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ABSTRACT

Study on MEMS-based Black Body System for On-board

Calibration of Spaceborne Image Sensor

by Bong-Geon Chae

Advisor : Prof. Oh, Hyun-Ung, Ph. D.

Department of Aerospace Engineering

Graduate School of Chosun University

Spaceborne image sensors such as infrared (IR) detector have non-uniformity

output characteristics owing to time elapses on/off operation during the

mission period in orbit. Therefore, these image sensors require periodic

calibration to correct the non-uniformity characteristics using a black body

system to maintain the estimation accuracy with respect to measurement

objects and image quality of the observation satellite.

The main objectives of a black body system for image sensor calibration are

estimating a representative surface temperature from an image sensor and

providing a uniform temperature distribution at various reference temperatures

from a black body surface. For example, Oh et al. developed an on-board

black body system that can provide temperature calibration from low to high

temperature, while calibrating the non-uniformity characteristics to an IR

detector. However, the function of the on-board black body system was

limited to calibrating the non-uniformity characteristics, such that the reference

temperature information that can perform is very limited. In addition, the

on-board black body system requires a complex thermal design to provide

reliable, accurate temperature estimations. It was essential to consider a

thermal conduction path or thermal mass at low temperature and additional
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heaters at high temperature for providing low- and high-temperature

information. These technical approaches might increase the complexity of the

thermal design and lower its reliability.

To overcome the above mentioned drawbacks of the conventional black

body system, a MEMS-based black body system using a thermoelectric device

was proposed in this paper. The MEMS-based black body system has

advantages, such as lightweight, low power, and high accuracy that makes it

easier to estimate the representative surface temperature of the black body. In

addition, it can obtain high-temperature uniform information at various

reference temperatures, from low- to high-temperature consumption, compared

with conventional systems. In addition, applying a radiator of aluminum

having high conductivity for transport of the residual heat and thermal

conduction path from the black body to the deep space. The feasibility of the

proposed MEMS-based black body system was validated through the thermal

analysis.

Key Word : Spaceborne Image Sensor, Infrared(IR) detector, Black Body

System, Calibration, MEMS(Micro Electro Mechanical Systems)
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제 1 장 서    론

지상에 존재하는 모든 물체는 절대온도 0K (-273℃)이상에서 적외선 복사에너지를 

방출하고 있으며, 물질에 따라 방사되는 복사에너지양은 다르게 나타난다. 복사에너지

는 분자의 진동이나 회전에너지에 의해 발생하며, 일정 온도를 가지는 물체의 경우 특

정 파장분포의 에너지를 방출하고 온도 상승 및 분자 운동이 활발할 수 록 복사 에너

지는 상승하게 된다. 이러한 복사에너지는 19세기 발견이래로 현재까지 응용하기 위한 

연구가 지속적으로 이루어지고 있다. 적외선 파장 대역은 Fig. 1에 도시한바와 같이 

0.75~1000μm 파장대역에 있으며, 일반적으로 0.75~1.5μm 대역은 근적외선 

(Near-Wavelength Infrared, NWIR), 1.5~5.0μm 대역은 중적외선 (Midium-Wavelength

Infrared, MWIR), 5.0~1,000μm 대역은 원적외선 (Long-Wavelength Infrared, LWIR)으

로 세 영역으로 분류 된다. 이러한 적외선 대역은 가시광선 (Visible Light) 및 자외선 

(Ultraviolet)보다 파장이 길고 마이크로파 (Microwave)보다 작으며, 대기환경에 민감하

므로 파장에 따라 분자덩어리, 비, 눈, 안개, 등 수분 성분에 의해 흡수 또는 산란되어 

지구 대기를 투과하지 못하는 특성을 갖는다. 파장에 따라 6~7μm는 수증기 (H2O)에 

대한 투과 특성이 있으며, 3~5μm, 8~14μm에서 이산화탄소 (CO2)와 오존 (O3)이 투과

특성을 가진다. 또한 앞서 설명한 바와 같이 모든 물체는 적외선 에너지를 방출하고 

있다. 예를 들어 약 526℃ (800K)에 이르는 제트 엔진의 경우 최대 방사에너지 파장이 

3~5μm에 해당하는 중적외선 대역에 존재하게 되며, 중적외선 대역의 관측 장비로 제

트엔진의 구동여부 판독이 가능하다[1,2].

이러한 온도 변화에 따른 적외선 복사 에너지 변화 특성을 이용하여 온도를 측정하

는 장비 개발이 활발히 진행되고 있으며, 대표적으로 적외선 카메라가 있다. 적외선 카

메라는 피사체에서 방사되는 적외선 복사에너지를 감지하여 전기신호로 변환하여 온도

측정 및 온도분포 영상을 획득할 수 있는 장비로써, 최근 산업 및 의료, 군수분야에서 

온도 측정용으로 많이 활용되고 있다[2]. 적외선 카메라는 검출기 소자의 배열 방법에 

따라 크게 비 냉각형 검출기와 냉각형 검출기 두 가지로 나뉜다. 냉각형 검출기의 경

우 회로내부의 열잡음을 측정 대상체의 열적 신호보나 낮은 수준으로 감소시키기 위한 

센서의 온도를 극저온(보통 영하 193℃)으로 냉각시켜주는 극저온냉각장치를 내장하고 

있어 비 냉각형 검출기보다 정밀한 측정이 가능하다. 이러한 냉각형 검출기의 적외선 

카메라는 주로 군수용으로 많이 적용되고 있으며, 비 냉각형 검출기의 경우 민수용 및 
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소형 무인기 등에 사용하고 있는 추세이다[3,4].

적외선 카메라는 그 특성에 맞게 의료분야에서는 인체 체열 감지 및 열상 촬영 진단

에 많이 사용되고 있으며, 미세균열 검출을 위한 비파괴검사, 반도체 소자 결함분석 등 

열화상 영상을 활용한 검사 등의 산업분야에서도 활용되고 있다[5]. 또한, 우주 궤도상

에서 운용되는 인공위성 영상장비에도 적용 가능하여, 지구 표면과 같은 관심 지역의 

적외선 영상을 획득할 수 있다. 하지만 지구 관측은 복사에너지가 매우 작으므로 냉각

기를 이용한 냉각형 적외선 검출기가 적용되어야하며, 이는 위성체 개발에 있어 구조/

열설계에 복잡성을 야기하는 주된 요인으로 작용한다. 또한, 측정 대상체의 온도차가 

크지 않으므로 교정에 한계가 있으며, 태양빛의 복사에너지가 검출기로 유입될 경우 

영상 분석에 어려움이 존재할 수 있다[6]. 또한 위성에서 적용되는 적외선 카메라는 전

자광학 (Electro Optical, EO) 카메라에 비해 해상도가 다소 떨어지나 주야간, 해무 구

름 낀 상황 등에도 촬영이 가능하며, 열적 분해능기능이 있기 때문에 열적 분석이 가

능한 장점을 가지고 있다.

상기 적외선 검출기 등과 같은 영상센서의 경우 작동/비작동 및 시간 경과에 기인

하여 동일 광원에 대한 응답특성의 비균일 특성이 존재하게 되며 이는 곧, Fig. 2 (a)

와 같이 영상품질의 저하를 야기한다. 따라서 영상센서의 장시간 구동 안정성 확보 및 

Fig. 2 (b)와 같은 고품질의 영상을 획득하기 위해서는 교정 장치를 통해 주기적인 교

정이 반드시 이루어져야한다[7-9]. 인공위성에 적용되는 영상센서 중 가시광선센서 교

정의 경우 태양빛의 반사도 (Reflectivity)를 정확히 나타내어 교정을 수행하며, 지상에

서 적분구 (Integrating Sphere, IS)를 통해 교정을 수행하고, 광확산기 (Solar Diffuser)

를 위성에 탑재하여 촬영임무 수행 전 주기적인 교정임무를 수행하게 된다[5]. 아울러,

적외선 영상센서의 교정은 흡수율 (Absorptivity)과 방사율 (Emissivity)이 “1”에 가까

운 탑재교정용 흑체시스템을 통해 교정이루어지며, 기준온도로 승온한 흑체로부터 방

사되는 적외선의 방사량과 온도 관계를 측정하여 온도와 적외선의 방사량과의 관계를 

교정하게 된다. 위성용 센서 교정 장치를 탑재하지 않았거나 교정 장치에 결함이 발생

할 경우 태양, 달, 심우주 또는 지구의 사막과 극지방의 얼음층 등을 통해 간접적으로

도 센서 보정 또한 가능하다[10].

교정용 흑체의 개발은 여러 기술 선진국에서 표준기관을 통해 개발하고 있으며, 국

내에서도 활발히 개발을 진행하고 있다. 일반 산업에서 개발된 흑체시스템의 경우 넓

은 교정온도 제공이 가능하며 온도안정성 또한 뛰어나지만 발사환경 및 궤도환경에 대

한 검증이 이루어지지 않아 위성시스템에 적용이 불가하므로 이에 대한 검증이 된 흑
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체를 탑재해야한다. 위성용 적외선 검출기 교정에 사용되는 흑체시스템의 경우 발사환

경에서 구조적 안정성을 가져야하며, 우주궤도 환경에서 교정온도 제공 시 흑체 표면

에서의 온도균일화 및 온도센서로부터의 표면 온도 추정이 가능한 대표표면온도 정보 

제공이 가능해야한다. 이에 대하여, Mooney et al. [11]은 위성 영상센서의 시간 평균 

및 비균일 응답특성에 대해 연구하였으며, 비균일 출력특성은 센서 성능에 영향을 미

치므로 교정을 해야 함을 지적하였다. 또한, Dimmock et al. [12,13]은 주변 환경의 광

자 플럭스에 따른 로그함수를 제시하였고, 위 함수를 통해 적외선 검출기의 성능을 제

한하는 비균일 응답특성을 설명하였다. Xiong et al. 이 개발한 MODIS (Moderate

Resolution Imaging Spectrodiometer)는 미국 NASA에서 개발한 적외선 탑재체로 1999

년에는 Terra위성, 2002년에는 Aqua위성에 탑재되어 지구의 구름분포변이 및 지구 복

사에너지변화 관측 임무를 수행하였으며, 상기 시스템은 Fig. 3 (a)에 도시한 흑체에 

의한 교정 시 신호 노이즈 및 열적 안정성이 우수함을 보였다[14,15]. Fig. 3 (b)는 2002

년에 발사된 AIRS (Atmospheric Infrared Sounder) 위성에 탑재된 영상센서의 교정용 

흑체로 흑체 목표 방사율이 0.999에 가깝도록 설계 되었다.

Figure 3 (c)는 ESA에서 개발한 AATSR (Advanced Along-Track Scanning

Radiometer) 위성의 흑체시스템으로  최대 보정오차가 0.1℃이하이며, 방사율은 0.99의 

높은 방사율을 가지나 두 개의 흑체시스템으로 구성되어 있다[16]. 우주 프로그램 중 

일환으로 우주왕복선에 탑재되는 GIFTS (Geosynchronous Imaging Fourier Transform

Spectrometer) 탑재교정용 흑체가 개발되었으며, 표면온도 추정을 위해 흑체에 삽입된 

온도 센서와 하니스 (Harness) 간 열적 손실을 최소화한 온도센서를 개발하여 흑체성

능을 향상시켰다[17]. Sapritsky et al. [18]은 적외선 센서의 교정을 위해 중/저온 온도

정보를 제공하며, 흑체표면 가열 및 냉각 시 발생하는 비 균일 출력특성을 최소화하기 

위해 열설계를 통해 고 정밀 흑체시스템을 개발하였다. 또한, Olschewski et al. [19]이 

제안한 흑체 시스템은 흑체의 고온 및 저온에서의 온도 제공이 가능하도록 Fig. 3과 

같이 복수개의 흑체를 탑재하였으며, 흑체 내부에 직접적인 반사를 피하기 위해 흑체 

페인트가 도포된 알루미늄으로 이루어진 삼각뿔형태의 흑체로 구성되어, 교정임무 수

행 시 흑체의 온도정보를 영상센서로 지향하기 위한 교정 메커니즘이 탑재되었다. 이

외에도 국내에서 개발된 교정용 흑체시스템으로, Kim et al. [20]은 저온-고온 진공흑체

시스템을 개발하였으며, 268K~333K 구간에서 온도편차가 0.009K를 보임으로써 측정 

장치의 교정을 위한 기준장치로써 성능이 안정적이나 지상용으로 개발되어 우주에 적

용하기에는 한계가 존재한다. 또한, 국내에서 개발한 위성용 적외선 검출기의 1℃미만 
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오도편차를 가지는 대구경 흑체를 개발하였으나 상기 흑체시스템도 지상에서 적외선 

탑재체에 대한 검출기 검보정용으로만 사용되었다[21]. 유일하게 우주용 흑체개발을 위

해 국내에서는 Oh et al. [22,23]은 Fig. 5와 같이 하나의 흑체로 저온에서 고온에 이르

는 교정온도 제공이 가능한 단일 흑체시스템을 개발 하였으며 비행모델 (Flight

Model)로 개발되었다. 상기 흑체의 경우 검출기의 비균일 출력특성 교정에만 한정되어 

있어 제공 가능한 기준온도정보가 매우 제한적이다. 또한 측정 대상체의 추정 정확도 

향상을 목적으로 저온에서 고온에 이르는 흑체 기준온도 제공을 위해서는 흑체로부터 

위성체 외부에 위치한 방열판으로의 열적 전도 경로를 확보가 요구되며, 이로 인한 열

적 손실을 방지 및 고온 온도정보 제공을 위해 히터의 적용이 요구되는 등 열설계의 

복잡성을 야기함과 동시에 흑체 표면온도 균일도 확보에 어려움이 존재한다.

본 논문에서는 종래의 적외선 검출기 교정용 흑체시스템의 단점을 극복하기 위해 시

스템 단순화 및 고기능 구현이 가능하고 초경량, 저 전력, 고정밀도 구현이 가능한 미

세기전력시스템 (Micro-electro Mechanical Systems, MEMS)기술에 주목하였다. 상기 

MEMS 기술을 흑체시스템에 적용할 경우 흑체 표면에 마이크로 히터와 온도센서를 고

집적화가 가능하여 흑체시스템의 대표표면온도 추정에 있어 고밀도의 추정이 용이하

며, 소형화 및 경량화 구현이 가능하다. 본 논문에서 제안한 MEMS 기반 흑체시스템은 

고온온도 정보 제공을 위한 마이크로 히터, 흑체표면을 고정밀도로 측정하기 위한 마

이크로 온도센서, 마이크로 히터 및 온도센서를 제어하기 위한 제어보드, 가열 후 잔열 

수송 및 심우주로 열을 방출하여 저온 온도정보를 제공하기 위한 방열판으로 구성되었

으며, 정밀한 대표표면온도 추정정확도를 구현하기 위해 흑체 표면에 온도센서가 내장

되어있다. 본 연구에서는 제안한 MEMS 기반 흑체시스템의 기능을 확인하기 위해 흑

체시스템의 기능모델 (Engineering Model, EM)을 제작하였으며, 진공환경에서의 정상

운용 및 히터결함 검증시험을 통해 설계의도 대로 상기 흑체시스템이 정상작동 함을 

입증하였다. 위에서 수행한 기능시험을 토대로 열해석 모델 보정을 수행하여 고 신뢰

도의 열해석 모델을 구축하였으며, 궤도환경 조건에 대한 열해석을 수행하여, 흑체표면

온도구배 및 대표표면온도추정 정확도에 대해 분석하여 상기 MEMS 기반 흑체시스템

의 설계 유효성 및 타당성을 입증하였다.

본 논문의 구성으로 제 1장에서는 MEMS 기반 흑체 시스템의 연구배경 및 목적에 

대해 서술하였다.

제 2장에서는 흑체 복사이론, 흑체시스템 개요 및 구성에 대하여 설명하였으며, 본 

연구에서 제안한 흑체시스템의 설계 및 제작에 대해 설명하였다.
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제 3장에서는 설계 유효성 검증 시험 및 열해석 모델 보정에 대해 서술하였다.

제 4장에서는 3장에서 구축된 열모델을 통해 궤도 열환경 조건에 대한 열해석 수행

내용 및 해석결과 분석에 대하여 기술하였다.

제 5장에서는 결론, 참고문헌 및 연구실적을 기술하였다.
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Fig. 1 Configuration of Electromagnetic Spectrum [1-2]
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(a)

(b)

Fig. 2 Image Quality Degradation due to Non-uniformity Output Characteristics of

IR Sensor ((a) Before Calibration, (b) After Calibration) [24]
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(a)

(b)
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(c)

Fig. 3 Configuration of Spaceborne Black Body System ((a) AIRS, (b) Terra, (c)

AATSR) [14-16]
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Fig. 4 Configuration of GLORIA Aircraft Black Body System [19]
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Fig. 5 Configuration of On-board Black Body System [22,23]
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제 2 장 위성 영상센서 출력특성 교정용 MEMS기반 흑

체시스템

제 1 절 흑체 복사이론

본 절에서는 흑체 시스템 설계에 필요한 흑체복사 기본 원리 및 방정식에 대하여 서

술하였다. 먼저 완전흑체 (Real Blackbody)의 경우 반사 및 투과되는 에너지 없이 입사

되는 복사에너지가 100%흡수되는 물질, 즉 완전 흡수체임과 동시에 완전 방사체를 의

미하며 실제 존재하지는 않지만 이에 가깝게 흡수 및 반사, 투과 시키는 물질은 존재

한다. 완전흑체는 물체에서 방출하는 적외선 복사에너지와 온도의 상관관계에 있어 열

화상 관련 과학에서는 중요한 기본원리가 된다[25-26].

앞서 설명한 것과 같이 흡수율과 방사율 관계를 키르히호프 법칙 (Kirchhoff’s Law)

으로 나타낼 수 있다. 물체 방사 특성은 Eb로 표기하며, 물체의 방사율(Emissivity, ε)

또는 흡수율(Absorptivity, α)이라 칭한다.

α(λ) = Eb(λ) (1)

ε(λ) = Eb(λ) (2)

여기에서 λ는 파장을 의미하며, 위 수식에 따라 총 복사법칙은 식 (3)으로 나타낼 수 

있다.

1 = Eb + ρ + τ                              (3)

여기에서 τ는 투과율, ρ는 반사율을 나타낸다. 이때, 불투명한 물체는 τ = 0, 완전흑

체는 완전한 흡수체 특성을 가지므로 ρ = 0, Eb = 1로 표기가능하다. 또한 완전흑체의 

경우 온도와 복사파장에 따라 변화하며, 식 (4)로 나타낼 수 있다. 이를 플랑크 법칙

(Plank’s Law)이라 한다.



- 13 -

   
 exp


 


(4)

여기에서 h와 k는 각각 플랑크 상수 (Plank Constant, h=6.6261 x 10-34 J·s)와 볼츠만

상수 (Boltzmann Constant, k=1.381 x 10-23 J/K)를 의미하며, c는 진공상태에서의 빛의 

속도(c=2.9979 x 108 m/s), T는 절대온도를 의미한다.

Fig. 6 Spectral Emissive Power of a Blackbody [25,26]

Figure 6은  파장 당 복사에너지에 대한 흑체방사 스펙트럼을 나타내며, 물체의 온

도가 상승할수록 방사되는 에너지양은 증가하고, 파장은 짧아지는 것을 알 수 있다.

즉, 흑체방사 스펙트럼은 최댓값을 가지며, 이에 해당하는 파장은 온도에 의존함을 알 

수 있다[20]. 상기 분포도의 최댓값은 식 (5)와 같이 빈의 변위법칙 (Wien’s

Displacement Law)으로 산출가능하다.

λmax Tb = C1 (5)

여기에서 λmax는 최대 복사강도, C1은 복사상수 (C1=2898μm·K), Tb는 흑체 절대온도
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를 의미한다. 예를 들어 위 수식에 따라 온도가 0℃인 흑체는 10.61μm에서 방사가 이

루어지며, 40℃인 흑체는 약 9.25μm대역에서 방사가 일어난다.

Eb = σ x Tb
4 (6)

식 (6)은 흑체의 전체 방사력 (Eb) 즉, 스테판-볼츠만 법칙 (Stefan-Boltzmann’s Law)

으로 Planck 분포 식에 따라 식 (6)과 같이 나타낼 수 있다. 이때 σ는 스테판-볼츠만 

상수 (Stefan-Boltzmann’s Constant)로써 값은 5.670 x 10-8 W/m2K4이다. 이로부터, 흑

체의 온도를 알면 모든 방향에 대한 파장 및 복사량을 간단히 산출가능하다. 예를 들

어 흑체표면의 온도가 2배 승온하면 최대 파장은 2배 짧아지고, 방사 에너지는 16배 

증가하게 된다.
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제 2 절 MEMS 기반 흑체시스템 개요 및 구성

적외선 영상센서의 비균일 출력특성을 보정하기 위한 방법으로 일점교정 (One-point

Calibration), 이점교정 (Two-point Calibration) 및 다점 교정 (Multi-point Calibration)

등 다양한 교정방식이 존재하며, 이점교정방식이 두 온도지점의 검출기 센서 응답으로

부터 보정계수 산출에 정확도 및 효율이 높아 널리 적용되고 있다[9]. 흑체를 통해 교

정된 영상의 응답 수치는 디지털 수 (Digital Number, DN)로 나타내며, 상기 수치는 

복사량에 대해 수식 (7) 같이 표기 가능하다.

 (7)

여기에서 DNi는 i 픽셀에서 디지털 수, Gi는 i 픽셀에서 보정기울기, Oi는 i 픽셀의 

보정상수, Φ는 복사량을 의미한다. 위 수식은 선형적인 특성으로 보정 기울기 값과 보

정상수항에 대해 나타낸다. 식 (8)은 각 픽셀에 대한 보정기울기와 보정상수항을 산출

하는 식을 나타낸다.

 




(8)

 × ()

여기에서 ,
은 두개의 교정온도에서 촬영된 디지털 수의 평균값을 나

타내며, Φ1과 Φ2는 비균일 응답특성 보정을 실시하는 두 개의 복사량을 의미한다. 따

라서 식(7)의 정확도는 복사량의 정확도에 비례하고 복사량의 오차는 비균일 응답특성

오차라 할 수 있다[27].

위성용 탑재교정 흑체시스템을 이용한 영상센서의 출력 특성 교정은 앞서 설명한 이

론으로 교정되며, 기준온도에서 교정하기 위해 흑체를 가열하여 승온시키고, 승온된 흑

체로부터 방사되는 적외선 방사량과 온도관계를 측정하여, 측정된 온도와 적외선의 방

사량과의 관계를 통해 교정을 수행한다. 상기 흑체시스템의 열설계를 위한 주요파라미

터로 교정 면인 흑체 표면은 0.99이상의 방사율을 가져야하며, 일정온도를 유지 후 4

0℃까지 승온 가능해야하고 교정임무 수행 시 1℃미만의 흑체 표면온도 구배가 이루어
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져야한다. 아울러, 교정 임무 구간에서 내장된 온도센서를 통해 흑체 표면온도를 높은 

정밀도로 대변 가능해야 한다.

흑체시스템은 흑체의 표면을 균일하게 가열하고 온도를 최대한 정밀하게 추정하기 

위해서는 히터와 온도센서를 흑체표면에 최대한 근접하게 배치하는 것이 중요하나, 일

반적인 우주용 흑체 시스템의 경우 흑체 재료 및 공간적인 한계로 인해 설치가 제한적

이다. 또한, 국내에서 개발한 우주용 흑체시스템은 저온에서 고온에 이르는 온도정보 

제공을 위해 히터, 히트파이프, 방열판의 사용이 요구되는 등 흑체 시스템의 복잡화 및 

위성 시스템 레벨 시험 시 히트파이프 위치에 따른 시험의 제한성이 수반되게 된다.

아울러, 방열판과 연결된 히트파이프에 의한 지속적인 열손실로 인해 이를 보상하기 

위한 히터가 배치되므로 온도 균일화 확보에 문제점이 존재하게 된다.

본 연구에서는 상기 문제점 및 설계 요구조건에 기인하여 MEMS 기반 흑체시스템을 

제안하였으며, 형상을 Fig. 7에 도시하였다. 도식 도에서 나타낸바와 같이 상기 흑체시

스템은 흑체 웨이퍼 브래킷, 흑체웨이퍼, 방열판, D-sub 포트 로 구성된다. 흑체웨이퍼

에 적용되는 미세전자기계시스템 (Micro-electro Mechanical Systems, MEMS)은 반도체 

공정기술로써, 마이크로 (μm)나 밀리미터 (mm) 크기의 초소형 정밀 제작기술을 의미

한다. MEMS는 고집적회로 구현이 가능하므로 마이크로 단위의 작은 회로구성이 용이

하여 주로 의료기기 및 센서, 액추에이터 등에 많이 활용된다. MEMS는 실리콘, 유리 

등에 수백 마이크로 단위로 제작 가능하여, 크기와 소모 전력을 크게 낮출 수 있으며,

공정 대상 체에 MEMS 기술을 고집적화가 가능하여 높은 신뢰도의 미세구조물 제작이 

가능하고 분석시간 단축이 가능하다. 이러한, MEMS 공정을 적용할 경우 초소형, 초경

량으로 제작 가능하고, 저전력을 소모할 뿐만 아니라 흑체 표면온도를 정밀하게 측정 

및 균일하게 승온시키기 위해 다수의 온도센서 및 히터를 흑체에 근접하게 위치시키는 

것에 유리하며, 기존 흑체시스템보다 높은 균일도의 온도정보 제공이 가능하다[28,29].

흑체 웨이퍼 재질은 MEMS 공정에 널리 적용되는 실리콘 (Silicon, Si)을 사용하였으

며, 전면부에는 고방사율의 흑체 페인트를 도포하였다. 흑체 웨이퍼 후면부에는 균일한 

온도분포 및 고정밀도의 대표표면온도추정을 구현을 목적으로 복수개의 마이크로 히터

와 온도센서가 증착된다. 위와 같이 복수개의 마이크로 히터 및 온도센서를 흑체 웨이

퍼에 구현함에 따라 흑체 시스템을 소형화 경량화 할 수 있을 뿐만 아니라, 가열 시에 

열효율을 크게 높일 수 있으며, 고정밀도로 흑체 웨이퍼의 온도를 측정할 수 있다. 마

이크로 히터와 온도센서의 구동은 제어보드에 내장되어있는 포고 핀 (Pogo pin)을 통

해 전기적 접속이 이루어져, 제어보드 (Control Board)로부터 복수개의 마이크로 히터
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로 전력 인가하여 승온시키며, 상기 온도센서로부터 출력되는 온도신호를 통해 흑체표

면온도 측정을 수행한다.

또한, 상기 흑체시스템 구성으로 흑체 웨이퍼고정을 위한 브래킷 (Bracket), 흑체 웨

이퍼 발열 후 발생하는 잔열 수송 및 심우주로 열을 방출하여 저온온도 정보제공 가능

하도록 하는 열적완충질량 (Thermal Buffer Mass) 형태의 열전도율이 높은 알루미늄 

(Aluminum, Al) 재질의 방열판 (Radiator)으로 구성된다.

상기 흑체시스템의 운용은 앞서 설명한 설계 요구조건에 따라, 마이크로히터를 통한 

가열구간 (Heating Range) 및 방열판을 이용한 냉각구간 (Cooling Range)으로 나뉘며,

온도 구배가 최소화구간인 냉각구간에서 교정임무 (Calibration)를 수행한다. 상기 운용

개념에 관한 내용을 제3장 열해석 결과 분석에서 상세히 서술하였다.
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(a)

(b)

Fig. 7 Mechanical Configuration of MEMS-based Black Body System
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제 3 절 MEMS기반 흑체시스템 설계 및 제작

본 절에서는 흑체시스템 제작에 앞서 흑체 가열 및 표면온도 측정을 위한 마이크로 

히터와 온도센서의 설계에 대해 언급하였으며, 설계 내용을 바탕으로 제작되었다. 먼저 

히터는 전력인가 시 열이 발생하며, 이는 전류의 발열작용에 의한 것으로 발열작용에 

의해 생성되는 열에너지를 줄열 (Joule Heat)이라 한다. 열에너지는 식 (9)로 표현이 가

능하다.

   ×× (9)

여기에서 H는 줄열을 의미하며, I는 전류, R은 저항, t는 전류 인가 시간을 의미한

다. 마이크로 히터설계 시 설계변수는 식 (10)에 따라 물질의 비저항(ρ)과 기하학적 형

상(l/A)에 의해 결정된다.

 ×


(10)

본 연구에서의 마이크로 히터와 온도센서는 내산화성이 강하고 온도에 의한 재질 

특성변화가 작고 제작공정이 상대적으로 간단한 백금 (Pt)재질을 적용하였으며, 기판 

및 외기로의 열 손실이 다른 형상에 비해 상대적으로 작다고 알려진 Fig. 8과 같은 미

로형 (Serpentine)으로 증착하였다[30,31]. 또한 설계변수 중 하나인 기하학적 형상은 

히터의 길이 (Length), 박막 두께 (Thickness), 패턴의 폭 (Pattern Width), 패턴 간 간

격 (Gap)에 의해 결정되며, 이는 히터의 초기저항 설정에 영향을 미친다. 본 연구에서

는 증착 조건을 고려하여 박막두께 2200Å, 패턴 폭 0.1mm, 간격 0.3mm, 길이 4.7mm,

폭 3.13mm로 설계하였으며, 이에 따라 초기저항 값은 약 1297Ω으로 산출되었다. 마이

크로 히터의 제작공정은 Si 웨이퍼에 감광제 (PR)을 코팅하고, 미리 제작된 석영마스크 

(Quartz Mask)를 통해 UV (Ultraviolet)를 노출시켜 PR현상과정을 거치게 된다. 이후 

스퍼터 (Sperter)를 통해 백금 층의 Pt/Ti/PR 층이 형성된다. 이때 아세톤용액을 통해 

박리공정(Lift off)을 수행하면 Pt/Ti/PR 층이 박리되게 되어 최종적으로는 웨이퍼에 

Pt/Ti층의 마이크로 히터가 증착되게 되며, 일련의 과정을 Fig. 9에 나타내었다. 아울

러, 온도를 측정하기 위한 마이크로 온도센서는 크게 측온저항체 (Resistance
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Temperature Detectors, RTD), 써미스터 (Thermistor), 열전대 (Thermocouple)로 분류

된다. 측온저항체는 온도변화에 따른 저항 값의 변화를 이용한 온도센서로 안정도가 

높고, 감도가 좋아 고 정밀 온도계측이 가능하며, 비교적 간단하게 제작이 가능하다.

써미스터도 측온저항체와 동일하게 저항 값이 변화하는 저항체로 감도가 큰 특징이 있

으나 저항과 온도와의 비 직진성이 크고 발열이 비교적 큰 단점이 있다. 열전대는 열 

시험 시 많이 사용되는 온도센서로 구조가 간단하고 단시간에  평형에 도달할 수 있지

만 안정성 및 정밀도에 있어서 다른 온도센서에 비해 낮은 단점이 있다.

본 연구에서는 흑체시스템의 표면온도를 높은 추정정확도로 측정하기 위해 고집적화

가 용이하고 온도에 따른 저항변화의 선형성이 우수하며, 온도와 저항 값 사이의 선형

특성, 정밀계측 특성, 가공 및 제작의 용이성, 안전성 등이 우수한 백금재질의 측온저

항체를 사용하였다[32].

마이크로 온도센서 설계에 있어서 센서의 민감도를 평가하는 인자인 TCR (Thermal

Coefficient of Resistance)은 온도에 대한 저항의 변화를 나타내며, 식 (11)로부터 도출

된다.




×


(11)

여기에서 Rt와 R0는 각각  Tt와 T0에서의 저항을 의미하며, 온도 변화에서 저항의  

변화율을 비교할 수 있다. 일반적으로 백금 측온저항체의 TCR 수치는 3927 ppm/℃로 

알려져 있으며 형상에 따라 TCR수치는 달라진다. 본 연구에서 설계한 마이크로 온도

센서의 크기는 2000 × 2000μm이며, 패턴 폭은 40μm, 초기저항은 약 570Ω으로 설계하

였으며, 마이크로 히터와 동일한 공정으로 2000Å 증착된다. 아울러, 흑체 웨이퍼 전면

부의 온도를 대변할 수 있도록 Fig. 10과 같이 마이크로 히터와 균일한 거리를 유지하

도록 분산배치 되며, 흑체 전면부에는 흑체 도포의 경우 0.99이상의 구현을 목표로 개

발진행 중에 있으며, 본 논문에서는 성능에 대한 검증이 목표이므로 0.96의 방사율을 

가지는 흑체 페인트를 도포하였다. 마이크로 히터 전력인가와 온도센서의 데이터 수집

을 위해서 흑체웨이퍼의 전기적 패드와 제어보드 간 접촉이 이루어져야 하므로, 하중

인가 시 전기적 통전 되는 포고 핀을 적용하였다. 하단부에 배치되는 방열판은 연전도

도가 높은 알루미늄 합금 재질인 Al-6061재질을 적용하였다. 아울러, 각 구성품 간 체
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결부에는 열적 전달 경로를 차단하기 위하여 열전도율이 낮은 G10재질의 단열와셔를 

적용하였다.

Figure 11은 기능 시험을 위해 제작된 MEMS기반 흑체시스템의 기능 모델 

(Engineering Model, EM)을 나타내며, Table 1은 상기 흑체 웨이퍼에 증착된 마이크로 

히터 및 온도센서의 제원을 나타낸다. 상기 시스템 기능시험에 대한 내용을 제 3장에 

상세히 서술하였다.
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Pattern width

Thickness

width

Gap

length

Fig. 8 Geometry of Micro Heater & Temperature Sensor
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(a) Silicon wafer

(b) PR deposition

(c) UV exposure

(d) PR development

(e) Pt/Ti deposition

(f) Pt/Ti deposition

Fig. 9 Fabrication Process of Micro Heater & Temperature Sensor
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Fig. 10 Configuration of Micro Heaters & Temperature Sensors on Black Body

Wafer Bottom Side
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Fig. 11 Engineering Model of MEMS-based Black Body System
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Table 1 Specification of MEMS-based Black Body System

Item Specification

Total Mass [kg] 0.309

Number of Micro Heater [EA] 13

Number of Micro

Temperature Sensor [EA]
13

Heater & Temperature Sensor

Thickness [Å]
2200

Heater Initial Resistance [Ω] 1297

Temperature Coefficient

[ppm/℃]
3850

Radiator Area [m2] 0.026



- 27 -

제 3 장 MEMS기반 흑체시스템 설계 유효성 검증시험 

및 열해석 모델 보정

제작된 MEMS 기반 흑체시스템의 기능모델 (Engineering Model, EM)을 열 진공 챔

버 (Thermal Vacuum Chamber)를 이용하여 3.0x10-3 Torr 진공 및 상온 (+20℃) 환경

조건에서 기능시험을 하였다. 제 3장에서의 시험 목적은 진공환경에서의 흑체시스템 

성능 측정을 통한 설계유효성 검증과 해석결과를 바탕으로 고 신뢰도의 열해석 모델 

구축함에 있다. 상기 흑체시스템의 시험 구성은 히터에 대한 정상운용 시험 및 히터결

함 시험을 수행하였다. 정상운용 시험은 흑체웨이퍼의 증착된 마이크로 히터에 동일한 

전력을 인가에 따른 흑체표면 온도 측정을 수행하며, 히터결함 시험은 일정 개수의 히

터가 결함 발생에 따라 흑체표면 온도의 영향성을 분석하기 위해 수행되었다. Figure

12는 진공환경 기능시험을 위한 시험셋업 형상을 나타낸다.

시험은 흑체시스템의 진공환경을 모사할 진공 챔버와 로터리 펌프 (Rotary Pump),

마이크로 히터에 전력공급을 위한 전원 공급 장치 (Power Supply), 140초, 500초 간 

전력공급을 위해 릴레이 스위치를 포함한 제어회로 (Control Circuit)구축하였으며, 진

공 챔버 내부온도를 일정하게 유지시키기 위한 챔버 제어장치 (Chamber Controller)

및 냉각장치 (Chiller) 및 데이터수집용 컴퓨터로 구성하였다. 온도센서가 배치된 곳과 

근접한 위치의 흑체 표면과 방열판, 챔버 온도를 측정하기 위해 5개의 T-type 열전대 

및 National Instruments 사의 DAQ모듈을 통해 온도데이터를 수집하고 흑체표면에 

대한 열화상 이미지를 획득하기 위해 FLIR사의 소형 적외선 열화상 카메라인  T400

Series를 사용하여 촬영하여 하였다.

기능모델 검증시험 이후 고 신뢰도의 열해석 모델을 확보하고자 상용소프트웨어인 

Thermal Desktop과 SINDA/FLUINT를 통해 열해석 모델을 구축하였으며, 측정된 흑

체 웨이퍼의 표면온도를 바탕으로 열모델 보정을 수행하였다. 이에 대한 내용을 제 3

장 2절에 상세히 서술하였다.
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Fig. 12 Test Set-up Configuration of EM Vacuum Test



- 29 -

Table 2 Specification of Rotary Pump

Item Description

Model Name MVP 12

Displacement speed 170 L/min

Ultimate Pressure 5 x 10-4 Torr

Motor Power 0.4 kW

Rotational Speed of Pump 1450 rpm

Noise Level 50 dB

Weight 22.5 kg

Table 3 Specification of Chiller

Item Description

Model Name RW-1040G

Dimension 360 x 490 x 780 mm

Bath Volume 10 L

Working Temperature

Range
-35 ~ +150 ℃

Temperature Stability ± 0.05 ℃

Cooling

Capacity

to 20℃ 450 W

to 0℃ 330 W

to –20℃ 150 W

Max. Pressure 5.9 psi

Weight 44 kg
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제 1 절 흑체시스템 정상운용 및 히터결함 시험

정상운용 시험은 상온 진공상태에서 13개의 마이크로 히터를 140초 및 500초 동안 구동하

였으며, 흑체웨이퍼 하단 및 좌측에 배치되어있는 각각 2개의 히터가 결함이 발생 하였을 때

에 대한 기능시험을 수행하였다. 기능시험 시 흑체표면에 부착되어 있는 열전대 및 적외선 

카메라를 통해 흑체표면의 온도 데이터를 수집하였다.

Figure 14 (a)와 (b)는 각각 140초 및 500초 간 마이크로 히터를 약 3W 인가하였을 때에 

대한 흑체 표면온도 및 방열판, 진공 챔버의 온도 프로파일을 나타내며, Fig. 15는 열화상 카

메라로 획득한 500초 동안 히터 구동 시 발생하는 흑체 표면 온도분포를 나타낸다. 먼저 정

상 운용 조건에서 140초 간 히터를 3W 인가하였을 때, 흑체 표면 최대 온도는 43℃까지 상

승하였으며, 이때 발생하는 흑체 표면 최대 온도구배는 4.98℃이다. 또한, 교정구간인 냉각구

간에서 흑체표면의 온도구배는 최대 0.9℃의 차이를 보이고 이후부터 온도가 점차 확산되면

서 온도구배가 최소화된다. 또한 500초 인가 시 최대 50℃까지 상승하였으며, 최대온도구배

는 상승 시 1.7℃, 하강 시 42℃부터 0.91℃의 최대온도구배를 보이고 있으며 이후부터 점차 

온도구배는 감소됨을 확인하였다. 위와 같은 결과를 보임으로써 모든 시험조건에서 교정구간

에 대한 1℃미만의 온도구배 요구조건을 만족하며, 500초 가열 하였을 때 온도구배가 비교적 

작은 것을 확인하였다. 이는 흑체웨이퍼의 재료 물성치로 인한 것으로 흑체웨이퍼의 수렴온

도에 근접했기 때문에 웨이퍼 자체의 온도구배가 작은 것으로 판단된다. 따라서 히터 구동 

시간이 길어질수록 온도구배 요구조건 만족에 유리할 것으로 판단된다.

정상운용에 따른 기능시험 후 마이크로 히터 결함 발생 따른 흑체의 표면온도 비교를 위

해 추가 시험을 수행하였으며, Fig. 13에 도시한바와 같이 H2, H3 및 H4, H5에 해당하는 히

터가 결함발생 따른 흑체표면온도를 측정하였다. 먼저 Figure 17 본 흑체시스템의 하단 부 2

개의 히터 결함 시 발생하는 온도분포를 열화상 카메라로 촬영한 이미지를 나타내고 있으며,

표면온도 측정결과, 2개의 히터 결함 발생 시 최대 상승온도는 47.97℃ 이며, 흑체 표면 최대 

온도구배는 3.42℃ 이지만 마이크로 히터 작동 중지 후 하강구간에서는 흑체웨이퍼의 전도 

특성으로 인한 온도확산으로 40.3℃부터 0.97℃의 온도구배를 보임으로써 교정 임무가 가능

함을 알 수 있다.

Figure 18은 4개의 히터 결함에 따른 열화상 이미지를 나타내고 있으며, 표면온도 측정 결

과 최대 44.5℃ 까지 상승하였으며, 상승 시 온도구배는 4.15℃임을 확인하였다. 4개의 히터 

결함 발생 시 최대 상승요구조건인 40℃를 만족하지 못하나, 하강구간에서 34℃부터 1℃미만

의 온도 구배를 가지므로, 흑체표면을 승온 요구조건에 만족하는 온도로 히터를 구동할 경우 
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흑체시스템 요구조건을 만족할 수 있을 것으로 판단된다. Table 4는 상기 정상운용 및 히터

결함 시험에 따른 결과를 나타내었다.
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Fig. 13 Configuration of Micro Heater Location
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(a)

(b)

Fig. 14 Temperature Profile of EM Vacuum Test Results at Normal Case ((a) 140sec

Heating, (b) 500sec Heating)



- 34 -

(a)



- 35 -

(b)

Fig. 15 Infrared Image on Black Body Surface at Normal Case ((a) Heating Range,

(b) Cooling Range)
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(a)

(b)

Fig. 16 Temperature Profile of EM Vacuum Test Results at Failure Case ((a) 2EA

Failure, (b) 4EA Failure)
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(a)
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(b)

Fig. 17 Infrared Image on Black Body Surface at 1EA Failure Heater ((a) Heating

Range, (b) Cooling Range)
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(a)
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(b)

Fig. 18 Infrared Image on Black Body Surface at 4EA Heater Failure ((a) Heating

Range, (b) Cooling Range)
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Table 4 Summary of EM Vacuum Test Results

Item

Normal Case Failure Case

140sec

Heating

500sec

Heating

2EA

Failure

4EA

Failure

Power Dissipation

[W]
3

Tmax. [℃] 43 50 47.91 44.5

Heating Range Max.

ΔT [℃]
4.98 1.71 3.42 4.15

Cooling Range Max.

ΔT [℃]
0.96 0.91 0.97 1.6
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제 2 절 열해석 모델 구축 및 보정

본 절에서는 진공상태에서 실험한 흑체시스템의 성능시험 온도 데이터를 바탕으로 

Fig. 19와 같이 MEMS 기반 흑체시스템의 열해석 모델 (Thermal Mathematical Model,

TMM)을 구축하였다. 상기해석서의 열전달은 진공 챔버 내부가 진공상태이므로 전도

와 복사만 반영한 해석이 수행되어야 한다. 따라서 열해석 모델은 상용 소프트웨어인 

Thermal Desktop과 RadCAD 로 구축하였으며, SINDA/FLUINT를 이용하여 온도분포

해석을 수행하였다. SINDA/FLUINT는 식 (12)과 같은 대류 항을 제외한 열에너지 식

을 Crank-Nicholson 방식으로 식 (13)에 대입하여 계산하게 된다[33,34].




∇∙∇


 ″′∇∙  (12)

여기에서 우변 첫째 항은 열전달에서 전도에 의한 항이며, 두 번째 항은 표면 복사

에 의한 계산 항을 의미한다. qr은 장비의 발열량 및 히터 등 외부 경계에서 흡수되는 

열량을 나타낸다.

∆





  
  









 


  









 

(13)

여기에서 Tj는 현재시간 t의 노드온도, Tj
m+1은 현재 시간부터 Δt이후의 노드온도를 

의미하며, Ci는 노드 i의 열용량, Q는 열원을 의미한다. 아울러, 디퓨전 노드 i와 j의 선

형 커넥터로 연결한 값은 Gji, 복사컨덕터는 를 의미한다.

본 흑체시스템의 열설계는 흑체로써의 기능 구현 및 제 3장 1절에서 수행한 성능시

험을 통해 획득한 온도데이터와 2℃이내의 보정오차를 보이는 높은 신뢰도의 열모델을 

구축하는 것을 목표로 한다. 상기 시스템은 제작된 기능모델 흑체시스템의 열적 물성

치를 반영하였으며, 흑체웨이퍼, 써멀 패드(Thermal Pad), 방열판으로 구성된다. 흑체 

웨이퍼는 MEMS공정에서 널리 사용하는 0.5mm두께의 실리콘 웨이퍼를 적용하였으며,
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열도도율은 149W/m-K이다. 흑체 웨이퍼 전면 부에는 0.98의 고방사율 및 고 흡수율 

특성을 가지는 흑색 페인트를 적용하였으며, 흑체웨이퍼 후면부에는 7.44mm
2
의 유효

면적을 고려한 두께 0.22μm의 백금 재질의 마이크로 히터를 적용하였다. 흑체웨이퍼와 

방열판 간에는 열전도율을 높이기 위해 1.5W/m-K의 열전도율을 가지는 상용 써멀 패

드를 적용하였다. 방열판의 방열면은 기능모델과 동일한 0.026m2 면적으로 적용하였으

며, 구성품 중 제어보드와 흑체웨이퍼 브래킷의 경우 0.13W/m-K의 낮은 열전도율 가

지는 G10계열의 단열와셔를 적용하여 열적으로 단열되어 있기 때문에 열모델 구축 시  

반영하지 않았다. 본 흑체시스템의 열모델의 총 노드개수는 720개, 마이크로 히터 발

열을 모사하기 위한 Heat Load는 13개, 이외 주요 구성품은 솔리드 (Solid) 및 쉘 

(Shell)로 구축하였다. 아울러, 상기 흑체시스템의 열적 물성치 및 광학 물성치를 Table

5에 나타내었다.

상기 흑체시스템 열해석 시 경계조건은 챔버의 내부온도인 20℃로 설정하였으며, 마

이크로 히터에 적용된 발열량은 성능시험 시 전원공급 장치 (Power Supply)를 통해 

인가한 3W전력이 100%발열 한다는 가정 하에 3W를 적용하였다. 또한, 시험결과와 열

해석 모델 간 2℃이내의 보정오차를 가지는 열해석 모델을 구축하기 위해서는 여러 주

요 변수의 수치를 조절해야하며, 상기 시스템에서는 써멀 패드가 적용된 면에서의 접

촉 열전달 계수, 단열재가 적용된 면에서의 접촉 열전달계수를 조절하는 방식으로 수

행하였다. Table 6는 각 구성품 간 적용된 열 저항 및 열전도도 수치를 나타낸다.

Figure 20은 마이크로 히터를 120초 동안 구동하였을 때 획득한 온도데이터와 열해

석 모델 간 보정 결과를 나타내며, Fig. 20 (b)에 도시한 바와 같이 최대온도지점에서  

0.18℃의 최대보정오차를 보였으며, 이외 상승구간 및 하강구간에서는 0.1℃미만의 보

정오차를 보임을 확인하였다. 또한, 동일 조건에서 마이크로 히터를 500초 동안 구동하

였을 때 획득한 데이터와 열해석 모델 간 보정결과를 Fig. 21에 도시하였으며, 상기 해

석조건에도 0.5℃미만의 보정오차를 보임으로써, 1℃미만의 높은 신뢰도의 열모델을 확

보함을 확인하였다. Table 7은 보정열해석 결과를 나타낸다. 상기 구축된 고 신뢰도의 

열해석모델을 통해 궤도 열환경에서의 경계조건 열해석을 수행하였으며, 제 4장에 상

세히 서술하였다.
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Fig. 19 Configuration of MEMS-based Black Body System TMM for Correlation
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Table 5 Thermo-physical & optical Properties for Correlation Analysis

Thermo-physical Property

Material
Conductivity

[W/m-K]

Specific Heat

[J/kg-K]

Density

[kg/m3]
Remark

Al-6061 200 2700 900 Radiator

Silicon 149 900 2300 BB Wafer

Pt/Ti 71.6 132.30 21090
Micro

Heater

Thermal Pad 1.5 1000 3800 Thermal Pad

Thermo-optical Property

Material
Absorptivity

[α]

Emissivity

[ε]
α/ε Remark

Black Paint 0.96 0.88 1.09
BB Wafer

(Front)

Black

Anodizing
0.86 0.86 1 Radiator
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Table 6 Thermal Coupling Condition of TMM

Contact b.t.w A and B

Value Remark

A B

Micro Heater BB Wafer 0.22
Conduction Coefficient

(μm, Thickness)

BB Wafer Thermal Pad 50
Conduction Coefficient

(W/m2/K)
Thermal Pad Radiator 42

Radiator Chamber 1.5
Conductivity

(W/m/K)
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(a)
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(b)

Fig. 20 TMM Correlation Results at 140sec Heating Case ((a) Temperature Profile,

(b) Correlation Error)
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(a)
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(b)

Fig. 21 TMM Correlation Results at 500sec Heating Case ((a) Temperature Profile,

(b) Correlation Error)
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Table 7 Summary of Correlation Analysis Results

Phase

140 sec Heating 500 sec Heating

Test

[℃]

Simulation

[℃]

ΔT

[℃]

Test

[℃]

Simulation

[℃]

ΔT

[℃]

Heating

Range

24.66 24.52 0.14 22.43 22.40 0.03

32.87 32.82 0.05 29.47 29.39 0.08

35.55 35.58 0.03 34.86 34.85 0.01

40.08 40.06 0.02 39.98 39.98 0.01

43.41 43.56 0.15 49.80 50.21 0.41

Cooing

Range

36.27 36.28 0.01 40.74 40.83 0.09

33.51 33.57 0.06 34.98 34.97 0.01

29.93 29.92 0.01 30.10 30.07 0.03

25.51 25.50 0.01 26.60 26.59 0.01
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제 4 장 궤도 열환경 조건 열해석

제 1 절 열설계 개념 및 해석 경계조건

본 장에서의 열해석 모델은 제 3장 2절에서 수행한 보정모델을 바탕으로 수행되었으

며, 열설계 개념 및 경계조건에 대하여 서술하였으며, 해석결과를 통해 궤도 열환경 조

건에서 흑체 표면 승온, 흑체 표면온도구배와 마이크로 온도센서를 통한 대표표면온도 

추정에 대한 분석 및 흑체 열설계 유효성을 검토하고자 하였다.

먼저 MEMS 기반 흑체시스템 열해석은 일정온도로 유지 후 40℃로 가열 가능하고 

교정구간인 하강구간에서 1℃미만의 온도구배 및 온도센서 위치에 따른 흑체 표면온도

와의 차이를 산출하여 흑체 대표표면온도 추정정확도를 분석하였다. 이에 따른 열설계

는 저온조건 및 고온조건에서 제 2장 2절에서 언급한 흑체시스템의 요구조건을 만족할 

수 있도록  설계하는 것을 목표로 한다. 상기 흑체시스템의 열모델 중 흑체웨이퍼, 마

이크로 히터, 방열판, 써멀 패드의 열적 물성치는 보정모델과 동일하게 적용되었다. 흑

체 시스템과 위성체 사이에는 열적 전달 경로를 차단하기 위해 G10재질의 단열와셔를 

적용하였으며, 일정온도를 유지하기 위해 방열판 면에 히터를 적용하였다. 아울러, 방

열판 하부를 제외한 모든 면에는 위성 본체와의 열복사를 단열하기 위하여 다층박막단

열재 (Multi-Layer Insulation, MLI)를 적용하였다. 흑체 웨이퍼의 전면부에는 보정모델

과는 다르게 흑체 광학 물성치를 적용하였으며, 방열판 하단부에는 심우주로의 원활한 

열 방출을 위해 0.026m2의 방열면적을 가지는 0.86의 방사율 특성을 가지는 이차면경 

(Second Surface Mirror, SSM)을 적용하였다.

우주 궤도 열환경에서의 열전달은 전도와 복사만 존재하므로 이를 반영한 해석이 수

행되어야하며, 상기 열모델은 3장 2절에서 수행한 바와 같이 상용 소프트웨어인 

Thermal Desktop과 SINDA/FLUINT로 열모델을 구축하였다. Figure 22는 궤도환경 

열해석을 위한 열해석 모델을 나타내며, Fig. 22 (b)는 대표표면온도 추정을 위한 마이

크로 온도센서의 위치를 표기하였다. 본 해석 열모델의 총 노드 수 및 마이크로 히터 

발열량을 모사하기 위한 Heat Load의 수는 보정모델과 동일하며, 일정온도를 유지하

기 위한 히터가 추가 배치되었다. 이때 마이크로 히터는 흑체가열 시 500초 동안 8W

발열하며, 냉각 구간에서 보정 후 일정온도를 유지하기 위한 히터는 20W가 적용되었

다. 열모델에 적용된 열적 물성치 및 광학 물성치와 마이크로 히터, 방열판 히터의 발

열량을 각각 Table 6와 Table 7에 나타내었다. 열해석을 위해 흑체 시스템이 장착되는 
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위성체면을 경계조건으로 부여하여 해석을 수행하였다. Table 8에 나타낸바와 같이 흑

체 경계조건온도는 Worst Cold 과 Worst Hot조건으로 분류되며, 각 온도조건은 흑체

가 체결되는 인공위성 내부 (Spacecraft Internal) 경계조건온도 (Boundary Condition)

로 부여 하였다. Worst Cold와 Worst Hot의 온도조건은 각각 +9℃와 +33℃이다.

Worst Cold와 Worst Hot 조건에서 해석을 수행하였으며, 외부 경계온도는 심우주를 

모사하기 위해 –270℃를 적용하였다. 아울러, 마이크로 히터의 발열량 과 흑체를 일정

온도 유지하기 위한 히터의 작동/비작동 설정치 및 발열량을 나타내었다.
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(a)

(b)

Fig. 22 Configuration of TMM for Orbit Environment Analysis
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(a) (b)

Fig. 23 Configuration of TMM Boundary Condition ((a) Isometric View, (b)

Bottom View)
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Table 8 Thermo-physical & optical Properties for Orbit Environment Analysis

Thermo-physical Property

Material
Conductivity

[W/m-K]

Specific Heat

[J/kg-K]

Density

[kg/m3]
Remark

Al-6061 200.00 2700 900 Radiator

Silicon 149.00 900 2300 BB Wafer

Pt/Ti 71.60 132.30 21090 Micro Heater

Thermal Pad 1.5 1000 3800 Thermal Pad

G10 0.62 1060 1800 S/C Interface

Thermo-optical Property

Material
Absorptivity

[α]

Emissivity

[ε]
α/ε Remark

Black Body 0.96 0.96 1
BB Wafer

(Front)

SSM 0.15 0.817 0.184
Radiator

(Bottom)

MLI 0.05 0.05 1 Radiator
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Table 9 Heat Dissipation & Heater Set-point

Item
Heat Dissipation

[W]

On/Off Set-point

Temp. [℃]

Micro Heater 8 -

Radiator Heater 20 -3 / -1

Table 10 Boundary Temperature for Thermal Analysis

Item Cold Case Hot Case

Initial Temp. 0℃

Deep Space -270℃

Spacecraft Interface +9℃ 33℃
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제 2 절 열해석 결과

Figure 24와 Fig. 26은 Worst Cold와 Worst Hot 조건에서의 열해석 결과로 흑체 웨

이퍼의 표면온도 프로파일을 나타내며, 초기온도에서 500초 동안 마이크로 히터를 구

동하였을 때 Worst Cold와 Worst Hot 조건에서 각각 최대 48℃, 52℃까지 온도상승이 

가능하며, 두 조건 모두 하강구간에서 한 궤도 내에 교정임무 수행이 가능하다. 먼저 

Fig. 25는 Worst Cold조건에서의 온도분포도를 나타낸다. 상기 조건에서 가열구간에서

의 최대 온도구배는 2.14℃이며, 하강구간 즉, 교정구간에서는 0.92℃의 온도구배를 보

임으로써 요구조건인 1℃미만의 온도구배를 만족한다. Figure 27은 Worst Hot 조건에 

대한 흑체 표면 온도분포도로 가열구간에서 최대온도구배는 1.91℃의 온도구배를 보이

며, 하강구간에서는 40℃부터 0.88℃의 온도구배를 보이면서 모든 해석 조건에서 흑체 

설계 요구조건을 만족함을 알 수 있다. 아울러, 영상센서의 교정을 위해서는 온도센서

를 통한 흑체 표면의 대표표면온도를 추정 가능해야하므로 상기 해석결과로부터 마이

크로 온도센서에 대한 대표표면온도 추정정확도를 분석하였다. 이때, 마이크로 온도센

서는 흑체 후면부에 2000Å으로 흑체표면과 근접하게 증착되어 있으므로 추가적인 모

델 구축 없이 흑체 웨이퍼 열모델의 노드온도를 추출하여 분석을 수행하였다.

상기 흑체시스템이 마이크로 온도센서는 흑체웨이퍼 후면부에 마이크로 히터와 동일

하게 일정 간격으로 분산배치 되어 있으므로 대표 온도센서 4개에 대하여 온도를 추출

하였으며, 마이크로 온도센서의 위치에 따른 노드 위치를 Fig. 22 (b)에 도식화하였다.

대표표면온도 추정은 마이크로 히터를 통한 흑체 표면가열 후 교정구간인 하강구간

에서 분석을 수행하였으며, 대표표면 온도 추정 분석 전 Worst Cold와 Worst Hot조건

에서 흑체 표면 평균온도 (Ts)와 온도센서 (T1, T2, T3, T4)간의 온도차에 대한 분석을 

수행하였다. 분석결과, Worst Cold 조건에서 각각의 온도센서는 흑체 전면부 표면 평

균온도와 최대 0.04℃의 차이를 보였으며, Worst Hot 조건에서는 최대 0.13℃차이를 

보였다.

Figure 28은 분석결과 그래프로 Worst Cold와 Worst Hot조건에서의 흑체 표면온도

와 4개의 온도센서 간의 온도차 추이는 유사한 것으로 보아 Fig. 22 (b)와 같이 온도센

서를 배치할 경우 대표표면온도 추정에 있어 용이함을 알 수 있다. 상기 결과에 따라 

대표표면온도 추정정확도는 일차방정식 식 (14)을 통해 산출가능하다[23].

  ×  (14)
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여기에서 TET는 흑체 표면 평균온도를 나타내며, Tavg는 마이크로 온도센서 (T1, T2,

T3, T4)의 평균 온도를 의미한다. 아울러, A와 B는 수치 해석적 수식인 식(15)을 통해 2

차 지수를 최소화한다.

  ≡ 
  




 (15)

여기에서, 는 추정하기 위한 표면온도 평균값의 개수이며, 대표표면온도 추정정확

도는 정확도 값이 작을수록 흑체 표면의 온도를 정확하게 추정이 가능하다. Figure 29

는 교정임무를 수행하는 냉각구간에서의 Worst Cold와 Worst Hot조건에 대한 대표표

면온도 추정정확도 해석 결과로써 하강구간의 대표표면온도 추정 정밀도는 0.015℃미

만의 정밀도를 보임으로써 흑체표면 온도를 높은 정밀도로 추정 가능함을 알 수 있다.

Table 9는 MEMS 기반 흑체시스템의 궤도 열환경 조건해석 결과에 대하여 나타내었

다.
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Fig. 24 Temperature Profiles of MEMS-based Black Body Thermal Analysis at

Cold Case
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(a)
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(b)

Fig. 25 Temperature Contour Maps on the MEMS-based Black Body Surface at

Cold Case ((a) Heating Range, (b) Cooling Range)
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Fig. 26 Temperature Profiles of MEMS-based Black Body Thermal Analysis at Hot

Case
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(a)
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(b)

Fig. 27 Temperature Contour Maps on the MEMS-based Black Body Surface at

Hot Case ((a) Heating Range, (b) Cooling Range)
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(a)
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(b)

Fig. 28 Temperature Difference between Representative Surface Temperature and

each Temperature Sensors for MEMS-based Black Body System ((a) Cold

Case, (b) Hot Case)
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Fig. 29 Estimation Accuracy for MEMS-based Black Body System at Worst Cold

and Hot Cases
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Table 11 Summary of Orbit Environment Thermal Analysis Results

Items Cold Case Hot Case

Heater Power[W] 8

Heating Time [sec] 500

Tmax. [℃] 48.22 52.31

Heating Range

Max. ΔT [℃]
2.14 1.91

Cooling Range

Max. ΔT [℃]
0.92 0.88

Max. Estimation Accuracy [℃] 0.003 0.012
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제 5 장 결   론

우주용 적외선 센서와 같은 영상센서는 작동/비작동 및 시간경과에 따른 동일 광원

에 대한 출력특성 변화가 생기며 이는 영상품질 저하에 직접적인 영향을 미치게 된다.

이에 따라 고품질의 영상데이터를 획득하기 위해서는 탑재교정 장치인 흑체시스템을 

탑재하여 촬영 임무수행 전 교정임무를 반드시 수행해야한다. 본 논문에서는 종래의 

흑체시스템의 열설계 및 시스템 복잡화에 대한 문제점에 기인하여 초경량, 저 전력, 고

정밀도 구현 및 시스템 단순화가 가능한 MEMS 기술에 착안하여 MEMS 기반 흑체시

스템을 제안하였다. 상기 흑체시스템은 흑체 표면 근접 위치에 복수개의 히터와 온도

센서를 고집적화 가능하여 온도 균일화 및 대표표면온도 추정에 있어 용이하다.

MEMS 기반 흑체시스템의 열설계는 고방사율, 흡수율 특성을 가지는 흑체코팅이 된 

흑체 웨이퍼, 표면가열을 위한 마이크로 히터와 가열 후 잔열 수송 및 심우주로 열을 

방출하기 위한 열전도 특성이 높은 방열판으로 구성된다. 제안한 흑체시스템의 설계 

유효성 검토를 위해 기능모델을 제작하여 진공환경에서 기능시험을 수행하였으며, 시

험결과를 토대로 열모델을 구축 및 보정하여 고 신뢰도의 열해석 모델을 확보하였다.

확보한 고 신뢰도의 열모델을 통해 궤도 열환경조건에 대한 열해석을 수행하였으며,

Worst Cold (+9℃)와 Worst Hot (+33℃)의 경계온도조건에서 모두 요구조건인 40℃

이상 승온 및 하강구간 즉, 교정구간에서의 온도구배가 1℃미만임을 확인하였다. 아울

러, 마이크로 온도센서에 따른 대표표면온도 추정정확도 분석을 수행한 결과, Worst

Cold, Worst Hot조건 모두 0.3℃미만의 정확도를 보임으로써 상기 흑체시스템에 대한 

열설계가 타당함을 입증하였다.
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