hopping in future nanosatellite communication system. 
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에 공유된 임무 스케줄에 따라 한반도 진입 시, 자신의 하향링크 안테나 빔을 임무 스케줄에 
따라 관심 지역으로 지향한다. 여기서 상향링크 빔 도약을 위해 복수의 군집 위성 그룹이 지
상의 동일 지역에 하향링크 빔을 지향하게 되고 지상단말은 빔 도약을 통해 군집 위성 그룹
을 주기적으로 변경한다. 시간이 경과하여 임무 스케줄에 따라 지상단말간 고속 데이터 통신
이 종료되면 후속으로 한반도에 진입하는 군집 위성 그룹은 임무 스케줄에 따라 다음 임무를 
수행할 하향링크 빔 영역을 지향하게 되고 해당 하향링크 빔 영역내 지상단말 간 고속 데이
터 통신이 개시된다. 이러한 운용을 위해서 지상 관제국은 지상단말의 트래픽 소요, 과거 임
무 수행 결과 및 미래 임무 수행 결과 예측 등을 바탕으로 수립된 임무 스케줄을 지상단말 및 
군집 위성에 적절히 전달할 수 있어야 한다. 

 

5.  결론 

본 논문에서는 진행 중인 “초소형 통신위성 항재밍/저피탐 웨이브폼 개발” 과제와 1단계 
웨이브폼 개발 결과를 소개했다. 또한, 큐브 위성의 형상 제약에 따른 성능 제한을 극복하기 
위해 군집 위성 기반의 송수신 비대칭 전송 및 상향링크 빔도약이 적용된 미래 군 초소형 위
성 통신체계(안)을 제안하였다. 향후 군집 위성 운용에 요구되는 통합 관제 및 위성간 자세제
어 등에 대해서 관련 개발을 진행할 계획이다. 
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요 약 

우주탐사에서 분광관측은 대상의 구성 성분과 물리적 특성을 이해하는 데 유용한 방법이다. 분광 자료 분

석에는 여러 가지 방법이 있으며, 관측 대상과 파장대역에 따라 차이가 있다. 본 논문에서는 달 탐사에서 

주로 적용하는 가시광-근적외선(visible & near-infrared, VNIR) 분광 자료 분석 방법에 대해 소개한다. 주

요 분석 방법에는 가색상 비율(false color ratio) 영상 처리, 반사도 유형(reflectance pattern) 분석, 통합 

대역 깊이(integrated band depth, IBD) 계산이 있으며, 분석 이전의 전처리로는 연속체 제거(continuum 

removal)가 있다. 이러한 분광 분석 방법들은 가시광-근적외선 영역에서 나타나는 달 표면의 광물 특성을 

이해하는데 도움이 되며, 화성과 같은 다른 천체에도 적용할 수 있다. 

Abstract 

In space exploration, spectroscopic observation is useful for understanding objects' composition and 
physical properties. There are various methods for analyzing spectral data, and there are differences 
depending on the object and the wavelength. This paper introduces a method for analyzing visible & near-
infrared (VNIR) spectral data, which is mainly applied in lunar exploration. The main analysis methods 
include false color ratio image processing, reflectance pattern analysis, integrated band depth (IBD) 
processing, and continuum removal as preprocessing before analysis. These spectroscopic analysis 
methods help to understand the mineral properties of the lunar surface in the VNIR region and can be 
applied to other celestial bodies such as Mars. 

핵심어 : 분광학, 가시광-근적외선, 가색상 비율, 반사도, 통합 대역 깊이 
Keywords : Spectroscopy, visible & near-infrared, false color ratio, reflectance, 

integrated band depth 
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1. 서론 

인류의 우주탐사는 현재까지 몇 개의 착륙선, 로버 임무를 제외하고 모두 원격탐사로 수행
되었다. 2022년 발사한 우리나라 최초의 달 탐사선 다누리 호도 원격탐사의 범주에 해당한다. 
원격탐사의 특성상 전자기파를 매개체로 대상의 물리적 특성을 알아내며, 관측 대상과 목적
에 따라 다양한 파장대역에서 정보 수집과 분석이 이루어진다. 달 탐사에서는 주로 영상 촬영
과 분광 관측이 이루어지며, 그 중에서 분광관측은 달 표면의 구성성분을 이해하는데 필수적
이다. 달 표면의 분광관측은 파장대역에 따라 크게 γ-선과 x-선, 가시광선과 적외선 두 가지
로 분류할 수 있으며, γ-선과 x-선은 구성 원소, 가시광선과 적외선은 구성 광물을 구분하는
데 적합하다. 이러한 분광관측은 달 탐사 이외에 태양계 내 행성과 위성 그리고 소행성, 혜성
과 같은 소천체 탐사에서도 수행되고 있다.  

달을 대상으로 가시광과 근적외선(visible & near-infrared, VNIR) 분광관측 연구는 매우 많
지만, 대표적으로는 특정 지형에서의 광물 분포와 상대적 층서, 기원과 진화, 휘발성 물질 일변
화 특성 등 여러 주제로 수행되고 있다[1–7]. 또한 원격탐사의 다음 단계로 진행될 현장탐사에
서는 분광관측을 수행하여 착륙지 지역에서 활용할 수 있으며, 이는 자원에 대한 정성적, 정량
적 식별을 통해 현지자원활용(in-situ resources utilization, ISRU)으로 진행할 수 있다[8–10]. 

분광관측 자료의 처리와 분석은 여러 방법이 있으며, 달 탐사에서 사용하는 기본적인 방법
들에는 가색상 비율(false color ratio) 영상 분석, 반사도 유형(reflectance pattern) 분석과 전
처리 과정인 연속체 제거(continuum removal), 통합 대역 깊이(integrated band depth, IBD) 
분석 등이 있다. 본 논문에서는 달 탐사에서 사용하는 VNIR 분광관측 자료 처리 기법 몇 가
지에 대해 소개한다. 

 

2. Visible and Near-Infrared (VNIR) 분광 원리 

분광학(spectroscopy)은 전자기파를 파장에 따라 나누어 관측 대상의 물리적 특성을 연구
하는 학문이다. 관측 방법은 크게 두 가지로 매우 멀리 있는 항성과 같은 점광원에 대한 단일 
스펙트럼을 얻어내는 것과 관측 대상의 특정 영역의 모든 스펙트럼을 얻어내는 영상 스펙트
럼이 있다. 달 탐사에서는 주로 VNIR 영역에서 영상 스펙트럼 관측 방법이 수행되며, 채널의 
집적도와 수에 따라 다중 분광(multi-spectral)과 초분광(hyper-spectral)으로 분류한다. 또한 
VNIR 분광관측은 관측 대상의 물질 상태(고체, 기체, 액체)에 상관없이 물리적 특성을 알아
낼 수 있는 장점이 있다[11]. 

달 탐사에서의 VNIR 분광 원리는 태양과 달 표면 구성 물질 간의 상호 작용을 분석하는 
것이다. 태양에서 방출된 복사에너지가 달에 도달하여 표면 암석을 구성하는 분자와 원자에 
에너지를 전달한다. 에너지를 흡수한 분자와 원자들은 진동하게 되고, 전자의 에너지 준위가 
상승하여 들뜬 상태가 되었다가 바닥 상태로 안정화되면서 에너지를 방출한다. 이때 분자의 
구조에 따라 진동이 달라지며 그에 따른 에너지 준위 차이로 인해 같은 분자라도 방출되는 
에너지의 차이가 발생한다(Fig. 1). 대표적인 예시로 분자간 각도와 거리에 따라 진동이 달라
지는 물과 이산화탄소가 있다[11–13]. 이와 같은 원리로 달 표면의 암석을 구성하는 광물은 결
정구조에 따라 고유파장을 가지고 있어 방출되는 에너지의 파장이 달라지며, 이러한 물리적 특
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성은 스펙트럼 상에서 흡수선의 형태로 나타난다[14,15]. 예시로 철 광물에 포함된 제1철
(ferrous, Fe2+) 이온과 제2철(ferric, Fe3+) 이온이 있으며, 400–1,000 nm 파장영역에 흡수선
을 나타낸다[16].  

 

3. 가색상 비율 영상(False Color Ratio Image) 

분광 영상은 채널마다 할당된 좁은 파장대역의 전자기파 정보들을 가지고 있다. 그래서 사
람의 눈으로 인식하는 가시광선 영역 대신 다른 파장의 정보를 가시광선 색으로도 표현할 수 
있다. 이런 방식으로 사람의 눈으로 볼 수 없는 파장대역의 영상을 사람이 인식하는 색으로 
표현하거나, 혹은 가시광선 파장에서 나타나는 본래의 색과 다르게 영상에서 표현하는 것을 
가색상(false color)이라고 한다. 가색상 영상은 인위적으로 특정 파장 대역에 색을 지정할 수 
있어 사용자가 원하는 관측대상의 물리적 특성을 쉽게 눈으로 확인할 수 있는 장점이 있다. 

대표적인 예시로 1994년 미국 항공우주국(National Aeronautics and Space Adm-
inistration, NASA)에서 발사한 클레멘타인(Clementine) 궤도선의 자외선-가시광선 카메라
(ultra violet-visible camera, UV-VIS camera) 탑재체가 촬영한 영상이다(Fig. 2). 이 영상은 
암석의 고유파장과 기준파장의 비를 계산하여 적색, 녹색, 청색 3개 채널로 각각 가색상 비율 
영상을 지정하여 표현하였으며, 각 채널이 나타내는 물리적 특성은 Table 1과 같다[17–20]. 

 
Fig. 1. The ground and vibrational excited states (transitions) of the H2O [11,15,16]. 

Fig. 2. The 750 nm image of lunar reconnaissance orbiter camera (LROC) wide angle camera 

(WAC) (left). The false color composite of Clementine ultra violet – visible (UV-VIS) camera 

(right) [2,16-20]. Location is the Einstein crater (16.6°N, 88.65°W). 
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이처럼 3개의 색조합으로 가색상 비율 영상을 표현하는 것은 가색상 비율 합성(false color 
ratio composite)이라고도 부른다[1,21,22]. 

 

4.  반사도 유형(Reflectance Pattern)과 연속체 제거(Continuum 
Removal) 

4.1 연속체 분광과 연속체 제거 분광 

연속체는 광물 스펙트럼에서 나타나는 현상으로 관측하는 파장영역 전체에 걸쳐 선형 혹은 
비선형으로 추세가 나타난다. 연속체가 나타나는 원인은 흑체복사의 영향, 광물 고유 특성 등 
여러 가지가 있을 수 있다. 또한 스펙트럼 흡수선의 깊이와 선폭 등 정량적인 분석을 할 때 
방해요소로 작용할 수 있어 제거하는 것이 좋다. 제거 방법은 관측 시기의 온도를 측정해서 
흑체복사 곡선을 계산하여 제거하거나, 볼록 껍질(convex-hull) 알고리즘과 같은 수학적 기
법 등을 사용하여 제거한다. 

연속체 제거 전후의 스펙트럼의 예시로 지구에서 측정한 고령석(Kaolinite) 스펙트럼을 Fig. 
3에 나타냈다. 그림에서 아래의 스펙트럼이 연속체가 포함되어 있는 스펙트럼이고, 위가 연
속체를 제거한 스펙트럼이다. 연속체를 제거함으로써 흡수선에 대한 깊이와 면적 등을 보다 
더 정확하게 정량적으로 계산할 수 있다. 

 

4.2 지구 표면의 반사도 유형 

지구는 달과 달리 물과 대기가 존재하므로 많은 변수들이 발생한다. 스펙트럼에 물과 대기
의 영향이 고스란히 나타나 대기보정 수행과 함수율에 따른 분광 특성 이해가 있어야 정확한 
분석이 가능하다. 지구 광물 반사도 유형 예시로 지구 화산암의 반사도 유형 스펙트럼으로 각 
파장에 대한 흡수선을 파악해 물리적 특성을 추론할 수 있다(Fig. 4)[23]. 빨강색은 백악기 화
산 각력암(volcanic breccia), 검정색은 백악기 밀양 안산암(andesite), 갈색은 백악기 내장사 
화산암류, 노랑색은 백악기 유문암(rhyolite)을 가리킨다. 이들은 서로 복합된 산출상을 보여
주며, 몇 번의 분출 활동이 이루어진 것으로 보인다[24,25]. 

Table 1. The false color ratio (RGB) [2,16-20] 

Color Ratio Explanation 

R (Red) 
750 nm / 

415 nm 
Soil maturity 

G (Green) 
750 nm / 

950 nm 
Mafic rocks 

B (Blue) 
415 nm / 

750 nm 

the Mare concentration of the ilmenite 

[FeTiO3] or the fresh soils, Fe-rich, 

higher Ti 

Yellow, Orange  Fe-rich, lower Ti 
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4.3 달 표면의 반사도 유형 

달 광물의 반사도 스펙트럼은 아폴로 계획(Apollo program)과 같은 착륙 임무의 귀환시료 
측정과 궤도선의 분광관측을 통해 얻을 수 있다. 귀환시료는 실험실에서 측정하기 때문에 고
해상도의 정확한 스펙트럼을 얻을 수 있는 장점이 있으나, 착륙지가 한정되어 있기 때문에 다
양한 시료의 정보를 확인할 수 없는 한계가 있다. 궤도선의 분광관측은 귀환시료와는 반대로 
해상도가 비교적 낮고 신호 대 잡음비가 낮아 부정확도가 존재하지만, 다양한 지역을 관측할 
수 있어 여러 유형의 스펙트럼을 얻어낼 수 있다. 그래서 각 측정방법의 단점을 보완하기 위
해 귀환시료와 궤도선이 관측한 스펙트럼을 비교하는 방법도 존재한다[26–28]. 대표적인 귀

 
Fig. 3. Continuum reflectance pattern and continuum-removal about the Kaolinite [23]. 

 
Fig. 4. The reflectance pattern of the volcanic rocks on the Earth (ground) [24]. 
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환시료 측정시설에는 NASA 지원으로 설립된 미국 브라운 대학교(Brown University)의 반사
도 실험 연구실(reflectance experiment laboratory, RELAB)이 있으며, 측정한 자료들은 분
광 라이브러리 형태로 배포되고 있다. RELAB 분광 라이브러리에서 달 귀환시료 중 대표적인 
광물 스펙트럼은 Fig. 5에서 보여준다. 감람석(olivine), 단사휘석(clinopyroxene), 사방휘석
(orthopyroxene) 그리고 사장석(plagioclase)이 주된 조성 광물이며 그 외에는 유리질이 있다.  

 

5. 적분 대역 깊이(Integrated Band Depth, IBD) 

초분광 자료는 스펙트럼에 나타나는 흡수선의 선폭보다 초분광에서 할당된 채널의 폭이 좁기 
때문에 하나의 채널만으로 흡수선의 특징을 대표한다고 할 수 없다. 이에 대한 해결 방안으로 
흡수선의 특징이 나타나는 채널 영역들을 통합하여 흡수선 영역의 깊이를 계산하는 방법이 
사용되며 통합 대역 깊이(integrated band depth, IBD)라고 부른다. 달 탐사에서 사용하는 대
표적인 초분광 자료는 Moon Mineralogy Mapper(M3)가 있는데 일반적으로 IBD를 적용할 
때는 달에 풍부한 감람석과 휘석의 흡수선이 나타나는 1,000, 2,000 nm 파장을 대상으로 한
다[29–34]. 많은 연구자들이 사용하기 때문에 IBD1000, IBD2000으로 불리며 방정식Eq. (1), 
(2)는 다음과 같다. 

 𝐈𝐁𝐃𝟏𝟎𝟎𝟎 = ∑ ቀ𝟏 − 𝑹(𝟕𝟖𝟗ା𝟐𝟎𝒏)𝑹𝒄(𝟕𝟖𝟗ା𝟐𝟎𝒏)ቁ𝟐𝟓𝒏ୀ𝟎                                (1) 

 𝐈𝐁𝐃𝟐𝟎𝟎𝟎 = ∑ ቀ𝟏 − 𝑹(𝟏,𝟔𝟓𝟖ା𝟒𝟎𝒏)𝑹𝒄(𝟏,𝟔𝟓𝟖ା𝟒𝟎𝒏)ቁ𝟐𝟏𝒏ୀ𝟎                               (2) 

Fig. 5. The reflectance spectra of the lunar samples in the Brown university reflectance 

experiment laboratory (RELAB) spectral library [29,30]. 
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𝑛은 계산에 사용할 채널 수를 의미하고, 𝑅은 반사도, 𝑅௖는 연속체의 반사도이다. 단순하게 
표현하면 IBD는 각 채널별 대역 깊이의 총합이라고 할 수 있다(Fig. 6)[35]. 또한 앞서 언급했
던 가색상 비율 영상과 반사도 유형 및 연속체 제거가 모두 적용되므로 다방면에서 분석할 
수 있는 장점이 있다. 

이처럼 계산된 통합 대역 깊이 영상은 다른 영상들과 조합하여 가색상 비율로도 나타낼 수 
있으며, 특정 흡수선에 대한 정보를 좀 더 강조할 수 있는 특징이 있다. 

 

6. 요약 및 결론 

우주탐사에서 이루어지는 분광관측에서 VNIR 파장영역의 자료 처리 및 분석 방법에 대해 
소개하였다. 이 방법들은 주로 달 탐사에서 적용되며 화성이나 소행성 등 다른 태양계 천체들
에도 적용 가능하다. 하지만, 사전에 대상 천체의 지질과 광물과 같은 물리적, 화학적 이해가 
선행되어야 한다. 또한 향후 우주탐사의 중요한 화두인 ISRU에서도 유용하게 사용될 것으로 
기대한다. 
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요 약 

2021년 국제 우주감시학회(AMOS)에 발표된 논문에 따르면, 저궤도 우주공간의 우주물체 간 충돌가능성

은 작동중인 위성이 아니라 발사체 상단, 폐위성 등 우주 쓰레기에 의한 충돌확률이 높고, 우주교통관제

(space traffic management)를 통해 그 충돌 가능성을 줄일 것을 제안하고 있다. 이러한 배경에 최근 우

주공간에 위성 등 우주물체의 급속한 증가로 우주 쓰레기(debris) 문제가 국제적인 주요 도전과제로 부각

되고 있고, 이에 지난 2022년 9월 뉴욕에서 열린 유엔총회에 한국을 포함한 유엔 회원국들이 수직발사식 

위성요격미사일(anti-satellite, ASAT) 실험을 실시하지 않도록 하는 결의안 채택을 통해 전세계 8개국(23

년 6월 기준 13개국)이 ASAT 실험을 실시하지 않기로 했다. 또한, 우주 쓰레기를 줄이기 위한 방안이 민

간 분야에서 활발히 연구되고 있는데, 이러한 우주 쓰레기 상용서비스는 필요시 군사적으로도 사용이 가능

할 것으로 판단된다. 이에 우주 쓰레기 제거기술 현황, 우주위협 평가 및 궤도 상 랑데부 및 근접기동작전 

사례에 대해 알아보고, 우주 강국의 우주 쓰레기 제거기술을 활용한 우주무기 개발 개연성에 대해 고찰하

겠다. 그리고 미래 우주전장을 대비하기 위한 우주기동전(space maneuver warfare) 이해를 통해 새로운 

우주추진체계의 개발 필요성에 대해 제언하고자 한다. 

Abstract 

According to the studies recently published through advanced maui optical and space surveillance 
technologies (AMOS) Conference 2021, LEO conjunction assessment revolves around not on operating 
satellites but space debris such as rocket bodies and non-operational satellites, hence suggesting a 
solution through space traffic management. Against this backdrop, the issue of active debris removal (ADR) 
has emerged to the surface as an international challenge throughout the globe. In step with this, the United 
Nations General Assembly approved a resolution calling on nations to halt tests of direct-ascent anti-
satellites, to which U.S. and twelve other nations included Republic of Korea were original signatories. ADR 
techniques are also actively being researched in the civil sector, and these commercial services, if 
successfully developed, could possibly be utilized for military use as well. As such, this paper will help 
readers' understanding for the current status of ADR techniques, space threat assessments, on-orbit 
rendezvous and proximity operations by looking at previous cases, reflecting on space-faring nations' ADR 
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techniques and its development probability in relation to space weapons. As a conclusion, this study will 
propose the needs of developing space propulsion system by understanding Space Maneuver Warfare in 
preparation for the future space battlefield. 

핵심어 : 우주 쓰레기, 우주무기, 우주기동전, 대위성무기, 우주 쓰레기(능동) 제거 기술, 우주 
핵추진체계 

Keywords : space debris, space weapons, anti-satellite (ASAT), active debris removal, 
space nulcear thermal propulsion (SNTP ) 

 
 

1. 서론 

1957년 구소련이 세계 최초의 위성인 스푸트니크 1호(Sputnik-1)를 발사한 이래로 2022
년 11월 7일 기준으로 세계 각국은 총 14,450여 개의 위성을 우주공간으로 쏘아 올렸으며, 
9,610여 개의 위성이 우주공간에 있고 이중 5,800여 개가 작동 중에 있다[1](Fig. 1). 또한 
2030년 기준 대략 58,000여 개의 위성군 발사가 계획 중으로 2022년 12월 기준 미 SpaceX
사는 30,000여 개의 위성 추가발사를 미국 연방통신위원회에 요청해 이중 7,500기에 대한 
허가를 받았다[2]. 이외에도 OneWeb, Amazon, Telesat와 중국의 SatNet 등은 전세계적으로 저
궤도 광대역 위성군으로 90,000여 개에 달하는 위성을 우주공간에 투사할 것을 계획 중이다[3].  

우주공간에는 위성 이외에도 중국, 러시아 등 정부 주도의 대위성공격(anti-satellite, ASAT) 
실험에 의해 수많은 우주 쓰레기를 만들었으며, 우주발사체 상단부 로켓바디 등 수 만개의 우
주 쓰레기는 여전히 우주공간에 남아 있다. 이처럼 우주 쓰레기는 ‘우주 궤도나 대기권에 재 
돌입하는 인간이 만든 물체’로 정의하고 있다. 영국 우주국에 따르면 현재 지구 밖에는 수명
이 다한 위성과 발사체 잔해물, 우주인이 작업 중 잃어버린 최종 도구를 포함해 약 90만 개의 
우주 쓰레기가 지구 주변을 맴돌고 있는데, 쓰레기의 범위를 1 mm 수준의 작은 물체까지 확
대하면 그 수는 약 1억 3,000만 개가 될 것으로 과학계는 추정하고 있다. 이처럼 우주공간에

 
Fig. 1. Approximate number of active satellites, 2013–2022 [4]. 
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는 폐위성 이외에 위성발사시 우주공간에 남겨진 로켓 추진체, 페어링 등 10 cm 이상 크기 3
만 개가 활동 중으로 현재 운용 중인 위성에 매우 위협적인 존재이다[5](Fig. 2). 즉 고속의 우
주 쓰레기는 우주공간 상 우주물체 간 충돌 가능성을 증가시키고 있는데, 우주공간 우주 쓰레
기의 대부분은 2007년 중국의 대위성무기 시험 및 2009년 미국과 러시아 위성의 충돌로 발 
생하였으며, 1 cm급의 소형 우주 쓰레기도 위성에는 치명적인 손상을 줄 수 있다(Fig. 3). 이
러한 우주 쓰레기는 현재 미 우주군이 운영 중인 우주감시네트워크(space surveillance 
network)에 의해 10 cm 이상 크기의 우주물체(27,000여 개)에 대해서만 추적되고 있다. 

2021년 국제 우주감시학회[Advanced Maui Optical and Space(AMOS) surveillance 
Technologies]에 발표된 논문에 따르면, 저궤도 우주공간의 우주물체 간 충돌 가능성은 작동
중인 위성이 아니라 로켓바디, 폐위성 등 우주 쓰레기에 의한 충돌확률이 높고, 우주교통관제
(space traffic management)를 통해 그 충돌 가능성을 줄일 것을 제안하고 있다[7]. 이러한 
논문발표와 함께 최근 우주공간에 위성 등 우주물체의 급속한 증가로 우주 쓰레기(debris) 문
제가 국제적인 주요 도전과제로 부각되고 있고, 향후 저궤도 공간에서 유인 우주관광, 달 수
송 등과 같은 인간의 우주활동과 연계해 우주 쓰레기가 향후 장애 요소가 될 우려가 예상된
다. 이에 지난 2022년 9월 뉴욕에서 열린 유엔총회에 유엔 회원국들이 수직발사식 위성요격

Fig. 3. Damages of satellites caused by debris (ESA). ESA, European Space Agency. 

 
Fig. 2. Monthly number of objects in earth orbit by object type [6]. 
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미사일(ASAT) 실험을 실시하지 않도록 하는 결의안을 채택해 전세계 8개국(23년 6월 기준 13
개국)이 ASAT 실험을 실시하지 않기로 했다. 미국은 2022년 4월 수직발사식 ASAT의 파괴적
인 시험을 자체 중단 하기로 했는데, 캐나다(5월), 뉴질랜드(7월), 독일과 일본(9월), 한국과 영
국, 스위스, 호주(10월), 그리고 12월에는 프랑스 등이 선언했다[8]. 또한, 네덜란드는 2023년 2
월 스위스 제네바에서 열린 군축관련 UN 회의에서 인공위성 요격 미사일 시험을 중단한다고 
최근 선언했다[9]. 이외에도 우주 쓰레기를 줄이기 위한 방안으로 유럽우주국(European Space 
Agency, ESA)은 ‘클리어스페이스-1(ClearSpace-1)'으로 명명한 프로젝트로 2025년에 우주 쓰
레기 수거로봇을 로켓으로 쏘아 올린 뒤 목표한 잔해물을 추적해 수거하고, 잔해와 함께 지구
를 향해 재돌입하는 것을 목표로 상용서비스를 준비하고 있다. 이러한 우주 쓰레기 제거기술을 
활용한 상용서비스는 필요시 군사적으로도 사용이 가능할 것으로 판단된다. 이에 우주 쓰레기 
제거기술 현황, 우주위협 평가 및 궤도 상 랑데부 및 근접기동작전 사례에 대해 알아보고, 우주 
쓰레기 제거기술을 활용한 우주무기 개발 개연성에 대해 고찰하겠다. 그리고 미래 우주전장을 
대비하기 위한 우주기동전(space maneuver warfare) 이해를 통해 새로운 우주추진체계의 개
발 필요성에 대해 제언하고자 한다.  

 

2.  우주 쓰레기 제거기술 기술적 분류 

우주 쓰레기를 처리하는 방법은 단 두 가지 뿐이다. 하나는 지구 대기권으로 재돌입시켜 완
전히 연소시키는 것이고, 다른 하나는 다른 인공위성들이 전혀 사용하지 않는 궤도, 즉 운용 
중인 인공위성에게 방해가 되지 않는 궤도로 옮기는 것이다. 위의 두 방법을 직접 실행하기 
위한 방식에도 크게 두 가지 선택지가 있다. 첫째는 IADC Space Debris Mitigation 
Guidelines에 명시된 저궤도에서 위성과 로켓상단이 임무 종료 후 25년 내에 지구 대기권에
서 스스로 폐기를 실행하는 임무 후 처리(post-mission disposal) 방식이다[10]. 둘째는 우주 
공간으로 청소용 인공위성을 보내 우주 쓰레기를 직접 제거하는 능동적 제거(active debris 
removal, ADR) 방식이다[11]. 이중 우주 쓰레기를 직접 제거하는 능동적 제거(ADR) 기술 현
황에 대해 알아보겠다. 능동적 제거(ADR) 기술은 크게 4가지 방법으로 항력증가 시스템
(drag augmentation systems), 비접촉 방식(contactless methods), 테더(끈) 기반 방식
(tether-based methods), 접촉 제거방식(contact removal methods)으로 분류한다. 

 

2.1 항력증가 시스템(Drag Augmentation Systems)  

항력증가 시스템은 우주 쓰레기의 면적을 크게 하여 대기 항력을 증가시켜 고도를 낮추고 
지구 대기권으로 재돌입 시켜 완전히 연소시키는 방식이다. 이 방식은 우주 쓰레기의 크기에 
상관없이 제거 시도가 가능하고 도킹이나 대기권 진입을 위한 우주 쓰레기의 재진입(re-
entry) 궤도 조정이 필요치 않다. 항력증가 시스템에는 폼(foam), 팽창식(inflated), 섬유기반
(fiber-based), 태양/항력 돛(solar/drag sail) 방식이 있다. 폼(foam) 방식은 우주 쓰레기 제
거 위성이 목표 위성에 접근(랑데부)하여 폼을 위성 표면에 분사하여 구 모양으로 단위면적을 
크게 만들어 항력을 증가시켜 고도를 낮추게 하는 방식이다. 팽창식(inflated) 방식은 우주 쓰
레기에 풍선과 같은 큰 물체를 부착하여 항력을 증가시키는 방식으로 우주 쓰레기 제거 위성
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이 목표 우주 쓰레기에 접근(랑데부 및 도킹)하여 풍선과 같은 항력을 키우는 물체를 부착하
는 방식이다. 섬유기반(fiber-based) 방식은 폼(foam) 방식과 유사하며 폼 대신 섬유물질을 
탑재한 우주 쓰레기 제거 위성이 목표 우주 쓰레기에 접근(랑데부)하여 섬유물질을 분사하여 
구 모양으로 단위면적을 크게 만들어 항력을 증가시켜 고도를 낮추고 지구 대기권으로 재돌입 
시켜 완전히 연소시키는 방식이다. 태양 돛(solar sail) 방식은 알루미늄 폴리아미드(aluminium-
polyamide) 막의 돛 모양을 목표 해당 위성에서 자체 탑체하고 위성폐기 기동시 펼쳐 항력을 키
우는 방식이다.  

 

2.2 비접촉 방식(Contactless Methods) 

비접촉 방식은 우주 쓰레기 제거 위성이 목표 우주 쓰레기에 접촉없이 우주 쓰레기를 제거
하는 방식으로 위성 간 충돌위험이 없기에 추가적인 우주 쓰레기가 발생하지 않으나, 접촉방
식에 비해 상대적으로 우주 쓰레기 제거에 소요되는 기간이 길다. 비접촉 방식에는 인공 대기
영향(artificial atmospheric influence), 레이저 기반(laser-based), 이온 빔(ion beam shepherd), 
정전기 트랙터(electrostatic tractor) 방식이 있다. 인공 대기영향(artificial atmospheric influence)
은 목표 위성 고도의 궤도에 인공 가솔린(gasoline)을 방사하여 항력을 증가시켜 목표 쓰레기의 궤
도 속도를 늦추어 대기로 추락시키는 원리이다. 이 방식은 다수의 우주 쓰레기가 모여 있을 경
우 제거에 용이하다. 레이저 기반(laser-based) 방식은 크기가 1–10 cm인 우주 쓰레기에 대
해 레이저를 조사하여 목표 우주 쓰레기의 궤도 속도를 늦추어 대기에서 소멸시키는 방식으
로 지상 기반과 우주 기반 방식이 있다. 이온 빔(ion beam shepherd)은 목표 위성에 근접
(10–20 m)하여 이온 빔을 조사하여 목표 우주 쓰레기의 궤도 속도를 늦추어 대기에서 소멸시
키는 방식이다. 정전기 트랙터(electrostatic tractor) 방식은 정지궤도 상의 폐위성이나 로켓 
등의 우주 쓰레기 제거에 유용하며, 콜롱의 법칙(Coulomb’s law: 두 전하 사이의 힘은 전하
의 크기의 곱에 비례하고 거리의 제곱에 반비례 한다.)을 적용해 양전자의 견인(tug)기가 전자
빔을 목표 우주 쓰레기에 방사하여 양전하로 바뀌게 하고, 견인기와 우주 쓰레기의 전하를 같
게 만들어 서로 밀어내게 하여, 우주 쓰레기를 무덤 궤도(graveyard orbit)로 보내는 방식으
로 2–4개월이 소요된다.  

 

2.3 테더(끈) 기반 방식(Tether-Based Methods) 

테더(끈) 기반 방식은 우주 쓰레기 제거 위성이 다양한 테더(끈) 형태의 방법으로 목표 우주 
쓰레기를 끌어서 제거하는 방식으로 전도성 끈(electrodynamic tether), 그물 포획(net 
capturing), 작살(harpoon) 방식이 있다. 전도성 끈(electro-dynamic tether, EDT) 방식은 
우주 쓰레기에 전도성 끈을 달아 로렌츠 힘(Lorentz force)에 의해 발생한 항력을 발생하게 
하여 우주 쓰레기 궤도 속도를 늦추어 궤도를 이탈(de-orbit)시키는 방식이다. 로렌츠 힘
(Lorentz force)은 자기장에 의해 전류가 흐르는 도선 또는 전하를 가지고 운동하는 입자에 
작용하는 힘으로 움직이는 속도 방향과 자기장의 방향에 모두 수직인 방향으로 힘을 받는다. 
그물포획 방식은 간단하고 융통성이 있으며, 저궤도 및 정지궤도에서 우주 쓰레기를 제거하
기에 가성비가 좋다. 또한, 우주 쓰레기의 부피나 관성 등 물리적 변수를 적게 고려하여 상대
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적으로 쉽게 우주 쓰레기 제거가 가능하다. 작살 방식은 우주 쓰레기 제거 위성을 작살로 목
표 우주 쓰레기를 맞추어 제거하는 방식으로 작살을 이용해 우주 쓰레기를 수거하고 대기권
에서 태우는 방식이다. 

 

2.4 접촉 제거방식(Contact Removal Methods) 

접촉 제거방식은 우주 쓰레기 제거 위성이 목표 우주 쓰레기에 접촉해 우주 쓰레기를 제거
하는 방식으로 새총(slingshot), 접착제(adhesive), 촉수포획(tentacle capturing), 단일 로봇
팔(single robotic arm), 다중 로봇팔(multiple robotic arms) 방식이 있다. 새총방식은 한번 
발사에 여러 개의 우주 쓰레기를 제거할 수 있는 방식으로 우주 쓰레기 제거 위성은 우주 쓰
레기를 포획하여 지상으로 날려(spin-up & ejection)보낸다. 그리고 다음 우주 쓰레기를 포획
한다. 접착제 방식은 우주 쓰레기 제거 위성이 추진체가 있는 쓰레기 제거 키트(kit) 여러 개
를 탑재해 여러 개의 우주 쓰레기에 각각 접착제 방식의 쓰레기 제거 키트를 발사하여 목표 
우주 쓰레기에 부착시켜 대기권으로 유도하여 소멸시키는 방식이다. 촉수(집게 팔) 포획은 우
주 쓰레기를 촉수와 같이 생긴 로봇팔이 우주 쓰레기를 잡고 대기권으로 유도하여 소멸시키
는 방식이다. 단일 로봇팔 포획과 다중 로봇팔 포획은 좀 더 정밀하게 우주 쓰레기를 포획하
여 대기권으로 유도하여 소멸시키는 방식으로 미세 중력 및 우주 방사선 환경에서 동작이 가
능하게 기술 개발이 필요하다[12](Fig. 4). 

Fig. 4. Comparisions of different ADR methods. ADR, active debris removal. 
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3.  우주위협 평가 및 궤도 상 근접기동작전 사례 

3.1 우주위협 평가 

우주위협 평가로 2018년 8월 미국 부통령(Mike Pence)은 미국의 우주자산에 대해 중국, 
러시아의 위협이 증가되고 있다고 평가했고, 2023년 3월 미 우주군총장(Chance Saltzman)은 
중국이 우주분야에서 가장 큰 위협이라고 강조하며 중국이 우주기술을 무기화 하는 노력을 
지속적으로 하고 있다고 밝혔다[13]. 러시아의 경우 미국의 위성을 무력화할 수 있는 공중 레
이저와 대위성 미사일을 개발 중이며, 중국과 러시아의 위성이 미국 위성에 근접 접근하는 등 
전례 없이 우주위협이 되고 있다고 분석했다[14](Fig. 5). 

2022년 미국 국제전략연구소(Center for Strategic & International Studies, CSIS)에서 발
간한 ‘우주위협평가(space threat assessment) 2022’에 의하면 중국은 2021년에 가장 많은 
위성을 궤도상에 올린 나라이고, 중국의 대우주능력(counterspace capabilities)은 위성 간 
동일궤도에서 랑데부(co-orbital rendezvous) 능력과 저궤도 포함 정지궤도 위성에 대한 물
리적 파괴 및 비물리적 공격(지향성 에너지, 전자전 등) 능력을 보유할 것으로 분석하고 있으
며, 러시아의 경우 직접 타격 대위성공격(ASAT) 실험과 우크라이나에 대한 GPS 재밍, 위성 
간 근접기동작전작전(rendezvous and proximity operations, RPO) 등과 같은 대우주능력을 
지속적으로 발전시키고 있다[15]. 

 

3.2 궤도 상 근접기동작전 사례 

궤도 상 근접기동작전 대표적인 사례로 2020년 1월에 러시아 군사위성이 미국 정찰위성에 
대해 160 km까지 추적(RPO)한 사례와 중국 위성(TJS-3)이 2022년 10월 미국 정찰위성(USA 
233)에 대해 6.2 km까지 접근하였다(Fig. 6; Table 1).  

중국은 지난 12년간 저궤도 위성 궤도에서 위성간 근접기동작전(RPO) 등과 같은 다양한 
우주기술을 시험해 왔다. 중국의 저궤도 위성인 SJ-12는 2010년 중국의 노후화된 위성인 SJ-
06F 주변을 비행하는 근접기동을 몇 차례 수행했는데, 이 기동은 저속으로 규칙적이었으며, 
2010년 여름 몇 주에 걸쳐 의도적으로 이루어졌다. 당시 SJ-12는 SJ-06F와 물리적으로 접촉
하기도 했지만, 파편을 만들거나 양측 위성에 중대한 손상을 입힌 것으로 보이지는 않았다. 
이 물리적인 접촉은 2011년 있었던 선저우 우주캡슐과 톈궁-1 우주정거장의 도킹을 위한 사전 
실험으로도 추정되지만, SJ-12의 기동은 강력한 우주무기로도 사용될 수 있는 수준이었다. 

Fig. 5. Space threat assessment of Russia & China. 
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Table 1. Recent Russian rendezvous and proximity operations 

Date(s) System(s) Orbital parameters 비 고 

Jun. 2014– 

Mar. 2016 

Cosmos 2499, 

Briz-KM R/B 

1,501 × 1,480 km; 

82.4° 
위성 간 기동 

Apr. 2015– 

Apr. 2017 

Cosmos 2504, 

Briz-KM R/B 

1,507 × 1,172 km; 

82.5° 
위성 간 랑데부 

Mar.– 

Apr. 2017 

Cosmos 2504, 

FY-1C Debris 

1,507 × 848 km; 

82.6° 
위성-우주 쓰레기 간 접근 

Oct. 2014– 

Feb. 2020 
Luch, multiple 

35,600 km; 

0° 
정지궤도에서 타 위성 접근 

Aug.– 

Oct. 2017 

Cosmos 2521, 

Cosmos 2519, 

Cosmos 2523 

670 × 650 km 

 97.9° 
위성 도킹 및 RPO 

Mar.– 

Apr. 2018 

Cosmos 2521, 

Cosmos 2519 
 위성 간 접근 

Aug.– 

Dec. 2019 

Cosmos 2535, 

Cosmos 2536 

623 × 621 km; 

97.88° 
위성 간 접근 및 RPO 

Dec. 2019–

Mar. 2020 

Cosmos 

2542/2543, 

USA 245 

859 × 590 km; 

97.9° 
위성 간 RPO 

Jun.– 

Oct. 2020 

Cosmos 2543, 

Cosmos 2535 
 위성 간 접근 및 RPO 

RPO, Rendezvous and Proximity Operations. 

Fig. 6. RPO activities of Russia's olymp satellite against USA satellite. RPO, Rendezvous and 

Proximity Operations.



 

 

 

 
 
 

J. Space Technol. Appl. 3(2), 165-198 (2023)

https://www.jstna.org  |  173

중국 위성의 타국 정지궤도 위성 랑데부 및 근접기동작전과 저궤도 위성 궤도상 랑데부 사례
로 중국의 정지궤도 인공위성인 SJ-17은 2017년과 2018년 인도네시아의 통신위성인 텔컴 
35와 가까운 위치에서 랑데부 및 근접기동작전(RPO)을 실시했다(Fig. 7). 

2015년 출판된 중국의 연구논문에 따르면, 과학자들은 '정지궤도에서 작은 위성이 큰 위성
에 접근해 고화질 사진을 찍고, 빠르게 후퇴해 탐지 가능성을 최소화할 수 있었다.'고 발표했
다[16,17](Table 2).  

Table 2. Recent Chinese rendezvous and proximity operations 

Date(s) System(s) 
Orbital 

parameters 
비 고 

Jun.– 

Aug. 2010 
SJ-O6F, SJ-12

570–600 km; 

97.6° 
위성 간 랑데부 

Jul. 2013– 

May 2016 

SY-7, CX-3, 

SJ-15 

Approx. 670 km; 

98° 

SY-7: 로봇팔 / CX-3: 

우주감시(광학), 

SJ-15: 궤도 천이 

Nov. 2016–

Feb. 2018 

SJ-17, YZ-2 

upper stage 

35,600 km; 

0° 

SJ-17: Chinasat 5A 랑데부 

YZ-2: 정지궤도 → graveyard orbit

Jan.– 

Apr. 2019 

TJS-3, TJS-3 

AKM 

35,600 km; 

0° 
위성 간 RPO 

Dec. 2021–

Jan. 2022 

SJ-21, 

Compass G2,

TJS-3 

35,876 km; 

8° 

위성 도킹 및 궤도천이 / TJS-3 

위성 간 RPO(미우주군 USA 233 

6.2 km 접근) 

RPO, Rendezvous and Proximity Operations. 

 

Fig. 7. RPO activities of China satellite against Indonesia satellite. RPO, Rendezvous and 

Proximity Operations. 
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4.  우주 강국의 우주 쓰레기 제거기술 개발 현황 

최근 우주 쓰레기가 국제정치 무대의 주요 화두로 떠올랐다. 2021년 6월 영국 콘월에서 열
린 주요 7개국(G7) 정상회의에서 이 문제가 주요 안건으로 논의됐기 때문이다. 이번 회의에 
참석한 각국 정상들은 공동선언문을 통해 우주 쓰레기 문제 해결을 위해서 “모든 나라들이 
함께 움직여야 한다”고 말했고, “지속적인 우주 사용을 위협하는 문제들의 근본적인 해결을 
위해 새 국제규범이 필요하다.”고 주장했다[18].  

 

4.1 미국 

우주 강국의 우주 쓰레기 제거기술 개발 현황으로 미국은 우주비행체의 수명연장 서비스를 
위해 우주비행체(위성 포함)가 중력의 힘으로 궤도가 점점 낮아지는 것을 막고 기존 궤도유지
를 위해 연료를 재보급 하거나, 냉각제와 같은 소모품을 재보충하고 고장난 우주부품 교체 등 
우주비행체의 수명을 연장하기 위한 궤도상서비싱(on-orbit servicing, OOS) 기술을 통해 우
주 쓰레기 제거 기술을 개발 중이다. 즉, 궤도상서비싱(OOS)은 우주공간에서 우주물체(위성, 
우주발사체 상단로켓, 우주정거장 등)를 대상으로 상태 점검(inspection), 자세 유지, 궤도 견
인ㆍ이동(tug, relocation) 또는 유지(maintenance), 우주 재급유(refueling), 수리(repair), 우
주 쓰레기 제거(debris mitigation), 부품 교체(replacement) 및 업그레이드 서비스를 제공하
는 것을 포함한다. 궤도상서비싱에 필요한 기술은 목표 위성과 동일한 궤도면에 재 진입하여 
수천 km–수백 km에서부터 접근하는 랑데부(rendezvous) 기술과 수백 미터–수 미터 내 근
접거리를 일정 시간 유지하는 근접기동작전(proximity operation) 기술, 최종적으로 목표물
체 몸체(일부 영역)에 닿는 도킹(docking) 기술 등이 있다. 궤도상서비싱의 대표적인 개발 사
례로 미국 노스롭그루만(northrop grumman)의 자회사 SpaceLogistics는 2020년 2월 세계 
최초로 MEV(Mission Extension Vehicle)-1호를 정지궤도상의 Intelsat IS-901에 성공적으로 
도킹하여 위성의 수명을 5년간 연장시키는 임무를 수행 중이고, MEV-2는 2020년 8월 발사
되어 21년 4월 Intelsat IS-1002와 도킹하여 임무를 수행 중이다. 두 임무의 차이는 MEV-1
은 연료가 거의 소진되어 우주무덤으로 폐기된 정지위성에 대해 도킹한 후 정지궤도로 다시 
이동시킨 후 자체 추력과 자세제어 제공을 통해 서비스를 재가동시킨 것이며, MEV-2는 운영 
중인 정지궤도 상의 위성에 도킹한 점이다. 이들 위성이 제공하는 수명연장 서비스는 연료를 
직접 재급유 하거나 부품을 수리하는 것뿐만 아니라, 대상 위성에 도킹하여 자체 추력으로 궤
도와 자세를 유지시킴으로써 서비스를 지속할 수 있도록 하는 것으로 2024년에는 Mission 
Robotic Vehicle를 발사해 MEV-2의 기능에 추가하여 우주 쓰레기를 제거하는 기능도 구현
할 예정이다[19,20]. 이러한 수명 연장용 궤도상서비싱은 우주 쓰레기 능동적 제거(ADR) 방
식 중 접촉 제거(contact removal methods) 방식으로 단일 로봇팔 또는 다중 로봇팔 포획으
로 정밀하게 우주 쓰레기를 포획하여 대기권으로 유도하여 소멸시킬 수 있다(Fig. 8). 

 

4.2 중국 

중국은 우주 쓰레기 제거를 위한 기술 개발에 4가지 방식으로 연구 중이다. 첫째로 접촉 우
주 쓰레기 제거(contact removal methods) 방식인 단일 로봇팔 방식으로 미국 CSIS의 ‘우주 
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위협평가(space threat assessment) 2021’에 의하면, 2013년 중국은 세 개의 새로운 위성이  
'우주 정비기술에 대한 과학적 실험을 진행하고 있다.’고 밝혔다. 그러나 미국 정부는 하나의 
위성이 로봇팔을 가지고 있다고 밝혔으며, 이는 다른 위성을 붙잡을 수 있는 능력을 가지고 
있는 것으로 분석했다. 3년 뒤인 2016년, 중국은 아오룽-1을 발사했는데, 아오룽-1은 로봇팔
과 소형 위성을 탑재하고 있으며, 이 소형 위성을 임무 과정에서 배치하거나 다시 복귀시킬 
수 있었다. 공식적인 발표에 따르면, 아오룽-1은 우주 쓰레기를 모으고 제거하는 기술을 시험
하기 위해 만들어졌다고 한다[21]. 둘째로 테더(끈) 기반(tether-based methods) 방식의 그물
포획으로 중국 센양 과학기술대학에서 연구 중이며, ESA가 2002년 제안한 쓰레기 제거 기술 
연구 개념과도 유사하게 그물을 활용해 우주 쓰레기를 수거해 대기권에서 태우는 방식이다
[22](Fig. 9). 이러한 우주 쓰레기를 저궤도에서 그물로 항력을 주어 제거하는 방법은 우주 쓰
레기의 크기가 로켓바디처럼 큰 경우에는 적용하기 어렵다. 현재 8,000 kg 무게와 태양열판 
정도의 크기(36 m)에 대해 그물을 활용한 우주 쓰레기 제거 방식이 연구 중이다. 

세 번째, 중국 레이저 추진 기술대학에서 연구 중인 비접촉(contactless methods) 우주 쓰
레기 제거방식인 우주 레이저 기반(laser-based) 방식은 레이저를 장착한 우주 쓰레기 제거 
위성에서 우주 쓰레기에 레이저를 조사하여 우주 쓰레기의 궤도 속도를 늦추어 점차 고도를 
낮추고, 최종적으로 대기권으로 추락을 유도해 대기권에서 소멸시키는 방식으로 국제 우주정
거장(international space station, ISS)이나 ORION 우주비행체에 1 cm 정도의 우주 쓰레기
(debris)와 충돌을 방지하기 위해 현재 적용되고 있는 방식이다[21,23](Fig. 10). 

네 번째 방식은 항력증가 시스템(drag augmentation systems)으로 2022년 7월 중국 상하
이 우주비행기술연구원은 로켓 잔해를 제거하는 태양/항력 돛(solar/drag sail)을 선보였다. 
우주 쓰레기가 된 우주 발사체 상단로켓이나 위성 잔해에 태양/항력 돛을 붙여 우주 쓰레기

Fig. 9. ROBOTIC ARM DEMONSTRATOR SY-7 & ESA ADR Project CONOPS using Space 

Net. ESA, European Space Agency; ADR, active debris removal. 

 
Fig. 8. Mission Extension Vehicle (MEV-1) Lab Test and Robotic Arm. 
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의 면적을 크게 하여 대기 항력을 증가시키고 궤도 속도를 늦추어 지구 대기권으로 재진입 
시켜 완전히 연소시키는 방식이다.  

 

4.3 일본 

일본은 현재 전 세계적으로 우주 쓰레기 제거 산업에 가장 앞선 나라로 우주 쓰레기 제거
를 위한 기술 개발에 3가지 방식에 대해 연구 중이다. 첫째는 접촉 제거방식으로 우주 쓰레기 
제거 위성이 목표 우주 쓰레기에 접촉해 우주 쓰레기를 제거하는 방식이다. 일본의 우주항공
연구개발기구(Japan Aerospace Exploration Agency, JAXA)는 도쿄에 본사를 둔 아스토로스
케일(Astroscale)사와 협력해 2021년 3월 우주 잔해 수거 위성 ELSA-d(180 kg)를 러시아의 
소유즈 로켓에 탑재해 지구 저궤도(550 km)에 올려 보냈으며, 2024년 서비스 상용화를 목표
로 하고 있다. 이 실험이 성공하면 민간 기업 가운데 우주 쓰레기 제거에 성공한 첫 사례가 
된다. ELSA-d(End-of-Life Service by Astroscale)는 일종의 모선인 서비스 위성과 강한 자성
을 가진 클라이언트 위성을 발사해 금속 성분의 우주 쓰레기를 수거해 대기권에서 태우는 우
주 쓰레기 청소위성이다[24](Fig. 11).  

이번 실험은 실제 궤도에 있는 우주 쓰레기를 목표로 하는 것은 아니고, 영국 서리대학교에
서 설립한 위성전문업체 Surrey Satellite Technology의 위성(20 kg)을 목표로 하는 추적 실
험이다. 실제 궤도에 있는 우주 쓰레기를 청소하기 위해서는 먼저 그 우주 쓰레기의 소유국과 
협의가 되어야 하고, 그 우주 쓰레기가 정확히 어디에 있는지도 예측하여 그 궤도로 접근해야 
한다. 목표로 하는 궤도에 정확히 도착해 목표 위성에 랑데부와 근접 기동작전을 할 수 있어
야만 제거를 위한 여러 기술을 쓸 수 있다. ELSA-d는 목표 위성과 함께 발사되어 궤도에서 
분리과정을 거친 다음에 다시 쫓아가 잡아서 대기권으로 재돌입 시키는 기동 기술을 시도한
다[11]. 우주 쓰레기 제거 위성이 우주 쓰레기에 효율적으로 접근하는 방법에 대한 연구사례
로 100 km 근방에서 우주 쓰레기에 대해 탑재된 광학 카메라를 활용해 각도만으로 접근하고,  

 
Fig. 10. Illustration of China ADR Project CONOPS using Space Laser. ADR, active debris 
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20 km에서 4 km까지는 적외선 카메라를 활용해 접근 후 최종단계(1 km)에서는 속도로 접근
하는 단계별 접근 방법을 보여준다[25](Fig. 12). 

둘째로 비접촉(contactless methods) 우주 쓰레기 제거방식인 레이저 기반(laser-based) 
방식으로 일본 위성통신 회사인 ‘스카이 퍼펙트 JSAT’은 2026년 실용화를 목표로 레이저를 
이용해 우주 쓰레기를 청소하는 위성을 개발하고 있다. 수십 m 이상 떨어진 곳에서 레이저를 
쏘아 우주 쓰레기 표면을 기화시켜 항력을 만들고, 이로 인해 궤도 속도를 늦추게 하여 대기
권에서 소멸시키는 방식이다[26]. 셋째는 테더(끈) 기반 방식으로 일본 스타트업 ‘에일’은 일
본 우주항공연구개발기구(JAXA)와 손잡고 2025년에 상용화를 목표로 전도성 끈을 이용한 청
소 기법을 개발 중으로 운영개념[27]은 지구 자기장 간섭 현상을 이용하는 원리로 수십 km 
길이의 전도성 끈(EDT)을 우주 쓰레기에 달아 로렌츠 힘(Lorentz force)에 의해 발생한 항력
이 발생하여 궤도 속도를 늦추어 궤도이탈(de-orbit) 시키는 방식으로 지구 지자기 변화, 중
력 변화 등의 우주기상 변화로 저궤도(1,200 km까지)까지만 적용 가능하며, 5–10 km 전도성 
끈(EDT)을 적용 시 1년 이내 우주 쓰레기 제거가 가능하다고 한다[28,29]. 로렌츠 힘
(Lorentz force)은 자기장에 의해 전류가 흐르는 도선 또는 전하를 가지고 운동하는 입자에 
작용하는 힘으로 움직이는 속도 방향과 자기 마당의 방향에 모두 수직인 방향으로 힘을 받는
다[30](Fig. 13). 

Fig. 11. Illustration of ELSA-d CONOPS. ELSA-d, end-of-life service by astroscale. 

 
Fig. 12. Illustration of ELSA-d specific CONOPS of ADR. ELSA-d, end-of-life service by 

astroscale; ADR, active debris removal. 
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4.4 유럽우주국(European Space Agency, ESA) 

유럽우주국(ESA)은 우주 쓰레기 제거를 위한 기술 개발에 3가지 방식에 대해 연구 중이다. 
첫째 접촉 제거방식 중 촉수포획(tentacle capturing, 집게 팔)으로 2020년부터 우주 쓰레기 
제거 프로젝트(클리어스페이스-1)를 개발시험 중이다(Fig. 14).  

유럽우주국(ESA)의 ‘클리어스페이스(-1)’은 저궤도 우주 쓰레기 제거를 위한 기술 개발 검
증 계획으로 2025년경 로봇팔 4개가 달린 청소 위성을 우주로 올려보내 베스파를 직접 붙잡
아 제거할 계획이다. 베스파(Vespa)라고 불리는 물체는 인공위성을 쏘아 올리는 로켓에서 위
성과 로켓을 연결하는 부품으로 지난 2013년에 대기권으로 떨어지지 않고 계속 우주 궤도에 
남아 있다. ‘베스파’는 무게 112 kg의 베가 로켓 상단의 위성 어댑터로 현재 근지점 고도 679 
km, 원지점 고도 790 km 부근에 있지만, 2025년에는 이보다 궤도가 낮아질 것이라 예상된
다. 주목할 만한 점은 ‘클리어스페이스-1’은 실제로 우주에 떠다니는 우주 쓰레기를 대상으로 
직접 추적해서 수거한다는 것이다.’[11](Fig. 15).  

둘째로 테더(끈) 기반(tether-based methods) 방식의 그물포획 및 작살방식으로 유럽우주
국(ESA)이 제안한 또 다른 우주 쓰레기 제거 프로젝트 개념은 그물을 펼쳐 지구 궤도를 도는 

Fig. 13. Illustration of active debris removal (ADR) project using EDT & Lorentz force. EDT, 

electro-dynamic tether. 

Fig. 14. Illustration of ClearSpace-1 Detail Shape. 
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우주 쓰레기를 수거하는 방법이다. 이러한 기술을 검증하기 위해 영국의 에어버스는 리무브
데브리스(RemoveDebris)를 2018년 10월 발사했다. 리무브데브리스는 그물로 포획하는 실
험과 카메라와 라이더(light detection and ranging)를 이용해 파편을 추적 관찰하는 실험 그
리고 작살(초속 20 m 속력)을 던져 파편에 명중시키는 실험(2D 카메라와 3D 라이다로 우주 
쓰레기의 움직임을 감지하고 동선을 추적해 탐색하는 실험)이었다. 개발시험을 위해 우주 쓰
레기 역할을 할 큐브위성 DS-1을 본체 위성과 함께 발사됐다. 리무브데브리스는 랑데부, 근
접기동작전 & 도킹(rendevous proximity operation & docking) 기술보다는 인공위성에서 
로봇팔이나 작살을 안정적으로 동작시키는 데 초점을 두었다고 할 수 있다. 우주 쓰레기를 포
획하기 위한 그물을 안정적으로 펼치는 것이나, 작살이 목표에 정확히 고정되는지 그리고 줄
로 연결된 작살이 우주 쓰레기에 부착되었을 때 그 충격이 모체 위성에 영향을 주는지 등 여
러 상황을 확인할 수 있었고, 직경 2m, 질량 2톤의 물체를 포획할 수 있는 그물로 잔해를 포
착해 대기권에 진입시키는 실험까지 성공적으로 완료했다. 세부적으로 설명하면, 먼저 DS-1
을 리무브데브리스와 7 m 떨어진 거리에 두고 그물로 포획하고 이후 로봇팔을 이용해 10 m 
떨어진 곳에 큐브위성을 두고 줄이 연결된 작살을 발사해 맞추는 방식으로 진행되었다(Fig. 
16). 셋째로 항력증가 시스템(drag augmentation systems)으로 2022년 3월 마지막 실험을 
위해 공기저항을 극대화하는 10 m2 크기의 항력 돛(drag sail)을 펼쳤다. 이 돛이 에어 브레이
크 역할을 하여 지구 궤도에 존재하는 희박한 대기에 대한 항력을 증가시킨다. 그렇게 별도의 
연료를 사용하지 않고도 대기권으로 빠르게 진입(재돌입)시킬 수 있다. 현재 리무브데브리스
는 고도 360 km에 있으며, 2022년 12월 3.5 m2 크기의 돛으로 우주 궤도에 성공적으로 배치
되었다[31]. 참고로 항력 돛(drag sail)을 사용하지 않는 1U 큐브셋의 경우 우주 공간에 머무
는 시간은 2,500일이나, 항력 돛(drag sail)을 사용하는 방법은 우주 궤도상 우주 쓰레기를 
50–250일 안에 대기권으로 재돌입 시킬 수 있다. 
 

4.5 호주 

호주는 우주 쓰레기이나 기능 정지된 폐 위성을 제거하기 위해 비접촉(contactless 
methods) 우주 쓰레기 제거방식의 형태인 지상 레이저 기반(laser-based) 방식에 대한 연구

Fig. 15. Illustration of ClearSpace-1 Project CONOPS. 
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가 진행되고 있다[11]. 고출력 레이저를 우주 쓰레기나 폐 위성에 조사하여 플라스마 제트 기
류를 발생시켜 대기항력을 키워 궤도 유지속도를 잃게 되고 중력에 의해 대기권 소멸이나 바
다 위 추락을 유도하여 제거하는 개념이다(Fig. 17). 

이 방법의 장점은 첫째, 우주 쓰레기의 크기에 제한을 받지 않는다는 점이다[32]. 즉, 크기
가 큰 우주 쓰레기에 대해서도 제거가 가능하다. 둘째, 회전하는(tumbling) 우주 쓰레기에 대
해서는 로봇팔과 같은 방법으로 제거가 어렵지만, 레이저로 제거 시 상대적으로 용이하다. 이
외에도 우주 쓰레기에 의한 위성 충돌에 대비해 레이저로 우주 쓰레기의 궤도를 변경하거나 
우주 쓰레기의 지상 추락 지점을 유도 가능한 점이 있다. 단점으로는 우주 쓰레기가 지상 레
이저 상공으로 지나가는 시간(16초 이내)만 우주 쓰레기에 대해 레이저를 발사할 수 있는데, 

 
Fig. 16. Illustration of RemoveDebris Project CONOPS. 

 
Fig. 17. Illustration of active debris removal (ADR) project CONOPS using ground laser. 
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우주 궤도 200 km까지 우주 쓰레기를 추락하기 시키기까지 수백 번의 레이저 발사를 해야 
한다는 점이다. 이처럼 지상에서 우주 쓰레기를 제거하는 방법은 지상에 구축하여 가장 효율
적인 방안이나, 우주무기라는 정치적인 우려로 국제적인 상호 이해가 필요하다[33].  

 

4.6 기타 국가 

우주 쓰레기를 제거하기 위한 기타 방법으로 싱가폴은 접촉 제거방식 중 촉수포획(tentacle 
capturing, 집게 팔) 방식을 연구 중인데, 우주 쓰레기 제거 위성에 로봇팔로 금속 성분의 우
주 쓰레기(크기 5 cm 미만)를 잡아 금속 수집 캔에 모아 금속 수집 캔(가득 찬)을 전자기 코
일 건 장치(coil gun mechanism)를 이용해 대기권으로 발사하여 소멸시키거나, 비금속 성분
의 우주 쓰레기(크기 5 cm 초과)는 로봇팔로 직접 잡아 대기권으로 이동해 우주 쓰레기를 고
열(1,500℃)에 소멸시키는 방법이다[34]. 로봇팔에는 우주 쓰레기를 감지하기 위한 카메라와 
센서가 장착되어 우주 쓰레기의 성분, 크기, 속도 등을 감지한다. 이외에 스위스와 국내에서
는 접촉 제거방식 중 새총(slingshot) 방식과 유사하게 큐브위성에 총알(0.1 kg) 5발을 장착한 
총을 탑재해 우주 쓰레기(직경 0.2–1 inch)에 총알을 맞추어 궤도 속도를 늦추게 하고 대기권
에서 소멸시키는 방법이 연구되고 있다[35].  

이 방법은 일정한 거리에서 우주 쓰레기를 제거하기 때문에 다소 안전하다. 또한, 2016년부
터 국내 대학에서 큐브위성의 태양 돛 개발 연구를 진행 중이다. 러시아의 경우 우주 스타트
업 ‘스타로켓’은 ‘폼 브레이크 캐쳐(foam breaks catcher)’라는 기술을 이용해 우주 쓰레기를 
수거하는 위성을 개발 중이다. 항력증가 시스템인 폼(foam) 방식으로 우주 쓰레기 제거 위성
이 목표 위성에 접근(랑데부)하여 폼을 위성 표면에 분사하여 구 모양으로 단위면적을 크게 
하여 항력을 증가시켜 고도를 낮추게 하는 방식이다. 빠르면 2023년 발사를 목표로 하고 원
통형 위성은 중량 50 kg으로 우주 쓰레기들이 모여 있는 공간에 끈적끈적한 폴리머 거품을 
방출해 우주 쓰레기들이 붙게 한 후 궤도 속도를 늦추게 하여 지구 대기권으로 떨어뜨려 소
멸시키는 방식이다[36](Fig. 18). 이외에도 영국의 '서리 새틀라이트 테크놀로지'는 그물을 던
져 우주 쓰레기(최대 10 cm)를 잡는데 성공한 바 있다[37]. 

Fig. 18. Illustration of ADR project CONOPS using gun bullet, drag sail, form. ADR, active 

debris removal. 
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5.  우주 쓰레기 제거기술 활용, 우주무기 개발 개연성 고찰 

우주 궤도상 우주자산을 일시적 혹은 영구히 무력화하는 방법에는 적성국의 킬러위성이 아
군 위성의 동일 궤도상에 위치한 후 근접기동하여 라디오 주파수 재머, 고출력 마이크로웨이
브, 운동성 공격무기, 레이저, 로봇팔, 화학 스프레이 등을 활용하는 방법이 있으며, 상대적 
거리에 따라 다양한 공격방법이 우주 선진국에서 연구되고 있다(Fig. 19). 러시아(구소련)는 
냉전 시절부터 위성을 활용한 우주자산 공격 기술 개발에 중점을 두었고, 미국은 2010년부터 
X-37B 재진입 무인 우주비행체를 통해 위성을 활용한 우주자산 공격 기술 시험을 수행하였
다. 또한 중국은 2016년에 킬러위성 기술 시험을 위해 로봇팔을 장착한 위성을 발사하였다.  

 

5.1 우주 쓰레기 제거기술에 대한 기술성숙도[TRL(Technology Readiness Level)] 현황 

우주 쓰레기 제거기술을 활용한 우주무기 개발 개연성을 고려해 보면, 우주 쓰레기 제거 방
식은 우주 쓰레기의 궤도(고도) 위치, 크기에 따라 적용하는 방식이 다양하고 방식마다 장ㆍ
단점이 있다. 또한, 각각의 우주 쓰레기 제거기술에 대한 기술성숙도(technology readiness 
level, TRL), 제거 소요기간, 구축비용이 다양해 우주 강국들은 목표 대상에 따라 다양한 방식
의 우주 쓰레기 제거 기술을 개발 중이다[21]. 예를 들면 우주 쓰레기와 일정한 거리에서 그 
물 또는 작살을 이용하거나, 팽창하는 폼(foam)을 발사하여 우주 쓰레기의 항력을 높여 우주 
궤도 속도를 늦추어 대기권에서 소멸시키는 우주 쓰레기를 제거하는 방식은 우주 쓰레기에 
직접 접근해서 제거하는 방법보다는 안전하지만, 지구 대기권에 재돌입시(re-entry) 소멸하지 
않은 일부 우주 쓰레기로 인해 지상에 피해를 줄 가능성이 있다. 우주 쓰레기 제거기술에 대
한 현재 기술성숙도(TRL) 현황으로 작살을 이용한 우주 쓰레기 제거 방법은 작살에 항법장비
(광학 카메라)와 추진체(제트 추진)를 탑재하여 우주 쓰레기로 접근해 우주 쓰레기와 함께 대
기권으로 유도 소멸시키는 방법으로 기술성숙도(TRL 5)가 높은 편이고, 팽창하는 폼(foam)을 
우주 쓰레기에 발사하는 방법은 진공상태에서 폼을 우주 쓰레기에 부착시키고 팽창시키는 기
술로 기술성숙도(TRL 3)가 낮은 편이다[38]. 또한, 로봇팔 등을 이용해 우주 공간에서 우주 쓰
레기에 접근하여 우주 쓰레기를 직접 제거(capturing removal)하는 방법은 비용이 상대적으
로 낮아 우주강국 대부분의 나라에서 개발 중이며, 기술성숙도(TRL 4)가 연구개발 진입에 가
능한 수준이다. 그리고 레이저 등을 우주 쓰레기에 발사하여 궤도 속도를 낮추어 대기권에 소
멸시키는 추진력 이용 궤도이탈(propulsion deorbit) 방식은 기술성숙도(TRL 3)는 연구개발

 
Fig. 19. Types of space-based weapons. 
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이 가능한 수준이나, 우주무기로 직접 이용될 수 있다는 우려로 국제적인 상호이해가 필요하
다. 또한, 태양/항력 돛(solar/drag sail) 등을 이용하는 항력 발생(drag augmentation) 방식
은 저궤도 우주 쓰레기 제거에만 적용이 가능한 방식이다[39](Fig. 20).  

종합하면 국방 획득분야에서 우주 쓰레기 제거기술을 활용한 우주 강국의 우주무기 개발 
방향은 단기적으로는 탐색개발에서 체계개발이 가능한 기술성숙도(TRL) 6 이상인 태양/항력 
돛(solar/drag sail) 방식이 개발 가능성이 높으며, 우주 쓰레기 제거 기술 중 기술성숙도(TRL) 
3 이상인 촉수, 전도성 끈, 레이저, 폼, 로봇팔, 작살, 그물, 이온 빔, 팽창 방식 등에 대한 연
구개발 진입이 가능하다. 특히, 우주강국들은 비용과 제거 소요기간을 고려할시 작살(TRL 5)
과 로봇팔(TRL 4), 그물(TRL 4), 촉수(TRL 3) 방식 기술을 적용한 우주 쓰레기 기술 개발에 집
중할 것으로 판단된다. 장기적으로는 군사적 활용이 용이한 이온 빔(TRL 4), 레이저(TRL 3) 
방식 개발도 병행할 것으로 예상된다. 

 

5.2 중국 우주무기 개발 개연성 

2021년 미국 국제전략연구소(CSIS)에서 발간한 우주위협 평가 보고서에 의하면, 2016년 6
월 중국은 하이안다오에서 창정 7호 로켓에 위성 스젠 17호(아오룽-1)를 탑재해 발사했고 문
어발처럼 생긴 로봇팔로 우주 쓰레기를 제거할 수 있다고 한다[40]. 2020년 스젠 17호(아오룽
-1)가 중국의 정지궤도 위성을 대상으로 랑데부 및 근접기동작전을 수행한 건과 관련해 중국 
국가항천국(China National Space Administration)은 “스젠 17호(아오룽-1)를 이용해 수명
이 다한 위성을 바다로 안전하게 추락시킬 수 있다”고 밝혔다. 이러한 우주 쓰레기 제거용 위
성은 필요시 군사적 용도로 다른 국가 위성의 궤도를 바꾸거나 물리적 충격을 가해 기능 장
애를 일으킬 수 있을 것으로 판단된다. 이외에도 중국은 2016년 스젠 17호(아오룽-1)와 같은 
임무를 가지고 있는 톈위안-1을 배치했는데, 중국 언론에 따르면 톈위안-1는 궤도상에서 다
른 인공위성에 연료를 주입하는 데 성공했다고 발표했고, 미국 언론은 이것이 위성 공격 무기
로도 사용될 가능성이 있다고 보도했다[41]. 또한, 2022년 1월 발사된 시지엔-21은 위성폐기 

 
Fig. 20. Comparisions of different ADR methods by TRL, duration, cost. ADR, active debris 

removal; TRL, technology readiness level.  
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방식의 일종으로 BeiDou GPS 위성에 접근하여 고장난 위성을 위성궤도 밖으로 끌고 나가는 
위성운용 능력을 보여주었다(Fig. 21). 

 

5.3 프랑스, 일본 우주무기 개발 개연성 

2019년 9월 공군 예하 우주사령부를 창설한 프랑스는 2019년 12월 ‘위성 방어용 레이저 
무기를 개발할 것’이라고 발표했다[42]. 이 당시 프랑스 국방장관(플로랑스 파를리) 은 리옹 
몽베르덩 공군기지에서 기자회견을 열고 "우리의 위성이 위협받는다면 적들의 위성을 일시적
으로 눈멀게 할 것"이라며, 적의 위성에 반격할 레이저를 장착한 방어위성 혹은 레이저를 장
착한 감시 나노위성을 2025년에 초기 배치(2030년에 완성 목표)한다고 발표했다[43]. 방어위
성이 나노위성의 크기로 개발될 것을 고려시 저출력의 레이저 생성만 가능할 것으로 예상되
며, 접근하는 목표위성에 대해 저 출력의 레이저로 목표위성의 광학장비에 대한 dazzle 혹은 
blind만이 가능할 것으로 판단된다[44]. 프랑스의 위성 방어무기 개발 구상은 2017년에 러시
아의 첩보 위성이 프랑스와 이탈리아가 공동으로 운용하는 군사위성 아테나-피두스에 매우 
가까이 접근해 감청을 시도한 이후부터 구체화하기 시작했다(Fig. 22).  

또한, 일본도 우주 이용에 대한 우위 확보를 위한 능력 강화의 일환으로 우주공간에서 다른 
위성을 무력화하는 방해위성을 2020년대 중반에 띄우는 방안을 검토했다[45]. 이러한 임무를 
수행할 첫 우주 전문부대인 우주작전대가 도쿄도 소재 후추기지에서 20여 명 규모로 2020년 
5월 18일 창설되었다[46]. 이외에도 일본 방위성은 우주 공간의 경계ㆍ감시나 인공위성의 수
리ㆍ보급을 담당하는 '우주 순회선'의 건조를 검토 중이라고 발표했다. 우주 순회선은 일본 
방위성이 목표로 하는 우주상황인식(space situational awareness, SSA) 능력 향상의 일환으

Fig. 21. RPO activities of CJ-17 satellite & docking of Shijian-21 to Beidou. RPO, Rendezvous 

and Proximity Operations. 

 
Fig. 22. Sets Up of France Space Command & CONOP of Defense Satellite using laser. 



 

 

 

 
 
 

J. Space Technol. Appl. 3(2), 165-198 (2023)

https://www.jstna.org  |  185

로 우주공간을 자유롭게 항행하는 무인선을 상정하고, 발사 시기는 2026년으로 2022년도 예
산 요구에 조사ㆍ연구비 1억 엔을 반영했다. '우주 순회선'은 정지궤도 고도에서 광학 탑재체
를 통해 일본 위성에 접근하는 킬러위성을 감시하는 임무를 부여할 예정이다. 향후, 우주 순
회선이 개발되어 운영되면 위성의 수리ㆍ보급이 가능하고 위성의 고장이나 연료 고갈 등의 
대처를 통해 일본위성의 사용기간 연장이 가능하며, 위성 운용에 관한 비용 감소가 예상된다
[47](Fig. 23). 이처럼 프랑스와 일본은 향후 우주 쓰레기 제거기술을 활용한 방어위성 운영을 
통해 자국위성을 보호할 것으로 예상된다.  

 

5.4 민ㆍ군 이중용도가 가능한 우주 쓰레기 제거기술 

지금까지 우주 주요강국의 우주 쓰레기 제거기술 개발 현황을 알아보고 우주 쓰레기 제거 
기술을 활용한 우주무기 개발 개연성에 대해 고찰해 보았다. UN에서는 우주 공간에 핵무기나 
기타 대량파괴 무기를 시험하고 배치하는 것을 금지하고 있다. 하지만 상대국의 위성을 파괴
하고 전파를 방해하는 등 우주위협에 대응하기 위한 시스템을 개발하는 것에 대한 적극적인 
규제는 없는 것이 현실이다. 우주의 평화적 이용을 위해서 그리고 우주를 보호하기 위해서 우
주위협에 대응하기 위한 우주안보 능력을 확보하겠다는 것이 주요 국가들의 전략인 것이다. 
즉, 우주자산인 인공위성을 보호하고 정보에 우위를 점하면서 우주공간의 상업적 이용을 위
한 기술을 선점하려는 것이다[11]. 2020년 9월 발표된 미국의 국가우주정책에 의하면 ‘현재와 
미래에 미국의 효율적으로 억제와 방어가 가능한 우주임무에 위협을 식별하고 특정한다. 주
요 국가안보 우주임무를 보장하기 위해 필요한 계획, 절차, 기술을 개발하고 적용 및 연습한
다.’고 천명하였다[48]. 이는 우주 쓰레기 제거기술을 활용해 우주무기를 개발함을 암시하는 
것이다. 본 글을 작성하면서 본인은 미국, 중국, 러시아 등 우주 강국이 우주 쓰레기 제거기술
을 활용한 우주무기 개발을 비공개로 수행하고 있음을 확인했고, 이러한 우주 쓰레기 제거용 
위성은 필요시 군사적 용도로 다른 국가위성의 궤도를 바꾸거나 물리적 충격을 가해 기능 장
애를 일으킬 수 있을 개연성이 충분히 있다고 판단되었다. 특히, 로봇팔 기술은 평시에 우주 
쓰레기 제거와 같이 평화적으로 사용될 계획이지만, 전시상황에서는 다량의 킬러위성을 활용
하여 동시 다발적으로 아군의 주요 우주자산 무력화를 위해 공격무기로 활용될 수 있다는 점
에 주목해야 한다. 2021년 2월 개최된 제36회 우주개발진흥실무위원회에서 ‘정부는 우주 쓰
레기 제거기술 개발을 위한 중장기 로드맵을 마련한다.’고 발표했다. 이 계획에는 우주 쓰레
기 제거기술을 활용해 최종적으로는 정지궤도 위성의 수명을 연장하는 궤도상서비싱 기술 개

Fig. 23. Sets Up of Japan Space Operations Squadron & Surveillance Satellite Mission 

Concept. 
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발이 목표라고 한다. 이러한 궤도상서비싱 기술은 적성위성이 자국위성에 대해 공격을 시도
하는 것으로 부터 아 위성을 보호하거나, 필요시 군사용으로 전환할 수 있는 기술이다. 월드
뉴클리어뉴스(wnn) 2022년 12월 6일자 기사에 의하면, “영국 원자력청(United Kingdom 
Atomic Energy Authority, UKAEA)은 핵융합에너지 연구용 첨단 원격처리ㆍ로봇 기술을 이
용해 지구궤도 위성의 유지ㆍ보수에 어떻게 사용될 수 있는지 연구하고 있다.”고 보도했는데, 
이러한 로봇팔 기술은 위성의 운영 수명을 연장할 수 있으며, 능동적인 우주 쓰레기 제거 임
무에도 사용될 수 있다[49]. 이와 관련 우리나라도 우주 쓰레기 제거기술(ADR) 및 궤도상서
비싱(OOS) 기술을 개발할 예정으로 민과 군에 공통적용이 가능한 민ㆍ군 이중용도 우주기술
은 민·군 협업으로 개발할 것을 제안한다(Fig. 24). 
 

6. 우주기동전(Space Maneuver Warfare)의 이해와 발전방향 

중국과 러시아는 우주전쟁에서 결정적 전투력 확보를 위해 우주기동전 수행능력 향상에 주
력하고 있다. 중국은 우주에서 기동력 향상을 위해 우주핵추진체계를 이용하여 지구궤도 우
주선과 달 왕복선을 개발하고, 2040년까지 핵추진체계가 탑재된 위성군을 구성하여 우주기동
전에서 미국의 위성군 능력을 초월할 것으로 예상되며, 빠르면 2030년까지 우주핵추진체계
(space nuclear thermal propulsion, SNTP)를 실전 배치할 것으로 예상된다(Fig. 25). 이러한 

 
 Fig. 24. On orbit servicing for extension of satellite life cycle.  

Fig. 25. Nuclear thermal propulsion engine & Chinese SNTP concept. SNTP, space nulcear 

thermal propulsion. 
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움직임에 미국은 우주영역에서 공격과 방어작전을 수행하기 위해 현 위성과 우주비행체들이 
화학추진제를 사용하여 궤도예측이 가능하고, 위성과 우주비행체의 수명인 탑재연료의 한계
로 궤도 간 기동이 제한적인 점을 고려해 미래 우주기동전 수행능력을 구축 중에 있다. 현재 
미 우주군이 구상하는 위성군 아키텍처는 제한적인 기동성과 적 공격에 방어가 제한적인 것
으로 평가되고 있다[50]. 또한, 미래 궤도전(orbital warfare)에 대비하기 위해 미 우주군과 연
합우주군이 계속해서 합동군에게 능력을 제공할 수 있도록 보장하며, 적국에 대한 동일한 이
점을 부인하기 위한 준비를 하고 있다. 이러한 상황에 중국과 러시아는 새로운 대위성무기
(ASAT) 개발과 연료효율이 좋은 우주 핵 추진기관(SNTP) 기술 개발에 박차를 가하고 있는 
게 현실이다. 이에 미 우주군의 미래 작전개념인 우주기동전을 이해하고 발전방향에 대해 알
아보고자 한다.  
 

6.1 우주기동전의 개념 

우주기동전은 우주영역에서 적보다 빠른 기동력을 바탕으로 적의 강점을 회피하고 적의 물
리적, 심리적 중심을 타격하는 작전으로 적의 중심은 가장 취약한 부분으로 정의한다. 성공적
인 우주기동전은 적의 취약한 부분에 대해 강력하고, 신속하며 지속적으로 타격하는 것으로 
정의하는데, 적 공격을 억제하고 적 공격 방책을 무력화시키는 능력 보유가 필수적이다. 이처럼 
우주기동전의 목적은 적의 약점을 최대한 이용하고 아군의 강점을 극대화하는 것에 중점을 
두는 것이다[51].  

우주쓰레기 제거기술의 핵심은 랑데부/도킹이며, 실제 가장 연구가 활발하게 이루어지는 
부분이기도 하다. 랑데부/도킹은 타겟에 접근하여 여러 작업을 수행하는 것으로 서로 다른 
궤도에서 점차 접근하는 것이 중요하며 이는 우주기동전과도 밀접한 관계가 있을 것으로 판
단된다. 위성은 지구주위를 Fig. 26과 같이 고속으로 궤도 비행하여 궤도예측이 가능하다. 저
궤도 위성이 상대적으로 중궤도 위성보다 속도가 보다 빠르며, 궤도 간의 천이를 위해서는 위
성의 속도를 조절함으로써 궤도 간 이동이 가능하다. 이처럼 위성은 항공역학이 적용받지 않
고 지구의 중력과 위성의 원심력에 의한 궤도역학으로 비행한다. 따라서 위성은 궤도비행 간 
방향을 바꾸고자 할 경우 우주기동(maneuver)이 필요하다. 이때 방향은 원형 혹은 타원형이
야 하며, 지구 중심을 향하게 된다. 만일 위성이 기동하지 않는다면 위성의 속도는 고도와 직
접 관련이 있어 고도를 올리거나 낮출 수는 있지만 주기적으로 동일한 지역을 재방문하게 된
다. 이러한 위성의 고도, 속도, 궤도 모양은 위성의 궤도를 예측할 수 있고, 이는 곧 우주기동

Fig. 26. Characteristics of common orbit regimes. 
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전의 태생적 개념이 된다. 우주기동전을 구체적으로 접근하기 위해서는 랑데부 & 근접기동
작전(RPO)에 대한 개념 이해가 필요하다. 랑데부 & 근접기동작전은 우주기동전의 기반이 되
는 기술로서 목표 위성에 접근하기 위한 필수 과정이다. 랑데부 & 근접기동작전(RPO)은 위
성의 궤도 수정과 궤도면 수정을 통해 이루어 지는데, 위성의 궤도 수정은 지상의 기차와 같
이 ΔV(Delta-v)와 시간이 필수적이다. ΔV는 우주임무에서 총 속도 변화량을 수치화한 것으
로 주로 우주기동간 화학추진체를 태우거나 추진기관에서 가속화된 가스를 사용시 유용하게 
계산하여 적용되고 있다. 큐브위성의 경우 위성의 크기가 작아 ΔV값(budgets)이 작으나 중
량이 큰 위성으로 갈수록 큰 ΔV값을 가져야 궤도 수정이 가능하다. 특히, 행성 간 우주비행
에는 아주 큰 ΔV값이 필요하여 추가적인 보조추진체 부착이 필요하다(Fig. 27).  

위성의 궤도면 수정은 지상의 기차가 교차로에서 트랙을 바꾸는 것과 같이 원하는 궤도면으로 
기동하기 위해서는 특정한 지점, 시간에 궤도천이가 이루어져야 하며, 궤도천이를 위한 기

동을 위해 정확한 시간을 기다려야 한다. 통상 저궤도 위성의 경우 최대 1시간, 정지궤도 위
성의 경우 최대 12시간이 필요하다. 또한, 궤도면 사이 이동각(change planes)은 소형위성 
일수록 이동각 각도가 적다(Fig. 28).  

이처럼 위성의 랑데부 & 근접기동작전을 위해서는 위성 간 궤도면의 일치가 중요하다. 먼
저 랑데부는 위성간 고도, 궤도면을 일치시키기 위해 궤도천이가 필요하고 궤도면 일치 이후
에는 우주기동(burn)을 통해 접근한다(Fig. 29). 

미국의 랑데부의 첫 번째 임무는 1965년 제미니 6호와 7호에 의해 0.3 미터까지 이루어졌
고, 첫 번째 도킹은 1966년 제미니 8호가 목표 비행체에 대해 수행되었다. 그리고 첫 번째 
랑데부와 도킹은 1967년 코스모스 186과 코스모스 188 간에 이루어졌다. 이후 2007년에는 
위성 2개를 순차적으로 발사후 위성모체와 접근위성 간 접근 및 랑데부 임무를 수개월에 거

Fig. 28. Altitude ΔV and time budget & plane change ΔV budget. 

 
Fig. 27. Conceptualizing ΔV budgets. 
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쳐 수행하는 접근 및 랑데부 기술 개발실험(orbital express mission plan, Fig. 30)을 실시했
다. 당시 수행된 'Orbital Express'는 우주 공간에서 두 우주비행체가 궤도상서비싱에 필요한 
기술을 검증하는 임무로, 궤도상 서비스 제공위성(Autonomous Space Transport Robotic 
Operations, ASTRO)과 수리가 필요한 고객 위성(Next Generation Serviceable Satellite, 
NEXTsat)이 각각 서비싱 위성 및 고객 위성의 역할을 하며 궤도상에서 자율 랑데부/도킹, 연
료보급, 부품 교체 등의 임무를 완수하였다[52](Fig. 30).  

 

6.2 미국의 우주핵추진체계 개발현황 

오늘날 로켓이나 우주선의 재래식 추진체계는 추진제(산화제 연료)를 통해 추진력을 얻는다. 
매우 정교한 화학적 폭발을 이용해 추진력을 발생하기 때문에 시스템이 복잡하지만, 핵추진
체계는 시스템 구조를 단순화 할 수 있기 때문에 시스템 안정성이 상대적으로 높다. 핵추진체
계는 기존 화학 연료 로켓보다 최소 3배 이상 효율적으로 핵분열(fussion) 원자로에서 생성된 
열을 액체 추진체로 전달하고, 액체 추진체는 노즐을 통해 팽창ㆍ배출돼 우주선을 추진해 화
학 연료보다 더 높은 전력을 통해 우주선의 추진력을 낼 수 있다. 재래식추진체계와 핵추진체
계의 가장 큰 차이는 핵추진체계 內 연료실이 불필요하다는 점이다. 미국은 1940년대말 이후, 
고농축 우라늄 추진체계 연구개발로 미 국방부 우주핵추진체계연구소(Space Nuclear Pro- 

Fig. 29. Conept of Rendezvous and proximity operations. 

 
Fig. 30. Orbitalexpress mission plan (Boeing, 2007) [53]. 
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pulsion Office, NERVA)에서 최초로 핵추진체계 연구 및 비행시험을 승인받았으나, 1970년 
초에 핵추진체계 비행승인이 취소되었다. 이후 1980년대 미 전략방어구상(strategic defense 
initiative)으로 핵추진체계 개발을 추진하였으나, 1990년 초 구소련이 붕괴되면서 개발이 취
소되었다. 현재는 '유성충돌방지 프로젝트(demonstration rocket for agile cislunar 
operations, DRACO)'에 따라 미국 국방고등연구사업단(Defense Advanced Research 
Projects Agency, DARPA)에서는 핵추진체계를 개발 중이다(Fig. 31).  

우주핵추진체계의 장점은 적은 양의 핵연료로 장기간 임무수행이 가능하여 에너지효율이 
매우 높아 10만 뉴톤 이상의 추진력 발생이 가능한데, 이는 기존 재래식 추진체계에 비해 4
백만 배 높은 추진력 발생이 가능함을 의미한다. 우주공간은 차가운 냉각상태이기 때문에 핵
추진체계를 운용하는데 최적화된 공간으로 안정적 관리가 가능하고 방사능 누출로 인한 탑승
인원의 위험을 초래할 가능성이 거의 없다. 하지만, 우주핵추진체계은 원자력을 이용한 에너
지원의 사용으로 치명적인 사고의 위험성이 상시 존재한다는 단점이 있다. 우주핵추진체계의 
종류에는 열핵추진(nuclear thermal propulsion, NTP)와 핵-전기추진(nuclear electric 
propulsion, NEP)이 있다. 열핵추진(NTP)은 원자로의 열 에너지를 로켓 추진체의 온도를 높
이는데 사용하는데, 추진체를 적절한 온도(약 2,700K)까지 가열시키고, 액체 수소를 장기간 
보관하는 것이 기술적 한계이나, 고 추력의 연료효율, 빠른 반응속도로 우주공간에서 다양한 
임무에 적용하기에 용이하다. 반면, 핵-전기추진(NEP)은 원자로의 열에너지를 최소 1 전기출
력 메가와트(MEw)의 전기에너지로 전환시켜 전기 추진체나 이온 추진기를 작동하는 방식이
며, 상대적으로 낮은 반응속도로 우주 레이저와 같은 고효율의 추진기관에 사용한다. 우주핵
추진체계의 향후 개발 계획으로 미국 항공우주국(NASA)은 2023년 1월 미군과의 기술 협력
을 통해 늦어도 2027년까지 핵추진 우주선 기술 개발을 완료하겠다고 발표했는데, 빌 넬슨 

 
Fig. 31. Nulcear engine & chemical engine concept. 
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나사 국장은 성명에서 2027년까지 미 국방고등연구계획국(DARPA)과 협력해 첨단 핵추진 로
켓 기술을 개발한 뒤 이를 시연하겠다고 밝혔다[54]. 

 

6.3 우주기동전 발전방향 

최근 국내ㆍ외에서는 우주 탐사선과 위성에 탑재되는 연료를 줄이고 임무 수명을 늘리기 
위해 '전기 추진 시스템'을 개발하고 있다. 과거보다 우주 비행이 복잡하고 어려워지면서 기
존보다 효율성이 높은 추진 시스템에 대한 수요가 높아졌기 때문이다. 현재 위성을 포함한 대
부분의 우주 비행체들은 연료와 산화제를 연소시켜 만들어진 고온의 가스를 분출시키는 화학
적 방식으로 추진력을 얻고 있으나, 전기 추진 시스템은 태양 에너지를 이용해 추진제를 초고
온 상태의 '플라즈마'로 만들고, 이를 전자기장으로 가속ㆍ추진시키는 방식으로 우주 탐사선
에 적용이 적합하다. 이러한 상황에 최근 한국원자력연구원 핵물리응용연구부에서 연구 중인 
'고전력 전기추력기'는 핵분열 에너지를 전기 에너지로 바꾼 뒤 전기추력기를 통해 추력을 얻
는 기술로 국제기술 이전 및 국외 부품 구매 제한이 예상되는 상황에서 관련 국내 기술 연구
는 매우 의미 있다고 판단된다. 향후 관련 기술이 개발되면 군사위성의 장기간 궤도 유지와 
상업목적의 우주 쓰레기 제거, 과학적 심우주 탐사, 안보 목적의 우주 비행체 개발 시 적용이 
가능하겠다[55]. 이러한 전기 추진 시스템과는 별개로 미래 우주기동전을 대비하여 새로운 우
주추진체계의 개발 필요성도 이야기하고자 한다. 가까운 미래 우리나라의 저궤도 우주선 또
는 위성은 중국과 러시아의 대위성 무기체계에 위협받을 수 있는 개연성을 고려하여, 이에 대
응하기 위한 신속 회피기동능력 확보가 필요하다. 기존의 추진체계로 기동 시에는 탑재 연료
의 한계로 수명에 영향을 받을 수 있고, 전기 추진 시스템은 상대적으로 낮은 기동성을 고려
해 '우주핵추진체계'라는 우주 신기술을 확보해 우주위협을 적극적으로 억제하고 무력화시킬 
수 있는 기술 개발의 필요성을 제언한다. 또한, 수명연장용 우주 비행체를 핵심 위성군에 위
치시켜 해당 위성에 연료를 보충하는 접근도 우주기동력을 보강할 수 있는 조치라는 생각이 
든다. 결론적으로 '우주핵추진체계'는 공격과 방어작전에서 신속한 우주기동력의 보장과 우주
력 강화에 필수요소로 발전될 것으로 예상한다(Fig. 32).  

 

7.  결론 

유럽우주국(ESA)은 '우주 쓰레기 배출제로 정책'을 계획 중으로 2023년 1월 19일 스위스 
다보스 세계경제포럼에서 유럽우주국 국장(Josef Aschbacher)은 ‘수년 내 유럽 위성이 배출

 
Fig. 32. Space Nulcear Thermal Propulsion (SNTP) & anti-satellite (ASAT) laser concept.  
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하는 우주 쓰레기를 제로로 만드는 제도를 시행할 예정’이라고 발표하였다. 구체적 해결책으
로 위성의 임무가 끝난 후 즉시 대기권에 재진입하는 것을 의무화하는 방법을 구상 중으로, 
현재 관련된 국제지침은 위성이 임무가 끝난 지 25년 안에 대기권에 재진입시켜 폐기하는 것
이다[56]. 또한, 미 국방부는 안전하고 책임 있는 우주작전을 위한 지침을 2023년 3월 3일 발
표했다. 5개의 원칙 중 두 번째로 “우주에 오래 잔류할 수 있는 잔해를 줄인다.”라고 명시하고 
'우주에서 사용하는 물체를 설계, 작동관리할 때 잔류기간이 긴 잔해의 생성을 제한하는 방식
을 우선한다.'고 설명하고 있다[57]. 따라서 전세계적으로 우주 쓰레기 제거기술 개발이 활성
화 될 것으로 예상된다. 지금까지 살펴본 우주 쓰레기 제거기술을 활용한 우주무기 개발 개연
성을 종합하면, 우주 강국은 우주 쓰레기 제거기술을 활용해 필요시 군사적 용도로 다른 국가 
위성의 궤도를 바꾸거나 물리적 충격을 가해 기능 장애를 일으킬 수 있을 개연성이 충분히 
있다고 판단된다. 그리고 국방 획득분야에서 우주 쓰레기 제거기술을 활용한 우주 강국의 우
주무기 개발 방향은 단기적으로는 탐색개발에서 체계개발이 가능한 기술성숙도(TRL) 6 이상
인 태양/항력 돛(solar/drag sail) 개발 가능성이 높으며, 우주 쓰레기 제거기술 중 기술성숙도
(TRL) 3 이상인 촉수, 전도성 끈, 레이저, 폼, 로봇팔, 작살, 그물, 이온 빔, 팽창 방식이 연구
개발 진입이 가능하다. 특히, 비용과 제거 소요기간을 고려할시 작살(TRL 5)과 로봇팔(TRL 4), 
그물(TRL 4), 촉수(TRL 3) 방식 기술을 적용한 우주 쓰레기 기술 개발에 집중할 것으로 판단
된다. 장기적으로는 군사적 활용이 용이한 이온 빔(TRL 4), 레이저(TRL 3) 방식 개발도 병행 
할것으로 예상된다. 이와 관련 2023년 3월 호주 방위군 우주사령부는 파편생성에 대한 걱정 
없이 상대를 억제하거나 방어할 수 있는 전자전 능력을 키우는 것을 강조하며, 적의 위성을 
제거하는 '소프트 킬' 능력을 확보하는 계획을 진행 중이라고 밝혔다[58]. 현재 미 통신위원회
(Federal Communication Commission, FCC)는 수명을 다한 위성의 “궤도 이탈” 시한을 25
년에서 5년으로 줄이는 법안을 준비 중이고, 우리나라 역시 우주 쓰레기로 떠도는 위성을 지
구로 데려오는 ‘포집위성 1호’도 개발할 계획[59]으로 1993년 9월 발사돼 수명을 다하고도 
지구 상공 800 km 궤도를 돌고 있는 '우리별 2호'를 2027년 포집해 지구로 귀환하는 ‘우리
별 귀환 프로젝트’로 2027년까지 약 500억 원을 들여 '포집위성 1호'를 개발해 발사할 계획
이라고 밝혔다[60]. 이와 관련 협동로봇 국내 제조기업 뉴로메카가 정부의 민ㆍ군겸용기술 개
발사업 과제로 '우주 잔해물 포획을 위한 전개형 및 로봇팔형 탑재체 기술개발'<그림 30>을 추
진한다고 밝혔는데, 임무 수명이 종료된 위성체, 우주 파편 등 우주 잔해물 제거를 위한 위성에 
탑재될 로봇팔을 개발하고 지상 시험을 통해 기능과 성능을 검증할 계획이다[61](Fig. 33). 

또한, 과학기술정보통신부 스페이스챌린지(space challenge) 사업으로 우주 쓰레기를 500 
km 폐기궤도 또는 정지궤도 고도 보다 300 km 높은 무덤궤도로 그물을 이용해 이동하는 기
술 개발을 위해 '우주 그물 기반 ADR' 기술개발도 착수하였다[62](Fig. 34). 이처럼 국내에서
도 우주 쓰레기제거를 위한 기술 개발이 시작된 만큼, 이 글이 차후 우주 쓰레기 제거기술 연
구 수행 간 ‘민군 이중용도로 개발되어야 하는’ 필요성 논리 개발에 참고가 되었으면 한다. 끝
으로 본 글의 후반부에 미래 우주전장을 대비하기 위한 우주기동전(space maneuver warfare)
에 대해 설명하였고, 가까운 미래 우리나라의 위성 또는 우주비행체가 중국과 러시아의 우주무
기에 위협받을 개연성을 고려하여 우주핵추진체계 등 우주 신기술을 확보할 것을 제언한다. 
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