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ABSTRACT

System Design and Development of a NanoSatellite
 for Microgravity Scientific Missions

Kim, Jin-Hyuk

Advisor : Prof. Park, Seul-Hyun, Ph.D.

Dept. of Mechanical System & Automotive Engineering, 

Graduate School of Chosun University

KMSL (Korea Microgravity Science Laboratory) is a 3U nanosatellite designed for the 

purpose of carrying out two scientific missions: combustion and biological experiments in 

extreme space environments such as microgravity, absolute vacuum and cosmic radiation. In 

addition, one of the primary goals for the KMSL missions is related to replace the satellite 

avionics which are heavily dependent on overseas products with domestic ones by verifying 

their operational performance in the space environment and successfully performing all the 

tasks with the KMSL nanosatellite. By doing so, the ultimate goal is to build a platform 

on which scientific experiments can be performed in space for the future. 

In order to design the KMSL nanosatellite to perform two scientific missions, mission 

and system requirements were derived. The system was then designed based on the derived 

requirements described in the present study. Following the requirements listed, the interface 

and margin analysis were performed in order to design and implement each of subsystems 

which complies with the requirements. The designed and implemented system to meet such 

requirements was verified through structural analysis, orbital thermal analysis, attitude 

control simulation, and power simulation. A engineering model (EM) of the KMSL satellite 

(that are built following all the requirements and analysis results) has been verified through 

a series of tests such as Electrical test bed test, environmental test (vibration and thermal 

vacuum tests). The implemented EM in the present study was found to verify the function 

and performance requirements The information described in the present study will be used 

as a reference for future final flight model (FM) development.
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1 장  서   론

1.1 연구 배경 및 필요성

지구상에서 살고 있는 우리는 일상생활의 모든 영역에서 나타나는 여러 자연 현상을

당연하게 받아들이고 있어 마이크로중력환경에서 일어나는 특이한 현상에 대해서는 익

숙하지 않다. 지구상에서 중력은 절대적 힘으로 작용하고 있지만, 때에 따라 과학적 이

용에는 장애의 요소가 되기도 한다. 최근 우주 왕복선, 우주정거장의 출현으로 인해 중

력에 의한 악영향을 최소화할 수 있게 되어 마이크로중력 하에서의 연구도 중요한 과

제로 부상하게 되었다. 마이크로중력이라고 함은 10-5g 이하의 중력을 말하고 무중력이

라고 표현하기도 한다. 현재 마이크로중력에 관한 연구는 일반적으로 생물공학

(Biotechnology), 연소과학(Combustion Science), 유체역학(Fluid Physics), 기초물리학

(Fundamental Physics), 재료과학(Material Science)의 5가지 영역으로 분할하여 수행

되고 이러한 연구 결과들은 현재의 과학 이론을 수정하거나 증명하고 마이크로중력 환

경에서만 가능한 새로운 물리적 이론들을 해석하는 데 유용하게 사용된다[1]. 앞서 언급

한 5가지 영역 중 생물공학은 생물의 분자, 조직 및 기관 등을 연구, 개발 및 제조하는

응용 생물학이다. 의학, 농업, 환경 보호적 측면에서 생물공학은 21세기의 우리의 삶과

경제에 중요한 역할을 하게 될 것이다.

그림 1.1 우주 환경에서 생물공학 연구 예시[2]
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NASA에서는 마이크로중력-생물공학 프로그램을 통해 단백질 결정 성장, 포유류 세

포 및 조직 배양, 기초 생물 공학연구의 세 가지 항목에 초점을 맞추고 있다. 단백질은

생명을 구성하고 있는 중요 요소일 뿐 아니라 혈액에 산소 및 영양소 공급, 병원균 퇴

치 등 중요 기능과 밀접한 관계를 맺고 있다. 단백질 성장을 연구하는 주요 목적은 단

백질 구조의 파악 및 기능과의 관계 해석, 의약품의 개발에 있다. 이를 연구하기 위해

서는 결함이 적은 양질의 큰 단백질 생성이 요구되나, 중력환경에서는 부력에 의한 대

류 및 침전 현상으로 단백질 결정체 성장이 억제될 뿐 아니라 결함도 많이 나타나 연

구를 어렵게 한다. 하지만 마이크로중력환경에서는 대류에 의한 유동이 크게 억제되므

로 결정체 성장이 눈에 띄게 안정된 환경에서 이루어지며 구조적 배열이 개선되고 침

전 현상이 없으므로 단백질 결정 공정 시 사용되는 용기의 밑바닥에 누적되지 않으므

로 양질의 단백질을 생성할 수 있다. 기초 생물공학에 관한 연구는 마이크로중력환경

에서 생물공학의 공정 및 생체의 물리적 현상을 이해, 해석하는데 주안점을 두고 시행

되고 있다. 분자 및 세포의 분리, 합체 기술, 전기력에 의한 유동, 물질전달, 모세 및

표면 현상 등이 생물공학에 적용할 수 있는 기초연구로 구성되어있다.

두 번째로 연소과학은 인류 역사의 획기적 발전을 가져온 불의 사용으로부터 시작되

었다. 연소과학은 전력생산, 난방, 교통, 공정 연소 등 많은 분야에서 사용되며 인류의

삶의 풍요로움을 가져왔다. 하지만 잘못된 사용으로 인한 위험성을 항상 내포하고 있

다. 지금까지 많은 연구에도 불구하고 연소 현상에 대한 정확한 이해는 아직 부족한

실정이다.

그림 1.2 우주 환경에서 연소과학 연구 예시[3]
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 마이크로중력에서의 연소에 관한 연구는 마이크로중력 환경에서의 화염의 점화 및

전파, 소화 현상을 해석하고 이를 중력환경에서 연소 현상과 비교하여 연소 현상에 대

한 기본적 이해를 높이는 데 있다. 중력환경에서 연소는 밀도의 불균일로 야기되는 부

력과 침전의 영향으로 화염 주위에 비대칭 형태의 유동을 일으켜 연소의 기본 메커니

즘에 대한 해석을 방해한다. 하지만 마이크로중력환경에서는 그림 1.2와 같이 부력 및

침전의 영향이 없으므로 부가적인 효과가 복합되지 않은 대칭 형태의 안정적인 화염을

형성하여 해석을 더욱 쉽고 연소 자체의 특성을 더욱 잘 파악할 수 있다. 또한, 연료를

잘 섞기 위한 보조 장치 필요 없이 균일한 유체들을 유지할 수 있어 연소실험 시 오랫

동안 큰 규모로 수행할 수 있는 장점이 있다. 지금까지 마이크로중력환경과 중력환경

에 대해 다양한 형태의 화염 구조에 관한 비교 연구가 진행됐다. 그 결과로 마이크로

중력 및 중력환경에서 생성되는 Soot의 크기가 다름이 밝혀져 우주에서는 공기 중

Soot을 감지하는 화재경보기에 대한 재설계가 필요함이 밝혀졌다. 마이크로중력환경에

서 연소특성은 지구상의 연소반응에도 응용되어 저공해, 고효율, 화염의 안전성에 관한

방안이 제시되고 이에 관한 측정기술 또한 개발되고 있다. 또한, 희박 연소(Lean

burning)에 관한 연구가 활발히 진행 중이며 엔진 및 연소기술에서 광학적 방법과 레

이저를 사용하여 Soot을 제어할 수 있는 기술이 개발 중이다.

그림 1.3 마이크로중력 환경 구현 방법
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앞서 언급한 바와 같이 다양한 마이크로중력환경에 관한 연구의 필요성이 대두되면

서 마이크로중력 관련 연구가 활발해지고 마이크로중력환경을 구현하는 방법에 대해

큰 노력을 기울이고 있다. 현재 마이크로중력환경을 구현하기 위해서 크게 두 가지 방

법이 사용되고 있다. 첫 번째는 지구의 중력장에 포함되어 있더라도 지구의 중심을 향

해 자유낙하 하는 방법이다. 이 경우는 자유 낙하 탑, 무중력 비행기, 과학로켓이 있다.

자유낙하 탑을 활용한 지상 우주실험은 지난 25년 동안 우주정거장실험과 지상실험을

연결해주는 임무를 수행해오고 있다. 실험장치를 고층에서 자유 낙하시킴으로써 마이

크로중력을 형성하는 방식으로 다른 실험설비에 비해 상대적으로 운영비용이 적고, 실

험절차가 간소하여 전 세계적으로 널리 이용되고 있으나 실험에 필요한 마이크로중력

시간의 제곱에 비례하여 높아지는 낙하 탑의 높이 때문에 마이크로중력 형성시간에 제

약이 있다. 무중력 비행기는 비행기가 지구 중심방향으로 등 가속도의 자유낙하 운동

하는 동안 옆으로는 등속도 운동을 하며 포물선 모양의 궤적을 그리고 날아가며 자유

낙하 상태를 모사해 냄으로써 비행기 내부에 일시적인 마이크로중력 상태를 형성한다.

자유낙하 탑보다 상대적으로 긴 마이크로중력 시간을 형성할 수 있지만, 상대적으로

실험비용이 많이 소요되는 단점이 있다. 과학로켓은 포물선비행과 원리는 비슷하나 더

높은 고도, 즉 준궤도(Sub-obital) 비행을 통해 3분~ 5분가량의 마이크로중력 환경을

조성시킬 수 있으며 주로 마이크로중력환경에서 작동하게 될 기기들의 성능평가나 상

대적으로 긴 마이크로중력환경이 필요한 실험에 주로 사용된다. 두 번째 방법은 지구

의 중력장에서 멀리 떨어지는 것으로 우주정거장이나 인공위성을 예로 들 수 있다. 우

주정거장은 지상 50~450km 궤도에서 90분에 한 번씩 지구를 선회하고 있다. 우주정거

장과 같은 유인 우주실험기술은 국가의 유인우 주기술개발에 있어 핵심 기술로 향후

유인 우주탐사를 위해 지속해서 추진되고, 우주실험을 위한 공간으로 활용되고 있다
[4-5]. 하지만 우주정거장을 활용한 우주실험은 큰 비용이 소모되며 실험을 위한 준비

기간도 상당히 걸리는 것으로 알려져 있다. 마지막으로 인공위성은 우주정거장과 같이

지구 궤도를 계속 자유낙하 하며 마이크로중력환경을 형성할 수 있는 소규모 인공위성

을 제작하여 실험하는 방식으로 동물만 실어 보내 마이크로중력실험을 했던 구 소련의

Biosatellite 프로그램이 시발점이라고 할 수 있다. 비용 절감을 위한 노력과 소형인공

위성의 제작 기술이 발달함에 따라 in-situ 측정과 데이터 전송이 가능한 우주실험용

소형위성이 제작되었으며 초소형위성이 대표적인 예이다.
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1.2 연구 목적 및 내용

초소형위성은 최근 세계적으로 주목받고 있는 인공위성 산업 중 하나이다. 초소형위

성은 그림 1.4에 도시된 바와 같이 기존 인공위성보다 무게와 크기가 상대적으로 매우

작은 위성으로 초소형위성의 크기는 1-Unit 기준 가로, 세로, 높이가 각각 100mm 이

며, 질량은 1 ~ 1.33kg이다. 초소형위성은 임무의 조건과 방식, 전장부품의 개수와 탑

재체의 형상에 따라 1U ~ 12U 크기를 기준으로 설계를 수행한다.

그림 1.4 1-Unit 초소형위성 예시

기존 대형위성의 제작⋅발사비용은 2000억 ~ 3000억 원이 넘는 많은 비용이 소모되

지만, 초소형위성은 1U 기준으로 제작⋅발사비가 대형위성의 1%에 불과할 정도로 적

은 비용으로도 개발할 수 있다[5]. 실제 2003년 러시아의 유로코트 로켓에 실린 첫 초소

형위성의 발사비용은 약 4만 달러에 불과했다. 이러한 이유로 초기 초소형위성의 경우

대학생 및 교육기관에서 낮은 개발비용과 위성의 전체적인 시스템 교육 등 교육적인

목적으로 개발이 이루어졌지만, 최근 들어 초소형 고화질 카메라, 초소형 렌즈 등의 초

소형 부품들이 개발되면서 더욱 정교한 실험을 진행할 수 있게 되었다. 그로 인해 최

근에는 국가 규모로 진행하던 중⋅소형위성의 임무를 초소형위성을 이용하여 수행할

수 있게 되었다. 이에 따라 국가 규모가 아니라 일반 대학 및 민간 회사에서도 초소형

위성 개발을 통하여 우주 환경에 대한 연구과 사업을 활발히 진행하고 있다. 따라서

전 세계적으로 초소형위성의 발사 횟수가 매년 증가함을 보이고 있다[6].
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그림 1.5 초소형위성 발사 완료/예정 그래프 [7]

초소형위성의 발사 횟수의 증가에 따라 다양한 임무의 형태로 초소형위성이 개발되

어지고, 그림 1.6과 같이 NASA에서는 마이크로중력환경을 활용하여 E. Coli 박테리아

의 성장 및 변형 관찰을 위해 개발한 Genesat과 곰팡이 균의 성장 및 균밀도 관찰을 

위해 개발된 Phamasat이 발사되었지만, 성공사례는 아직 알려진 바가 없다.

  

그림 1.6 초소형위성을 활용한 마이크로중력 임무 예 (좌: Genesat, 우: Phamasat) [8]
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그림 1.7 국내 초소형위성 개발 현황

그림 1.7에 제시된 국내에서 개발된 초소형위성을 시기적으로 살펴보면 2000년 초반

에는 한국항공대학교의 HAUSAT-1, 2, 경희대학교의 KHUSAT-01, 02, 등 대학교에

서 독자적으로 초소형위성 개발을 지도하였고, 2012년부터 과학기술정보통신부 주최,

한국항공우주연구원 주관으로 시작된 초소형위성 경연대회를 통해 총 13기의 초소형위

성 개발이 제작 및 발사되는 등 다수의 위성개발이 이루어지고 있다. 국내 초소형위성

의 임무를 살펴보면 관측 임무 6개, 기술 임무 7개이다[9-10]. 관측과 기술 임무는 활발

하게 이루어지고 있으나 우주 환경을 활용한 기초과학 연구는 미흡한 실정으로 파악된

다. 따라서 본 연구에서는 초소형위성을 활용하여 마이크로중력환경에서 기초과학을

연구할 수 있는 과학 위성을 개발하여 저렴한 비용과 짧은 개발 기간에 개발 가능한

플랫폼을 구축하고자 한다.
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제 2 장 임무 목적 및 요구사항

2.1 임무 개요

2020년 2분기에 러시아의 Soyuz-2 발사체에 의해 발사될 예정인 초소형위성

KMSL(Korea Microgravity Science Laboratory)은 2017년 10월을 기점으로 조선대학

교 지능형 열 시스템 설계 실험실(Intelligent Thermal System Design Laboratory)과

전력 전자 및 에너지 변환실험실(Power Electronics & Energy Conversion

Laboratory), 그리고 연세대학교의 분자 세포 생물학 실험실(Molecular Cell Biology

Laboratory)이 협력하여 개발 시작하였다. KMSL은 우주 환경(Microgravity, Vacuum,

etc.)에서 연소실험과 생물 육성실험과 같은 과학 임무를 수행하고자 한다. 또한, 해외

제품에 많이 의존되어있는 위성 시스템 버스를 일부 국산제품을 채택하고 산업체와 협

력하여 개발하여 우주 환경에서 이를 검증하고, 최종적으로 비교적 저렴한 비용과 짧

은 기간에 개발할 수 있고, 검증된 위성 시스템으로 과학 임무를 수행할 수 있는 초소

형위성 플랫폼을 구축하고자 한다.

 

그림 2.1 임무 개요 및 목표

  KMSL 초소형위성의 개발, 운용을 통해 위성설계 지식, 기술 등을 습득함으로써 항

공, 우주 분야의 전문 인력을 양성할 수 있고, 다학제간 뿐만 아니라 대학 간의 서로
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상호 연구 협력을 통해 더 광범위한 영역까지 연구 진행이 가능할 것으로 기대된다.

2.2 임무 목적

 마이크로중력 과학 임무 수행용 초소형위성인 KMSL의 주 임무는 미항공우주국

(National Aeronautics and Space Administration : NASA) 소속의 연구소인 고더드

우주 비행 센터(Goddard Space Flight Center : GSFC)에서 개발한 비행소프트웨어를

위한 오픈소스 플랫폼(core Flight System : cFS)을 활용하여 우주 환경에서 두 가지

과학 임무를 성공적으로 수행하는 것이다. 두 가지 과학 임무 중 첫 번째 과학 임무는

유인우주선의 선실환경에서 발생한 화염의 전파와 소멸 현상을 분석하는 것으로 마이

크로중력환경에서 고체 연료의 점화 특성을 분석하고 대류 열전달이 없는 환경에서 화

염전파의 특성(전파속도, 화염 크기, 화염 강도)을 분석, 불활성기체의 화염 소화 능력

을 분석하는 것이다. 두 번째 과학 임무는 마이크로 중력환경에서 지상 최강의 생물이

라고 불리는 물곰(Tardigrade)의 생존율 및 생활사를 관찰하는 것으로 마이크로중력환

경에서 유전형질에 따른 물곰의 생존율을 분석하고 우주 환경이 물곰의 생활사에 끼치

는 영향 분석하는 것이다.

2.2.1 과학 임무 목적Ⅰ

1997년 2월 러시아의 우주정거장이었던 미르호에서 발생한 화재를 계기로, 유인우주

선이나 국제우주정거장의 선실 내부의 마이크로중력 환경에서 발생한 화재의 특성에

관한 관심이 높아지고 있다. 특히, NASA 주도의 화성 유인 우주탐사 계획이 발표된

이후, 화재 안전에 관한 연구가 국제우주정거장을 통해 꾸준히 시행되어 오고 있다.

그림 2.2 1997년 미르호 화제
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우주정거장을 제외하고, 모든 유인우주선의 선실환경은 Fig 2.3 에 도시된 바와 같

이 저기압-고산소 환경을 가지게 된다. 인간이 저기압 환경에서 원활한 호흡을 하기

위해서는 선실의 총 압력이 감소함에 따라 산소농도는 증가해야 하고, 산소농도가 증

가함에 따라 선실 내부에 있는 재료의 가연성도 증가하게 된다. 또한, 선실의 압력을

낮추게 되면 그만큼 화재의 개연성이 높아지게 된다. 따라서 유인 우주 선실 내부에서

발생할 수 있는 화재는 마이크로중력, 산소농도, 선실 내부 압력의 상관관계가 결부되

어 설명되어야 한다.

그림 2.3 유인우주선과 우주정거장 선실 내부 대기 환경

따라서 유인우주선의 선실환경과 같은 조건을 형성할 수 있는 카트리지를 제작하여

고산소-저기압-마이크로중력 환경에서 고체 가연물의 화염전파/소멸 현상을 카메라로

촬영하여 가시화하고, 카트리지마다 기체 조성을 달리하여 불활성기체의 화염 소화 능

력을 분석하고자 한다.

2.2.2 과학 임무 목적Ⅱ

물곰(Tardigarde)는 완보 동물군에 속하는 절지동물로 작게는 0.1mm이고 크게 자라

면 1.5mm에 이를정도로 매우 작은 동물이다. 전 세계에 약 750종이 알려져 있으며 우

리나라에도 여러 종의 물곰이 바닷물, 민물 등에서 발견되고 동정 되었다. 물곰은 아주

극한의 환경에서 잘 생존하는 생명체로 알려져 있으며, 온도는 –273℃ ~ 151℃ 까지
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생존할 수 있으며, 압력은 진공에서 6000g까지 견딜 수 있고, 탈수와 방사선에도 매우

저항성이 있는 것으로 알려져 있다.

그림 2.4 다양한 유전형질을 가진 물곰

따라서, 다양한 유전형질을 가진 물곰을 우주 환경에서 생존율과 생활사를 현미경

카메라로 관찰하여 물곰이 극한온도, 방사선, 마이크로중력에 반응하는 것을 연구하고,

추 후 물곰의 종류에 따른 생존율, 생활사 등에서 차이가 발생할 경우, 추가적인 연구

를 통해 극한상황에 대응하는 유전자를 분석하고자 한다.

2.3 임무 요구사항 

초소형위성으로 우주 환경에서 두 가지 과학 임무를 수행하기 위해 각각 과학 임무

의 목적과 실험 환경구축, 실험 데이터 인터페이스 등을 토대로 임무 요구사항을 결정

하였다. 도출된 임무 요구사항은 최상위수준(Top Level)의 요구사항으로 시스템 수준

(System level)과 하위수준(Part Level)의 상세하고 정량적인 요구사항 도출 시 기준으

로 사용된다. 표 2.1은 도출된 임무 요구사항을 정리한 표이다.

표 2.1 임무 요구사항

번호 제목 요구사항

SMR.01 연소실험 모듈
임무 기간에 연소실험을 수행할 수 있는 탑재체

와 시스템을 구축해야 한다.

SMR.02
연소실험 모듈

장착 위치

연소실험 모듈을 장착하기 위한 구조적 인터페이

스가 제공되어야 한다.
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2.4 개발 방향

KMSL 위성의 개발은 EQM-FM 개발전략으로 최종 비행 모델 개발 전까지 예비설

SMR.03
연소실험 모듈

기밀 유지

연소실험 모듈은 발사 대기기간 및 과학 임무 수

행 기간에 기밀이 유지되어야 한다.

SMR.04
연소실험 모듈

기체 조성 및 주입

연소실험 조건에 맞는 기체를 조성하고 주입할

수 있어야 한다.

SMR.05
연소실험 모듈

동작

연소실험 모듈은 지상국 명령에 의해 운용되어야

한다.

SMR.06
연소실험 모듈

제어

연소실험 모듈은 인터페이스 보드를 통해 제어할

수 있어야 한다.

SMR.07
연소실험 모듈

상태정보

임무 기간에 연소실험 모듈의 상태정보 (압력,

온도)를 수집할 수 있어야 한다.

SMR.08
연소실험 모듈

임무 데이터

임무 기간에 연소실험 모듈의 임무 데이터를 수

집할 수 있어야 한다.

SMR.09
연소실험 모듈

점화 에너지

임무 시작조건에서 점화 가능한 충분한 점화에너

지가 공급되어야 한다.

SMR.10
연소실험 모듈

카메라

연소실험 모듈의 카메라는 화염전파 영상을 획득

할 수 있어야 한다.

SMR.11 생물육성 실험모듈
생물육성실험을 수행할 수 있는 탑재체와 시스템

을 구축해야 한다.

SMR.12
생물육성 실험모듈

장착 위치

생물 육성실험 모듈을 장착하기 위한 구조적 인

터페이스가 제공되어야 한다.

SMR.13
생물육성 실험모듈

기밀 유지

생물육성실험 모듈은 발사 대기기간 및 과학 임

무 수행 기간동안 기밀이 유지되어야 한다.

SMR.14
생물육성 실험모듈

동작

생물육성실험 모듈은 지상국 명령에 의해 운용되

어야 한다.

SMR.15
생물육성 실험모듈

제어

생물육성실험 모듈은 인터페이스 보드를 통해 제

어할 수 있어야 한다.

SMR.16
생물육성 실험모듈

카메라

생물육성실험 모듈의 카메라는 생물 육성 실험

영상을 획득 할 수 있어야 한다.

SMR.17
생물육성 실험모듈

상태정보

임무 기간에 생물육성실험 모듈의 상태정보

(온도)를 수집할 수 있어야 한다..

SMR.18
생물육성 실험모듈

임무 데이터

임무 기간에 생물육성 실험 모듈의 임무 데이터

를 수집할 수 있어야 한다.
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계 검토 회의(Preliminary Design Review : PDR)와 상세설계 검토 회의(Critical

Design Review : CDR)를 기준으로 총 4 Phase로 나눠서 개발을 진행한다.

그림 2.5 KMSL 위성 개발 계획

Phase A는 개념설계 단계로 임무 목적과 임무 요구사항을 결정하고 임무 해석을 통

해 임무를 설계를 수행한다. Phase B는 예비설계 단계로 Phase A에서 결정된 임무

설계를 바탕으로 시스템의 요구조건을 정립하고 탑재체와 서브 시스템(구조, 열, 전력,

데이터, 통신, 자세, 지상국)의 예비설계를 수행하고, 해석을 통해 예비설계에 대한 검

증을 수행한다. 특히 과학 탑재체는 BM(Breadboard Model)의 제작과 시험을 통해 예

비설계된 과학 탑재체의 임무 실현 가능성을 판단하고, 기능시험을 통해 상세설계에

결과를 반영한다. 세 번째 단계인 Phase C는 상세설계 단계로 위성의 모든 설계를 마

무리하는 단계이다. 이 단계에서 임무 요구사항과 시스템 요구사항을 바탕으로 모든

서브 시스템의 요구사항도 정립이 완료되고 시스템 구성 요소에 대해 자세하게 정의하

고, 위성 운용 시나리오와 상세한 운용 모드 설계도 완료되어야 한다. 마지막으로

Phase D는 상세설계 내용을 토대로 엔지니어링 모델(Engineering Model : EM)을 제

작하고 엔지니어링 모델을 이용하여 서브 시스템과 과학 임무 탑재체에 대한 기능, 성

능 검증을 수행한다. 또한, 발사환경 시험, 우주 환경시험을 통해 설계 단계에서 수행

하였던 해석과 비교하여 최종 비행 모델 개발에 반영할 수 있도록 하였다.
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표 2.2 탑재체 & 시스템 버스 개발 계획

부 품 제조사
비행 

이력

Model

BM DM EQM FM

3U Structure EnduroSat ○ √ √

OBC Soletop X √ √ √

Inteface Board Soletop X √ √ √

EPS + BAT Clyde ○ √ √

MTQR DSW X √ √ √

UHF/VHF
Transceiver

ISIS ○ √ √

UHF/VHF
Antenna

ISIS ○ √

Solar Panel DSW X √ √

CEM In-house X √ √ √ √

BEM In-house X √ √ √ √

표 2.1은 KMSL 초소형위성의 개발 과정에서 제작, 구매하고자 하는 구성품을 정리

한 표이다. 앞서 언급한 것과 같이 E-QM 개발전략으로 UHF, VHF 안테나를 제외한

나머지 부품은 모두 엔지니어링 모델과 비행 모델을 구매, 제작하고 비행 이력이 없는

탑재 컴퓨터(On Board Computer : OBC)와 과학 임무 탑재체 제어를 위한 인터페이

스 보드(Interface Board : IFB), 자세제어 구동기인 자기장 토커(Magnetorquer :

MTQR)는 개발모델부터 제작하여 수차례 반복 시험과 검증을 거쳐 최종 비행 모델을

제작할 수 있도록 하였다. 과학 임무 탑재체는 임무에 필요한 센서, 점화기, 펌프 등

탑재체를 구성하는 부품 수준에서부터 충분한 지상실험을 통해 탑재체 개발을 수행할

수 있도록 보드 모델부터 비행 모델까지 제작할 수 있게 하였다.



- 15 -

제 3 장  KMSL의 시스템 설계

3.1 시스템 개요

KMSL 초소형위성의 개발 철학은 최종 목표인 우주 환경을 활용한 과학 임무용 초

소형위성 플랫폼 구축에 중점을 두어 시스템 재사용이 쉽도록 설계하였고, 위성 운용

의 성공률을 높이기 위해 간결하고 최적화된 시스템 설계에 중점을 두었다. 위성의 수

명은 약 6개월이고, 과학 임무 수행을 위해 2개의 과학 임무 탑재체가 탑재되어 있다.

표 3.1 KMSL 시스템 사양

항 목 사 양
임무 기간 약 6 개월

탑재체
연소 실험 모듈

생물 육성 실험 모듈
위성 체적 100 x 100 x 340.5 mm
위성 질량 3.595 kg

고도 / 궤도 600km / 태양 동기 궤도
자세 제어 < 2 deg/s (Omnidirection)

평균 생산 전력 4.14 W
데이터 인터페이스 USB, I2C, UART, Serial

통신 방식
상향 링크 : VHF (145MHz, 1.2kbps)
하향 링크 : UHF (437MHz, 9.6 kbps)

전개 장치 UHF / VHF 안테나

위성의 크기는 3-Unit 초소형위성으로 가로, 세로, 높이가 각각 100 x 100 x 340.5

mm이며, 위성의 총 질량은 약 3.6kg이다. 발사체가 확정되지 않아 고도와 궤도는 임

시로 설정하고 설계를 수행하였다. 설계에 사용된 고도는 600km이고, 궤도는 태양 동

기 궤도로 설정하였다. KMSL에 탑재되는 과학 임무에서는 별도의 지향을 요구하지

않고 2 Deg/s 이하의 각속도를 요구하였고, 이와 더불어 3.8W 이상의 충분한 전력생

산만을 요구하였기 때문에 시스템 간결화와 자세제어에 소모되는 전력을 최소화하기

위해 각속도 제어(Detumbling Control)만 수행하였고, 자세는 무 지향 자세

(Omnidirection)를 선택하였다. 지상에서의 위성 제어 및 위성 운용을 통해 획득한 데

이터를 주고받기 위한 지상국과 송수신 방법은 상향 링크 : VHF(145MHz, 1.2 kbps),
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하향 링크 : UHF(437MHz, 9.6 kbps) 방식으로 수행된다. 위성 내 전개 장치는

UHF/VHF 안테나 전개 장치가 존재한다.

3.2 시스템 요구사항

시스템 요구사항은 시스템 수준(System Level)의 요구사항으로 임무 요구사항과

Cubesat Design Specification Rev.13을 참고하여 도출하였으며 이를 기반으로 하위

수준(Part Level)의 요구사항을 정립하는데 상위 요구사항으로 사용되었다[11-13].

표 3.2 시스템 요구사항

번호 제목 요구사항

SYS-01 시스템 생존 기간
위성의 모든 부품은 임무 기간 (6개월) 동안 우주에서

정상 작동해야 한다.

SYS-02 시스템 보관 기간
위성의 모든 부품은 개발 완료 후 최소 1년간 지상 보

관 후에도 정상 작동해야 한다.

SYS-03 열적 조건
위성의 모든 부품은 임무 궤도의 열 환경을 견딜 수 있

어야 한다.

SYS-04 방사선 조건
위성의 모든 부품은 임무 궤도의 방사선 환경을 견딜

수 있어야 한다.

SYS-05 총 체적 위성의 총 체적은 3U 이하로 설계해야 한다.

SYS-06 총 질량 위성의 총 질량은 4Kg 이하로 설계해야 한다.

SYS-07 휘발 가능 재질
CVCM(Collected Volatile Condensible Material)은

0.1% 이하 요구조건을 만족하는 재료를 사용해야 한다.

SYS-08 총 질량 손실
TML(Total Mass Loss)은 1% 이내의 요구조건을 만족

하는 재료를 사용해야 한다.

SYS-09
탑재체

인터페이스
탑재체를 탑재하기 위한 인터페이스를 제공해야 한다.

SYS-10
발사관

인터페이스

위성의 전체 형상은 발사관과 인터페이스를 만족하도록

설계해야 한다.

SYS-11 질량중심 위치
위성의 질량중심은 형상중심의 각 축 방향으로 +/-

20mm 이내이어야 한다.
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SYS-12 궤도 환경 위성은 LEO(Low Earth Orbit)에서 운용되어야 한다.

SYS-13 궤도 이심률 임무 궤도는 태양 동기 원 궤도이어야 한다.

SYS-14
자세 결정/제어 시

스템

위성은 시스템의 간결화를 위해 무지향성 디텀블링 자

세제어만을 수행한다.

SYS-15 Detumbling
위성의 자세는 각 축으로 2 deg/s 이내로 수렴해야 한

다.
SYS-16 자세 제어 3축 자세 제어가 가능해야 한다

SYS-17 전기적 비활성화
위성이 발사관에서 사출되기 전까지 전기적으로 활성화

되는 부분이 없어야 한다

SYS-18 전력
위성 운용에 필요한 전력이 공급 가능한 전력시스템을

설계해야 한다

SYS-19 총 생산전력 위성의 평균 총 전력 생산량은 3.8W 이상이어야 한다.

SYS-20 입력 전압
위성의 탑재체, 서브 시스템은 3.3, 5.0, 12, 7.4V에 기반

하여 작동해야 한다
SYS-21 배터리 용량 배터리 용량은 50Wh 이내이어야 한다

SYS-22 전력 마진
위성은 노말 모드에서 전력 마진 30% 이상 확보해야

한다

SYS-23 버스 인터페이스
버스 간 인터페이스를 위해 I2C, UART, SPI, USB 등

내부 통신이 가능해야 한다

SYS-24 임무 데이터 수집 각 임무에서 얻은 데이터 수집이 가능해야 한다.

SYS-25 변수 변경 지상국의 명령에 의해 제어변수 변경이 가능해야 한다.

SYS-26 상태 데이터 수집
위성 운용 중 위성의 상태 데이터를 상시 수집 가능해

야 한다.

SYS-27 안태나 전개 P-POD 분리 15분 이후에 안테나가 전개되어야 한다.

SYS-28 비콘 신호
안테나 전개 이후 1분 이내에 비콘 신호를 송신해야 한

다.
SYS-29 프로토콜 위성의 프로토콜은 AX.25 를 따라야 한다.

SYS-30
VHF 상향링크

주파수

위성은 상향 링크시 145.835MHz 의 통신 주파수를 수

신해야 한다.

SYS-31
VHF 상향링크

속도

위성은 상향 링크시 1200bps 의 통신 속도로 수신해야

한다.

SYS-32 VHF 상향링크 위성은 상향 링크시 AFSK 변조 방식을 사용해야 한
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3.3 운용 시나리오

3.3.1 운용 개념

위성의 효율적인 운용과 시스템 분석을 위해 위성 발사 직후부터 임무 종료까지 운

용 시나리오를 설계하였다. KMSL은 분리 모드, 대기 모드, 임무 모드, 통신 모드, 안

전 모드 총 5개의 모드로 운용 모드를 나누었고, 각 모드에 대한 정의를 표 3.3에 정리

하였다.

표 3.3 운용 모드 정의

모 드 내 용

분리 모드

⦁발사체의 발사관에서 위성 분리 시 

  분리 스위치 동작

⦁분리 15분 후 UHF/VHF 안테나 전개

⦁비콘 신호 송신

⦁Detumbling 시작

노말 모드 ⦁지상국 명령 대기 및 배터리 충전

임무 모드
⦁CEM 실험

⦁BEM 실험

통신 모드
⦁임무 데이터 송신

⦁지상국 명령 수신

안전 모드
⦁탑재 컴퓨터, 전력계를 제외한 시스템 버스 Off
⦁에러 진단 및 해결

Modulation 다.

SYS-33
UHF Downlink

Frequency

위성은 하향 링크 시 437.265MHz의 통신 주파수를 수

신해야 한다.

SYS-34
UHF Downlink

Rate

위성은 하향 링크 시 9600bps 의 통신 속도로 수신해야

한다.

SYS-35
UHF Downlink

Modulation
위성은 하향 링크시 BPSK 변조 방식을 사용해야 한다.

SYS-36 Link budget 링크 마진은 10°의 양각에서 6dB 이상이어야 한다.
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3.3.2 분리 모드

분리 모드는 위성이 발사체로부터 분리된 직후부터 비콘 신호 송신, 디텀블링 자세

제어 시작까지의 운용 모드이다. 위성은 발사체의 발사관에서 사출되는 동시에 분리

스위치(Kill Switch)에 의해 전력계와 탑재 컴퓨터에 전원이 공급되기 시작한다. 탑재

컴퓨터에 전원이 공급되며 비행소프트웨어인 cFS가 부팅되고 위성 상태 데이터에 대

한 수집이 시작된다. 그리고 사출 15분 뒤 자동 알고리즘에 의해 안테나가 전개되고

안테나 전개 후 1분 후에 비콘 신호를 지상으로 송신하게 된다. 이와 동시에 탑재 컴

퓨터에 전원이 인가된 직후부터 디텀블링 자세 제어를 시작하게 된다. 비콘 송신, 디텀

블링 자세 제어 수행, 이 두 가지 요소가 모두 충족되면 알고리즘에 의해 노말 모드로

전환 된다.

그림 3.1 분리 모드 알고리즘

3.3.3 노말 모드

노말 모드는 자세 안정화와 배터리 충전, 위성 상태 데이터 수집, 지상국 명령 대기

를 수행하는 모드이다. 임무 모드, 통신 모드는 모두 노말 모드에서 진입할 수 있도록

설계되어있다. 위성 운용의 대부분이 노말 모드로 유지되며 운용 모드 중에서 가장 안
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정적인 모드이다. 노말 모드에서 배터리 SOC가 7.6V 이하로 떨어지게 되면 자세 제어

를 멈추고 전력생산에 중점을 둔 안전 모드로 진입하도록 설계하였다.

그림 3.2 노말 모드 알고리즘

3.3.4 임무 모드

임무 모드는 지상국 명령에 의해 노말 모드에서 진입되며 2개의 연소실험 모드, 2개

의 생물 육성실험 모드로 총 4가지 임무 모드가 존재한다. 연소실험 모드는 2개의 카

트리지가 각각 동작하기 때문에 2개의 임무 모드로 나누었고, 생물 육성실험 모드는

물곰(Tardigarde)의 활성화를 위한 물 주입과 주입 여부를 파악하는 모드와 실제 지속

적으로 물곰을 관찰하는 모드로 나누었다.

그림 3.3 임무 1 모드 알고리즘
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연소실험 모드는 지상국 명령으로 실험 대상 카트리지를 지정할 수 있고 카트리지

내부의 온도를 확인하여 실험 조건인 15℃ ±2℃를 만족하면 카메라와 점화기에 동시

에 전원이 공급되어 연소실험이 진행될 수 있도록 설계하였다.

그림 3.4 임무 2-1, 2-2 모드 알고리즘

생물 육성실험 모드 중 임무 모드 2-1 펌프로 물을 주입하고, 카메라로 인큐베이터

내부를 촬영한다. 그 후 카메라로 촬영한 이미지를 지상에서 확인 후 충분한 물이 주

입되었다고 판단되면 지상국 명령으로 물곰을 관찰할 수 있는 모드인 임무 모드 2-2

를 실행하고, 물 주입이 더 필요하다고 판단되면 임무 모드 2-1을 반복 수행한다.

3.3.5 통신 모드

통신 모드는 지상국과 위성이 통신하는 모드로 임무에서 획득한 임무 데이터와 위성

내부 상태 데이터를 지상으로 송신하고, 지상에서는 위성으로 명령을 송신하여 임무

모드 진입과 같은 위성 제어를 수행할 수 있는 모드이다. 통신 모드는 배터리 SoC가
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7.8V 이상일 경우, 즉 충분한 전력이 확보되었을 때 동작할 수 있도록 설계하였고, 지

상국에서 송신한 명령에 따라 임무 데이터와 위성 상태 데이터를 구분 지어 지상국으

로 송신할 수 있도록 설계하였다. 통신 모드 중에는 비콘 신호가 비활성화되며 통신

모드 종료 시 다시 비콘 신호를 활성화 한다.

그림 3.5 통신 모드 알고리즘

3.3.6 안전 모드

마지막으로 안전 모드는 배터리 SoC가 7.6V 미만으로 떨어지면 진입될 수 있도록

하였고 이때, 탑재 컴퓨터와 전력계, 통신계(비콘 신호)를 제외한 모든 시스템 버스, 탑

재체의 전원 공급을 중단하고 전력 충전을 가장 우선순위로 두었다. 또한, 비행소프트

웨어에서 자체적으로 시스템 에러를 감지하였을 때도 안전 모드로 진입할 수 있으며,

이때 알고리즘에 의해 시스템을 재부팅하고 에러에 대한 Report를 자동 저장할 수 있

도록 설계하였다.
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그림 3.6 안전 모드 알고리즘

3.4 시스템 인터페이스

시스템 인터페이스는 위성의 시스템 통합에서 발생하는 부품 사이의 기계적, 전기적

접속과 임무에서 얻은 데이터, 위성 운용을 위한 명령 제어와 같은 데이터 통신 접속

방식을 의미한다. 또한, 위성과 지상국의 접속 방법, 지상국을 구성하는 하드웨어의 구

성을 기술하였다.

3.4.1 구조 인터페이스

구조 인터페이스에서는 위성 구조물과 내부 전장품, 즉 시스템 버스와 탑재체의 기

계적인 접속을 기술하였다[13]. KMSL의 내부 전장품은 Fig 3.7과 같이 과학탑재체Ⅰ,

과학탑재체Ⅱ, 시스템 버스로 나눌 수 있다. 내부 전장품의 배치는 시스템 요구사항에

만족할 수 있도록 형상중심이 질량중심과 ±20mm를 넘지 않도록 배치하였고, 과학탑

재체Ⅰ에서 요구하는 카메라 FOV(Field of View)를 만족시키기 위해 카메라와 CEM

의 거리를 23mm 이상 확보하였다.
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그림 3.7 구조 인터페이스

위 그림과 같이 내부 전장품을 배치하고 Solid Works에서 질량중심과 관성모멘트

를 도출하여 표 3.4에 정리하였다.

표 3.4 KMSL 위성의 구조 정보

그림 정보 값

질량 [g] 3595.37
체적 [mm3] 103.2 x 103.2 x 340.5
질량 

중심

[mm]

X -52.10
Y -50.78
Z 184.77

관성 모멘트

[G⋅mm2]

Ixx Ixy Ixz

36832829 -92602 -65707

Iyx Iyy Iyz

-92602 37414392 76091

Izx Izy Izz

-65707 76091 6873806
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3.4.2 전기 인터페이스

전력계를 구성하는 하드웨어는 비행 이력이 있는 Clyde 社의 EPS와 30Wh Battery

를 사용하였다. 태양전지판에서 생산된 전력은 EPS의 배터리 충전 레귤레이터(Battery

Charge Regulator :BCR)를 거쳐 전력 조절 모듈(Power Conditioning Module :PCM)

로 전달되어 시스템 버스에서 필요로 하는 3.3V, 5V, 12V, BAT_V로 각각 변환된다.

또한, 전력 조절 모듈 뒤에 전력 분배 모듈(Power Distribution Module :PDM)을 통해

EPS 자체적으로 스위칭 회로를 갖게 하여 On/Off 제어가 필요한 탑재체나 시스템 버

스에 사용할 수 있도록 설계되어있다. KMSL의 시스템 버스 중 자기장 토커와 인터페

이스 보드, 안테나, 과학 임무 탑재체의 센서가 PDM에 의해 전력이 공급된다. 이를

포함한 KMSL 시스템의 전기 인터페이스에 대한 블록선도를 Fig 3.8에 도시하였다.

그림 3.8 전기적 인터페이스

태양전지판에서 생성된 전력을 효율적으로 사용하기 위해 위성의 기본적인 운용에

필요하지 않은 시스템 버스와 탑재체 부품은 EPS의 PDM 스위치나 인터페이스 보드

의 스위치를 통해 On/Off 할 수 있도록 하였다. 특히, 대기 전력 소모가 약 0.4W 정도
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발생하는 자기장 토커는 요구사항에 만족하는 각속도에 수렴했을 경우 OBC에서

On/Off 제어를 통해 불필요한 대기 전력 소모를 방지하였다.

3.4.3 데이터 인터페이스

KMSL의 데이터 통신방식은 주로 I2C 통신방식을 사용하고 그 외 UART, USB,

Serial 통신방식을 지원한다. 데이터 인터페이스 설계에서 위성 내부 하네스 케이블을

최소화하기 위해 과학 임무 탑재체와 안테나, 태양 전지판을 제외한 위성 시스템 버스

를 구성하고 있는 전자 모듈은 PC104를 활용하여 데이터 인터페이스를 구성하였다.

그림 3.9 데이터 인터페이스

과학 임무용 탑재체의 데이터 인터페이스는 인터페이스 보드에 구성된 커넥터에 의

해 연결되며 특히, USB 통신방식은 과학 임무 탑재체에 포함된 카메라의 통신방식으

로 1:1 통신방식이기 때문에 USB 커넥터가 부족하다면 USB 허브를 사용해야 하고,
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위성에서 중요한 요소 중 하나인 전력이 많이 소모될 뿐만 아니라 다른 통신방식과 비

교하였을 때 노이즈가 상대적으로 많이 발생한다. 따라서 보수적인 위성설계에서는 일

반적으로 사용되지 않는 통신방식이다. 하지만 다양한 타입의 전자 기기에 사용되고

있는 통신방식이기 때문에 노이즈를 줄여 데이터 신뢰도를 높이고 적절한 On/Off 제

어를 통해 전력문제를 해결할 수 있다면 차후 초소형위성을 통한 과학 임무 설계 시

더 폭넓은 임무 설계가 가능할 것으로 판단되기 때문에 KMSL 위성의 인터페이스 보

드에 USB Port를 구성하여 실제 궤도에서 성능을 검증하고자 하였다.

3.4.4 통신 인터페이스

발사된 위성에서 얻은 데이터를 지상에서 획득하고, 실제 궤도에서 운용 중인 위성

을 제어하기 위해서는 위성과 지상국 간의 통신이 필수적이다. KMSL 위성의 통신시

스템의 블록도를 그림 3.10에 도시하였다.

그림 3.10 통신 인터페이스

지상국에서 위성으로 데이터를 송신하는 상향링크(Uplink)는 VHF의 145.834MHz의
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주파수를 가지며 평균 1,200 bps의 전송속도로 통신하고 AFSK 변조 방식이다. 반대

로, 위성에서 지상으로 데이터를 송신하는 하향링크(Downlink)는 UHF의 437.265MHz

의 주파수로 평균 9,600 bps의 전송속도로 통신하고 BPSK 변조 방식을 가진다. 상향,

하향링크 모두 ISIS 社 Transceiver에서 지원하는 AX.25 프로토콜을 사용하였다.

3.4.5 지상국 인터페이스

지상국 인터페이스는 지상국의 하드웨어 구성을 나타내었다. 지상국은 조선대학교

간호대학 뒤편 공터에 있으며 관제실과 위성 안테나로 구성되어있다. 위성을 트레킹

할 수 있도록 안테나에 로터가 있고, 로터를 제어하기 위해 로터 컨트롤러와 전원 공

급용 Power Supply를 구비 하였다. 또한, LNA를 통해 안테나에서 수신된 신호를 증

폭하여 Transceiver에 전달될 수 있도록 하였다.

그림 3.11 지상국 하드웨어 인터페이스

3.5 시스템 마진

3.5.1 질량 마진

위성의 총 질량은 시스템 요구사항에 만족하도록 4kg이 넘지 않게 설계하였다. 최초
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시스템 질량분배 시 시스템 버스와 구조물의 질량을 제외하고, 질량 마진을 15% 확보

후 각 과학 탑재체에 800g씩 질량분배를 진행하였다. 질량 마진의 계산은 시스템 버스

를 구성하고 있는 전자 모듈의 질량은 메뉴얼에 제공된 질량으로 계산하였고 자체 설

계, 제작한 3U 구조물과 과학 임무용 탑재체의 무게는 설계 단계에서는 CATIA에서

도출된 질량을 대입하여 질량을 계산하였고, 제작 후 실측을 통해 질량을 확인하였다.

또한, 질량 마진은 약 740g으로 총 질량의 18% 이상 마진을 확보하였다.

표 3.5 질량 마진

파트 부품 질량 [g] 질량 [%]

탑재체
연소실험 모듈 725.32 18.17

생물육성 실험 모듈 794.10 19.90
구조물 3U - 구조물 295.58 7.41
안테나 UHF/VHF 안테나 89 2.23

전자 모듈

ISIS 통신 보드 85 2.13
탑재 컴퓨터 94 2.36

인터페이스 보드 90 2.26
전력계 88 2.21
배터리 281 7.04

자장 토커 186.65 4.68

태양 전지판
태양전지판 (3U) 323.26 8.10
태양전지판 (1U) 58.46 1.47

기타 하네스 케이블, 볼트 150 3.76
질량 마진 739.63 18.54

총질량 4,000 100

3.4.2 열적 마진

KMSL 위성에 탑재되는 2개의 과학 임무 수행용 탑재체는 온도에 많은 영향을 받는

다[15]. 특히, 생물 육성실험은 인큐베이터 온도가 0℃ 아래로 내려가면 내부에 물이 얼

기 때문에 물곰이 죽을 가능성이 있다. 따라서 위성 내부 열 관리가 매우 중요하고, 위

성 운용을 위한 시스템 버스의 작동온도 요구조건도 있으므로 궤도 열 해석을 통해 열

적 마진을 분석하고 시스템이 열적으로 안정성이 확보되는지 확인해야 한다. 더 나아

가 열적 마진의 분석을 통해 추후 수행할 열-진공 시험에서 온도 프로 파일을 구성하

는 데 사용이 될 예정이다. 표 3.6은 궤도 열 해석을 통해 얻은 전자 모듈, 탑재체의
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작동온도 범위와 실제 궤도에서 부품이 가질 수 있는 온도 범위를 정리한 내용이다.

탑재체를 포함한 모든 부품이 요구사항에 만족함을 확인할 수 있었다. 열적 마진 분석

에 사용된 궤도 열 해석에 관한 내용은 3.6절에서 자세하게 다루었다.

표 3.6 열적 마진

부 품
Temperature (℃) █ Operation Temp █ Calculated Temp

-40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40 50 60 70 80

태양전지판

안테나

연소실험모듈

생물육성실험 모듈

통신 보드

탑재 컴퓨터

인터페이스 보드

전력계

배터리

자장 토커

3.4.3 전력 마진

전력 마진은 Matlab에서 도출한 모드 별 생산전력을 바탕으로 각 시스템 버스에서

사용되는 소비전력을 정리한 후 운용 모드별 시스템 버스의 사용시간을 1주기 평균 시

간으로 나누어 Duty[%]를 계산하고 소비전력에 Duty를 곱하여 운용 모드 별 소비전

력을 계산하여 전력 마진을 예상하였다[16]. 각 시스템 버스의 소비전력은 전자 모듈의

데이터 시트를 통해 예측하였고, 데이터 시트에 소비전력량이 제공되지 않은 전자 모

듈은 실제 측정을 통해 소비전력을 예상하였다. 표 3.7에 정리한 바와 같이 분리 모드

를 제외하고 모든 운용 모드에서 전력 마진이 확보됨을 확인하였고, 전력 마진 분석에

서 고려된 생산전력의 MPPT(Maximum Power Point Tracking) 효율, 전력계의 BCR

효율을 극악의 상황으로 간주하고 분석하였기 때문에 실제 궤도에서는 더 충분한 전력

마진이 확보될 것으로 사료된다. 전력 마진 계산에 사용된 운용 모드별 생산전력 도출
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방식과 배터리 벨런싱 분석은 3.6절에서 구체적으로 다루었다.

표 3.7 전력 마진

부품
소모 전력 

[W]

운용 모드

분리 노말
과학 

임무
통신 안전

사용 비율 [%]
탑재 컴퓨터 1.4 100 100 100 100 100

전력계 0.15 100 100 100 100 100
배터리 0.75  20 20 20 20 20

자세제어계
1.4 / 0.7 / 

0.4
80 / 0 / 

20
0 / 80 / 

20
0 / 80 / 

20
0 / 80 / 

20
0

통신(비콘) 4.32 10 10 10 10 10
통신(송신) 4.32 / 0.48 0 / 90 0 / 90 0 / 90 10 / 90 0

연소실험 모듈 31 0 0 1 0 0
생물 육성실험 

모듈
1 0 0 1 0 0

생산 전력 [W] 3.31 4.14 4.14 4.14 3.31
소비 전력 [W] 3.76 3.20 3.52 3.96 2.13
전력 마진 [W] -0.45 0.94 0.62 0.18 1.18

3.4.4 링크 마진

위성-지상국 통신과 같은 원거리 통신에서 링크 마진은 통신 자원을 할당하기 위한

유용한 작업이다[17]. 여기서, 링크란 일반적으로 두 가지의 통신 장치를 연결하는 통신

체널을 의미한다. 링크 마진을 통해 링크 해석을 하는 목적은 데이터의 송 수신을 효

율적이고 원활하게 하기 위함이고 그에 따른 링크 분석을 수행하여 충분한 마진을 갖

도록 통신시스템을 설계해야 한다. 링크 마진 분석에는 위성이나 지상국의 송신 전력

및 특성을 나타내는 등가 등방 복사 전력(Equivalent Isotropic Radiated Power :

EIRP)과 통신 신호가 전송되며 굴절, 반사, 회절, 산란하여 발생할 수 있는 손실(Loss)

을 고려해야 한다. KMSL의 링크 마진 분석에서는 손실에서 가장 큰 영향을 차지하는

자유 공간손실, 대기손실, 편파손실만을 고려하였다. 이 외에도 잡음(Noise)과 통신시스

템을 구축하면서 고려하지 못한 손실인 구현 손실(Implementation Loss)을 적용하여

링크 마진 분석을 수행하였다. 링크 마진 분석에 사용된 파라미터와 계산된 링크 마진

의 값을 표 3.8에 정리하였다.
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표 3.8 링크 마진

항 목 VHF UHF
Frequency [MHz] 145.7 437.5
Tx Power [dBW] 13.01 0(30dBm)

Tx Line Loss [dB] -3 -1
Tx Ant Peak Gain [dBi] 14.8 1

Tx Ant Pointing loss [dB] -2.5 0
Equiv lsotropic

Radiated Power [dBW]
22.31 0

Propagation Path Length [km] 2329.03 2329.03
Free Space Loss  [dB] -143.1 -152.6
Atmospheric Loss [dB] -0.2 -0.2
Polarization Loss [dB] -0.3 -0.3

Rx Ant Peak Gain [dBi] 1 14.8
Rx Ant Pointing Loss [dB] -1 -2.5

System Noise Temp [K] 290 290
Data Rate [kbps] 1.2 9.6

Bit Energy/Noise Ratio [dB] 49.9 25.85
Bit Error Rate 10-5 10-5

Req’d Bit Energy/Noise Ratio 
[dB]

13.3 13.3

Implementation Loss [dB] -5 -5
Margin [dB] 31.6 7.55

링크 마진 분석 결과 지상국에서 위성으로 송신하는 상향링크의 마진은 31.6dB, 위

성에서 지상국으로 송신하는 하향링크의 마진은 7.55dB로 충분한 링크 마진을 확보함

을 확인하였다.

3.6 시스템 분석

3.6.1 구조해석

본 논문의 구조해석은 참고문헌[18-20]을 참고하여 작성되었으며, 발사체의 발사과정에

서 발생하는 진동환경이 위성에 미치는 영향을 수치 해석적 방법을 통해 분석하여 위

성의 구조적 안정성을 검증하여 위성의 구조적 설계에 대한 타당성을 확보하기 위해
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수행되었다. 구조해석은 ANSYS V19.1을 사용하였고, 준 정적해석, 모드 해석, 랜덤

진동해석을 수행하였다. 구조해석을 수행하기 위해 표 3.12에 해석용 단순 모델과 유한

요소(FEM) 해석을 위한 분할된 요소를 나타내었다. 총 요소의 개수는 298.473개이며

그림 3.12 좌: 구조해석 모델, 우: Mesh 모델

<준 정적해석>

준 정적해석은 동적 해석을 정적해석으로 단순화하여 유한요소 해석에서 해석 시간

을 대폭 줄여 해석할 수 있는 해석기법으로 위성의 구조체가 발사되면서 발생하는 최

대 예상 부하(속도, 가속도에 의한 관성력)를 위성 내부 부품과 위성 내부 부품을 보호

해주는 구조체가 견딜 수 있을만큼 충분한 강도를 가졌는지 확인하기 위해 수행하였

다. 초소형위성은 일반적으로 발사관(Pico-satellite Orbital Deployer : POD)에 탑재되

어 발사되기 때문에 구조해석에서 구속조건을 설정할 때 이를 고려해야 한다. 하지만,

본 구조해석에서는 스프링이 정상적으로 작동하지 않았을 경우, 즉 더욱 가혹한 조건

에서 해석을 수행하기 위해 위성의 레일 상단과 하단부의 각 4개의 모서리 부분만 구

속하고 구조해석을 진행하였다. 준 정적해석은 X, Y, Z 축에 18.75G의 힘을 가하여 위

성의 전체적인 등가 응력 값을 계산하였다. 해석 결과를 그림 3.13에 도시하였고 X, Z

축에 대해서는 –Z Frame 부분이, Y축에 대해서는 시스템 버스의 배터리 보드에서 가
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장 큰 등가 응력이 발생하였다. 또한, 가장 큰 등가 응력이 발생하였던 Z축에 대해서

는 각 부품별 등가 응력 값과 각 부품의 재질을 고려하여 계산한 안전여유율(Margin

of Safety : MOS)을 표 3.9에 정리하였다. 안전여유율 계산에 사용된 재질의 항복응력

은 FR4는 275MPa, AL6061은 276MPa로 계산하였다. 가장 낮은 안전여유율은 10.07로

Z축 방향의 배터리 지지대 볼트가 고정되는 부분에서 발생하였다. 모든 안전여유율이

1이상으로 요구조건에 만족하여 구조적으로 안정성을 확보함을 확인하였다.

가) X축 준 정적해석 결과

나) Y축 준 정적해석 결과
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다) Z축 준 정적해석 결과

그림 3.13 KMSL 준 정적해석 결과

표 3.9 부품별 준 정적해석 결과(등가 응력/안전여유율)

부품 재질 등가 응력 [MPa] 안전여유율
안테나 AL7075 1.84 92.75
배터리 FR4 15.53 10.07
통신 보드 FR4 1.87 90.91
전력계 FR4 3.54 47.55

인터페이스보드 FR4 6.48 25.52
자장토커 FR4 9.27 17.54
탑재컴퓨터 FR4 5.21 31.99
연소실험모듈 AL6061 3.43 49.29

생물육성 실험모듈 AL6061 2.22 76.7

모드 해석은 대상의 주어진 고정 조건이나 형상, 재질 등에 따라 나타나는 대상의

고유한 진동 특성을 구하는 해석으로 위성과 발사체의 공진을 피하기 위해 수행하였

다. 모드는 1차부터 10차 모드까지 해석을 진행하였고, 그 결과를 표 3.10에 정리하였

다. 모드 해석의 결과를 살펴보면 1차 모드에서 393.59Hz로 발사체에서 요구하는 80Hz

이상임을 확인하였고, 모드 해석의 결과를 바탕으로 모드 중첩법을 적용하여 랜덤 진

동해석을 수행하였다.
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표 3.10 부품별 모드 해석 결과

모드 부품 진동수 [Hz]
1 전력계 393.59
2 배터리 411.3
3 탑재컴퓨터 426.63
4 배터리 443.79
5 인터페이스 보드 499.65
6 통신보드 559.73
7 전력계 640.33
8 전력계 691.35
9 전력계 740.15
10 인터페이스보드 864.09

<랜덤 진동해석>

랜덤 진동해석은 발사체가 발사되면서 발생할 수 있는 비결정적(non-Deterministic)

진동들에 대해 위성이 구조적 안정성을 확보하는지를 검증하기 위해 수행된다. 해석조

건은 표 3.11에 정리된 Falcon-9 발사체의 발사환경을 기준으로 해석하였고, 지정된

범위의 모든 주파수에서 공진을 확인하고 상호관계를 분석하였다.

표 3.11 Falcon 9 랜덤 진동 특성

주파수 범위 [Hz] 진폭 [G2/Hz]
20 0.026
50 0.16
800 0.16

2000 0.026

랜덤 진동해석 결과를 그림 3.14에 도시하였고, 각 축에 대한 랜덤 진동해석 결과에

서 가장 큰 등가 응력이 발생하였던 Z축에 대해서는 내부 전장품에 대한 등가 응력과

안전여유율을 표 3.12에 정리하였다. 안전여유율은 앞의 준 정적해석에서 계산하였던

방법과 동일하게 계산하였으며, 모두 0 이상으로 구조적으로 안전한 것을 확인할 수

있었다.
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가) X축 랜덤 진동해석 결과

나) Y축 랜덤 진동해석 결과

다) Z축 랜덤 진동해석 결과

그림 3.14 KMSL 랜덤 진동해석 결과



- 38 -

표 3.12 부품별 랜덤 진동 해석 결과

부품 재질 등가 응력 [MPa] 안전 여유율
안테나 AL7075 1.14 149.52
베터리 FR4 93.8 0.83
통신 보드 FR4 3.85 43.67
전력계 FR4 29.5 4.83

인터페이스 보드 FR4 23.15 6.42
자장 토커 FR4 47.77 2.6
탑재컴퓨터 FR4 8.64 18.9
연소실험모듈 AL6061 1.35 126.97

생물 육성실험 모듈 AL6061 1.05 163.76

랜덤 진동해석은 구조물에 대한 등가 응력뿐만 아니라 응답 파워 스펙트럼 밀도

(Response Power Spectral Densirty : Response PSD)도 구할 수 있다. 응답 파워 스

펙트럼 밀도는 주파수 영역에 따른 힘의 분포가 어떻게 나타나는지를 보여준다. 즉, 어

느 주파수에서 힘의 성분이 크게 나타나는지 작게 나타나는지를 알 수 있다.

그림 3.15 Z축 응답 파워 스펙트림 밀도 선도

응답 파워 스펙트럼 밀도를 구하기 위한 기준점으로 랜덤 진동해석을 진행했을 경

우 각각 최대 등가 응력이 발생했던 부분을 기준으로 해석을 진행하였으며 초소형위성
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의 응답 파워 스팩트럼 밀도는 랜덤 진동 해석 결과에서 가장 큰 등가 응력이 발생했

던 Z 축에 대한 해석을 수행하였다. 랜덤 파워 스팩트럼 밀도의 결과를 그림 3.15에

도시하였고 랜덤 진동에서 가장 큰 등가 응력이 발생했던 배터리에서 가장 큰 응답 파

워 스펙트럼 밀도가 발생했지만, 배터리 부분에서 보이는 피크의 주파수를 살펴보면

각각 443Hz, 507.99Hz에서 발생했다. 이를 통해 알 수 있는 점은 초소형위성의 응답

파워 스펙트럼 밀도는 모드 해석에서 1~3차 모드와 같은 낮은 모드에서 피크점이 나타

나는 것을 확인하였다. 또한, 피크 주파수가 443Hz에서 발생하였기 때문에 발사환경에

서 위성에 큰 영향을 끼치지 않으리라고 판단되어진다.

3.6.2 궤도 열 해석

궤도 열 해석은 KMSL 위성이 우주 환경에서 임무를 수행하는 과정에서 위성 시스

템을 구성하고 있는 부품의 작동온도 범위에서 운용되는지와 두 가지 과학 임무에서

요구하는 온도 조건을 모두 만족하는지를 확인하여 위성의 열 제어 시스템 설계에 대

한 타당성을 검증하기 위해 수행하였다[15].

그림 3.16 좌: 열 해석용 단순 모델, 우: Mesh 모델
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궤도 열 해석은 NX 10.0 Space Systems Thermal을 사용하여 모델링, Mesh, 해석

조건 설정, 시뮬레이션 순서로 해석을 수행하였다. 해석 모델은 해석 결과에 큰 영향을

미치지 않는 요소(PCB 보드 소자, 나사 구멍 등)를 제외한 단순 모델링을 하였고, 해

석 방법은 해를 구하기 힘든 복잡한 모델을 유한개의 요소(Mesh)로 분할, 계산하는 수

치계산법인 유한요소법(FEM)을 사용하였고, 요소는 3D Mesh로 나누었다. 요소의 크

기가 작을수록 요소의 개수가 많아져 해석 결과는 정확해지지만, 해석 시간이 늘어나

기 때문에 적정 수준으로 결정할 필요가 있다. KMSL의 궤도 열 해석에서는 총 요소

는 49,457개로 나누어 해석을 진행하였고 모델링과 요소를 나눈 형상을 그림 3.16에 도

시하였다.

표 3.13 궤도 열 해석 입력 조건

입력 조건 극 고온 조건 극 저온 조건
고도 [km] 600

궤도 경사각 [deg] 97.79
RAAN 74.06
이심률 0.0022

태양 복사 [W/m2] 1420 1322
알베도 계수 0.35 0.3

지구 복사 [W/m2] 249 227

발열량 [W]

CS : 2.7
OBC : 1
IFB : 0.3
EPS : 0.1
BAT : 0.6

MTQR : 0.6

CS : 0.4
OBC : 1
IFB : 0

EPS : 0.1
BAT : 0

MTQR : 0

궤도 열 해석은 최악의 조건에서 위성 내부 부품이 허용 온도 범위 안에서 운용되

는지를 확인하기 위해 수행된다. 따라서 해석조건은 가장 저온일 경우(Worst Cold)와

가장 고온일 경우(Worst Hot)로 구분 지어 수행하였고, 각 조건에서의 태양 복사 열

유입량과 지구 적외선, 알베도, 위성 내부 부품의 발열 그리고 위성의 궤도 정보를 표

3.13에 정리하였다. 위성 내부 부품의 발열은 극 고온의 경우는 모든 전자 모듈이 동작

했을 경우를 가정했고, 극저온의 경우는 위성 운용을 위한 최소한의 전자 모듈만이 동

작한 경우를 가정하였다. 해석은 온도가 완전히 수렴하는 것을 확인하기 위해 총 10주
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기 해석을 진행하였다.

가) 극 고온 조건 해석 결과

나) 극 저온 조건 해석 결과

그림 3.17 궤도 열 해석 결과



- 42 -

궤도 열 해석 결과를 그림 3.17에 도시하였다. 극 고온에서는 대다수의 전자 모듈이

0도 이상임을 보이고, 발열이 가장 많은 OBC의 온도가 약 40도로 가장 높았고, 위성

외부에 노출된 안테나가 가장 낮은 온도인 –20도까지 내려간 것을 보인다. 극 저온에

서는 OBC는 항상 20도 이상을 유지하였고, 안테나는 이클립스 구간에서 –30도까지

내려갔지만 작동 온도 이내에서 온도가 유지되는 것을 확인하였다. 해석 결과 극 고온,

극 저온 모두 시스템 부품의 작동온도 범위 이내로 들어온 것을 확인할 수 있었다. 위

성 열 설계에서 가장 중점으로 두었던 생물 육성실험 모듈 온도가 극 저온부에서 –5

도까지 내려가는 것을 확인하였지만 실제 물곰이 육성되는 인큐베이터의 온도는 0도

이상임을 확인할 수 있었다.

3.6.3  자세 제어 분석

KMSL의 임무는 초소형위성 내부에서 마이크로중력 관련 과학 임무를 수행하는 것

이기 때문에 위성이 일정 목표를 지향할 필요성이 없다. 따라서 KMSL의 자세제어계

의 설계는 시스템 간결화와 전력 마진에 중점을 두고 설계를 수행하였다[21-22].

그림 3.18 KMSL 자세 제어 알고리즘
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일반적으로 초소형위성은 발사체의 발사관에서 사출되는 방식으로 위성 궤도에 진입

하게 되고, 위성이 발사관에서 사출될 때 회전(Tumbling)이 발생 될 수 있는데 이때

발생한 회전이 일정 각속도 이상일 경우 최대 전력 점 추적(Maximum Power Point

Tracking : MPPT) 효율의 저하로 전력 생산량 감소에 원인이 될 수 있다. 따라서

KMSL의 자세 제어는 시스템의 간결화를 위해 지향 자세 제어는 고려하지 않고 각

축의 각속도를 2.5 deg/s 이내로 제어하는 Detumbling 자세 제어만을 수행한다.

Detumbling 자세 제어를 수행하기 위해 그림 3.18에 도시된 제어알고리즘을 구성하였

다. 제어알고리즘은 초기 발사관 사출 후 배터리의 잔존 용량(State of Charge : SOC)

이 60% 이상을 만족하면 cFS MTQ I/O 어플리케이션을 작동한다. 이후 자장 토크를

발생시키기 위해 지자계(Earth Magnetic Field : EMF), 지자계 변화, 각속도를 계산하

고 각속도 제어알고리즘을 통해 2.5 deg/s 이내에 수렴하도록 구성하였다. 각축별 각속

도가 2.5 deg/s 이내로 수렴했을 시 MTQ I/O 어플리케이션의 잦은 On/Off를 방지하

기 위해 측정 각속도가 5 deg/s 이상일 경우 MTQ I/O 어플리케이션이 재실행되도록

설계하였다.

그림 3.19 2015 국제 표준 지자기장 모델과 KMSL 3차원 궤도

KMSL의 자세제어계는 위성의 초기 발사관 사출 이후 자세 안정화를 구현하기 위해

B-dot 제어기를 활용하여 MTQR을 구동하고자 하며 Matlab을 사용하여 설정한 가상
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우주 환경을 토대로 Detumbling 제어 시뮬레이션을 구성하였다. 위성의 Detumbling

자세 제어 시뮬레이션을 수행하기 위해 그림 3.19에 도시된 2015 국제 표준지자기장

(International Geomagnetic Reference Field : IGRF) 모델을 적용하여 가상 지자기 모

델을 형성하고 B-dot 제어기로 MTQR을 구동시키도록 설정하였다. 시뮬레이션에 적

용한 B-dot 제어기 법칙은 식 3.1.1과 같다. 식 3.1.1에서 M은 Dipole Moment, k는

B-dot 이득 값, T는 토크를 나타낸다.

 ∙     ×  (3.1.1)

KMSL 큐브위성의 자세 제어 시뮬레이션은 위성의 초기 발사관에서 사출 이후 자세

안정화를 구현하기 위해 B-dot 제어기를 활용하여 MTQR 구동을 하고자 하였고,

Matlab을 사용하여 표 3.14에 정리된 가상 우주 환경을 토대로 Detumbling 자세 제어

시뮬레이션을 수행하였다. 발사관에서 사출되었을 때 위성의 초기 각속도는 X, Y, Z

축으로 각각 45, 35, 25 deg/s로 다소 높은 초기 각속도를 가정하고 시뮬레이션을 수행

하였다.

표 3.14 자세 제어 시뮬레이션용 궤도 정보

궤도 정보 값 [Unit]
Right of Ascension of the Ascending Node 74.06 [deg]

이심률 0.0022 [-]
긴 반지름 6942 [km]

경사각 97.79 [deg]
평균 근지점 거리 0 [deg]

1주기 시간 5671 [sec]

자세 제어 시뮬레이션 결과를 그림 3.20에 도시하였고 시뮬레이션 결과 14,500초 이

후에 각축별로 2.5 deg/s 이내로 각속도제어가 되었음을 확인할 수 있었다. 이 결과를

미루어 보았을 때 위성은 발사관에서 사출 이후 궤도의 3주기 이내에 자세 제어가 시

스템에서 요구하는 각속도 이내로 수렴함을 확인할 수 있었다.
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그림 3.20 자세 제어 시뮬레이션 결과

3.6.4  전력 분석

앞서 진행한 초기 각속도제어 시뮬레이션 결과를 토대로 전력 생산량 시뮬레이션을

수행하였다[23-25]. 위성에서 생산되는 전력은 위성의 태양전지판 면과 태양이 마주보는

각도에 따라 생산량이 달리지게되며 가상 시뮬레이션에서 실시간 제어되는 자세에 식

3.1.2를 적용하여 전력생산 시뮬레이션을 수행하였다. 식 3.1.2에서 μc는 태양 전지판의

셀 효율, Ac는 셀 면적, Nc는 셀의 개수, BCR은 벅 효율, S는 태양 입사량을 나타낸

다.

×× × cos ××  (3.1.2)

전력생산 시뮬레이션에 사용된 입력값을 표 3.15에 정리하였다. KMSL 위성의 태양

전지 셀은 총 32개의 셀을 사용하였고, 갈륨비소 Triple-Junction Cell을 사용하였다.

셀의 효율은 28%, 기타 손실에 의한 손실은 10%로 가정하였다.

표 3.15 생산전력 시뮬레이션 입력값

Parameter 값 [Unit]
셀 개수 32 [EA]
셀 면적 30.18 [cm2]
셀 효율 28 [%]

태양 방사량 1326 [W/m2]
기타 손실 효율 90 [%]

MPPT + Buck 효율 60 ~ 80 [%]
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전력생산 시뮬레이션 결과를 그림 3.21과 그림 3.22에 도시하였다. 그림 3.21은 위성

이 발사관에서 최초 사출되어 초기 각속도에 대한 제어를 수행하는 3주기의 전력 생산

량을 나타낸 것으로 1주기당 평균 전력 생산량은 약 3.66W이고, 그림 3.22는 자세 안

정화 이후 노말 모드에서 전력 생산량을 나타내었고 1주기 평균 전력 생산량은 4.66W

의 결과를 얻었다.

그림 3.21 생산전력 시뮬레이션 결과 (Detumbling)

그림 3.22 생산전력 시뮬레이션 결과 (Omnidirection)

전력생산 시뮬레이션에서 얻은 전력 생산량을 바탕으로 전력 생산량과 각 운용 모드

별 전자 모듈에서 소모되는 전력량과 사용주기를 계산하여 전력 패턴을 구성하였고 배

터리의 밸런싱 분석을 수행하였다. 그림 3.23은 분리 모드에서의 배터리 밸런싱 분석한

결과이다. 첫 3주기는 초기 각속도에 대한 수렴이 이루어지지 않아 MPPT 효율이 낮

게 적용되어 생산전력이 낮게 나타났고, 분리 모드에서 동작하는 전자 모듈은 탑재 컴

퓨터와 자장 토커, 전력계, 배터리 그리고 통신 보드가 있다. 이에 따라 최초 3주기 동

안 배터리 전력량이 감소하는 경향을 보이지만 자세가 안정화가 된 이후 다시 배터리

전력량이 증가하고 있음을 보이고 있다. 그림 3.24는 노말 모드에서 배터리 밸런싱 시

뮬레이션 결과를 나타낸 것이고, 노말 모드 설계 의도와 알맞게 충분히 전력생산이 이
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루어지는 것을 확인하기 위해 노말 모드의 초기 배터리량을 80%로 설정하고 시뮬레이

션을 수행하였다. 그 결과 4주기 이후 배터리 SOC가 95% 이상 충전됨을 확인하였다.

그림 3.23 배터리 밸런싱 분석 결과 (분리 모드)
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그림 3.24 배터리 밸런싱 분석 결과 (노말 모드)



- 49 -

제 4 장 과학 임무 탑재체 설계

4.1 과학 임무 수행용 탑재체 설계

4.1.1 과학 탑재체Ⅰ설계

과학 탑재체Ⅰ은 우주 환경에서 연소실험을 수행할 수 있는 탑재체로 Combustion

Experiment Module의 약자 CEM이라고 명하였다. CEM은 총 2개의 카트리지와 CEM

Plate, 카메라로 구성이 되어있고, 1개의 카트리지에서 1번의 연소실험을 수행할 수 있

도록 설계하였다. 카트리지는 CEM Plate에 각각 고정되어 3U Frame과 고정될 수 있

도록 하였다. 또한, 카트리지에서 점화시킨 화염을 촬영할 수 있도록 카메라와 카트리

지의 거리를 24mm 이상 확보하였다.

그림 4.1 연소실험 모듈 전체 구성

CEM의 총 질량은 800g 미만으로 설계하였고, EM 제작 후 실제 질량 측정 결과

758.61g이었고, 요구사항에 만족함을 확인하였다. CEM의 카트리지 내부구성은 그림

4.2와 같이 카트리지 내부에 각각 산소+질소, 산소+이산화탄소가 혼합된 기체를 주입

할 수 있는 퀵 커넥터와 고체 가연물을 점화시킬 수 있는 점화기, 카트리지 내부 온도

와 압력을 측정할 수 있는 온도 센서와 압력 센서, 카트리지 내부 점화기와 온도 센서
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로 내부 기체의 기밀을 유지와 절연을 고려하여 전력을 공급하기 위한 Feedthrough로

구성되어 있다. 고체 가연물(Optical Fiber)을 고정하기 위해 점화 보드 위에 2개의 홀

더를 배치하여 고정하였으며 질량을 최소화하기 위해 카트리지 외 벽면을 Stiffener 처

리를 하였다. 화염 촬영을 위해 광학 창은 BK7 Window를 사용하였고, 광학 창의 두

께는 압력용기 설계 기준에 따라 5mm로 선정하였다.

그림 4.2 연소실험 모듈의 카트리지 내부 구성

4.1.2 과학탑재체Ⅱ설계

과학탑재체Ⅱ는 우주 환경에서 생물 육성실험을 수행할 수 있는 탑재체로 Biological

Experiment Module의 약자 BEM으로 명하였다. BEM은 물곰(Tardigrade) 육성을 위

한 인큐베이터와 동면(Tun) 상태의 물곰를 활성화 상태로 변화시켜주기 위한 물을 주

입할 수 있는 펌프, 그리고 물곰를 관찰할 수 있는 현미경 카메라로 이루어져 있고, 생

물 육성실험을 위해 실험 환경 조성인 1기압을 유지함과 동시에 위성 구조물인 3U

Frame과 고정을 위해 Housing을 설계하였다. 또한, 인큐베이터 하부에 진공 단열재인

VIP(Vacuum Insulation Panel)를 부착하여 인큐베이터 내부가 궤도에서 0도 이하로

떨어지는 것을 방지할 수 있게 하였다. BEM도 CEM과 마찬가지로 BEM 내부에 전원

공급과 데이터 통신을 위한 2개의 Feedthrough를 부착할 수 있게 하였고 외 벽면에



- 51 -

Stiffener 처리를 통해 질량을 감소시켰다.

그림 4.3 생물 육성실험 모듈 전체 구성

인큐베이터는 물탱크에 액체배지를 넣고 펌프 작동 시 순환할 수 있는 순환 구조로

이루어져 있다. 또한, 통기성 재질인 TPU 필름을 인큐베이터 상단에 부착시켜 인큐베

이터 내부에 공기가 통할 수 있도록 하였다.

그림 4.4 생물 육성실험 모듈의 인큐베이터 시스템 구성
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제 5 장 엔지니어링 모델 개발 및 검증

5.1 엔지니어링 모델 개발

5.1.1 엔지니어링 모델 개요

엔지니어링 모델은 비행 모델 제작 이전에 비행 이력이 없는 시스템 버스를 구성하

는 전자 모듈의 부품 수준에서의 기능, 성능 검증과 시스템 통합시험에서 전기, 데이터

접속설계에 대한 검증을 수행하고자 제작하였다. 또한, 시스템 통합과 조립 이후 발사

환경, 우주 환경에서 구조적, 열적 안정성이 확보되는지 확인하고, 위성 조립 예행연습,

위성 발사 이후 실 궤도의 비행 모델에 문제 발생 시 지상에서 문제 진단 및 디버깅의

목적으로 제작되었다. 엔지니어링 모델을 구성하고 있는 부품을 표 5.1에 정리하였다.

표 5.1 엔지니어링 모델 구성

그림 파트 부품 모델 개수

구조계 3U - 구조물 EM 1

전력계

3U – 태양전지판
EM 1

Dummy 3

1U – 태양전지판
EM 1

Dummy 1

10Wh 전력계 EM 1

배터리 Dummy 1

통신계
통신 보드 Dummy 1

안테나 Dummy 1
자세제

어계
자장 토커 EM 1

데이터 

처리계

탑재컴퓨터 EM 1

인터페이스 보드 EM 1

탑재체
연소실험모듈 EM 1

생물육성실험모듈 EM 1
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5.2 ETB 시험

5.2.1 ETB 시험 – 개요

KMSL의 ETB 시험은 조선대학교 공과대학 1호관 6층 위성 개발실에서 진행되었으

며 KMSL ETB를 통한 시험은 조립 전 수행하는 시험으로 위성 전체적인 전기적 인

터페이스, 데이터 인터페이스, 탑재체 검증, 유·무선 통신 시험을 수행하며 시스템 버

스를 구성하고 있는 전자 모듈에 대한 개별 시험을 수행하였다[26].

그림 5.1 ETB 시험 순서

ETB 시험은 그림 5.1과 같이 ETB 세팅부터 조립까지 총 6단계로 나뉘어 시험을 진

행하였다. ETB 시험에 사용된 전자 모듈은 모두 엔지니어링 모델을 사용하였으며, 발

사 이력이 있는 해외제품은 메뉴얼을 기반으로 시험을 진행하였고, 국산 제품은 ETB

시험 이전에 개발 모델(Development Model)로 기능, 성능 검증이 완료된 제품을 사용

하였다.

5.2.2 ETB 시험 - Step 1 : Set-Up

ETB 시험을 준비하는 단계로 시험 대상인 시스템 버스의 엔지니어링 모델의 전자

모듈과 과학 임무 탑재체를 준비하고 시험에 필요한 지상 지원 장비, PC, 하네스 케이

블 등을 준비하였다. ETB 시험에서는 Flat-Sat 시험이 주로 수행되기 때문에
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SOLETOP 社에서 지원받은 EGSE(Electrical Ground Support Equipment)에 모든 시

스템 버스를 고정할 수 있도록 하였다.

그림 5.2 ETB 시험 구성

5.2.2 ETB 시험 – Step 2 : OBC

ETB 시험의 두 번째 단계는 데이터 처리계의 핵심인 탑재 컴퓨터의 기능과 성능을

검정하는 것이다. 탑재 컴퓨터는 비행소프트웨어를 통해 위성 내부 모든 시스템 버스

를 제어하고, 임무에서 획득한 임무 데이터뿐만 아니라 위성 상태 확인을 위한 기본

Telemetry 데이터를 관리한다. 또한, 모든 ETB Test는 탑재 컴퓨터를 통해 진행되기

때문에 가장 먼저 수행되어야 한다.

표 5.2 Step 2의 시험 항목

파트 부품 내 용 비 고

데이터 

처리계

탑재

컴퓨터

비행 소프트웨어 시험 -cFS 연동/동작 확인

탑재컴퓨터 센서 시험

 -Magnetometer 확인

 -IMU 센서 확인

 -온도 센서 확인
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탑재 컴퓨터에 비행소프트웨어로 사용될 cFS를 Porting 후 PC와 탑재 컴퓨터를 이

더넷 통신으로 연결하여 PC에서 탑재 컴퓨터를 제어하는 방식으로 시험을 진행하였

다. 탑재 컴퓨터의 시험 목록은 표 5.2와 같고 탑재 컴퓨터에서 비행소프트웨어가 정상

적으로 동작하는지 확인하고, 탑재 컴퓨터 내부에 구성된 Magnetometer와 IMU 센서,

온도 센서가 정상적으로 동작하는지 확인하였다.

<Software Test>

비행소프트웨어는 cFS를 사용하고, 이에 따라 Debian linux OS가 설치된 탑재 컴퓨

터에 cFS를 Porting 후 이더넷 통신을 통해 OBC를 제어하는 방식으로 시험을 진행하

였다. 그림 5.3은 탑재 컴퓨터에서 비행소프트웨어가 정상적으로 부팅됨을 보인다.

그림 5.3 cFS와 OBC 연동 및 부팅 확인

<Magnetometer Check>

Magnetometer는 HMC1001/1002를 사용하고 한번 측정 시 12회 Sensing 한다.
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Magnetometer는 12V를 사용하고, 전원 공급 여부에 따라서 출력 Degree 값이 달라진

다. 이 특성을 이용해서 센서의 정상 작동 여부를 파악하였다.

그림 5.4 Magnetometer 확인 결과

그림 5.4는 탑재 컴퓨터의 Magnetometer로 측정한 Degree 값을 나타낸 것으로 12V

전원이 공급되지 않으면 불안정한 출력을 보이고, 12V 전원이 공급되면 –140 Degree

정도로 값이 일정하게 나타남을 보였다.

<IMU/Temperature Sensor Check>

그림 5.5 IMU 센서 측정 결과

IMU 센서는 MPU6000을 사용하고 기본 설정 Offset 값은 113으로 설정되어 있다.
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기본 Offset 값으로 탑재 컴퓨터에서 Gyro 값을 측정하였고, IMU에 내장되어있는 온

도도 센서로 온도 값을 측정하였다. Tun Table과 같은 장비가 준비되지 않았기 때문

에 탑재 컴퓨터를 EGSE에 고정한 상태에서 측정하였고, 측정 결과 Offset이 적용되어

3축 모두 0에 근사한 값을 얻을 수 있었다.

5.2.3 ETB 시험 – Step 3 : OBC + EPS

ETB 시험의 세 번째 단계는 전력계 시스템의 성능을 시험하는 단계이다. 전력계는

위성의 모든 시스템 버스에 전력을 분배하고, 태양전지판에서 생산된 전력을 저장하는

역할을 수행한다. Step 3에서는 전력계의 각 Bus의 전압 출력, PDM 스위치 제어,

EPS Telemetry 확인, EPS 제어 명령 확인, 분리 스위치 시험 등을 수행한다. 또한,

EPS와 직접 연결되는 배터리와 태양전지판에 대한 시험도 수행한다. EPS의 기능, 성

능시험에 대한 시험 목록을 표e 5.3에 정리하였다. 각 PCM, PDM 출력전압이 공칭 전

압의 3% 이내로 분배되는지 확인한다. PDM 출력전압은 OBC에서 각 PDM 스위치를

하나씩 제어하면서 측정하고 이때 OBC와 EPS의 I2C 명령 제어 확인을 병행한다. 또

한, EPS가 정상적으로 작동하지 못하거나 OBC에서 EPS를 제어할 수 없을 때 자동으

로 EPS를 재시작시켜주는 Watchdog 기능을 확인한다. EPS 모듈의 단독 시험이 끝난

후 EPS와 배터리를 연결하여 위성 보관, 운송, 발사 중 배터리를 EPS의 PCM과 BCR

로부터 독립시키기 위한 장치인 Inhibit 스위치의 동작 여부를 확인하고, OBC에서

EPS와 배터리의 Telemetry를 정상적으로 받을 수 있는지 확인한다. 마지막으로 태양

전지판과 연결하여 태양전지판의 온도 센서와 태양 센서의 Telemetry를 확인하고, 태

양 전지판의 셀에서 전력생산이 정상적으로 이루어지는지 확인하기 위해 Halogen

Lamp로 빛을 태양전지판에 조사하여 전력생산 여부를 파악하였다.

표 5.3 Step 3의 시험 항목

파트 부품 내 용 비 고

전력

계
전력계

전기적 기능 테스트

-PCM 확인

-PDM 확인

- 공칭 전압과 비교

(오차 3% 이내)
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<PCM Check>

PCM(Power Conditioning Module)은 3.3V, 5V, 12V Bus 그리고 배터리에서 발생한

전압을 그대로 전달해주는 BAT_V Bus로 구성되어있다. PCM Check의 시험 목적은

각 PCM 출력부에서 공칭 전압과의 오차가 3% 이내로 전압을 출력할 수 있는지를 확

인하여 각 하드웨어에 정상적인 전원 공급이 될 수 있는지 확인하기 위해 수행한다.

무부하 상태의 EPS에 각 PCM Output(3.3V : H2-28, 5V : H2-26, 12V : H2-24,

BAT_V : H2-46)에 멀티 미터와 오실로스코프를 연결하여 출력전압을 측정하여 각

공칭 전압과의 오차가 3% 이내로 들어오는지 확인하고, EPS의 Telemetry 데이터와

실제 측정값을 비교하여 오차를 확인하였다. 그림 5.6은 OBC에서 EPS Telemetry를

확인한 결과이다. PCM 시험결과 멀티 미터에서 측정한 값과 각 PCM 출력부 공칭 전

압과의 오차가 3% 이내임을 확인하였고, OBC에서 확인한 Telemetry 값과 멀티 미터

Watchdog 시험

-타이머 확인

-Watchdog 재설정

- Watchdog 기능 확인

배터리

+

태양

전지판

Inhibit 스위치 시험

-Remove Before

Switch

-Kill Switch

- 스위치 기능 확인

EPS Health Data

Check

-EPS Temperature

-BAT Temperature

- Telemetry data check

BCR Check - BCR telemetry data check

Solar Panel

Telemetry Check

-Temperature Sensor

-Carse Sun Sensor

- Sensor telemetry data check

Solar Array Voltage

Check

-3U Solar Panel

-1U Solar Panel

- 태양전지판 전력 확인
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에서 측정한 값의 오차가 3% 이내임을 확인하였다.

그림 5.6 탑재 컴퓨터를 통한 전력계 PCM Telemetry 확인

표 5.4 전력 조절 모듈 시험결과

PCM
출력

멀티 미터 [V] PCM Telemetry [V]
오차 [%]

(공칭 / Telemetry)
3.3V 3.333 3.337 1 / 0.12
5V 5.038 5.043 0.76 / 0.24
12V 12.026 12.073 0.22 / 0.28

BAT_V 8.043 7.955 0.54 / 1.11

<PDM Check>

PDM(Power Distribution Modules)은 각각 2개의 12V와 BAT_V 그리고 각각 3개의

3.3V, 5V 총 10개의 스위치로 구성되어있고, 이는 OBC에서 I2C 통신으로 EPS를 제어

해서 스위치를 On/Off 할 수 있다. PDM Check 시험 목적은 OBC에서 PDM 스위치를

제어했을 때 정상적으로 On/Off 되는지, 그리고 출력값이 공칭 전압과 오차가 3% 이
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내인지 확인하기 위해 수행한다. PCM 시험과 같은 방법으로 무부하 상태의 EPS에 멀

티 미터와 오실로스코프를 연결하여 출력전압을 측정하였다.

표 5.7 탑재 컴퓨터를 통한 전력계 PDM Telemetry 확인 결과

표 5.5 전력 분배 모듈 시험결과

PDM
스위치

멀티 미터 [V] PCM Telemetry [V]
오차 [%]

(공칭 / Telemetry)
SW1 12.027 11.993 0.23 / 0.28
SW2 12.027 12.074 0.23 / 0.39
SW3 7.611 7.653 0.14 / 0.55
SW4 7.977 7.959 0.29 / 0.23
SW5 5.037 5.044 0.74 / 0.14
SW6 5.037 5.050 0.74 / 0.26
SW7 5.037 5.044 0.74 / 0.14
SW8 3.333 3.341 1 / 0.24
SW9 3.333 3.341 1 / 0.24
SW10 3.333 3.341 1 / 0.24
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시험에 앞서 그림 5.7과 같이 OBC에서 PDM의 Telemetry 값을 먼저 확인하였고,

이때 각 PDM 출력전압은 0.03V 이내로 거의 전압이 출력되지 않음을 확인할 수 있었

다. 그 후 OBC에서 PDM 스위치를 1번부터 10번까지 1개씩 On/Off 제어하여 각각 출

력전압을 확인하였고, 그 결과를 표 5.5에 정리하였고, 모든 PDM 스위치에서 공칭 전

압과의 오차가 3%를 넘지 않았음을 확인하였다.

<Watchdog Test>

Clyde Space 社의 EPS는 내장 Watchdog 기능이 존재한다. 이는 EPS에 일정 시간

신호가 가지 않았을 경우 자동으로 EPS를 리셋시켜 EPS를 회복시키기 위한 기능이

다. 초기 설정 시간은 240초로 설정이 되어있고, 사용자가 직접 설정값을 변경시킬 수

있다. KMSL 위성의 비행소프트웨어는 기본적으로 EPS에 40초에 한 번씩 Telemetry

신호를 송신하도록 명령을 송신하도록 설계되어있고, 그 외 60초에 한 번씩 I2C 신호

를 송신하고 있다. 따라서 Watchdog 은 기본값인 240초로 설정하고 시험을 진행하였

다. 시험결과 EPS 전원 인가 후 약 240초가 지난 후 Watchdog 타이머가 동작하여

EPS가 리셋됨을 확인하였고, 그림 5.8과 같이 약 600ms 정도 전원이 차단된 후 다시

전원이 인가됨을 확인하였다.

그림 5.8 EPS Watchdog 타이머 시험결과

<Inhibit 스위치 시험>



- 62 -

Inhibit 스위치는 위성 보관/발사 중 배터리를 태양전지판과 EPS와 독립시키기 위한

장치로 Clyde Space의 EPS는 그림 5.9와 같이 총 4개의 스위치로 구성되어있다.

Inhibit 1, 2는 태양전지판과 배터리와의 차단, Inhibit 3, 4는 EPS와 배터리와의 차단을

담당한다.

그림 5.9 Clyde Space EPS와 배터리 보호회로

그림 5.10 Inhibit 스위치 시험 예시, 좌: 스위치 On, 우: 스위치 Off

KMSL에서 Inhibit 스위치는 총 3개로 구성되고, 2개의 종류로 구분된다. 첫 번째로
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발사 전에 제거하는 RBF(Remove Before Flight) 스위치와 두 번째로 위성이 발사관

에서 사출될 때 동작하는 분리 스위치가 존재한다. Inhibit 스위치 시험에서는 두 종류

의 스위치 모두 시험을 수행하였고, 그림 5.10은 스위치 동작 시 EPS와 배터리가 전원

이 차단되는 것을 확인한 결과이다. 왼쪽 사진에서는 배터리에서 EPS로 정상적으로

전원이 공급되는 중 스위치를 Off 시켰을 때 전원이 차단되는 것을 확인하였고, 반대

로 스위치를 On 시키자 다시 전원이 공급되는 것을 확인하였다. 이와 같은 방법으로

모든 Inhibit 스위치의 시험을 진행하였고, 결과를 표 5.6에 정리하였다.

표 5.6 Inhibit 스위치 시험

스위치 커넥터 합격 / 불합격
Inhibit - 1 J1 합
Inhibit - 2 J2 합

Inhibit – 3 / RBF J3 / J10 합 / 합
Inhibit - 4 J4 합

<Solar Panel Telemetry Check>

태양전지판에 부착된 온도 센서, 태양 센서의 데이터는 EPS를 거처 OBC에 저장된

다. 따라서 태양전지판의 온도 센서와 태양 센서가 정상적으로 동작하는지를

Telemetry로 확인하고 그림 5.11과 같이 할로겐램프로 태양전지판에 빛을 조사하여 차

이를 비교하였다.
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그림 5.11 태양전지판 Telemetrty 확인

그림 5.12 태양전지판의 Telemetry 데이터

그림 5.12에서 1번 상태는 태양전지판에 할로겐램프의 빛을 조사하기 전의 센서의

값이고 2번 상태는 할로겐램프로 태양전지판에 빛을 조사했을 때 센서의 값을 나타내

고 있다. 할로겐램프로 빛을 조사했을 때 태양전지판의 온도와 태양 센서의 광량값이

상승한 것을 확인할 수 있었다.

<BCR Connector Check>

태양 전지판의 전력 생산량 확인 시험 전 선행시험으로 EPS의 BCR Connector로

배터리에 전력 충전이 되는지, BCR Connector가 정상적으로 연결되어 있는지 확인하

기 위해 BCR Connector에 파워 서플라이로 3.2V의 전압을 공급하고 OBC로 BCR의

전압과 전류를 확인하였다. 그림 5.13은 EPS BCR의 Telemetry 값을 OBC에서 받은

내용이다. 파워 서플라이에서 공급한 전압과 비슷한 전압을 보이고, 모든 커넥터에 일

정한 양의 전류가 흐르는 것을 확인하였으며, 그 결과를 표 5.7에 정리하였다.
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그림 5.13 EPS의 BCR Telemetry 데이터

표 5.7 BCR 커넥터의 전류, 전압 측정값

구분 커넥터 전압 [V] 전류 [mA]

BCR1 SA1A 3.29 504.39
SA1B 3.29 498.53

BCR2 SA2A 3.25 508.30
SA2B 3.26 513.19

BCR3 SA3A 3.18 509.28
SA3B 3.21 508.30

5.2.4 ETB 시험 – Step 4 : Subsystem Test

ETB 시험의 네 번째 단계는 지금까지 수행하지 않은 시스템 버스를 시험하는 단계

로 자세제어계에 대한 시험을 수행한다. 자세제어계의 ETB 시험 목록을 표 5.8에 정

리하였다. 자세제어계는 MTQR을 시험하며 Dream Space World 제품을 사용한다.
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표 5.8 Step4 시험 항목

<MTQR Command, Telemetry Check>

MTQR은 OBC에서 I2C 통신으로 명령을 보내 제어한다. DSW의 MTQR은 PWM,

Dipole, Current 총 3가지의 방법으로 제어할 수 있지만, KMSL 위성에서는 PWM 제

어방식만을 사용한다. 따라서 ETB 시험에서는 PWM 입력값에 따른 MTQR의 코일

전류량과 MTQR 보드에서 발생하는 온도를 Telemetry를 통해 확인하고, 표 5.9에 정

리하였다.

표 5.9 PWM 입력값에 따른 코일의 전류

번호 축 PWM [%] 전류 [A] 온도 [℃]

1
X 0 5.33

23.73Y 0 5.33
Z 0 6.61

2
X 100 11.58

24.70Y 0 5.47
Z 0 6.70

3
X 0 5.42

25.03Y 100 11.73
Z 0 6.70

4
X 0 5.53

26.00Y 0 5.62
Z 100 17.71

5
X 100 11.91

28.12Y 100 12.14
Z 100 17.59

6
X 50 8.06

24.70Y 50 8.12
Z 50 12.77

파트 부 품 내 용 비 고

자세제

어계
자장 토커

PWM 명령 제어
- PWM 명령 시 MTQR Coil 전류 

확인
온도 확인 - 온도 센서
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5.2.5 ETB 시험 – Step 5 : Payload

ETB 시험의 다섯 번째 단계는 탑재체에 대한 시험으로 탑재체 조립 전 부품들의

시험을 하는 단계이다. KMSL의 임무 탑재체는 첫 번째 과학 임무인 연소실험을 수행

할 수 있는 연소실험 모듈(Combustion Experiment Module : CEM)과 두 번째 과학

임무인 생물 육성실험을 수행할 수 있는 생물 육성실험 모듈(Biological Experiment

Module : BEM)으로 총 2개의 탑재체가 있다. CEM은 2개의 카트리지로 구성되어있

고, 1개의 카트리지에 1개의 카메라, 온도 센서, 압력 센서, 점화기로 구성되어있다.

BEM은 물곰을 촬영하기 위한 현미경 카메라와 Tun 상태의 물곰을 활성화를 위한 물

공급용 펌프와 온도 센서로 구성되어있다. ETB 시험에서는 각 과학 임무 수행을 위한

탑재체를 구성하고 있는 부품에 대한 기능, 성능시험을 주로 수행하였다.

표 5.10 Step5 시험 항목

<Spy Camera Test>

연소실험은 고체 가연물이 연소 되면서 기체 조성에 따른 화염의 전파속도를 비교하

기 위한 실험이다. 따라서 영상 촬영으로 실험 데이터를 획득하기 때문에 카메라에 프

레임이 8FPS 이상 요구된다. 또한, 화염이 전파되는 경로를 촬영하기 위해 고체 가연

물이 4cm 이상 촬영될 수 있는 FOV(Field of View)가 확보되어야 한다. ETB 시험에

서는 코일을 점화시키는 영상을 촬영하였으며, FOV 확인을 위해 카메라와 카트리지의

거리를 실제 조립되는 거리와 같게 위치한 후 시험을 수행하였고, 시험결과를 표 5.11

에 정리하였다.

파트 부품 내 용 비 고

탑재체

연소실험 

모듈

Spy 카메라 시험
- FOV 확인

- FPS 확인

센서 시험
- 압력 센서

- 온도 센서
점화기 시험 - 8초 점화

생물육성 

실험 모듈

현미경 카메라 시험 - 촬영 확인

물 펌프 시험 - 물 주입 여부 확인
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표 5.11 Spy 카메라 FOV, FPS 시험결과

시험결과 카메라의 프레임은 10FPS로 8FPS 이상 확보됨을 확인할 수 있었고, 카메

라의 FOV 또한, 4cm 이상 촬영되어 화염 전파될 영역의 고체 가연물이 모두 촬영된

것을 확인하였다.

<Sensor Test>

탑재체에 구성되어있는 센서의 종류는 CEM에 총 2개의 온도 센서와 2개의 압력 센

서, BEM은 1개의 온도 센서로 구성되어있다. 각 센서는 인터페이스 보드의 커넥터에

연결되며, 위성 상태 데이터 목록에 포함되어 있지만, 인터페이스 보드와 각 센서에 전

원이 공급되었을 때 데이터를 수집 및 저장할 수 있다. 탑재체 센서의 시험은 23℃, 대

기압 실험실 환경에서 수행하였다.

표 5.12 탑재체 센서 시험결과

탑재체 센서 측정 값 [Unit]

연소실험 모듈

온도 센서 - 1 23.29 [℃]
온도 센서 - 2 22.74 [℃]
압력 센서 - 1 1.0049 [atm]
압력 센서 - 2 1.0046 [atm]

생물 육성실험 모듈 온도 센서 - 3 23.11 [℃]

<Ignite Test>

0 0.1 0.2 0.3 0.4

0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
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점화기 시험은 앞서 시험했던 Spy 카메라 시험과 동시에 수행이 되었으며 OBC에서

7초 동안 점화 명령을 주어 Spy 카메라로 촬영하였고, 시험결과를 표 5.13에 정리하였

다. 시험결과 7초까지 점화기의 코일이 빨갛게 달아오르는 것을 확인하였고, 7초 이후

에 서서히 원래 상태로 돌아오는 것을 확인할 수 있었다.

표 5.13 점화 및 카메라 촬영 결과

<Scope Camera Test>

생물 육성실험은 인큐베이터 내부에서 물곰의 생활사를 관찰하는 실험이다. 인큐베

이터 내부의 물곰을 관찰하기 위해서는 20배 이상의 배율이 요구되고, 인큐베이터 내

부를 밝게 하기 위한 광원도 필요하다. 따라서 이 두 가지 조건을 모두 만족하는 현미

경 카메라인 J-Cam을 사용하였고, J-Cam으로 촬영한 인큐베이터 내부 사진을 그림

5.14에 도시하였다.

그림 5.14 현미경 카메라 시험결과

1s 2s 3s 4s 5s

6s 7s 8s 9s 10s
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5.3 엔지니어링 모델 환경 시험

5.3.1 진동 시험

엔지니어링 모델의 진동 시험은 위성 구조물 대한 발사환경에서의 구조적 안정성을

확인하기 위해 수행되며, 특히 자체설계한 과학 임무 탑재체와 비행 이력이 없는 태양

전지판과 탑재 컴퓨터, 인터페이스 보드에 대한 검증을 수행하기 위해 수행하였다
[27-28]. 시험은 한국 KAIST 인공위성연구소(Satellite Technology Research Lab :

SaTRec)에서 수행하였다.

그림 5.15 KMSL 엔지니어링 모델 진동 시험

초소형위성은 일반적으로 발사체의 발사관에 의해 분리된다. 따라서 실제 발사체로

부터 분리되는 환경과 동일한 조건을 구현하기 위해 위 사진과 같이 시험 발사관

(Pico-satellite Orbital Deployer)에 위성을 넣어 진동 시험을 수행하였다. 시험에 사용

된 발사관은 ISIS 社의 제품을 사용하였고 발사관과 위성은 모서리에 4개의 Rail과 위

성 사출을 위한 내부 스프링, 개폐 장치의 POM(Polyoxymethylene)에 의해 고정된다.

발사관 내부의 POM과 스프링은 진동 감쇄 체계를 구성하여 외부 충격이나 진동으로

부터 발사관 내부에 장착된 위성에 미치는 영향을 최소화할 수 있다. 위성에 전달되는

진동 특성은 가속도 센서의 응답특성을 통해 파악하였으며, 가속도 센서의 부착 위치

는 그림 5.16과 같다. 총 5지점에 부착하였으며 가속도 센서의 부착 위치 선정은 주로

진동환경에서 검증이 필요한 고학 임무 탑재체에 각각 1개씩, 1U, 3U 태양전지판에 각

각 1개씩 부착하였고, 마지막으로 위성과 발사관의 진동 특성을 비교하기 위해서 발사
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관에 가속도 센서를 부착하였다.

그림 5.16 가속도 센서 부착 위치

일반적으로 초소형위성은 발사체에 의해 발사되기 때문에 발사체에서 요구하는 정적,

동적 요소들을 만족 해야한다. 발사체의 엔진이 연소하면서 발생하는 진동이 있고, 이와

공명을 피하기 위해 위성 구조의 고유주파수는 70Hz 이상이어야 한다. 본 연구에서는 제

작된 위성의 발사환경과 유사한 진동으로 지정된 범위의 모든 주파수에서 공진을 확인하

고 상호관계를 파악하기 위해 랜덤 진동(Random Vibration) 시험을 수행하였다. 아울러

위성의 기본 구조가 발사 중 발생하는 최대 예상 부하를 견딜 수 있을 만큼 충분한 강도

를 가졌는지 확인하기 준정적 (Quasi-Static, Sine Burst) 시험을 병행하였다. 또한, 각 시

험 전후로 Low Level Sine Sweep (LLSS)를 통해 고유진동수의 변화를 확인하여 시험

도중 가속도 센서가 부착된 내부 부품에 이상이 있는지 확인할 수 있도록 하였다. 초소형

위성의 경우 음향 진동, 충격 하중에 대해 영향이 미미하므로 생략하였다. 각 축에 대한

진동 시험이 끝난 후 시스템 전반적인 기능시험을 수행하여 위성의 동작과 내부 전장품

에 대한 이상 유무를 확인할 수 있도록 하였다. 그림 5.17는 진동 시험의 절차 및 순서를

도식화한 것이다. 그림에서 볼 수 있는 바와 같이 진동 시험은 Z, Y, X축 순서로 진행하

였으며, 축마다 랜덤 진동, 준 정적 하중에 대해 시험을 진행하였다. 각 진동 시험의 규격
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은 표 5.14에 정리되어 있고, 발사체가 확정되지 않았기 때문에 가장 높은 수준의 진동

환경인 Falcon - 9 발사체의 Qualification Level의 진동 특성으로 시험을 진행하였다.

그림 5.17 진동 시험 순서

표 5.14 진동 시험 특성

시험 특성 값

사인 

스위프

진폭 0.4 [g]
주파수 범위 5-2000 [Hz]
스위프 속도 2 [Oct/min]

랜덤 진동
프로파일

주파수 범위 진폭
20 0.026 [G2/Hz]
50 0.16 [G2/Hz]
800 0.16 [G2/Hz]

2000 0.026 [G2/Hz]
RMS 가속 14.1 [g]
지속 시간 180 [sec/axis]

사인 

버스트

종 방향 18.75 [g]
횡 방향 18.75 [g]

지속 시간
5 [Cyles]
60 [sec]

Z 축에 대한 진동 시험결과를 그림 5.18에 도시하였다. 그림 5.18의 가)와 라)의 Sine

Sweep에서 1차 고유진동수는 459Hz에서 발생하였으며 발사체에서 요구하는 고유진동수

인 90Hz 이상임을 확인하였고, 발사체와 공진을 피할 수 있을 것으로 판단된다. 시험 초
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기와 시험 종료의 고유진동수를 비교하였을 때 고유진동수의 변화가 5% 미만이었고, 이

는 Z축 시험을 진행하면서 내부 부품에 구조적 변화(파손, 결함)가 없었다는 것을 의미한

다. Z축 진동 시험 종료 후 탑재체를 포함한 위성 시스템 전반적으로 기능시험을 수행하

였고 탑재체를 포함한 모든 전자 부품이 정상적으로 동작함을 확인하였다.

가) 사인 스위프1 시험결과 나) 랜덤 진동 시험결과

다) 사인 버스트 시험결과 라) 사인 스위프3 시험결과

그림 5.18 Z축 진동 시험결과

Y축에 대한 진동 시험결과를 그림 5.19에 도시하였다. Y축의 1차 고유진동수는 Z축

보다 약 100Hz 낮은 주파수인 326Hz에서 발생하였으며 그림 5.6의 가)와 라)에서 고유

진동수의 변화가 5% 미만이었기 때문에 Y축의 진동 시험에서도 위성 내부 구조물들

의 변화가 없음을 확인하였다. 또한, 시험 종료 후 시스템 기능시험 결과 정상적으로

동작함을 확인하였다. Y축의 시험은 스프링과 Test Pod의 Rail 방향과 직각 방향으로

진동되어 Z축 진동 시험결과와 비교하였을 때 스프링에 영향을 비교적 적게 받고 Rail

에 고정이 잘 되어 비교적 안정적인 출력값을 획득할 수 있었다.
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a) 사인 스위프1 시험결과 나) 랜덤 진동 시험결과

다) 사인 버스트 시험결과 라) 사인 스위프3 시험결과

그림 5.19 Y축 진동 시험결과

X축에 대한 진동 시험결과를 그림 5.20에 도시하였다. 시험결과 263Hz 대역에서 1차

고유진동수를 보이며 요구사항에 만족하였다. 하지만 그림 5.7의 나)에 도시된 랜덤 진

동에서 1U 태양전지판의 파형이 비정상적으로 낮게 보임을 확인하였다. 또한, 랜덤 진

동 이후에 수행된 그림 5.20 다)의 사인 버스트 결과에서도 1U 태양전지판의 파형이

다른 부품과 비교하였을 때 사인 파형이 아닌 사각 파형으로 보이며 비정상적으로 출

력됨을 확인하였다. 이와 같은 파형을 가속도 센서의 고장이나 가속도 센서가 부착되

어있는 부품에 진동이 전달되지 않을 때 나타난다. X축 시험 전, 후 1차 고유진동수의

변화를 비교하였을 때 그림 5.20 라)에서 도시 된 바와 같이 1U 태양전지판의 파형이

눈에 띄게 변화한 것을 확인할 수 있었고, 1차 고유진동수는 판별하기 어려운 결과를

얻었다.
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가) 사인 스위프1 시험결과 나) 랜덤 진동 시험 결과

다) 사인 버스트 시험결과 라) 사인 스위프3 시험결과

그림 5.20 X축 진동 시험결과

3축 진동 시험을 모두 마친 후 최종 시스템 점검을 수행한 결과 탑재체와 시스템 동

작에는 이상이 없음을 확인하였다. 그리고 위성을 모두 분해하여 육안검사를 실시하였

고, 육안검사 결과 구조물 Frame 모든 면의 Rail 접촉부에 손상이 발견되었다.

그림 5.21 시스템 버스 하단부 지지대 볼트 전단
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이는 Test Pod 내 유격으로 인한 위성 Frame의 Rail 접촉부와 Test Pod의 마찰로

발생한 것으로 판단된다. 또한, 그림 5.21은 시스템 버스 하단부 지지대 볼트가 전단

된 것을 보이고, 여러 진동 시험을 거치며 피로 파괴로 인해 전단 된 것으로 판단된다.

시스템 버스 하단부 지지대 볼트의 전단은 X축 진동 시험에서 1U 태양전지판의 비정

상 파형의 원인으로 사료된다. 엔지니어링 모델의 진동 시험결과를 바탕으로 비행 모

델 제작 시 시스템 버스 하단부 지지대 볼트에 가해지는 하중을 줄이기 위해 과학 탑

재체2 상단 부분에 추가 지지부를 추가하여 보완하였다.

5.3.2 열 진공 시험

KMSL의 열 진공 시험은 우주 환경에서 과학 임무 탑재체와 시스템 버스가 열, 압

력 조건에서 생존할 수 있는지 검증하여 위성의 성공률을 높이기 위해 수행되었다.

KMSL은 별도의 열 제어가 존재하지 않고 단열재 사용, 코팅 등을 활용하여 능동형

열 제어방식으로 설계를 진행하였다. KMSL에서 수행되는 두 가지 과학 임무 모두 온

도와 밀접한 상관관계가 있고, 특히 생물 육성실험에서 Tun 상태의 물곰을 활성화하

기 위해 물이 사용된다. 따라서 저온 부에서 물탱크 온도가 0도 이하로 감소하여 물이

얼게 된다면 펌프에서 정상적으로 물을 공급할 수 없으므로 열 진공 시험을 통해 인큐

베이터와 물탱크의 온도 변화를 분석할 필요가 있다. 열 진공 시험에 사용된 시험 모

델은 진동 시험을 마친 엔지니어링 모델을 사용하였고, 열 진공 시험은 진동 시험과

마찬가지로 한국 KAIST 인공위성연구소에서 수행하였다.

그림 5.22 KMSL 열 진공 시험
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그림 5.23는 열 진공 시험에 적용된 시험 프로파일을 나타낸 것이다. 시험 프로파일

은 KMSL의 궤도 열 해석 결과를 토대로 구성하였고 청정실 온도인 +25℃에서 시작

해서 저온 –20℃에서 +50℃까지 2.5주기를 진행하였다.

표 5.15 기능시험 항목

파트 부품
합격/불합격 조건

합격 불합격

연소실험 모

듈

Spy - 카메라 On/Off 확인 신호 없음
온도센서 데이터 확인 신호 없음
압력센서 데이터 확인 신호 없음

생물육성 실

험 모듈

현미경 카메라 On/Off 확인 신호 없음
온도 센서 데이터 확인 신호 없음
물 펌프 On/Off 확인 신호 없음

데이터 처리

계
탑재컴퓨터

명령 제어

 Telemetry 데이터 획득
신호 없음

전력계 전력계 Telemetry 데이터 획득 신호 없음
자세제어계 자장 토커 Telemetry 데이터 획득 신호 없음

그림 5.23 열 진공 시험 프로파일
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동시에 압력 조건은 10-5Torr 이하로 유지하도록 하였다. 열 진공 시험 프로파일의

기준은 3U 태양전지판의 온도를 기준으로 하였으며 –20℃와 +50℃에 도달 후 2시간

의 Dwell Time을 갖도록 하였고, Dwell Time 1시간 경과 후 탑재체와 시스템 버스에

대한 기능검사를 수행할 수 있도록 하였고, 기능시험의 목록과 통과 기준을 표 5.2에

정리하였다. 또한, 가장 마지막 Dwell 구간에서는 과학 임무 탑재체를 실제 궤도에서

임무 수행하는 것과 같게 과학 임무 실험을 진행할 수 있도록 하였다.

그림 5.24 외부 온도 센서 부착 위치

열 진공 시험 중 각 부품의 온도를 파악하기 위해서 그림 5.24와 같이 총 5지점에

온도 센서를 부착하였다. 또한, 시험 진행 중 위성 내부의 시스템 버스와 탑재체에 구

성되어 있는 온도 센서에서 위성 Health Data(Telemetry Data) 형태로 40초에 1번씩

데이터를 획득하여 Umbilical Port를 통해 실시간으로 확인하고 기록할 수 있도록 하

였다.
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그림 5.25 열 진공 시험결과 (외부 온도 센서)

그림 5.26 열 진공 시험결과 (보드 및 탑재체 내부 온도센서)
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그림 5.25와 5.26는 열 진공 시험 중 부착한 온도 센서와 시스템 버스 내부에 존재하

는 온도 센서에서 획득한 온도를 시간에 따라 그래프 화한 것이다. 온도 센서의 값을

각각 비교해보면 OBC의 PC104 커넥터 측면에 붙인 온도 센서는 최대 64도까지 상승

하였고, OBC 내부 IMU 센서에 포함된 온도 센서는 최대 68도까지 상승하였다. 두 센

서의 온도차이는 OBC의 동작에서 발생하는 발열로 인한 차이라고 판단된다. 그림

5.26의 그래프에서 CEM과 BEM의 내부에 있는 온도 센서에서 40도 이상 온도가 측정

되지 않음을 보인다. 이는 온도 센서 전원은 5V지만 센서 데이터를 수신하는 IFB의

MCU는 3.3V를 사용하기 때문에 3.3V~5V 영역의 온도는 전부 3.3V(약 40℃)로 측정

되었다. 하지만, 임무에서 사용되는 온도는 40℃보다 낮은 온도에서 실험이 수행되기

때문에 과학 임무 수행에는 지장이 없을 것으로 판단된다.

표 5.16 기능시험 결과

파트 부품

Pass/Fail
Dwell

1
Dwell

2
Dwell

3
Dwell

4
동작 시험

연소실험 모듈

Spy - 카메라 P P P P P
온도센서 P P P P P
압력센서 P P P P P
점화기 - - - - F

생물 육성실험 

모듈

현미경 카메라 P P P P P
온도센서 P P P P P
물 펌프 - - - - P

데이터처리계 탑재컴퓨터 P P P P P
전력계 전력계 P P P P P

자세제어계 자장 토커 P P P P P

열 진공 시험 간 Dwell 구간에서 수행되었던 기능 시험결과를 표 5.16에 정리하였

다. 기능시험 결과 CEM의 점화기를 제외하고 모든 부품이 정상적으로 동작함을 확인

하였다. 점화기의 미작동 원인은 EPS에 배터리와 연결되는 분리 스위치를 제거하지

않고 시험을 진행하였기 때문에 점화가 진행되지 않았고, 열 진공 시험 이후 분리 스

위치를 제거 후 점화기 기능시험 재수행 결과 정상적으로 동작함을 확인하였다. 또한,

열 진공 시험 종료 후 육안검사 과정에서 그림 5.27와 같이 CEM의 BK7 Window의
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크랙을 발견하였고 해당 카트리지의 압력 센서 데이터 확인 결과 첫 번째 주기에서 크

랙이 발생하여 카트리지의 내부 압력이 급격히 감소하는 것을 확인할 수 있었다. 하지

만, 기존 열 사이클 시험과 압력 시험 등 개별 시험에서는 BK7 Window에 손상이 발

생하지 않았다. 이는 카트리지 조립 과정 중 기밀 유지를 위한 Sealing 작업에서 에폭

시가 모든 면에 균일하게 도포되지 않았기 때문에 진동 시험에서 BK7 Window가 하

중을 집중적으로 받아 충분히 손상을 받은 후 열 진공 시험에서 카트리지의 내압을 버

티지 못해 크랙이 발생한 것으로 판단된다.

그림 5.27 좌: 연소실험 모듈 1번 카트리지 크랙 발생, 우: 1번 카트리지의 온도, 압

력 센서 측정 값

열 진공 시험결과 위성 내부 모든 부품이 열 진공 환경에서 생존하여 정상적으로 동

작하는 것을 확인하였다. 하지만 카트리지의 BK7 Window가 손상됨을 확인하였고, 비

행모델 제작 시 CEM의 Sealing 작업에서 에폭시를 균일하게 도포하여 BK7 Window

에 가해지는 하중이 적절히 분포되도록 제작할 예정이다.
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제 6 장  결    론

초소형위성의 발전은 초기 교육용으로 시작을 하였지만 짧은 개발 기간, 비교적 저

렴한 비용 등의 장점으로 우주 환경에서 기술검증, 과학 임무, 관측 임무 등 다양한 임

무에 적용되고 있다. 또한, 기존의 대형위성들이 수행하던 임무까지 영역이 확대 되고

있다. NASA에서는 향후 화성 탐사, 랑데부 및 도킹 등 다수의 초소형위성을 활용한

편대 비행을 위한 개발이 진행 중인 것으로 알려져 있다. IT 및 전자 부품의 기술이

비약적으로 발전함에 따라 고성능을 갖춘 부품들이 소형화되고, 그에 따라 기존의 중,

대형들이 수행하던 임무가 초소형위성에서도 가능해지고 있다. 이와 같이 이미 우주

선진국에서는 향후 핵심 우주기술로서 초소형위성의 연구 개발이 활발하게 수행되고

있다. 이제 국내에서도 더욱 다양한 위성개발 분야에 초점을 맞춰야 할 것으로 판단되

고 이와 같은 초소형위성 기술의 인프라를 구축하여 급변하는 우주 시대의 추세에 대

응할 수 있는 기반이 필요할 것이다.

국내에서는 2000년부터 일부 대학 및 개인이 독자적으로 초소형위성 개발을 수행하

였고, 2012년에 들어 과학기술정보통신부 주최, 한국항공우주연구원의 주관으로 큐브위

성 경연대회를 개최하면서 큐브위성 개발을 본격화하였다. 국내의 초소형위성 개발 시

작은 외국에 비해 다소 늦었지만, 다수의 초소형위성 개발을 수행하고 있어 기술 격차

가 많이 줄어들 것으로 보이고, 앞으로 독창적인 임무를 가진 초소형위성의 발사 및

운영이 이루어진다면 외국과의 경쟁도 충분히 가능할 것으로 보인다.

KMSL은 마이크로중력환경을 활용하여 두 가지 과학 임무를 수행하기 위해 제작되

었고, 이를 성공적으로 수행함으로써 초소형위성의 한국형 과학 임무 플랫폼 구축이라

는 목적을 가지고 개발이 되었다. 더 나아가 기존 해외제품에만 의존되어 있던 위성

부품들을 일부 국산 제품을 사용하여 우주 환경에서 이를 검증함으로써 앞으로의 초소

형위성 개발 시 국산 제품을 사용하여 해외제품과 비교했을 때 비교적 저렴한 가격으

로 더욱 나은 기술 지원을 받을 수 있을 것으로 판단 되어진다. 이와 더불어 KMSL

초소형위성의 개발, 운용을 통해 위성설계 지식, 기술 등을 습득함으로써 항공, 우주

분야의 전문 인력을 양성할 수 있고, 다학제간 뿐만 아니라 대학 간의 서로 상호 연구

협력을 통해 더 광범위한 영역까지 연구 진행이 가능할 것으로 기대된다.

본 논문에서는 KMSL의 임무 설계에서부터 시스템 설계에 관한 내용을 제시하였고

설계된 시스템에 대한 분석을 각 서브 시스템 관점에서 수행하였으며 1차 검증이 완료
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된 시스템을 엔지니어링 모델을 제작하여 기능/성능시험과 더불어 환경시험을 진행하

여 설계에 대한 타당성을 검증함과 동시에 비행 모델 제작 전 선행 조립 및 시험 경험

을 획득하였다. 현재 KMSL의 개발 현황은 엔지니어링 모델의 제작과 검증까지 완료

된 상태이며 엔지니어링 모델의 검증과정에서 획득한 노하우, 데이터 등을 활용하여

엔지니어링 모델보다 더 나은 품질의 비행 모델을 개발해 나가고자 한다.
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