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요 약 

미국 NASA(National Aeronautics and Space Administration)와 유럽의 ESA(European Space 
Agency)에서는 미지의 세계를 탐구하려는 인류의 지적 호기심을 충족하는 목적과 더불어, 우주를 
안전하고 지속가능한 환경으로 개척하려는 원대한 꿈을 모토로 하여 다양한 연구개발에 착수하고 있다. 
2020–30 년대에는 10 미터급 우주망원경이 개발되는 등 첨단 거대관측장비가 가동될 것으로 예상하며, 
한국에서도 0.15 m 급 NISS(near-infrared imaging spectrometer for star formation history) 개발에 
이어 0.2 m급 SPHEREx(spectro-photometer for the history of the universe, epoch of reionization, 
and ices explorer) 등 소형탐사망원경에 국제협력 파트너로 참여하고 있다. 그러나, 아직 우주망원경의 
개발과 운영에 있어 국내 경험은 부족하고, 한국에서 주도하여 망원경을 개발하기 위한 장기적인 계획이 
부재한 상황이다. 우리 손으로 만든 장비를 사용하여 인류가 경험하지 못한 미지의 세계에 대한 질문에 
답하려면, 산학연관 관계자 간 긴밀한 협력을 통해 우주망원경 건설의 기획과 준비가 절실히 필요하다. 본 
연구에서는 한국형우주망원경 개발의 필요성, 배경과 개발목표 및 기대효과를 개념적으로 정리하며, 
장기적 안목에서 기획을 준비하는 워킹그룹을 제안한다. 이를 통하여 한국형 우주망원경 개발계획을 
우리나라가 주도하여 수립하고, 우주개발 기술연구 분야에서 국가의 방향성을 수립하기 위한 소중한 
발걸음을 시작하며, 한국형 우주망원경 워킹그룹이 우리나라의 우주천문학의 이정표를 세우는 기점이 
되기를 기대한다. 
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Abstract 

In order to satisfy the intellectual curiosity of mankind to explore the unknown, National Aeronautics and 
Space Administration (NASA) in the United States and European Space Agency (ESA) in Europe are 
embarking on various R&D under the motto of the grand dream of pioneering space into a safe and 
sustainable environment. In the 2020s and 30s, it is expected that advanced giant observation equipment 
will be in operation, such as the development of a 10-meter-class telescope in space. In Korea, following 
the development of the 0.15 m Near-Infrared Imaging Spectrometer (NISS), Korea Astronomy and Space 
Science Institute (KASI) is also participating a 0.2 m Spectro-Photometer for the History of the Universe, 
Epoch of Reionization, and Ices Explorer (SPHEREx) as an international cooperation partner in small 
exploration telescope. However, domestic experience in the development and operation of the space 
telescopes is still insufficient, and there is no plan with long-term prospects for constructing telescopes. In 
order to answer questions about the unknown world that mankind has not experienced using our own 
equipment, planning and preparation for the construction of a space telescope through close cooperation 
among industry-university-institute-government is urgently needed. In this paper, the necessity, 
background, development goals, and expected effects of the development of the Korean Space Telescope 
are summarized conceptually, and a working group (WG) is also proposed. In the WG activities, Korea shall 
take the lead in establishing the Korean-style space telescope development plan, and will start a valuable 
step to establish the national direction in the field of space astronomy and related technologies. We hope 
that the WG will be another milestone in Korea's space development. 

핵심어 : 거대관측장비, 우주망원경, 워킹그룹, 개발계획, 우주개발 
Keywords : giant observation equipment, space telescope, working group, development 

plan, space development 
 

1. 서론 

2030년대에는 자외선부터 적외선까지 관측 가능한 10 m 급 우주망원경(Large UltraViolet 
Optical InfraRed surveyor, LUVOIR[1]) 개발 계획이 있으며, 지상에서는 30 m 급 거대망원
경인 GMT(giant magellan telescope)[2], TMT(thirty meter telescope)[3] 및 E-ELT 
(European Extremely Large Telescope)[4]가 건설되는 등 첨단 거대관측장비가 천문우주
관측을 시작할 것으로 예상된다(Fig. 1). 미항공우주국(National Aeronautics and Space 
Administration, NASA)과 유럽우주국(European Space Agency, ESA)에서는 인류의 지식을 
넓히는 동시에, 우주를 안전하고 지속가능한 환경으로 개척한다는 비전으로 다양한 연구개발
을 시도하고 있다[5]. 한국에서도 30 m 급 지상망원경인 거대마젤란망원경(GMT)의 건설에 
국제협력 파트너로서, 과학 연구주제 개발 뿐만 아니라 분광관측기기 개발에도 참여하고 있
다[6]. 우주망원경으로는 0.15 m급 NISS(Near-Infrared Imaging Spectrometer)[7]를 개발하
여 차세대소형위성 1호에 실어 발사한 바 있으며, SPHEREx(Spectro-Photometer for the 
History of the Universe, Epoch of Reionization, and Ices Explorer)[7] 등 소형탐사망원경 
개발에 국제협력 파트너로 참여하고 있다. 그러나, 아직 우주망원경의 개발과 운영에 있어 국
내 경험은 부족하고, 한국에서 주도하여 망원경을 건설하기 위한 장기적 계획이 부재한 상황
이다.  
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제임스 웹 우주망원경(James Webb Space Telescope, JWST)에 대한 구글 트랜드 분석에 
따르면, 최근 들어 우주망원경에 대한 관심도가 늘어나고 있음을 알 수 있으며(Fig. 2a), 대표
되는 우주망원경들의 개발기간은 12–20년이 소요되었다(Fig. 2b). HabEX(Habi-table Exoplanet 
Observatory)[10], Lynx(Lynx X-ray Observatory)[11], LUVOIR[12], OST(origins space 
telescope)[13] 등 다수의 차세대 우주망원경은 2036–2039년도에 걸쳐 개발 및 발사될 계획
이다. 한국과 주요 선진국 간의 기술격차가 10년 이상이 되는 현 상황(Fig. 2c)에서 2030년대
에도 자체 기술력 부재 시 2040년 이후 다음 세대의 우주과학 및 천문학 분야는 절대적으로 
해외에 종속될 가능성이 높다. 이와 같은 상황에 직면하지 않으려면, 우주망원경의 개발/제작 
기간을 고려할 때 조속한 시일 내에 개발을 시작해야 하며, 이와 같은 골든타임을 놓칠 경우 
격차를 따라잡기는 사실상 불가능해질 것이다.  

더욱이 기술적 역량은 단시일 내에 얻어지는 것이 아니며, 오랜 시간과 많은 노력이 투입되어야 

 
(a) (b) (c) 

Fig. 2. Technology trend and urgency of the development of space telescopes. (a) James 

Webb Space Telescope (JWST) search frequency identified by Google Trend, (b) years from 

survey to launch [8] and (c) technology gap between major advanced countries for space 

telescope development [9]. 

 
Fig. 1. World Astronomy and Space Observation Telescopes in 2020–30s. 
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한 단계씩 확보하고 전진할 수 있다. 세계 최고의 우주기술을 보유하고 있는 NASA도 개발 
규모에 따라 차이가 있지만 우주개발 임무를 진행할 때에는 임무 기획부터 개발, 테스트, 발
사까지 최소 십 수년이 걸린다. 예를 들어 JWST의 경우, 20년 넘게 수많은 기술 개발 및 테
스트를 진행하고 있다. 또한 NASA의 태양관측 임무인 SDO(solar dynamics observatory)의 
경우, 임무 기획부터 발사까지 10년이 걸렸으며, 시스템 개념을 정의하고 필요 기술을 분석
하는 A단계(phase A)에서 개념설계 단계인 B단계(phase B)로 넘어가는 기간만도 2–3년이 소
요되었다[14]. 우리나라에서도 한국형 우주망원경 개발을 위해서는 관련 기술의 기술준비수
준(technology readiness level, TRL)을 분석하고, 각 기술의 TRL을 높일 수 있는 충분한 시
간이 필요하다. 그렇기 때문에 2030년대 관측을 목표로 한다면 하루 빨리 관련 기반기술 개
발을 시작해야 한다. 

우주망원경은 지상관측의 한계를 극복하며 높은 분해능을 가지고 상시관측이 가능한 장점
을 가진다. 지상에서는 감마선, 엑스선, 자외선 파장대의 복사가 대기에 의해 흡수되어 관측
이 불가능하며, 적외선도 중적외선과 원적외선은 관측할 수 없고, 근적외선 일부만 관측 가능
하다. 그러나 우주공간에서는 전자기파의 모든 파장대역에 대한 관측이 가능하다[15]. 더욱이 
최근에는 스타링크(Starlink)와 같은 다량의 큐브셋(CubeSat)이 지상관측을 방해[16]하고 있
기 때문에 우주망원경을 활용한 관측 필요성은 시간이 갈수록 증가할 것으로 전망된다. 

한국천문연구원에서는 지난 1998년부터 과학기술위성 FIMS(Far-ultraviolet Imaging 
Spectrograph, 2003년 발사)와 MIRIS(multi-purpose infrared imaging system, 2013년 발
사)를 개발했다. 이를 통해 자외선 광학계 및 분광기술, 검출기 제어기술을 확보했고, 2012년
부터 차세대 소형위성 1호에 탑재되는 NISS(2018년 발사)를 개발하며 비구면 설계/제작 기
술, 탑재체 냉각 열구조 설계 기술 등을 확보했다. 2013년부터 우주용 초경량 탄화규소(SiC) 
소재가 적용된 반사광학계 개발(2013–2016), SiC 소재의 피니싱(Finishing) 공정기술(2016–
2018), 우주용 초경량 비축비구면 반사경 기초연구(2018–2021)를 통하여 초경량화가 가능한 
SiC 소재를 국내 개발하는 과정에서, 연마기술, 본딩(bonding) 체결 및 조립정렬 기술을 확
보하였다. 국제우주정거장에서 사용될 태양코로나그래프 개발(2017–2023)을 통해 카메라, 
전자제어 및 소프트웨어 기술을 개발하고, 조각거울, 적응광학 및 초소형 분광기의 기반기술
을 개발하는 슈퍼아이(Super Eye) 관측 플랫폼 구축을 위한 실증 중심의 정밀관측 융합 요소
기술 개발(2019–2022)을 수행하고 있다. 더불어, 한국형 우주망원경 기획연구(2020–2021)를 
통하여 과학목적 및 사양을 탐색하고 있으며, 초고해상 광학면 조각거울 및 위상제어 기술개
발(2021–2024) 사업을 수행하며 조각거울 기술을 개발하는 등 꾸준히 우주탑재체에 소요되
는 핵심적인 요소기술들을 개발해왔다[17]. 위와 같은 프로젝트들을 통하여 광학망원경 조립
체(optical telescope assembly, OTA), 프로젝트 매니지먼트(project management, PM) 및 
시스템 엔지니어링(systems engineering, SE), 그리고 전개시스템의 기반기술을 확보함으로써, 
TRL 2–4 수준까지 끌어올린 것은 큰 성과라고 할 수 있다. 그 외 우주망원경을 구성하는 관
측기기(science instrument), 비행 소프트웨어(flight software) 및 조립과 테스트(integration 
and testing) 분야는 상대적으로 한국의 우주산업분야에서 반사광학계의 크기가 작더라도 해
당분야를 개발해 온 경험이 있으므로 TRL 5 이상의 기술을 확보한 것으로 판단할 수 있다. 
한국천문연구원의 광학탑재체 개발 사업과 해당사업을 통해 분야별로 확보한 TRL을 Fig. 3에 
간단히 정리하였다. 
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2020년 9월부터는 산학연 관계기관과 망원경 기술개발모임을 통해 우주/지상 망원경 개발
에 필요한 핵심기술을 소개하고 개발 방향성을 토의하고 있으며, 한국천문연구원, 카이스트 및 
한국항공우주연구원과 더불어 개최하고 있는 심우주탐사연구연합회(Beyond the Moon, BtM)
에서는 우주망원경 공동기획을 위한 워킹그룹 구성을 제안하여, 관심있는 연구자를 모집 중이다. 

본 논문에서는 우리나라 주도의 첨단관측장비로 신우주(new space) 시대에 우주를 개척할 
수 있는 도전적이지만 현실적인 우주망원경의 개발목표를 제안하고, 우주망원경 개발을 통한 
파급효과를 예측하였으며, 현 실정에 맞는 산학연관의 공동기획을 위한 워킹그룹을 제안하고
자 한다. 

 

2. 우주망원경의 개발목표안 

우주망원경 개발을 위한 필요기술을 식별하기 위해 Fig. 4와 같이 JWST 의 업무분할구조
(work breakdown structure, WBS)를 참조하였다[18]. 이 중 탑재체와 관련된 범위를 빨간 
점선으로 표기했으며, 요소기술 항목 중 국내에서 기술력이 상대적으로 낮으나, 국제협력으로 

 
Fig. 3. Space Telescope technology readiness level (TRL) distribution map obtained by a 
project promoted by Korea Astronomy and Space Science Institute (KASI). 

Fig. 4. Work Breakdown Structure (WBS) of James Webb Space Telescope (JWST) and 
key development items marked in blue. 
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기술력의 향상이 용이한 분야를 파란색으로 표기하였다. 전반적인 개발분야에 대한 성숙도를 
향상시켜야 할 필요가 있겠으나, 본 논문에서 제안하려는 OTA 분야 기술개발을 보다 중점적
으로 개발하되, PM, SE 및 조립과 테스트 등 우주망원경 시스템 개발 시 반드시 수반되는 영
역도 파란색으로 표기했다. 

천문관측 임무의 설계 및 수행을 위해서는 민감도(sensitivity), 분해능(resolution), 유연성
(flexibility), 고대비 이미징(high-contrast imaging) 등의 항목이 종합적으로 고려되어야 한
다. 일반적인 우주임무에서 민감도와 분해능을 주도하는 기술적 요소는 개구(aperture), 즉 
반사경의 직경이며, 유연성은 파장대역 및 시야각 등의 요소가 주도하고, 고해상도 이미징을 
위해서는 무엇보다도 위성체의 정밀자세제어가 주요한 요소이다[19]. 

허블 우주망원경은 지난 1990년에 발사되어 현재 30년 넘게 운용되며, 인류가 관측하지 
못했던 우주의 모습을 촬영하여 지식의 지평을 넓혀왔다. 우주왕복선을 이용하여 여러 차례 
궤도상 보수를 거듭하며 운용된 점도 우주망원경의 최대 단점을 극복한 경이적인 사례라고 
할 수 있다. 올 해에는 허블 우주망원경의 역할을 대치하는 JWST 가 발사될 예정이다. 2.4 m 
직경의 허블 우주망원경보다 직경으로는 2배가 넘고 면적으로는 7배가 넘는 크기를 가진 
JWST(Fig. 5)는 라그랑지 2(Lagrange 2; L2, Fig. 6) 지점에서 주로 적외선 파장대역 관측을 하
며 깊은 우주에 대한 관측역량을 인류에게 제공해 줄 것으로 기대한다. 우리가 개발하려는 우
주망원경이 L2 지점으로 바로 이동하기는 어렵기 때문에, 허블과 유사한 저궤도(low earth 

Fig. 5. James Webb Space Telescope (JWST) vs. Hubble Mirror Comparison [20]. 

 

Fig. 6. James Webb Space Telescope (JWST) relative to the Hubble telescope’s orbit around 
the Earth [Credit: National Aeronautics and Space Administration (NASA)] [21]. 
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orbit, LEO)에서 운용되는 경우를 가정한다면, 허블 우주망원경보다 경쟁력이 있는 관측역량
을 보유해야 할 것이다. 그러므로 과학임무 수행을 위한 기술요소 중 반사경의 직경, 파장대
역, 시야각 및 정밀제어 등 핵심적인 기술적 요구사항 중 경쟁력 있는 부분에 주목해야 한다. 

조각거울은 지난 2019년부터 국가과학기술연구회(NST) 창의형융합연구사업으로 지정되어 
한국천문연구원이 주관으로 개발 중인 이른바 슈퍼아이브릿지(Super Eye Bridge) 사업을 통
하여 핵심기술 및 조각의 크기가 100 mm 인 시제품을 개발 중이고, 이보다 더 큰 크기의 조
각거울을 한국연구재단의 스페이스챌린지(Space Challenge) 사업을 통하여 개발 중이다. 조
각거울의 불모지였던 우리나라에서 핵심적인 조각거울 기술들이 개발을 시작하면서 우리나
라도 여건이 마련되면 얼마든지 더 큰 크기의 반사경을 확보할 수 있을 것으로 기대된다. 따
라서 반사경의 직경을 크게 하기 위한 기술개발이 이미 시작되고 있는 것이다. 

국내 영향력 있는 천문우주 관계자 95인을 대상으로 설문조사한 바에 따르면, 다양한 과학
임무 수행을 위한 한국형 우주망원경의 요구가 있었으며, 필요사양을 다음 Table 1과 같이 
도출하였다[22]. 

국내의 핵심기술개발역량을 기반으로 하여, 국제협력을 통해 확보할 수 있는 기술력 등을 
종합적으로 고려하여, 2030년 이전에 구현이 가능한 조각거울 우주망원경을 개념 설계하였으
며, 단위 조각 반사경의 크기는 국내 개발성공경험이 있는 700 mm 로 하였다. 주 반사경은 
18개 조각거울[Fig. 7(a)]을 사용하고, 광학성능이 우수하여 일반적인 우주망원경 개발에 활용
되고 있는 Korsch 형 광학계[Fig. 7(b)]를 채용하여, 다음 Table 2와 같은 사양을 제안한다. 

Table 1. Korean Space Telescope Survey 

Categories Necessity Specifications Science goals 

Results - Requiring space 
telescope 
observations, which 
overcomes the spatial 
resolution of ground-
based telescopes 

- Requiring multi-band 
observations, which 
overcomes telluric 
absorptions in UV and 
IR bands 

- Synergy with large 
telescopes, e.g., GMT

- Acquiring cutting-
edge space 
technology and 
spreading public 
outreach of 
astronomy 

- Wide field of view  
photometric exploration using 
small aperture telescopes 

- Narrow field of view but deep 
photometry and spectroscopy 
observations in UV, visible, and 
near-infrared bands 

- Beyond the retirement of HST 
around 2030s 

- Large field of view (>30 arcmin) 
observations with large 
aperture (> 3 m) telescopes 

- Wide spectral ranges in UV,  
visible, and near-infrared 
bands 

- Wide field of view photometry 
with high-resolution 
spectroscopy 

- Active galactic 
nuclei: accretion 
disk, black hole 
mass 

- High-energy 
phenomena: white 
dwarfs, intergalactic 
medium, interstellar 
medium at halos 

- Gravitational lens: 
exoplanets, galaxy 
clusters, cosmology, 
galaxy evolution, low 
surface brightness 
features, solar 
system, multi-
messenger 
astronomy 
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최종 탑재체는 현 시점에서 구체화하기는 어려운 점이 많으나, 한국형 발사체 사용을 가정
한다면, 허용 부피(3.05 m × 10 m)와 허용 무게(3,700 kg) 내에서 조각거울 주경부와 부경부 
전개를 고려하여 Fig. 8과 같이 해당 공간에 수용 가능할 것으로 기대한다. 발사체를 고려한 
한국형 우주망원경 탑재체의 사양은 다음 Table 3과 같이 제안할 수 있다. 
초기 설계된 우주망원경 사양(안)에 따르면 파장대비 구경[Fig. 9(a)], 파장대비 민감도[Fig. 
9(b)] 및 직경대비 파장별 시야각(Fig. 10)의 관점에서 경쟁력이 있음을 알 수 있다. 즉, Fig. 
9(a)에서 알 수 있듯이, 2030년대 후반에 개발할 우주망원경들을 제외하고는 주반사경 구경 
크기에서 경쟁력이 있다. 또한 허블우주망원경 대비 직경이 크고, 파장대역이 근자외선부터 
근적외선까지 관측 가능할 경우, 지상거대망원경을 포함한다 하더라도 이제까지 관측하지 못
한 탐사영역에 대해 민감도(sensitivity) 측면에서 독보적인 관측영역이 있다[Fig. 9(b)]. Fig. 10
은 우주망원경을 구경과 시야각(Field Of View, FOV) 및 Etendue(빛이 퍼지는 면적과 각도를 
나타내는 물리량)로 표현했으며, 광학(optical)/근적외선(NIR)에서는 구경이나 FOV가 

(a) (b) 

Fig. 7. Optical layout of segment mirror system. (a) Segment mirror size, shape and collection 

area and (b) optical layout of optical system. 
 

Table 2. Draft specifications of optical telescope assembly (OTA) for Korea Space Telescope

Item Specification (TBC) 

Optical configuration Korsch type 

Diameter of primary mirror 3.5 m (outer diameter) 

2.9 m (inner diameter) 

Segment size (edge to edge) 700 mm 

Number of segments 18 

Wavelength coverage 0.3–1.0 μm (2.5 μm) 

Field of view 10–30 arcmin 

Focal length 73 m (F/20) 

Collection area 8.06 m2 (segment area) 

6.6 m2 (inner circle area) 
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(a) (b) 

Fig. 8. Review of allowed space of Korea launch vehicles for Korean Space Telescope. (a) side 

view and (b) top view. 

 
Table 3. Payload specification of Korea Space Telescope 

Item Specification (TBC) 

Dimension 2.8 m(L) × 2.5 m(W) × 4.6 m(H) 

Launch mass 3,000–4,000 kg 

Orbit LEO 

Components OTA + Bus + FPI*(3–4 ea) 

Power 1,000–2,000 W 

Pointing accuracy Sub-arcsec (HST) 

(Fine Guidance Camera might be considered) 

LEO, low earth orbit, OTA, optical telescope assembly; FPI, focal plane instrument. 

 

(a) (b) 

Fig. 9. Telescope distribution according to (a) wavelength versus aperture and (b) sensitivity 

versus wavelength. 
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Fig. 10. Aperture, field of view, and etendue. Red lines show expected performance of the 

Korean Space Telescope. 
 
비슷하거나 더 큰 다른 해외 탐사임무가 제안되었으나, 원자외선(FUV)에서는 FOV가 대부분
의 계획된 해외 탐사임무보다 크다. 또한 모든 파장대에서 본 기기는 대부분의 계획된 해외 
탐사임무에 비해 같은 구경에서 FOV가 더 넓거나, 같은 FOV에서 구경이 더 크다. 이에 따라 
중국우주망원경(CSST)과 함께 본 기기는 다른 해외 탐사임무보다 같은 기간에 더 넓고 깊은 
우주를 관측할 수 있다. 
 

3. 기대효과 및 활용분야 
3.1 기대효과 

한국형 우주망원경은 다양한 연구주제를 포괄적, 종합적으로 연구하는 거대과학(big science)
의 연구토대를 마련할 수 있다. 파장대역이 넓기 때문에 특정 파장에서 관측한 결과를 다른 
파장대역에서 동시 관측함으로써 물리현상에 대한 정확한 분석이 가능하다. 기존 장비를 사
용하여 관측한 자료와 한국형우주망원경을 사용하여 관측한 자료를 함께 활용하면 종합적인 
해석이 가능하기 때문에, 아직 구축하지 않은 민감도와 파장대역의 천문현상을 관측함으로써 
전 세계 다수의 연구자가 연합하여 탐구하는 거대과학 주제 및 융합연구 토대를 마련할 수 
있을 것으로 기대한다. 예를 들어 지구형 외계행성은 반사경의 구경이 커질수록 발견확률이 
증가하며[Fig. 11(a)], 외계행성 대기의 직접 관측 및 분석이 가능[Fig. 11(b)]하여 외계생명체 
탐색분야에 큰 기여를 할 것으로 기대한다. 

(a) (b) 
Fig. 11. Relationship between telescope size and exoplanet exploration. (a) The larger 
aperture, the greater probability of finding terrestrial exoplanets [23] and (b) Direct observation 
and analysis of exoplanet atmospheres [24]. 
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또한 한국주도의 대형광학계 개발과정을 통해 확보한 기술들은 우주개발 기술자립의 기반
이 마련될 것으로 기대한다. 또한 한국형 우주망원경 개발과정에서 신기술을 개발할 경우, 천
문관측기술 연구분야에서 세계를 주도할 수 있는 독자영역을 선점하여 타국의 기술개발을 도
울 수도 있을 것으로 기대한다. 

지금까지의 천문관측 분야의 국제협력은 일정 예산을 투입하여 해외 첨단관측시설의 관측
시간을 확보하는 전략으로 진행되었다. 기술력이 부족했기 때문에 협력의 형태를 다각화하기
에 한계가 있었을 것으로 판단된다. 그러나 한국형 망원경 개발계획이 수립되고 진행된다면, 
주도적인 개발경험을 기반으로 국내 연구진도 국제무대에서 참여 가능한 다양한 분야에서 역
량을 발휘할 수 있을 것이다. 한국형 우주망원경의 개발경험이 축적된다면, 2040년대에 계획
하는 차세대 관측 프로그램에는 우리나라도 적극적으로 의사를 개진하며 참여할 수 있을 것
이다. 

 

3.2 활용 분야 

지상에서 천문우주관측, 우주물체, 인공위성 등 관측 시 대구경 망원경을 필요로 할 때 조
각거울 기술을 활용하여 집광력을 확보할 수 있으며[Fig. 12(a)], 태양광 집광 시 다수의 반사
경이 활용되며, 다수의 반사경이 하나의 초점으로 에너지를 전달할 때 조각거울 기술을 활용
하면 효과적으로 에너지를 전달할 수 있을 것으로 기대한다[Fig. 12(b)]. 

또한 조각거울 및 관측기기 정밀구동 시 정밀제어기법 개발을 위해 엑츄에이터(actuator)
와 플렉셔(flexure) 메커니즘을 결합하면 초정밀 가공[Fig. 12(c)] 시 산업계에서 요구하는 초
정밀제어 정밀도를 달성하는데 기여할 수 있으며, 비폭발식 힌지 전개기술을 활용하면 차세
대 폴더블 디스플레이의 핵심기술[Fig. 12(d)]로 활용할 수 있을 것이다. 

 

(a) (b) 

(c) (d) 
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(e) (f) 

(g) (h) 

Fig. 12. Applications of element technologies for Space Telescope. (a) Astronomical Telescope 

with segmented mirror [2], (b) solar concentrating system with large number of mirrors [25], 

(c) Ultra-precision machining with multi-axis precision control [26], (d) foldable display using 

Hinge mechanism of deployment technology[27], (e) Earth Observation Satellite (EOS) for 

environmental monitoring [28], (f) optical layout of Lithography with off-axis aspheric mirrors 

[29], (g) Hubble Space Telescope (HST) and Key Hole as a spy satellite application [30], and 

(h) concept for Free Space Optical Communication with precise optical performances [31]. 

 

현재 우리나라는 환경분야 관측을 위해 GOCI(Geostationary Ocean Color Imager) 시리
즈를 운용하며 해양생태계 관측을 수행하고 있다. 지상의 물체를 더욱 정교하게 관측하기 위
해서는 반사경의 크기가 확대되어야 하며, 초대형 지구관측위성[earth observation satellite, 
EOS; Fig. 12(e)] 개발 시 본 우주망원경 개발경험이 기반이 될 것이다. 

반도체 리소그래피(Lithography) 장비에는 회로 선폭의 미세한 각인을 위하여 다수의 비축
비구면 초정밀 광학부품이 사용된다[Fig. 12(f)]. 비축 비구면 또는 자유곡면 광학면은 기본적
으로 연마가 어렵고 측정은 더욱 어려우며, 특히 측정의 신뢰성을 나노미터(nm) 이하까지 높
이는 것은 매우 어렵다. 우주망원경이 조각거울로 구성될 경우, 필연적으로 비축 비구면 광학
면이 채용되며, 신뢰성있는 비축 비구면 광학계 개발이 가능할 것으로 기대한다. 이와 같은 
기반기술개발은 신뢰성있는 제품생산에 기여하게 되며, 초정밀 리소그래피 장비 개발에 도움
이 될 것으로 기대한다. 

지상관측용 인공위성 중 관측대상을 가장 정교하게 시각화해야 하는 분야 중 하나가 정찰
분야일 것이다. 일반적으로 정찰위성급 해상도를 구현하는 것은 상업적 기술력의 한계를 
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넘어서는 요구사항이 적용되기 때문에 기존의 기술로 구현하기 어렵다. 따라서 기술력 상승을 
위한 천문관측용 망원경을 선개발한 후 축적된 기술력을 기반으로 정찰위성을 개발한 사례가 
있으며[Fig. 12(g)의 허블우주망원경의 정찰위성 적용 사례 참조], 이러한 이유로 천문관측용 망
원경 개발에 선진국이 큰 규모의 국가적인 예산배정과 민간참여를 유도하고 있다. 한국형 우주
망원경이 개발된다면 개발된 기술력을 기반으로 정찰위성분야에 크게 기여할 것으로 예상된다. 

자유공간 광통신 시 인공위성, 지상 송수신부 등 다양하며, 정교한 광학관측 플랫폼에 기반
한 시스템 개발을 해야 하며[Fig. 12(h) 개념도 참조], 우주망원경 개발에 적용한 광학계, 통신
부, 위성체 등 인공위성 및 지상 송신부 개발에 해당기술이 활용될 것으로 기대한다. 

 

4. 워킹그룹(Working Group) 제안 

우주망원경을 구성하는 요소는 위성체, 탑재체와 발사체로 크게 구분할 수 있으며, 탑재체 
개발을 목적으로 관심있는 연구원을 중심으로 워킹그룹을 구성하고자 한다. 탑재체 중에서도 
본 워킹그룹은 광학망원경조립체(OTA)를 주요 개발 주체로 고려한다. 한국형 우주망원경은 
특정 그룹이나 집단의 독점적인 활용이 될 수 없고, 국내 커뮤니티 전체가 효율적으로 활용해
야 하므로, 대표되는 주제가 있을 수 있겠으나, 관측목적이 하나로 특화되어 개발되기는 어렵
다. 그러므로 관측목적에 부합한 관측기기는 크게 측광, 분광을 기본으로 탑재하고, 추가적인 
관측기기는 여건을 고려하여 개발할 수 있을 것이다. 따라서 측광기 및 분광기를 개발하기 위
한 워킹그룹은 별도로 운영하는 것이 효과적일 것이다. 

한편, 국내 위성체 기술은 성숙단계의 수준인 것으로 파악되며, 지속적인 개발 및 응용이 되어
야 하겠으나, 우주망원경에서는 매우 정교한 지향(pointing) 능력이 요구되므로, 고정밀 자세제
어기술은 추가적으로 개발하는 것이 필요하다고 판단된다. 따라서, OTA를 DM(development 
model) 수준으로 개발하기 위해서는 Fig. 13과 같은 WBS를 기반으로 개발계획을 수립하고 
관심있는 연구자와 계획을 수립하고 개발을 시작할 수 있을 것이다. 

Fig. 13. Work breakdown structure (WBS) of Development Model (DM) Model for 3 m class 
segmented mirror space telescope. DM, development model. 



 

 

 

 

한국형 우주망원경 개발을 위한 공동기획 Working Group 제안 

296  |  https://doi.org/10.52912/jsta.1.3.283 

한국형우주망원경의 궤도는 다른 우주망원경을 기반으로 고려할 때, LEO와 L2를 생각할 
수 있으며, 종합적인 기술역량을 고려할 때 LEO 궤도가 유력하다. 또한 허블 우주망원경이 
LEO에 위치함으로써 서비스 임무를 통한 관측역량의 보완이 가능했기 때문에, 우주망원경임
에도 유지보수가 가능했던 점은 매우 큰 장점이라고 할 수 있다. 우리나라가 당장에 서비스 
임무수행은 어렵고, 현재는 그 수요가 없지만, 게이트웨이 프로젝트(gateway project)를 통하
여 달에 거점을 확보하는 국제 여건 및 흐름을 고려할 때, LEO 궤도에 위치함으로써 우주개
발의 거점을 확보한다는 측면에서 의미가 있다고 할 수 있다. 

한국형 우주망원경 워킹그룹은 우선적으로 탑재체의 OTA를 중심으로 구성을 시작하여 
TRL을 향상시키기 위한 목표로 역량을 개발하고, 점진적으로 관측기기, 위성체, 발사체 분야
에서도 유관기관과 관련 연구진의 참여로 한국형 우주망원경의 최종 개발목표 및 필요 사양
을 공유하고 심도 있게 논의하여 실제 개발사업으로 빠른 시일 내에 이어질 수 있기를 기대
한다. 

 

5. 결론 

본 논문에서는 2030년대 세계 천문우주관측 환경을 기반으로 한국의 천문학계 뿐 아니라, 
뉴스페이스라는 시대 흐름을 따라, 우리나라에서도 반드시 2020년대 초반에 한국형우주망원
경 개발을 시작해야 하는 국내외적 환경을 조사하였다. 현재의 국내 기술개발역량을 기반으
로 현실적인 우주망원경 사양을 제시했으며, 선진기관의 개발경험을 참고하여 필수적인 요소
기술을 식별하였다. 해당기술들은 국제적인 경쟁력을 갖추며 국제사회에 기여함은 물론, 우
리나라가 주도하는 빅사이언스 토대를 마련할 기회가 될 것이며, 환경, 산업, 안보 및 통신 등 
전반적인 국가 전략분야 기술개발에 획기적으로 기여할 것으로 기대한다. 

지난 날의 눈부신 과학기술발전을 기반으로 다양한 기술적 역량이 상당한 수준에 도달했음
에도 불구하고, 국내 자체 기술력을 바탕으로 한 한국형우주망원경은 개발과 신뢰성 확보 측
면에서 넘어야 할 과제가 많다. 본 논문을 통해 어려운 여건이지만 뜻을 함께 할 연구자들이 
워킹그룹으로 모여 개발을 시작할 수 있기를 기대한다. 
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요 약 

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

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

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

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

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

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

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

탐사선의 발사 시기를 찾는 방안을 연구하였다. 

Abstract 

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

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

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

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

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

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

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

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

 

2. 지구-화성간 탐사선 발사시기 탐색 

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

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

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

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

Launch_window 
 

 
Fig. 2. The variations of interplanetary transfer orbits between the earth and the mars. 
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간에 형성될 수 있는 여러 형태의 비행경로를 보여준다. 만약, 비행기간과 소요 에너지의 제
한이 없다면 그림에서 보는 것처럼, 이론적으로 가능한 전이경로의 숫자는 무한개가 되고, 출
발지점이 반드시 근일점이어야 할 이유도 없어질 것이다. 

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

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

 

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Table 1. KSLV-II's estimated launch capability  

탐사선 중량

(kg) 

3 단부 전체 

중량 (kg) 

지구궤도상 

가속도 

(m/sec2) 

3 단 엔진분사 

시간 (sec) 

지구궤도 

위성투입 속도 

(km/sec) 

지구 중력권 

탈출 속도 

(km/sec) 

1,500 4,591.6 14.9 502 7.50 불가 

500 3,591.6 19.1 502 9.59 불가 

200 3,291.6 20.8 502 10.46 불가 

100 3,191.6 21.5 502 10.79 1.95 

90 3,181.6 21.6 502 10.82 2.13 

50 3,141.6 21.8 502 10.96 2.74 

40 3,131.6 21.9 502 11.00 2.88 

30 3,121.6 22.0 502 11.03 3.01 

20 3,111.6 22.0 502 11.07 3.14 

10 3,101.6 22.1 502 11.10 3.26 

Reference: Oct. 2020 data. 

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

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

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

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

 
Fig. 4. The Lambert’s theorem. 

 
 

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

 

4. 지구접근 소행성 탐사선의 발사시기 산출 

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

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

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

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

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

program. 
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Table 2. Current cube-craft missions 

큐브샛 이름 국가(기관) 목적지 발사 시기 임무 비고 

MarCO 
A&B 

미국(NASA) 화성 

2018 년
5 월 발사, 
2018 년 

11 월 화성 
도착 

인사이트호의 
착륙영상 

중계 
2 대 

M-ARGO 유럽(ESA) 
L2 포인트
(태양-지구 

인력 평형점)
2023–24 년

지구근접 
소행성 감시 

 

HERA 유럽(ESA) 

소행성 
65803 

(디디모스, 
Dydimos) 

2023 년 
10 월 

소행성의 
위성 

궤도변화 
측정 

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

MARIO 

유럽
(이태리/ 
스페인/ 
벨기에) 

화성 미정 
화성대기 

조사 

이온엔진 장착, 
나선경로로  
화성 접근 

 

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

 

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

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

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

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

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

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

 

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

 

Table 3. The Apophis Asteroid characteristics 

Mission target 99942 apophis 

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

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

추정크기 370 meters 

공전주기 0.89 year 

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

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

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

Generator.  
 

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

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

Trajectory Generator. 

 

5. 결론 

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

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

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

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

본문은 과학관측임무 초소형위성인 SNIPE(Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment)

의 시제인증모델(EQM)에 대한 발사환경시험 수행 결과 및 이를 통해 얻을 수 있는 신뢰성 있는 초소형위

성 개발 방향에 대해 논한다. SNIPE는 우주기상관측을 포함한 다양한 탑재체를 지닌 6U급 초소형위성으

로 4기가 편대비행을 하며 임무를 수행한다. 다수의 비행모델 제작 전 시제인증모델을 통해 먼저 설계 및 

제작의 유용성을 검증하고자 하였다. 시제인증모델의 발사환경시험은 2019년 1차 시험이 수행되었고, 여

기서 발견된 일부 문제점을 교정하여 2021년에 2차 시험을 수행함으로써 모든 문제가 해결되었음을 확인

할 수 있었다. 두 차례의 시험에서 특이할 점은 1차 시험의 발사관과 2차 시험의 발사관이 다르다는 점인

데, 1차 시험용 발사관과 달리 2차 시험의 발사관은 내부의 초소형위성을 고정하는 기능이 있어서 내부 초

소형위성이 실제 받는 구조적 하중이 1차 시험에 비해 훨씬 경감되었다는 점이다. 본 논문은 두 시험의 결

과로 나타난 특징을 분석하고, 차후 여타 초소형위성의 구조 설계에 반영할 수 있는 지침들을 제시하였다. 

Abstract 

This paper discusses the results of launch environment tests for the engineering qualification model (EQM) 
of nanosatellite Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment (SNIPE) for scientific missions 
and lessons learned for the design of nanosatellites. SNIPE is a group of four formation-flying 6U 
nanosatellites with a range of payloads for missions including space weather measurement. We developed 
the EQM to verify the preliminary design prior to fabricating the flight model. Launch environment test of 
EQM was conducted for the first time in 2019, and all failures were corrected and verified at the second 
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test conducted in 2021. A notable point of the two tests is that the nanosatellite deployer used in the first 
test is different from that of the second test. The second deployer has the capability to fix the internal 
satellite whereas the first deployer just contains and deploys the satellite. Thus actual mechanical loads the 
satellite receives is reduced for the second test compared to the first test. This work compares the 
mechanical responses of two tests and proposes general guidelines for structural design of nanosatellites. 

핵심어 : 발사환경시험, 도요샛, 초소형위성, 시제인증모델, 초소형위성 발사관, 초소형위성 고정 
Keywords : launch environment test, scale magnetospheric and Ionospheric plasma 

experiment (SNIPE), nanosatellite, engineering qualification model, 
nanosatellite deployer, nanosatellite fix 

 
 

1. 서론 

초소형위성(Nanosatellite)은 10 kg 이하의 극히 작은 무게를 갖는 위성으로 보통 규격[1,2]
화된 정육면체/직육면체 크기를 갖는 경우가 대부분이기에 큐브샛(Cubesat)으로도 불린다. 
1999년에 미국의 대학에서 최초[3]로 발사된 이후로 2021년 현재까지 1,350여기가 넘는 다
양한 목적의 초소형위성이 발사되었다[4]. 초창기의 초소형위성은 1 U(10 cm × 10 cm × 10 
cm) 크기의 큐브샛이었고 시간이 지나며 그 부피가 확장되어 1 U를 단위 부피로 가늠하여 
큐브샛의 크기를 지칭하게 되었으며, 이에 따라 1–3 U[1], 6 U[2]의 표준이 확립되어 널리 적
용 중이고, 더 나아가 12–27 U[5]도 그 규격이 제안된 상태이다. 한편, 무게를 기준으로 위성
을 분류할 수 있으며, 한국어로는 모두 초소형위성으로 번역되는 위성들을 실제로 세분화하
면 10–100 kg 이하의 Microsatellite, 1–10 kg의 Nanosatellite, 1 kg 이하의 Picosatellite로 분
류한다.  

개발 목적도 초기에는 주로 교육 목적으로 제작되었으나 현재는 상업용 및 고가의 기존 대
형 위성을 대신하는 우주 기술 검증용 플랫폼으로도 널리 이용 중이다[4]. 

한국에서는 2006년 한국항공대에서 개발한 큐브샛을 시작으로 지금까지 총 16건의 프로젝
트로 발사되었다[6]. 한국항공우주연구원은 2015년부터 6 U급 광학 지구관측 초소형위성 
HiREV (High Resolution Image and Video Nanosatellite)[7]를 개발하기 시작하여 한국천문
연구원과 공동으로 과학임무 초소형위성 SNIPE(Scale MagNetospheric and Ionospheric 
Plasma Experiment)[8]을, 연구원 독자적으로 우주기술 검증을 위한 KARDSAT(KARI 
Rendezvous/ Docking Demonstration Satellite) 프로젝트를 수행 중이다[9].  

SNIPE는 과학임무 관측위성으로 6 U 형상의 초소형위성이다. 주 목적은 전리권/자기권의 
소규모 플라즈마 구조들의 시공간적 변화를 관측하는 것으로서 이를 위하여 4기의 위성이 편
대비행을 하며 각종 우주 입자 및 자기장 등의 현상의 공간적 변화를 관측할 수 있다. 2017년
부터 개발에 착수하여 5년의 개발을 거쳐 2022년 초에 발사될 예정이다. 우주 환경 측정을 
위한 다양한 관측 주탑재체와 함께 기술검증을 위한 부탑재체도 적재하고 있다. 최소 임무기
간은 6개월이며 설계한 목표수명은 1년이다. 그리고 상시 작동하는 다양한 탑재체의 전력공
급을 위하여 전개형 태양전지판을 사용하였으며, 편대비행을 위한 궤도 변경 목적의 추력기를 
갖추고 있다. 편대비행을 위해 다양한 방식의 편대비행 알고리즘을 연구, 이를 구현하였으며, 
NASA cFS(core Flight Software)를 기반으로 내부 비행제어 소프트웨어를 개발하였다[10,11]. 
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탑재체를 포함한 위성의 주요 유닛들 상당수는 국내에서 개발되었으며, 이를 통해 국내 초소
형위성 기술 축적에도 많은 기여를 할 것으로 기대되고 있다. 그리고 양자 간 동등한 위치의 
분업과 협업을 통한 위성 개발의 좋은 사례가 될 것이다.   

통상적으로 초소형위성의 경우, 제한된 시간/예산/인력 등으로 검증모델과 비행모델(flight 
model)이 일체화된 준비행모델(proto flight model) 개발 전략을 채택하는 것이 일반적이지
만, SNIPE는 4기의 비행모델 제작 전 검증 및 이로 인한 설계변경을 최소화하기 위하여 별도
의 시험 및 검증을 전담하는 시제인증모델(engineering qualification model)을 제작하였다. 
시제인증모델을 통하여 예비설계를 1차 검증을 확인하고, 이로 발견된 문제점을 상세설계에 
반영하여 최종 검증하고자 하였다. 

시제인증모델은 2019년에 최초 제작되어 당해 10월에 우주환경시험[12], 발사환경시험[13]
을 수행하였다. 발사환경시험에서 발견된 구조적 손상들을 식별 후 이의 해결책을 적용하여 
2020년에 2차 시험을 수행하고자 하였으나, 코로나19로 인하여 부득이하게 연기되어 2021
년에 수행하였다.  

본 논문에서는 SNIPE 시제인증모델의 2019년에 수행된 1차 발사환경시험[13]과 2021년 
수행된 2차 발사환경시험 결과 및 그로부터 얻을 수 있는 초소형위성 구조설계 지침에 대해 
논의하고자 한다. 더불어 발사체 선정 시 초소형위성 발사관이 내부 위성이 받는 구조적 하중
에 지대한 영향을 미친다는 점 또한 지적하며, 이를 극복할 수 있는 발사관이 필요하다는 점
도 같이 언급하고자 한다. 

 

2. 본론 

2.1 SNIPE(Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment) 
위성 제원 

서론에서 언급하였듯이 SNIPE는 동일한 형상의 위성 4기가 편대비행을 하며 우주권의 환
경을 관측하는 초소형위성이다. 주 임무탑재체로 고에너지 입자 검출기(solid state telescope), 
자력계(magnetometer), 랑뮤어 탐침(Langmuir Probe)의 3개이며, 이들 대부분은 상시 작동
한다. 그리고 기술검증용의 부탑재체로 Iridium 통신모듈, GRBM(Gamma Ray Burst Monitor) 
이 있다. 상시 임무 특성상 많은 전력을 공급하기 위해 전개형/본체부착형 태양전지판을 장
착하며, 궤도 변경을 위한 추력기도 가지고 있다. 총 무게는 대략 10 kg 정도이다.  

위성 버스 및 탑재체 유닛은 Table 1에 정리되어 있고 전체 형상[14]은 Fig. 1과 같다. 
시제인증모델은 비행모델(fight model)과 거의 동일하나 시제품이므로 다소 차이는 있다. 

비행모델과 가장 큰 차이점은 시제인증모델에는 실물 추력기 대신 동일한 질량의 더미를 적
용하였다. 1차 시험에서 발견된 문제점 및 이후의 형상변경 사항들을 2차 시험의 시제인증모
델에 반영하였다. 

 

2.2 발사환경 요구조건 

초소형위성의 대부분을 차지하는 큐브위성은 통상적인 타 위성과 다른 방식으로 우주에 발
사된다. 전술하였듯이 큐브위성은 그 크기 별로 규격화되어 있고, 이에 맞게 위성을 수납하는  
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Table 1. Subsystem and units in SNIPE 

Subsystem Units 

CDHS(Command and Data Handling System) 
EPS(Electric Power System) 
 
 
AOCS(Attitude and Orbit Control System) 
 
 
 
 
 
COMS(COMmunication System) 
 
 
 
STS(Structure and Thermal Control System) 
PS(Propulsion System) 
Payload 

OBC 
EPS board 
Battery 
Solar panel 
RWA 
MTQR 
ST 
ASS 
GPS receiver 
GPS antenna 
UHF transceiver 
UHF antenna 
S-band transceiver 
S-band antenna 
Structure 
Thruster 
SST 
MAG 
LP 
Iridium 
GRBM 

SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment. 
 

 
Fig. 1. SNIPE external figure. SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment. 
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초소형위성 발사관이 발사 최종 단계에서 내부에 수납한 위성을 사출하여 최종적으로 우주에 
전개된다. 이에 맞게 발사환경시험도 위성 단독이 아니라, 발사관에 위성을 수납한 상태로 수
행하며, 위성체가 실제 받는 하중은 그 외부의 발사관을 통하여 전달된다. 여기서 초소형위성 
발사관은 내부 위성의 원활한 사출을 위해 위성과 발사관 사이에 미세한 유격이 있으며, 이로 
인해 발사체로부터 전달되는 외부 가진에 비해 과도한 진동하중이 발사관 내부의 초소형위성
에 가해지게 된다. 따라서 이런 과도한 하중을 경감하고 위성의 손상 확률을 줄이기 위해서는 
발사 동안에는 내부 위성을 고정할 수 있는 기능이 발사관에 필요하다. 이를 극명하게 보여주
는 사례가 바로 후술할 1차 발사환경시험과 2차 발사환경시험이다. 

시제인증모델의 진동시험은 제작 취지에 맞게 발사체 요구규격의 인증수준(qualification 
level)으로 수행하였다. 시험은 각 축별로 준정적 가속도 하중 시험(quasi-static acceleration), 
랜덤 진동 시험(random vibration) 두 가지를 시험한다. 정현파 가진(sine vibration)은 위성
의 최저 고유진동수(≥ 70 Hz)가 발사 요구조건(40 Hz)을 훨씬 상회하므로 생략하였다. 통상
적으로 준정적 가속도시험은 시스템의 1차 고유주파수보다 훨씬 낮은 주파수 가진의 Sine 
Burst시험으로 이루어지고 2차 시험도 이를 적용하였으나, 1차 진동시험에서는 시험장 환경
으로 인하여 충격시험에 많이 활용되는 Half Sine 기법으로 준정적 가속도시험을 수행하였다. 
Half Sine기법으로 준정적 가속도시험 수행 시에는 Sine Burst와 달리 양의 방향 및 음의 방
향 모두에 대해 시험자의 조작 명령을 통해 개별 시험을 수행하게 된다. 전체적인 시험 규격
은 Table 2에, 랜덤진동시험의 상세 규격은 Table 3 및 Fig. 2와 같다. 그리고 각 단계의 시험 
종료 후에는 시스템의 고유진동수 변이에 따른 시스템 이상을 판단하기 위한 저수준 정현파 

Table 2. Vibration test specification for qualification level 

Quasi static 10 G 

Sine vibration Omitted 

Random vibration 7.4 Grms, 20–2,000 Hz 

Low level Sine Sweep 5–2,000 Hz, 0.15–0.4 G 

 

Table 3. Random vibration specification 

Frequency [Hz] Amplitude [g2/Hz] 

20 0.02 
50 0.02 
100 0.02 
200 0.05 
500 0.05 

1,000 0.025 
2,000 0.013 

RMS acceleration [g] 7.42 
Duration [sec/axis] 120 

Directions X, Y, Z 
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가진시험(LLSS, Low Level Sine Sweep)을 수행한다. 다만 고유진동수 변이로 판별하는 시스
템 안전성은 초소형위성의 경우 잘 맞지 않을 수 있으며, 육안검사와 기능시험을 통해서 최종
적으로 이상을 판단할 수 있다. 이는 위성 고정기능이 없는 전통적인 발사관에서 그 현상이 
더욱 심하게 나타난다. 

 

2.3 1차 발사환경시험 및 결과 분석 

1차 진동시험은 2019년 10월에 한국산업기술시험원(KTL) 우주부품시험센터에서 수행하였
다[13]. 발사관에 수납된 시험 환경과 시험 축 설정은 Fig. 3과 같다. 당시에는 실제 사용될 
발사관이 아직 준비되지 않았기에 1차 시험의 발사관은 2차 시험과 달리 이전부터 개발팀에

 
Fig. 2. Chart for random vibration specification. 

 

 
Fig. 3. Test deployer and test axes. 
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서 사용하던 시험용 발사관을 사용하였다. 1차 시험의 발사관은 서론에서 언급한 HiREV 포
함 여러 시험에서 사용한 바 있고, 단순히 위성의 수납 및 사출만을 담당하는 역할을 수행하
는 전통적 방식의 초소형위성 발사관이다. 시험 축은 위성의 사출 방향이 X축, 1U × 3U면에 
수직한 방향이 Y축, 2 U × 3 U면에 수직한 방향이 Z축이다. 그리고 전술하였다시피 시험장 
사정으로 인하여 준정적 하중시험(quasi-static acceleration test)로서 sine burst 대신 저주
파 half sine으로 대체하였다.  

시험 순서는 Fig. 4의 순서로 모든 축에 대해 동일하게 수행된다. 주 하중 시험은 양의 방향
과 음의 방향의 half sine, 랜덤 시험이 순서대로 이루어지고, 각 하중 시험 사이에 구조물의 
고유진동수를 탐지하는 저수준 정현파 가진 시험(low level sine sweep) 시험이 수행된다. 위
성체에는 3개의 센서를 부착하였다. 

 

2.3.1 발사환경시험 결과 및 분석 

준정적 가속도하중 시험 결과의 시간영역 이력은 X, Y, Z축 방향 순서대로 Fig. 5들과 같다. 
표 4에서 보듯이 입력 가속도(≒ 10g) 대비 최대 8배에 육박하는 가속도가 위성체 내부에 가
해진다. 원래대로라면 가진가속도와 응답가속도의 비율이 1이 되어야 제대로 된 준정적 가속
도하중 시험이라고 할 수 있지만, 여기서는 발사관에 가해지는 하중과 내부 위성이 받는 하중
은 크기와 주파수가 판이하게 다르다. 

특히 사출 방향(X축)으로 하중 증폭이 두드러지는데, 이는 발사관 내부 사출판과 하부 용수
철이 유연하며, 이로 인해 사출 방향의 유격이 타 축 방향의 유격에 비해 더 크기 때문으로 
판단된다. 내부 유격으로 인해 내부 위성과 발사관 내벽 사이에 충격이 있는 것으로 판단할 수  

 
Fig. 4. Flowchart of vibration test for each Axes. 

 
Table 4. Amplification of response over input load of quasi static acceleration test 

Axis Amplification 

X 7.96 

Y 5.08 

Z 3.39 
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 (a)  

 
(b) 

 
(c) 

Fig. 5. Quasi-static acceleration test result for first vibration test. (a) X axis, (b) Y axis, (c) Z axis. 
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있으며, 이는 해당 가속도 응답의 그래프로도 확인할 수 있다. 입력 하중의 주파수는 대략 시
스템 1차 고유주파수의 1/3 정도인 25 Hz 정도인 반면, 가속도 응답은 단순히 진폭만 커진 
게 아니고, 그보다 훨씬 큰 주파수 응답을, 즉 입력하중의 시간 주기 대비 훨씬 짧은 주기의 
응답을 보임을 볼 때 내부의 위성과 발사관 내부와의 충격으로 인한 거동이라고 생각할 수 
있다.  

이는 전통적인 큐브위성 발사관으로는 실제 시험 전에는 위성의 기계적 응답을 예측하기 
어렵다는 것을 의미하며, 해당 발사관의 수납 메커니즘이 지난 수십 년 전부터 초소형위성 발
사에 가장 널리 활용되고 있다는 것을 고려하면 지난 세월 동안의 초소형위성의 초기 실패에
도 상당 부분 기여하고 있을 가능성을 의미한다. 비록 위성의 초기운영에 성공하더라도 임무 
수명이나 내부 부품의 내구성에 심대한 영향을 미칠 여지도 배제할 수는 없다. 

다음은 저수준 정현파 가진시험 결과들이다. 통상적인 위성의 진동모드와 달리 1차 시험의 
경우, 주파수 응답함수 그래프에서 뚜렷하게 식별하기 애매한 모드가 많고 고유진동수의 변
이가 심하다. Table 5는 최저 모드(가장 낮은 고유주파수) 및 주 모드(가장 큰 응답을 갖는 고
유주파수) 두 가지로 분류한 고유진동수 변이 폭이다. 다만 여기서 언급한 최저 모드 고유주
파수는 실제 고유모드라고 보기는 어려우며, 단지 주파수 응답함수 그래프에서만 볼 수 있는 
최저 주파수를 갖는 모드라고 이해할 수 있다. 실제 기능시험과 육안 검사로는 Z축 시험을 
제외하고는 이상이 없었음을 감안하면 각 진동하중시험 사이의 고유주파수 변이로 이상 여부
를 판정하는 통상적인 방법은 초소형위성의 경우에는 적용하기 어렵다. 통상적인 시험에서 
고유주파수 편이가 3%이내일 때를 물리적 이상이 없다고 간주함을 감안하면 초소형위성의 
진동시험의 불확실성이 무척 큼을 알 수 있다.  

랜덤 가진 시험 결과는 Fig. 6과 같다. 랜덤 가진시험 역시 준정적 시험 결과와 비슷하게 과
도한 응답을 보임을 알 수 있다. 특히 이 현상은 저주파 응답을 보면 알 수 있는데, 저주파의 
입력하중 대비 응답하중 비중이 1에 가까우므로 이론상으로는 입력하중의 ASD(acceleration  

Table 5. Natural frequencies measured in LLSS of first vibration test 

 X Y Z 

Lowest 

mode 

Initial 78.00 94.30 72.58 

Half sine (+) 97.97 95.04 70.88 

Half sine (–) 83.93 97.19 71.05 

Random 84.24 105.35 70.43 

Shift 

(%) 

19.97 

(26%) 

11.05 

(12%) 

2.15 

(3%) 

Main 

mode 

Initial 476.44 166.44 96.64 

Half sine (+) 472.71 167.72 105.88 

Half sine (–) 470.19 163.69 92.96 

Random 471.24 173.46 98.15 

Shift  

(%) 

6.25  

(1%) 

9.77  

(6%) 

12.92 

(14%) 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Fig. 6. Random PSD(Power Spectral Density) result for first vibration test. (a) X axis, (b) Y 
axis, (c) Z axis. 
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spectrum density)와 비슷한 응답을 보여야 하나, 저주파 응답의 ASD는 입력보다 훨씬 크다
는 것을 알 수 있다. 특히 이러한 현상은 Fig. 6의 (a)와 같이 X축 방향, 즉 위성 사출방향일 
때 더욱 두드러짐을 알 수 있다. 일반적 방식의 큐브위성 발사관과 내부에 장착된 위성 사이
에는 스프링 힘에 의한 사출을 위해 매우 작은 간격이 존재할 수밖에 없다. 이로 인해 내부의 
큐브위성이 외부 가진에 제한적으로 갖는 왕복 운동에 가까운 움직임을 보이기에 아래와 같
이 예측하기 어려운 현상을 일으킨 것으로 추정된다. 

 
2.3.2 위성의 문제점 및 설계 수정 

X, Y축 방향 진동시험은 기능시험 및 육안 검사 모두 이상이 없었다. 문제가 있던 것은 Z축 
진동시험으로서, Fig. 7처럼 Z축 진동시험 이후에 전개형 태양전지판 1개의 전개장치(HRM, 
Hold and Release Mechanism) 고정 끈이 풀려 있었고, 이로 인해 태양전지판의 진동 시험 
중 전개되어 시험 종료 후 자동으로 위성 사출이 되지 않는 현상이 발생하였다. 그리고 반대
면 태양전지판을 포함한 다수의 태양전지판 모듈에 셀 손상이 관찰되었다.  

한편 Fig. 8처럼 내부 이리듐 송수신 모뎀 칩이 너트 풀림으로 인한 자세 이탈을 일으켰다. 
특이한 점은 전 문단에서 언급한 고정 끈이 풀린 태양전지판은 이후의 상세 검사로도 손상이 
없는 반면, 끈 풀림이 없었던 반대면의 태양전지판은 Fig. 9와 같은 측면부의 셀 손상이 있다

Fig. 7. Failure of the HRM(Hold and Release Mechanism) string (right) and unexpected 
deployment of the solar panel (left). 

 

Fig. 8. Failure of iridium module (right) and its original picture (left). 
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는 점이다. 여기서 유추할 수 있는 점은 이리듐 모듈에서 풀린 너트로 인해 셀 손상이 발생하
였다는 점이다. 이리듐 모뎀 칩은 그 볼트 고정 위치가 한쪽 면에 몰려 있어서 수직방향 진동
에 취약한 구조이다.  

이후 확인 결과, 이리듐 모듈 조립 시 원래 적용해야 했던 접착제 처리를 생략하였으며, 2
차 시험에는 정상적인 절차로 접착제 처리를 적용하였다. 전개형 태양전지판의 고정 끈 풀림 
현상을 방지하기 위해 이후의 시험에는 고정 끈 체결 후 접착제 처리를 적용하였다. 이들 결
과는 다음 장에서 서술할 예정이다. 

한편 위성의 태양전지판이 발사 중 의도치 않은 전개 시 위성 사출에 문제가 있을 수 있음
이 이번 시험을 통해 드러났다. 이 문제는 발사관 내부의 문턱과 유사한 구조물과 전개된 태
양전지판과 간섭을 일으키면서 발생한 문제로, 이는 위성 수납 방향을 반대로 하면 예방할 수 
있다. 

 

2.4 2차 발사환경시험 및 결과 분석 

2차 발사환경시험은 1차 시험에 나타난 문제점의 해결 방안을 적용함과 동시에 그 이후에 
있었던 여러 변경 사항들을 최대한 적용하였다. 1차 시험 이후 2020년 초에 2차 시험을 수행
하려고 하였으나 코로나19로 인하여 발사관 배송이 지연되어 2021년 4월에 항공우주연구원
에서 수행하였다. 그리고 준정적 가속도하중 시험으로 Sine Burst법을 사용하였다.  

1차 시험과의 가장 큰 차이점은 바로 큐브위성 발사관으로 2차 시험의 발사관은 실제 발사
에 사용될 예정인 발사관과 동일한 형상이며 제조사에서 명명하는 ‘dynamic rail’을 통해 내
부 큐브위성을 수납 후 고정하는 기능을 갖고 있다. 이를 위하여 제조사의 기술진들과 화상회
의를 통해 해당 기술의 적용 방법을 전수받아 시험에 적용하였다. 후술하겠지만 이를 통하여 
내부의 초소형위성이 실제 받는 구조적 하중을 그렇지 않은 경우에 비해 훨씬 경감함을 알 
수 있다. 그 외의 두 발사관의 차이점으로 1차 시험의 발사관은 위성 1기를 수납하는 반면, 2
차 시험 발사관은 2기의 위성을 수납한다. 원래 본 시험에서 시제인증모델과 함께 더미모델

 
Fig. 9. Scratches of solar cells in undamaged solar panel. 
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을 같이 수납할 예정이었으나, 발사관 제조사 사정에 의해 시제인증모델만 수납한 채로 시험
을 수행하였다. 

2차 진동시험의 준정적 가속도하중 시험 결과는 Table 6 및 Fig. 10과 같다. Table 6은 1차 
시험과 2차 시험의 가진 대비 응답의 비율을 비교한 것이다. 1차 시험에 비해 2차 시험의 증
폭비는 이상적인 수치인 1에 훨씬 더 가까운 것을 알 수 있다. 2차 시험의 발사관으로도 내부 
위성을 완전하게 구속하는 것은 아니므로 진폭비가 1을 다소 상회하는 것을 알 수 있다.  

2차 시험의 발사관은 수납 시 적절한 볼트 조작을 통해 발사관 레일이 내부 큐브위성의 레
일을 눌러서 구속을 가하는 방식이고, 이는 현대적 방식의 초소형위성 발사관들이 기본적으
로 적용하는 메커니즘이다[15–17]. 단, 다른 구속방식들의 경우, 발사관 개폐문이 열림과 동
시에 구속이 해제되는 반면 2차 시험의 발사관은 볼트 조작을 통해 구속하므로 개폐문의 개
폐 여부와 관계없이 일정한 구속력을 가하게 된다. 따라서 위성의 성공적인 사출을 위해 구속
력을 일정 수준 이상으로는 크게 가져가기 어려우며, 이에 따라 내부의 위성을 구속하는 효과
도 한계가 있다고 볼 수 있다. 위성 구속 방식 및 구속력에 따른 하중 증폭비는 다양한 요인
에 의해 결정되며, 어느 정도의 하중 증폭을 용인할 것인지에 대한 비교와 논의가 필요하다. 

저수준 정현파 가진시험도 1차 시험과 2차 시험의 결과가 확연히 다르다. 일단 2차 시험의 
주파수 응답함수 그래프는 그 모양이 상대적으로 간결하며 모드 구분이 확실하다. 그리고 측
정된 고유주파수 편이는 Table 7과 같다. Table 5와 비교하면 고유주파수 값 자체가 무척 판
이한데, 이는 내부 위성의 구속 여부에 따라 위성이 받는 경계조건이 확연히 달라지지 때문이
다. Table 7에서 보면 X, Y, Z축 시험 모두 준정적 하중시험 전후로는 거의 고유치 변화를 보
이지 않지만, 랜덤진동 시험 이후로는 상대적으로 큰 편이를 보이고 있다. 이는 전술한 것처
럼 2차 시험의 발사관의 구속력의 한계로 인해 상대적으로 높은 수준의 하중시험인 랜덤진동 
전후로 고유주파수의 편이가 발생한 것으로 보인다. 다만 1차 시험과 비슷하게 고유주파수 
변이와 무관하게 시험 후 사후 기능시험과 육안 검사로는 어떠한 이상도 없었으므로 고유주
파수 변이로 이상을 판정할 수는 없다. 

Fig. 11은 랜덤진동시험 결과이다. 1차 시험 결과인 Fig. 6과 비교 시 저주파의 응답이 입력 
응답과 거의 일치하는 양상을 보임으로서 입력 가진 대비 과도함이 훨씬 경감됨을 알 수 있
다. 특히 두 시험의 X축, Z축 가진 결과를 비교하면 저주파의 응답 안정성이 2차 시험의 현대
적 위성 구속 방식 적용 시 훨씬 향상됨을 직관적으로 알 수 있다. 

종합적으로 1차 시험과 2차 시험 결과를 비교하면 내부의 큐브위성을 발사 중 고정하는 메
커니즘이 적용된 현대 방식의 발사관이 해당 기능이 없는 전통적 방식의 발사관보다 위성에 가
하는 기계적 하중이 훨씬 적다는 것을 알 수 있다. 향후 발사 예정인 초소형위성에서는 위성 

Table 6. Amplification of response over input load of 1st and 2nd quasi static acceleration test

Axis First test Second test 

X 7.96 1.33 

Y 5.08 1.21 

Z 3.39 1.07 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Fig. 10. Quasi-static acceleration test result for second vibration test. (a) X axis, (b) Y axis, 
(c) Z axis. 
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Table 7. Natural frequencies measured in LLSS of second vibration test 

 X Y Z 

Main mode Initial 239.00 119.78 179.31 

Sine burst 240.33 120.45 177.34 

Random 228.67 124.51 158.78 

Shift (%) 10.33 (4.3) 4.73 (3.9) 20.53 (11.45) 

 

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Fig. 11. Random PSD result for second vibration test. (a) X axis, (b) Y axis, (c) Z axis. 
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고정 기능을 가진 발사관을 선택하는 것이 위성 개발의 부담을 줄이고, 기계적 실패율을 낮
추는 데 크게 기여할 수 있을 것이다. 

한편 시험 종료 후 사후 기능시험 및 검사 결과, 1차 시험의 문제점들은 전혀 발생하지 않
았음을 확인함으로써 문제 해결 방식이 성공적으로 적용되었음을 알 수 있었다. 

 

3. 결론 

과학임무 초소형위성 SNIPE의 시제인증모델의 두 차례의 진동시험 결과를 분석하였고, 구
조적으로 발생한 문제 해결책에 대해 논의하였다. 현대적 위성구속 방식의 발사관과 일반적 
방식의 발사관의 차이점에 대해 두 차례의 시험의 실례를 통해 분석하였으며, 보다 안정적인 
발사를 위해서 위성 구속 방식의 필요성을 강조하였다. 그리고 위성 부품 소자의 조립의 중요
성, 전개형 태양전지판의 구속 방식의 개선, 큐브위성 수납 방식 고려를 통해 전개형 태양전
지판에서 잠재된 위험성을 경감 및 극복할 수 있는 방법들을 기술하였다. 
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SAR(Synthetic Aperture Radar) 위성 개발현황 및  
향후 HRWS(High Resolution Wide Swath) SAR 위성 
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Current Trends of the Synthetic Aperture Radar (SAR) Satellite 
Development and Future Strategy for the High Resolution Wide 
Swath (HRWS) SAR Satellite Development 
Ungdai Ko†, Inho Seo, Juyoung Lee, Hyunjae Jeong  

Agency for Defense Development, Daejeon 34186, Korea 

 

요 약 

본 논문은 SAR 위성 기술의 현황을 조사하여 향후 우리나라 HRWS SAR (High Resolution Wide Swath 

Synthetic Aperture Radar) 위성을 개발하기 위한 전략을 제안하기 위해 만들어졌다. 현황조사를 통해, 

최신 SAR 기술 동향은 SAR 위성 영상을 보다 적극적으로 활용하기 위해 DBF(Digital Beam-Forming), 

SCORE(SCan-On-REceive), DPCA(Displaced Phase Center Antenna), 간섭계, 그리고 편파 기술을 

사용하는 것이라는 것을 알 수 있었다. 이와 같은 최신 SAR 기술 동향 및 해외 HRWS SAR 개발 사례를 

기반으로, 수년 내로 발사가 예정된 KOMPSAT-6(KOrea Multi-Purpose SATellite-6)를 사용하여 

DPCA 및 SCORE 기술을 개발하고, 결국에는 전지구를 일주일 간격으로 관측할 수 있는 HRWS SAR 

위성을 개발하는 것을 향후 우리나라 HRWS SAR 위성 개발을 위한 전략으로 제안하였다. 

Abstract 

This paper is made to suggest a future strategy for the Korean High Resolution Wide Swath Synthetic 

Aperture Radar (HRWS SAR) satellite development by surveying the current trends for the SAR satellite 

technologies. From the survey, the latest SAR technology trends are revealed of using Digital Beam-

Forming (DBF), SCan-On-Receive (SCORE), Displaced Phase Center Antenna (DPCA), interferometry, 

and polarimetry for exploiting the SAR imagery. Based on the latest SAR technology trends and the foreign 

HRWS SAR development cases, the strategy for the future HRWS Korean SAR satellite development is 

suggested to develop the DPCA and SCORE technologies by using the KOrea Multi-Purpose SATellite-6 

(KOMPSAT-6) which is going to launch in a few years, and consequently to develop the HRWS SAR 

satellites which can monitor the whole Earth at weekly intervals. 
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핵심어 : SAR(Synthetic Aperture Radar) 위성, 광역 고해상 SAR, 다중입출력 SAR, 다중채널 
SAR, SAR 간섭계 

Keywords : Synthetic Aperture Radar (SAR) satellite, High Resolution Wide Swath 
Synthetic Aperture Radar (HRWS SAR), Multiple-Input Multiple-Output 
(MIMO) SAR, multichannel SAR, SAR interferometry 

 

 

1. 서론 

1978년 최초의 SAR(Synthetic Aperture Radar, 합성개구레이다) 위성인 SEASAT이 발사
된 후 지금까지 약 40년 동안 무수히 많은 SAR 위성이 발사되어 지구를 돌고 있으며, 우리나
라도 2013년 다목적실용위성 5호를 발사하여 현재 운용 중에 있다. SAR 위성은 태양광이 필
요한 EO(electro-optical, 전자광학) 위성과는 달리 레이다 파를 사용하여 날씨 및 밤낮 구분 
없이 운용이 가능하다. 그리고 SAR 신호의 특성을 이용하여 관심지역에 대한 다양한 분석이 
가능하다.  

본 논문에서는 SAR 위성 개발 현황을 파악하고 이를 바탕으로 향후 우리나라 HRWS(High 
Resolution Wide Swath, 고해상광역관측폭) SAR 위성의 개발전략을 제안하였다. 이를 위해 
2절에서 위성용 SAR 탑재체 기술 개발 동향을 기술하였으며, 2.1절 SAR 탑재체 위성 개발 
동향에서는 현재 SAR 탑재체를 탑재하여 성공적으로 운용되고 있는 대표적인 SAR 위성들을 
기술하였다. 그리고 2.2절 SAR 탑재체 기술 개발 동향에서는 2.2.1절에서 현재 활용되고 있
는 보편적 SAR 운용 기술을 소개하였고, 2.2.2절에서 최신 SAR 탑재체 기술 개발 동향을 소
개하였다. 2.3절 SAR 탑재체 영상 활용 기술 동향에서는 기존의 SAR 영상 활용 기술과 새롭
게 연구되고 있는 주요 SAR 영상 활용 기법에 대해 언급하였다. 3절에서는 이상 언급된 SAR 
탑재체 기술 개발 동향과 해외 HRWS SAR 위성 개발 사례를 바탕으로 향후 우리나라 
HRWS SAR 위성 개발전략을 제안하였다.  

 

2. 위성용 SAR(Synthetic Aperture Radar) 탑재체 기술 
개발 동향 

2.1 SAR 탑재체 위성 개발 동향 

2.1.1 RADARSAT-Ⅱ 
RADARSAT-II는 캐나다 CSA(Canadian Space Agency)와 MDA(MacDonald Dettwiler 

Associates of Richmond, BC)가 함께 개발한 민간 위성이다. RADARSAT-II는 RADARSAT-
I의 후속위성으로 2007년 12월 발사되었으며 1대가 운용 중이다[1]. Fig. 1a는 RADARSAT-
II의 형상을 보여준다. 주요 특성은 Table 1과 같다. 
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Fig. 1. SAR payload satellites. (a) RADARSAT-II [1], (b) SAR-Lupe [3], (c) TerraSAR/TanDEM 

[4], (d) KOMPSAT-5 [5], (e) ALOS-2 [6], (f) COSMO-SkyMed 2nd Generation [7]. SAR, 

Synthetic Aperture Radar; KOMPSAT-5, KOrea Multi-Purpose SATellite-5; ALOS-2, Advanced 

Land Observing Sate-llite-2. 

 

Table 1. RADARSAT-II characteristics [1,2] 

Item Characteristic 

Resolution 3–100 m 

Polarimetry Quadruple 

Orbit Sun-synchronous 

Altitude 798 km 

Orbit inclination 98.6° 

Frequency band C-band 

Center frequency 5.405 GHz 

Antenna Active phase array antenna 
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2.1.2 SAR-Lupe 
SAR-Lupe는 독일 OHB-System AG가 개발한 독일 최초의 군사위성이다. SAR-Lupe는 

2006년 12월 발사된 1호를 시작으로 2008년 7월 발사된 5호까지 총 5대가 군집으로 운용된
다[3]. Fig. 1b는 SAR-Lupe의 형상을 보여준다. 주요 특성은 Table 2와 같다. 
 

2.1.3 TanDEM-X (TDX) 
 TDX(TanDEM-X: TerraSAR-X add-on for Digital Elevation Measurement)는 독일 

DLR(German Aerospace Center), EADS GmbH, 그리고 Infoterra GmbH가 함께 개발한 민
간위성이다. TDX는 TSX(TerraSAR-X)의 후속위성으로 2010년 6월에 발사되었으며 1대가 
운용 중이다[4]. TDX는 고정밀 DEM(digital elevation model, 수치표고모델)을 확보하기 위
해 필요한 간섭영상(interferometric image) 촬영이 가능하도록 TSX 근처에서 비행하며 임
무를 수행한다. Fig. 1c는 TDX와 TSX의 형상을 보여준다. 주요 특성은 Table 3과 같다. 

Table 2. SAR-Lupe characteristics [2,3] 

Item Characteristic 

Resolution 0.5 m, 1 m 

Polarimetry Single 

Orbit Polar 

Altitude 500 km 

Orbit inclination 98.2° 

Frequency band X-band 

Center frequency 9.65 GHz 

Antenna Reflector 

SAR, Synthetic Aperture Radar. 

 

Table 3. TDX characteristics [2,4] 

Item Characteristic 

Resolution 1, 3, 16 m 

Polarimetry Quadruple 

Orbit Sun-synchronous 

Altitude 514 km 

Orbit inclination 97.44° 

Frequency band X-band 

Center frequency 9.65 GHz 

Antenna Active phase array antenna 

TDX, TanDEM-X. 
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2.1.4 KOrea Multi-Purpose SATellite-5 (KOMPSAT-5) 
KOMPSAT-5(KOrea Multi-Purpose SATellite-5)는 우리나라 KARI(Korea Aerospace 

Research Institute)가 개발한 위성이다. KOMPSAT-5는 2013년 8월에 발사되었으며, 1대가 
운용 중이다[5]. Fig. 1d는 KOMPSAT-5의 형상을 보여준다. 주요 특성은 Table 4와 같다. 
 

2.1.5 Advanced Land Observing Satellite-2 (ALOS-2) 
ALOS-2(Advanced Land Observing Satellite-2)는 일본 JAXA(Japan Aerospace and 

Exploration Agency)가 개발한 위성이다. ALOS-2는 ALOS-1의 후속위성으로 2014년 5월 
발사되었으며, 1대가 운용 중이다[6]. Fig. 1e은 ALOS-2의 형상을 보여준다. 주요 특성은 
Table 5와 같다. 

 

2.1.6 COSMO-SkyMed Second Generation Synthetic Aperture Radar (CSG-SAR) 
CSG-SAR(COSMO-SkyMed Second Generation Synthetic Aperture Radar)는 이탈리아 

Table 4. KOMPSAT-5 characteristics [5] 

Item Characteristic 

Resolution 1, 3, 20 m 

Polarimetry Single 

Orbit Sun-synchronous 

Altitude 550 km 

Orbit inclination 97.6° 

Frequency band X-band 

Center frequency 9.66 GHz 

Antenna Active phase array antenna 

KOMPSAT-5, KOrea Multi-Purpose SATellite-5. 
 

Table 5. ALOS-2 characteristics [6] 

Item Characteristic 

Resolution 3, 6, 10, 100 m 

Polarimetry Quadruple 

Orbit Sun-synchronous 

Altitude 628 km 

Orbit inclination 97.9° 

Frequency band L-band 

Center frequency 1,236.5 / 1,257.5 / 1,278.5 MHz (selectable) 

Antenna Active phase array antenna 

ALOS-2, Advanced Land Observing Satellite-2. 
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ASI(Italian Space Agency)에서 요구조건을 제공하고, I-MoD(Italian Ministry of Defense)에
서 자금을 받아 개발된 민군 겸용 위성이다. CSG-SAR는 CSK(COSMO-SkyMed first 
Generation)의 후속위성으로 2대가 계획되었으며, 1호기는 2019년 12월 발사되었다[7]. Fig. 
1f는 CSG-SAR의 형상을 보여준다. 주요 특성은 Table 6과 같다. 
 

2.2 SAR 탑재체 기술 개발 동향 

2.2.1 일반 SAR 탑재체 기술 
일반적으로 SAR 시스템은 안테나 방사 패턴을 운용 모드에 따라 조절하여 다양한 영상 모

드를 구현한다. SAR 탑재체에 적용되는 위상 배열 안테나의 경우, 안테나를 소형 개구(sub-
aperture)들로 나누고, 송수신 모듈(TRM, transmit/receive module)의 위상과 크기를 조절
하여 방사 패턴을 합성할 수 있다[8]. 

 
2.2.1.1 Stripmap 

SAR 시스템의 가장 기초적인 영상모드는 stripmap 모드이다. Stripmap 모드는 안테나 패
턴이 하나의 관측폭으로 고정되어 있어서, Fig. 2a와 같이 연속된 strip 영상을 촬영할 수 있
다. Stripmap 모드의 해상도는 안테나의 진행방향(azimuth)을 한 축으로 하고 안테나의 진행
방향에 수직이 되는 안테나 고도각 방향(slant-range)을 다른 한 축으로 하는 2차원으로 표현
될 수 있다. 안테나 고도각 방향의 경사거리(slant-range) 해상도 𝑑௥은 아래 식 (1)과 같이 표
현된다[8–11]. 

 𝑑௥ = 𝑐଴ 2𝐵௥⁄                                          (1) 

 
여기서 𝑐଴는 빛의 속도를 나타내며, 𝐵௥은 주파수 대역폭을 나타낸다. 그리고 안테나 방위각

(azimuth)의 해상도 𝛿௔는 아래 식 (2)와 같이 표현된다[8–11]. 
 

Table 6. CSG-SAR characteristics [7] 

Item Characteristic 

Resolution 0.35–40 m 

Polarimetry Quadruple 

Orbit Sun-synchronous 

Altitude 619.6 km 

Orbit inclination 97.86° 

Frequency band X-band 

Center frequency 9.6 GHz 

Antenna Active phase array antenna 

CSG-SAR, COSMO-SkyMed Second Generation Synthetic Aperture Radar. 
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Fig. 2. General principles of SAR imaging. (a) Stripmap mode [8], (b) Spotlight mode [12]. 

 𝛿௔ = ௗଶೌ                                          (2) 

 
여기서 𝑑௔는 안테나 길이를 나타낸다. 
 

2.2.1.2 Spotlight 
만약 방위각 방향(안테나 진행방향) 해상도를 높이고 싶다면 spotlight 모드가 사용된다. 

Spotlight 모드에서는 어느 한 지역을 촬영할 때 Fig. 2b에서처럼 안테나 패턴이, 해당 지역 
안에 위치한 고정된 한 점을 계속 바라보도록 방향을 바꾸게 된다. 해당 지역에 대해 길어진 
촬영시간은 합성개구 길이를 증가시키고, 결국 더 좋은 해상도를 얻게 된다. 방위각 방향(안
테나 진행방향) 해상도 δ௔는 아래 식 (3)과 같다. 

 δ௔ = ఒଶ୼ఏೌ                                           (3) 

 
여기서 𝜆는 파장을 나타내고, Δ𝜃௔는 촬영 시작에서의 빔조향 방향과 촬영 끝에서의 빔조향 

방향 사이의 각을 나타낸다[8–11]. 
 

2.2.1.3 ScanSAR 
만약 stripmap보다 더 넓은 관측폭이 필요하다면, scanSAR 모드가 사용될 수 있다. 

ScanSAR 모드의 고도각 방향 안테나 패턴은 Fig. 3a와 같이 다중(multiple)으로 나누어진 소
형 관측폭(sub-swath)에 해당하는 고도각에 맞추어, 방향을 바꾸게 된다. 이 때문에, 각 소형 
관측폭들은 stripmap 경우보다 짧은 시간 동안 촬영된다. 적절한 처리가 끝난 뒤 scanSAR 
모드는 넓은 관측폭의 SAR 영상을 만들게 된다. 하지만 stripmap 모드에 비해 방위각 방향 
해상도는 낮아진다[8,13]. 

 
2.2.1.4 Terrain Observation by Progressive Scans (TOPS) 

TOPS(Terrain Observation by Progressive Scans) 모드는 stripmap 모드의 일종이며, 안
테나 패턴을 고도각 방향으로만 변환하는 scanSAR 모드와는 다르게, Fig. 3b와 같이 안테나 
패턴을 고도각 방향뿐 아니라, 방위각 방향으로도 변환시켜 영상을 촬영한다. TOPS 모드는  
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Fig. 3. General technologies of SAR payload. (a) ScanSAR mode [13], (b) TOPS mode [13], (c) 

TOPS mode image [14], (d) ScanSAR mode image(no scalloping correction applied) [14]. 

TOPS, Terrain Observation by Progressive Scans. 

 
Fig. 3c와 3d에서 볼 수 있는 것처럼 scanSAR 모드 영상에서 세로 방향으로 나타날 수 있는 
scalloping 현상을 제거하여 영상품질을 향상시킬 수 있다[8,13,14]. 

 
2.2.2 최신 SAR 탑재체 기술 개발 동향 

앞에서 보편적 SAR 운용 기술에 대해 살펴보았고, 다음으로 최신 SAR 탑재체 기술 동향을 
정리하였다. 현재 multistatic, DBF(Digital Beam-Forming, 디지털빔형성)를 기반으로 한 
HRWS 기술 등이 주로 연구되고 있으며, 해당 기술은 가까운 미래에 실용화 될 것으로 예상
된다[8,11]. 

 
2.2.2.1 Bistatic and multistatic SAR 

하나의 안테나를 이용하여 송신과 수신을 모두 수행하는 기존의 monostatic SAR 시스템과 
비교하여, bistatic SAR는 Fig. 4a와 같이, 송신기와 수신기가 공간적으로 떨어져 있는 레이더 
시스템을 의미하며, multistatic SAR는 하나의 수신기를 가지는 bistatic SAR와는 다르게 Fig. 
4b와 같이 다중(multiple) 수신기를 가진 레이다 시스템을 의미한다[15]. 기존의 monostatic 
시스템과 비교하여 송신기와 수신기들을 따로 분리하는 경우, 동시에 여러 각도로 지상영상
을 획득할 수 있는 고유한 관찰 기하가 가능하게 된다[11,15].  

수신기 수가 많을수록 더 많은 정보를 얻을 수 있을 뿐만 아니라, 관련 위성을 재구성하거
나 그들의 위치를 미세 조정하는 방법으로 방사 측정 및 간섭 측정 모드에서 시스템 감도를 
최적화 할 수 있다[11]. 이러한 특징들로 인해 bistatic과 multistatic SAR 시스템은 지구탐사
에 많이 사용되고 있다. 관련된 지구탐사의 예를 들면 지형 매핑, 얼음의 질량과 부피 변화 
관찰, 식물 구조 측정 및 3-D 변화 관측 등이 있다[11,15]. 

 
2.2.2.2 High resolution wide swath synthetic aperture radar (HRWS SAR) 

HRWS SAR 시스템은, Fig. 4c와 같이, 여러 개의 소형 개구(sub-aperture)로 나누어진 큰 
수신 안테나를 가지고 있다. 각 소형 개구들은 개별적인 수신 채널에 연결되어 있다. 고도각 
방향의 다중(multiple) 소형 개구들은 돌아오는 레이다 파면(wavefront) 방향에 맞춰 폭이 좁
은 고도각 빔의 방향을 실시간으로 바꾸는데 사용된다[8,11,16]. 
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Fig. 4. Latest technologies of SAR payload. (a) Bistatic flight [15], (b) Multistatic flight [15], (c) 

HRWS SAR [8], (d) MIMO SAR [11], (e) Multichannel ScanSAR [11], (f) Single-channel SAR 

with multiple elevation beams [11], (g) Digital beam forming with reflector antenna [17], (h) 

SMAP mission [19]. HRWS SAR, High Resolution Wide Swath Synthetic Aperture Radar; 

MIMO, Multiple-Input Multiple-Output; SMAP, Soil Moisture Active and Passive. 

 

이와 같은 기술은 SCORE(SCan-On-Receive, 수신스캔) 기술이라 불리며, 관측폭을 희생
하지 않으면서 민감도와 방사해상도를 높이는데 적합하다. 또한, 돌아오는 레이다 파면을 방
위각 방향으로 서로 떨어져 있는 다중 소형 개구들이 샘플링하는데, 이런 추가적인 방위각 방
향 샘플링은 방위각 방향 모호성(ambiguity)을 증가시키지 않고, 방위각 방향 해상도를 높일 
수 있는 넓은 도플러 대역의 영상을 얻을 수 있게 한다[8,11,16]. 

 
2.2.2.3 Multiple-input multiple-output synthetic aperture radar (MIMO SAR) 

다중채널 stripmap 모드를 가진 HRWS은 방위각 방향 해상도를 1 m 이하로 줄일 수는 있
으나, 150 km보다 큰 관측폭을 위해선 15 m 이상의 다소 긴 안테나가 필요하기 때문에 넓은 
관측폭 매핑에는 부적절하다[11]. 관측폭을 확장하기 위한 해결방법은 Fig. 4d에 나와 있는 
것처럼 두 개의 송신기를 동시에 사용하는 것이다. 이러한 MIMO(Multiple-Input Multiple-
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Output, 다중입력다중출력) SAR는 전체 안테나 길이를 일정하게 유지하면서 관측폭을 두 배
로 늘릴 수 있다[11]. 

 
2.2.2.4 Multichannel ScanSAR 

Multichannel scanSAR는 Fig. 4e와 같이, DPCA(Displaced Phase Center Antenna, 분산
배치위상중심안테나) 기술을 사용하여 많은 수의 방위각 방향 개구로 샘플링된 넓은 도플러 
스펙트럼을 활용하고, SCORE 기술을 사용하여 고도각 빔의 방향을 실시간으로 변경하여 높
은 해상도와 넓은 관측폭을 얻는 기술이다. 하지만 대역폭 변화, 큰 스퀸트각 변화, 그리고 서
로 다른 burst PRF(Pulse Repetition Frequency, 펄스반복주파수)와 같은 어려움은 아직 해
결해야 할 과제이다[8,11,16,17]. 

 
2.2.2.5 Single-channel SAR with multiple elevation beams 

Single-channel SAR with multiple elevation beams은 multichannel scanSAR의 대안 중 
하나이다[17]. Fig. 4f에서 볼 수 있듯이, 하나의 광폭 빔 조사기로 송신된 서로 다른 펄스의 
반사파들이 서로 다른 방향으로 동시에 도착할 때, 각각의 반사파를 따로 수신할 수 있도록 
다중의 좁은 고도각 빔들이 만들어진다. 이 기술은 안테나 크기를 크게 하거나 burst 모드를 
사용할 필요 없이 촬영지역을 증가시킬 수 있다[8,11,17,18]. 

하지만, 해결해야 할 2가지 어려움이 있다. 첫 번째는, 서로 다른 송신 펄스로부터 만들어
지는 반사파들이 동시에 수신될 때, 서로 다른 반사파임에도 불구하고 같은 반사파로 오인되
면서 생기는 고도각 방향 모호성(range ambiguity)을 최소화하는 것이다. 그리고 두 번째는 
레이더가 전파를 송신하는 동안에는 수신을 하지 못하기 때문에 발생하는 관측 불가능 거리
(blind range)이다. 하지만, 첫 번째 어려움은 고도각 방향으로 좁은 폭의 빔을 만들 수 있는 
안테나로 해결할 수 있고, 두 번째 어려움은 서로 떨어져 있는 두 개의 위성을 사용하거나 관
측 불가능 거리가 관측폭을 가로질러 이동할 수 있도록 천천히 변하는 PRF를 사용하여 해결
할 수 있다[8,11,17]. 

 
2.2.2.6 Digital beam forming with reflector antenna 

안테나 패턴이 고정되는 반사판 안테나의 단점을 해결하고, 다양한 안테나 패턴을 디지털 
방식으로 생성 가능한 DBF 기술을 적용한 것이 DBF를 적용한 반사판 안테나 기술이다. Fig. 
4g와 같이, 파라볼릭 반사판형 안테나는 돌아오는 레이다 파를 하나 또는 몇 개의 피드 요소
(feed element)에서 포커싱을 수행한다. 반사파는 고도각이 증가하는 방향으로 도착하기 때
문에, 도착하는 반사파 방향에 맞춰 피드 요소를 차례로 읽기만 하면 된다[8,17]. 직접 방사 
어레이와 비교해서, 각 순간마다 몇 개의 피드 신호들을 합치기만 하면 되기 때문에, 실시간 
빔조향을 위한 계산시간이 많이 줄어든다. 이러한 안테나는 우주 열변형에 둔감한 진보된 경
량 그레파이트 에폭시 복합재료로 만들어진다[8,17]. 

 
2.2.2.7 Rotating reflector antenna 

Rotating reflector antenna 개념은 SMAP(Soil Moisture Active and Passive) 프로젝트에
서 NASA/JPL에 의해 소개되었다. Fig. 4h와 같이, 이 기술은 DBF 기술을 사용하지 않으며, 
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하나의 피드가 약 13–14.6 rpm으로 회전하는 안테나를 지향하도록 한다[17,19]. 
풋프린트는 약 40 km의 관측폭을 가진다. 하지만 처리 알고리즘의 도움을 받는 경우, 위성

진행 방향의 회전은 1,000 km의 관측폭이 가능하게 된다[17,19]. 이 기술은 전 지구를 기존
의 방법보다 4배 빠르게 촬영할 수 있게 한다. 그러나 안테나를 회전시키는 것은 어려운 기술
이다. 회전이 시작되면 위성은 주어진 궤도에서 벗어나지 않도록 위성의 자세가 제어되어야 
한다[17,19]. 
 

2.3 SAR 탑재체 영상 활용 기술 동향 

2.3.1 SAR interferometry 
SAR 간섭계(interferometry) 기술은 지표형상, 지표변위 및 침하, 빙하 이동과 같은 중요한 

지구 물리학적 매개 변수를 매우 정확하게 측정할 수 있는 강력하고 잘 확립된 원격탐지 기술
이다[20,21]. SAR 간섭계 기술의 핵심 아이디어는 주어진 촬영지역에 대해 약간 다른 위치 또
는 서로 다른 시간에서 획득한 두 개 이상의 레이다 영상에 포함된 위상을 비교하는 것이다.  

각 SAR 영상의 위상에는 정확한 레이다 파장 정보가 포함되어 있기 때문에, 센티미터 또는 
밀리미터 정확도로 레이다 파 경로 길이 차이를 감지하고 측정할 수 있다[8,11]. SAR 간섭계 
기술의 기본적인 측정값으로 interferogram이 있다[8]. 이 측정값은 어떤 한 지역에 해당하
는 두 장의 SAR 영상으로 만들어지며 두 영상 사이에서의 위상 값 차이를 나타낸다. 다른 말
로 하면 지표변위의 디지털 표현이라고 할 수 있다[22]. Fig. 5a는 interferogram으로 만들어
진 DEM이다. 

Fig. 5. SAR interferometry. (a) DEM from Interferogram [8], (b) DInSAR at Mexico City [8], (c) 

PS [24], (d) PS vs SqueeSAR [25]. SAR, Synthetic Aperture Radar; DEM, Digital Elevation 

Model; DInSAR, Differential Interferometry SAR; PS, Permanent Scatterer. 
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하지만, interferogram을 사용하면 LOS(Line Of Sight, 조준선) 방향의 정확한 지표변위 값
을 얻을 수 있을 것이라는 기대와는 다르게, 어떤 한 위성이 서로 다른 시간에 같은 장소를 
촬영하면, 촬영 때마다 약간씩 다른 LOS 방향으로 촬영하게 되기 때문에, 지형학적 왜곡에 
영향을 받게 된다[21,22]. 이런 지형학적 왜곡을 최소화하기 위해 DEM을 사용하여 지형학적 
왜곡을 보상한 differential interferogram을 만들어 사용하는데, 이 기술은 DInSAR(Differential 
Interferometry SAR)라고 불린다[21,22]. Fig. 5b은 DInSAR로 얻은 Mexico city의 지표변
위 그림이다. 

 
2.3.1.1 Permanent Scatterer Interferometry Synthetic Aperture Radar (PSInSAR) 

PSInSAR(Permanent Scatterer Interferometry SAR, 고정산란체간섭 SAR)는 DInSAR 
중 하나로 지표변위를 밀리미터 정확도로 구할 수 있는 기술이다. 이 기술은 PS(Permanent 
Scatterer, 고정산란체)를 사용하는데, 이는 영상에서 시간의 변화에도 안정된 크기를 보여
주는 하나의 픽셀로 나타나며, 보통 빌딩이나 바위와 같은 점 같은 표적이 이에 해당한다
[8,22–24]. Fig. 5c에서의 초록색 점은 TerraSAR-X와 ENVISAT 영상으로 구한 PS를 나타낸
다[24]. 

 
2.3.1.2 SqueeSAR 

PSInSAR는 인공 구조물을 PS로 선별하여 도심지역 외에는 그 밀도가 저하된다[23,25]. 이
를 극복하기 위해서 개발된 squeeSAR는 PS 외에도 서로 유사한 레이다 반사특성을 가지는 
인접 픽셀들, 즉 DS(Distributed Scatterer, 분포산란체)를 이용하여 높은 품질의 지구 물리적
인 특성을 고밀도로 얻을 수 있는 장점을 가지고 있다[23,25]. SqueeSAR란 이름은 최적의 결
과를 얻기 위해 필요한 정보를 “squeezing“하는 데서 유래한다[25]. Fig. 5d는 PS 기술과 
squeeSAR 기술로 얻을 수 있는 측정점을 비교한 그림이다. 

 
2.3.2 Synthetic aperture radar-ground moving target indication (SAR-GMTI) 

SAR-GMTI(Ground Moving Target Indication, 지상이동표적탐지)는 SAR 위성의 데이터
를 사용하여 지상의 이동물체를 관측하는 기술이다. SAR 탑재체 위성은 EO 탑재체 위성과는 
다르게 밤낮 구분 없이 영상을 획득할 수 있기 때문에, 지상 이동물체를 지속적으로 관측하는
데 유리하다. 하지만 SAR는 EO와는 다르게 표적이 되는 이동물체의 속도를 정확히 추정할 
수 있어야 이동물체의 정확한 위치를 영상에 표현할 수 있다[26,27]. 현재 이를 위한 많은 연
구가 진행되고 있다. Fig. 6a에서 색깔 있는 삼각형은 이동물체를 나타낸다. 

최근, HRWS 기술로 얻을 수 있는 낮은 클러터 특성을 가진 SAR 영상을 사용하여 GMTI의 
이동물체 탐지 가능성을 높이려는 연구가 활발히 진행 중에 있다[28,29]. 

 
2.3.3 SAR polarimetry 

SAR polarimetry는 인공 및 자연 산란체에 대한 편파 특성 측정을 기반으로 토지, 눈, 얼
음, 해양 및 도시 관련 응용 분야에서 정성적 및 정량적인 물리학적 정보를 얻는데 널리 사용
되는 기술이다[8]. 전체 산란 행렬을 측정하면 산란체의 모양, 방향 및 유전(dielectric) 특성
을 정밀하게 관찰할 수 있으며, 해상도 셀 내부에서 발생하는 산란 메커니즘을 식별하거나 분
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리할 수 있는 물리학적 모델을 개발할 수도 있다[8]. Fig. 6b는 ALOS/PALSAR(Advanced Land 
Observing Satellite/Phased Array L-band Synthetic Aperture Radar, 첨단지상관측위성/위
상배열 L-밴드 합성개구레이다) 프로젝트에서 촬영한 편파 영상이다[30]. 

SAR 편파(polarimetry) 기술을 발전시켜 간섭계(interferometry) 기술을 접목한 polarimetric 
SAR interferometry는 다중 편파로 얻어진 하나 또는 그 이상의 SAR 간섭계 영상을 조합하
여 자연물 또는 인공 구조물 상에 존재하는 산란체들의 수직 분포 및 구조 특성을 파악할 수 
있는 방법이다[23,31,32]. Fig. 6c는 polarimetric SAR interferometry로 구한 숲의 높이 지도
이다. Fig. 6d는 polarimetric SAR와 polarimetric SAR interferometry 기술을 비교한 그림
이다. 

 
2.3.4 SAR tomography 

SAR tomography는 SAR의 기본 개념인 인공위성이 진행하는 방위방향으로 합성개구를 
형성하여 방위방향 해상도를 높이는 것과 유사한 원리를 이용하며, Fig. 6e와 같이 다양한 고
도각 방향으로 영상을 획득하여 기존의 SAR 영상 정보에 높이 정보까지 획득할 수 있는 기
법이다[8,23,33–35]. 이중기준선(dual-baseline)으로 영상을 획득하는 polarimetric SAR 
interferometry와는 다르게, SAR tomography는 다중기준선(multi-baseline)으로 영상을 획
득하여 산란체들의 수직 분포 및 구조 특성을 더욱 명확하게 파악할 수 있다[8]. Fig. 6e를 Fig. 
6d와 비교하면 SAR tomography와 polarimetric SAR, 그리고 SAR tomography와 polar-
imetric SAR interferometry와의 차이를 알 수 있다. Fig. 6f는 산림 특성 및 높이를 SAR 
tomography 기법으로 구현한 것이다[8,23]. 

Fig. 6. Polarimetric and interferometric SAR (a) GMTI [26], (b) ALOS/PALSAR polarimetry [30], 

(c) PolInSAR [8], (d) PolSAR vs PolInSAR [33], (e) SAR tomography [33], (f) SAR tomography 

forest characteristics and height [8]. GMTI, Ground Moving Target Indication; ALOS-2, 

Advanced Land Observing Satellite-2; PALSAR, Phased Array L-band Synthetic Aperture 

Radar; PolInSAR, Polarimetric SAR Interferometry; PolSAR, Polarimetric SAR. 
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3. 향후 HRWS SAR(High Resolution Wide Swath Synthetic 
Aperture Radar) 위성 개발전략 

3.1 해외 HRWS SAR 위성 개발 사례 

향후 우리나라 HRWS SAR 위성 개발전략을 세우기 위해, 앞서 살펴본 SAR 탑재체 및 
SAR 영상 처리 기술 개발 동향과 더불어, 해외 HRWS SAR 위성 개발 사례를 살펴보았다. 

2009년부터 TSX는 Fig. 7a와 같이 DRA(Dual Receive Antenna, 이중수신안테나)를 사용
하여 2채널 DPCA 기술을 시험하였다[36]. 그 결과 Fig. 7b에서처럼, 모호성 억제(ambiguity 
suppression)를 통해 고스트 영상이 사라진, 보다 선명한 영상을 얻을 수 있었다. Fig. 7b에서 
위의 그림은 일반적인 단독 안테나 모드로 촬영한 영상이고 아래의 그림은 DRA 모드로 촬영
한 영상이다. 

2013년과 2014년에 TSX를 사용하여 고도각 방향으로 SCORE 기술을 시험하였다[37]. 
TSX는 이 시험을 위해 2개의 빔을 교대로 사용하는 방법을 사용하였다[37]. Fig. 7c에서 볼 
수 있듯이, 왼쪽 그림의 빨간 사각형 안에서 보이는, 모호성(ambiguity)로 인해 생성된, 고스
트 형상이 오른쪽 그림에는 보이지 않는다. Fig. 7c에서 왼쪽 그림은 1개 빔으로 촬영한 영상
이고 오른쪽 그림은 2개의 빔을 고도각 방향으로 교대로 사용하여 촬영한 영상이다[37].  

Fig. 7. Foreign cases of HRWS SAR development. (a) TSX 2 channels DRA [36], (b) TSX 2 
channels ambiguity suppression [36], (c) TSX SCORE ambiguity suppression [37], (d) TSX-
TDX 4 channels ambiguity suppression [38], (e) MirrorSAR concept [39], (f) Tandem-L 
concept [42]. HRWS, High Resolution Wide Swath; TSX, TerraSAR-X; SCORE, SCan-On-
Receive; DRA, Dual Receive Antenna. 



 

 

 
 
 
 

J. Space Technol. Appl. 1(3), 337-355 (2021)

https://www.jstna.org  |  351

2014년에 TSX와 TDX는 각각 DRA 모드를 사용하여 4채널로 확장된 DPCA 기술을 시험 
하였다[38]. 그 결과, Fig. 7d에서처럼 모호성 억제를 통해 고스트 영상이 사라진, 보다 선명한 
영상을 얻을 수 있었다. DLR은 Fig. 7e에서와 같이 SAR 신호 송신을 담당하는 1대의 HRWS 
위성과 지상에서 반사된 SAR 신호를 수신하여 다시 HRWS 위성에 전달하는 3대의 수신전용 
위성으로 구성된 mirrorSAR를 제안하였다[39]. 이 프로젝트는 수신을 담당하는 위성이 단지 
SAR 신호 전달 역할 만을 수행하기 때문에 중저가에 획득할 수 있다는 장점이 있으며 2024
년 발사가 계획되어 있다[39,40].  

DLR은 또한 Fig. 7f에서와 같이 직경 15 m의 reflector 안테나를 장착한 두 개의 위성으로 
이루어진 Tandem-L 프로젝트를 제안하였다. 이 위성은 SCORE 기술을 이용하여 staggered 
SAR[41]를 구현할 예정이다. 이 기술로 인해 Tandem-L은 최대 약 350 km의 관측폭을 가질 
수 있으며, 지구 전역을 약 1주에 2번 정도 촬영할 예정이다[41,42]. 또한 고해상을 얻기 위
해 다중 방위각 방향 채널을 탑재할 예정이고, 2024년 발사 예정이다[41,42].  

Airbus는 DLR과 함께 worldSAR 군집위성 개념을 제안하였다[43]. WorldSAR는 국적은 
다르지만 비슷한 성능의 SAR 위성을 군집 운용하여 재방문주기를 줄이고 관측능력을 넓히며, 
관측의 연속성을 제공한다는 개념을 가지고 있다[43]. 현재 worldSAR 군집위성은 독일의 
TSX/TDX 그리고 스페인의 PAZ로 구성되어 있으며, PAZ는 스페인어로 평화라는 의미이며 
TSX를 기반으로 만들어진 위성이다[43]. 

해외 HRWS SAR 위성 개발 사례를 살펴보면서 우리가 알 수 있는 것은, 민간 SAR 관련 정
보가 개방된 국가 중 최고의 기술수준을 가지고 있는 독일과 같은 해외 SAR 위성 선진국은 
높은 해상도를 가지면서 동시에 넓은 관측폭을 제공할 수 있는 HRWS SAR 위성 개발에 많은 
투자를 하고 있다는 것이다. 또한, HRWS SAR 이전까지 모호성 문제 때문에 SAR 영상의 해
상도를 높이려면 관측폭을 희생해야 하고 관측폭을 넓히려면 해상도를 희생해야 했지만, 
HRWS SAR의 핵심기술인 DBF과 다중채널 기술이 개발되고 우주 궤도시험에 성공하면서 이 
모호성 문제는 극복될 수 있다는 것이 증명되었다는 것이다.  

 

3.2 향후 우리나라 HRWS SAR 위성 개발전략 

해외 사례를 토대로 우리나라의 HRWS SAR 위성 개발전략을 아래와 같이 제안한다.  
(1) TSX 형태로 개발되는 KOMPSAT-6호의 dual phase center[44] 기능을 통해 2채널 

DPCA 시험을 실시하여 관련 기술을 확보한다.  
(2) KOMPSAT-6의 2개 빔을 사용한 고도각 방향 SCORE을 시험하여 관련 기술을 확보한다. 
(3) KOMPSAT-6과 KOMPSAT-5의 궤도가 겹치는 기간을 이용하여 2개 이상의 다중채널 및 

multistatic SAR를 시험하여 관련 기술을 확보한다. 
(4) KOMPSAT-6의 업그레이드 버전을 개발할 때, 다수의 초소형 위성을 수신전용 위성으로 

함께 운용할 수 있도록 한다.    
(5) (1)–(4)에서 언급된 기술들이 확보되고 성숙되었을 때, Tandem-L과 같은 대형 안테나를 

장착하고 일주일 단위로 전 지구 관측을 반복할 수 있는 SAR 위성을 개발한다. 
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(6) WorldSAR와 같이 다국적 SAR 위성을 군집 운용하는 국제협력기구에 참가하여 다양한 
SAR 영상을 확보함과 동시에, 이를 사용하여 polarimetry SAR interferometry, tomo-
graphy와 같은 3D SAR 영상처리 기술을 개발한다. 

앞에서 언급한 기술 외에도 HRWS SAR 영상촬영 시 발생하는 많은 양의 데이터를 보다 효
과적으로 처리하기 위해 위성탑재(onboard) 데이터 처리 기술[45] 개발도 병행할 필요가 있다. 

 

4. 결론 

지금까지 SAR 탑재체 기술과 SAR 영상처리 기술 동향 및 해외 HRWS SAR 개발 사례를 
조사하였다. 그리고 이를 바탕으로 향후 우리나라 HRWS SAR 위성 개발전략을 제안하였다. 
SAR 탑재체 기술 동향에 관해서는 보편적 SAR 운용 기술뿐 아니라 DBF, SCORE, DPCA 등 
최신 SAR 탑재체 기술에 대해서도 함께 조사하였다. SAR 영상처리 기술 동향에 관해서는 간
섭계, 편파 등을 이용한 다양한 영상처리 기술에 대해 조사하였다. 그리고 해외 HRWS SAR 
개발 사례는 DLR에서 TSX를 활용하여 SCORE와 DPCA 기술을 시험한 것으로부터, 앞으로 
수년 내 발사 예정인 Tandem-L까지 알아보았다.  

향후 우리나라 HRWS SAR 위성 개발전략에 대해서는 TSX를 활용한 해외 HRWS SAR 개
발 사례를 참고하여 수년 내 발사 예정인 KOMPSAT-6를 활용한 HRWS SAR 기술개발 전략
을 제안하였다. 

앞으로 우리나라가 HRWS SAR 기술을 개발하기 위해서는 장기간에 걸친 많은 투자가 필
요하다. 이와 같은 큰 사업을 민간 기업이 단독으로 추진하기엔 많은 위험이 따른다. 그러므
로 민간, 공공 및 군사 분야 연구소가 함께 투자하고 협력하여 개발 위험을 줄이는 동시에 서
로의 성과를 공유하여 시너지 효과를 확대하는 노력이 필요하다. 
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중적외선 센서 위성 영상의 상온 온도 정보  
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Possibility and Accuracy of Extracting Room Temperature 
Information from Mid-Infrared Sensor Satellite Images 
SeokWeon Choi†, DooChun Seo, DongHan Lee  

Korea Aerospace Research Institute, Daejeon 34133, Korea 
 

요 약 

중적외선을 이용하여 획득한 영상은 상온 부근의 온도 측정에는 적당하지 않다는 것이 교과서적 상식이었

으나, 최근 중적외선 센서를 이용한 위성 영상을 살펴보면 중적외선 센서를 이용하여 측정한 결과물도 상

온 부근의 온도를 측정할 수 있다는 가능성을 보여주고 있다. 본 논문에서는 중적외선 센서를 가지는 위성 

영상의 상온 온도 정보 추출 가능성 및 정확도에 대해 살펴보고자 한다. 논문에서 검토된 중적외선 위성 

영상은 상온 부분의 온도를 잘 표시하였으며, 측정된 온도의 절대값으로서의 신뢰성에 관해서는, 태양광의 

지표면 직접 반사에 의한 열전달량 영향과 대기에서 흡수되는 적외선 대기 흡수량의 영향은 비교적 작거나 

일정한 값으로 볼 수 있지만, 비접촉식 온도계의 한계인 물성치의 의한 복사 계수(emissivity)의 불확실성 

문제는 여전히 해결해야할 문제로 남아 있게 되었다. 

Abstract 

It was common knowledge in textbooks that images acquired using mid-infrared ray were not suitable for 
measuring temperature near room temperature. But a recent satellite image using a mid-infrared sensor 
show the possibility that the result measured using the mid-infrared sensor can also measure the 
temperature near room temperature. In this paper, the possibility and accuracy of extraction room 
temperature information from satellite images with mid-infrared sensors are reviewed. The mid-infrared 
satellite image reviewed in this paper showed the temperature of room temperature well, and regarding 
the reliability as an absolute value of the measured temperature, the effect of the heat transfer amount due 
to the direct reflection of sunlight on the surface and the effect of the infrared absorption amount absorbed 
in the atmosphere can be seen as a relatively small or constant value. However, the problem of uncertainty 
in the radiation coefficient due to physical properties, which is the limit of the non-contact thermometer, 
remained a problem to be solved. 

핵심어 : 중적외선 위성 영상, 중적외선 센서, 상온 온도 측정, 측정 정확도 
Keywords : mid-infrared satellite image, mid-infrared sensor, ambient temperature 

measurement, measurement accuracy 
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1. 서론 

적외선은 가시광선보다 파장이 긴 전자기파이며, 넓은 의미에서는 빛이지만 사람의 눈에 
보이는 빨간색보다 긴 영역의 눈에 보이지 않는 전자기파를 통칭하여 부르는 용어이다. 

적외선을 파장에 따라 조금 자세히 구분하여 예전에는 0.75–3 µm 영역을 근적외선, 3–25 
µm를 적외선, 25–1,000 µm를 원 적외선이라고 구분하기도 하였으나, 최근에는 이보다 조금 
자세히 구분하여 0.75–1.4 µm를 근적외선(near infrared, NIR; IR-A), 1.4–3 µm를 단적외선
(short wavelength infrared, SWIR; IR-B), 3–8 µm 영역을 중적외선(medium wavelength 
infrared, MWIR, IR-C), 8–15 µm를 장적외선(long wavelength infrared, LWIR; IR-C), 15–
1,000 µm를 극적외선(far Infrared, FIR)이라고 구분하고 있다[1]. 

적외선 센서는 적외선 램프를 켜서 반사되는 적외선 빛을 측정하는 타입과 물체에서 자연
적으로 나오는 열원을 감지하는 수동형 센서 타입으로 구분할 수도 있으며, 파장에 따라 센서
의 종류를 구분하기도 하는데, 인공위성에 적용되는 적외선 센서는 수동형 센서를 많이 사용
하며, SWIR 센서는 광물탐지나 대기보정 등에 활용될 수 있기에 위성에 많이 탑재되는 편이
고, 8–15 µm의 장적외선 파장 센서는 온도측정을 위해 많이 활용되고 있다. 

중적외선을 이용하여 획득한 영상은 상온 부근의 온도 측정에는 적당하지 않다는 것이 상
식이었으나, 최근 중적외선을 이용한 위성 영상을 살펴보면 중적외선 센서를 이용하여 측정
한 결과물도 상온 부근의 온도를 측정할 수 있다는 가능성을 보여주고 있다[2–5]. 

본 논문에서는 중적외선 센서를 가지는 위성 영상의 상온 온도 정보 추출가능성 및 정확도
에 대해 실제 운용 중인 위성의 결과를 이용하여 살펴보고자 한다. 

 

2. 본론 
적외선 센서를 이용하여 온도를 측정하는 것은 두 물체간의 복사 열전달에 의한 값을 측정

하는 것인데, 통상적으로 위성체 열해석 등을 할 때에는 가시광선 영역을 포함하는 태양 직접
광에 의한 열전달은 물성치에 따른 태양광 흡수도(solar absorbance)를 이용해서 계산하고, 
물체간의 복사에 대한 열전달은 스테판 볼츠만 공식에 의해 절대 온도 4승에 대한 차이에 물
성치에 따른 복사 계수(emissivity)를 곱해서 계산을 하게 되며, 복사에 의한 열교환량의 대부
분은 중적외선과 장적외선 영역에서 이루어지므로, 3–14 µm의 영역을 열적외선이라고 부르
기도 한다. 

복사 열전달에 의한 온도 측정값들은, Fig. 1에서 보듯, 같은 표면 복사율 조건에서도 파장 
및 온도에 따라 복사도가 균일하지 않음을 확인할 수 있으며[4], 상온부근의 온도인 300 K에 
대한 복사도는 8–15 µm의 장적외선 파장대에서는 어느 정도의 균일한 크기값을 가지고 있기 
때문에 이 파장대를 이용하여 상온 부분의 정확한 온도 측정이 용이하지만, 중적외선 파장대
인 3–8 µm에서는 파장에 따라 기울기도 다르고 크기도 작아, 이 파장대는 상온 부분의 온도 
측정에는 적절하지 않은 것으로 알려져 있었다. 

중적외선 영역 중에서도 3–5 µm 영역은 600 K 이상의 고온부에 대해선 잘 표현할 수 있으
나, 상온에 가까운 온도에 대해서는 같은 온도에 대해서도 파장에 따른 복사도의 크기도 작고, 
파장에 따라 복사도의 크기 차이가 굉장히 큰 구간이므로, 이 구간의 파장은 상온 부근의 물
체를 표현하기에는 적당하지 않을 수 있는 파장대임을 쉽게 생각할 수 있다.  
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하지만 3.3–5.2 µm 정도로 약간만 파장을 달리 하면 상온부터 700도 이상의 높은 온도에 
대해서도 영상으로 잘 표시할 수 있는 가능성이 보이며, 상온 부분의 온도도 측정할 수 있는 
가능성이 존재하게 된다. 실제로 3.3–5.2 µm의 파장대의 적외선 영상은 영상표현에 더 특화
된 영역으로 알려져 야간 영상장비 등에 많이 사용되고 있으며, 현재 운용 중인 중적외선 센
서 위성의 경우도 이 파장대를 사용하고 있다. 

 

2.1 적외선 온도 측정시 주요 온도 측정 오차 요인과 영향성  

지상 시스템에 적용되는 적외선 센서를 이용하여 온도를 측정할 때는 적외선 센서의 신뢰
성에는 문제가 없다고 가정하더라도, 일반적으로 다음과 같은 3가지의 요인에 의한 오차 및 
편차 요인을 제거해야 한다고 알려져 있다[5]. 

 
a. 낮 영상의 경우, 태양광의 직접 반사에 의한 태양광 흡수도에 의한 열전달량 영향 
b. 대기에서 흡수되는 적외선 대기 흡수량의 영향 
c. 물성치의 의한 복사 계수(emissivity)의 불확실성 
 
일반적으로 항공기 등에 탑재되어 운용되는 적외선 카메라의 경우 촬영할 때마다 a, b의 영

향을 많이 받게 되며, 이로 인해 같은 지역 촬영영상도 편차가 큰 값을 나타내게 되며, 이 값
들에 대한 보정이 중요한 문제로 대두되게 된다. 

반면, 최근에 운용 중인 적외선위성의 적외선 영상은 통상의 지상체 적외선 카메라와는 다
른 특성이 나타나게 된다. 

Fig. 2는 탑재된 카메라의 형태 및 빛의 경로인데, M1–M4까지 4개의 반사거울을 이용해서 
빛을 반사시켜 빛의 경로를 길게 하고(초점거리를 증가시키는 효과로서 해상도를 좋게 만듦), 
M4까지 반사된 빛을 정교한 분광기인 반사 및 투시 거울(M5)를 이용해서 빛의 파장을 가시

 
Fig. 1. Spectral radiance as a function of wavelength and temperature (typical example). 
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광선과 적외선을 사전에 분광하여, 가시광선은(반사하여) 광학 카메라 검출기에 넣어주고, 
3.3–5.2 µm 파장대의 적외선 만을(투과시켜) 적외선 검출기에 넣어주기 때문에, 정밀한 분광
없이 검출기만을 이용해서 직접 물체를 관측하는 일반적인 지상 적외선 카메라와는 다르게 
태양광 반사광에 의한 영향은 거의 받지 않게 된다. 

이것은 운용 중인 위성의 낮 영상과 밤 영상을 이용하여 같은 지역의 상대 온도를 추출하
였을 때 편차가 큰 차이가 없는 결과로부터 확인할 수 있다[4]. 

대기 흡수 영향성의 경우도, 항공기 등에 탑재되어 촬영을 하는 경우에는, 목표물과 가깝게
는 몇 km에서부터 멀게는 몇 백 km까지 다른 거리에서, 동일한 장비를 이용해서 적외선 영
상을 촬영하여 획득하기 때문에, 대기에 의해 흡수되는 영향이 경우에 따라 수백 배까지 차이
가 나게 됨으로 중요하게 보정을 해줘야 하는 요소이나, 위성 영상의 경우 지표면에서 500 
km 이상 떨어진 우주에서 10 km 미만의 균일한 대기층을 거의 수직으로 보게 되고, 이 대기
층의 두께는 위성영상 촬영에 대해 거의 일정하게 됨으로 대기 흡수도의 의한 영향값도 일정
한 상수로 가정하여도 무방하며, 이것은 밤 영상 등의 촬영에서 영상이 재현성 있게 촬영되는 
것으로 확인할 수 있다(물론 계절에 따른 변화나 안개가 낀 경우 등에 의해 값들이 변할 수는 
있으나, 위성영상 획득이 가능한 맑은 날의 영상의 경우에는 대기에 의한 영향성의 편차가 적
다고 볼 수 있게 된다.).  

운용 중인 적외선 위성과 같이, 우주에서 파장을 분광하여 적외선 영상을 촬영하는 경우는, 
통상 지상에서 촬영되는 적외선 영상에 비해 a, b에 의한 변동 요인은 적다고 할 수 있으며, 
상온 부분의 온도도 Fig. 1에서 보여진 것과 같이 파장 및 온도에 따른 복사율의 크기 및 편
차가 커서, 중적외선 영역에서는 곤란하고, 8–12 µm 정도의 장적외선을 이용하여 측정해야 
한다는 교과서적 수준의 상식에도 불구하고, 3.3–5.2 µm의 영역도 정밀하고 재현성 있게 측
정이 된다면, 좋은 온도 측정 결과를 얻을 수 있는 가능성이 존재하게 된다. 

 Fig. 3은 실제 운용되는 위성 영상에서 관측할 수 있는 중적외선 센서의 온도와 복사휘도
의 전형적인 관계를 보여주고 있다. 

실제로 3.3–5.2 µm로 운용 중인 중적외선 위성은, 검출기 부분을 컴프레서를 이용한 냉각기 

 
Fig. 2. Satellite camera light path. 
 



 

 

 

중적외선 센서 위성 영상의 상온 온도 정보 추출 가능성 및 정확도 

360  |  https://doi.org/10.52912/jsta.1.3.356 

로 극저온으로 냉각시켜 사용함으로써 Fig. 3과 같은 재현성 있는 균일한 상관관계 그래프를 
얻을 수 있었으며, Fig. 4에서 볼 수 있는 것과 같이 실험실 및 궤도에서 300 K 온도에 대해 
0.05 K 이하의 NETD(noise equivalent temperature difference)값도 구현할 수 있었다[2]. 

 
Fig. 4. NETD of mid-infrared sensor satellites. NETD, noise equivalent temperature difference.

 
Fig. 3. Relationship between mid-infrared sensor temperature and radiance. 
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𝑁𝐸𝑇𝐷 = 𝑆𝑇𝐷𝐷𝑁white − 𝐷𝑁black
× Δ𝑇 

 

이 결과는 복사계수가 일정하다고 가정하면, 중적외선 센서임에도 불구하고, 상온 부근에서 
0.05도 이내의 상대적 온도 정확도를 구분할 수 있다고 해도 무방한 값이다. 

이것들은 현재 운용 중인 중적외선 위성의 경우, 직하 방향에 대해 대기 수분량의 오차를 
± 10%로 할 경우, 평균 0.06 K의 오차를 발생시키는 것으로 알려져 있으며, 지표면 근처의 
대기 온도 오차 ± 1 K 측정오차에 따른 온도 추정 오차는 평균 0.39 K이고, 센서 NEDT에 
의한 온도 추정 오차는 0.16 K 정도로 알려져 있는 것을 통해서도 확인할 수 있다[5]. 

Fig. 5는 운용 중인 적외선 위성에서 촬영한 특정 원자력 발전소 인근의 해수 온도로서 발
전소 부근은 인근 바다보다 약 7도 정도 높은 온도를 나타내고 있으며, 측정된 DN값은 약 
1,000 정도의 차이를 나타낸다. 같은 바닷물의 복사율은 큰 차이가 없으므로, 측정된 상대 온
도의 차는 신뢰성 있는 자료이며, 바닷물과 같은 특정지역의 물성치는 거의 일정한 값을 가지
게 됨으로, 중적외선 영상을 통한 정밀한 온도측정 가능함을 보여주는 한 예라고 할 수 있다. 

하지만 영상에서 획득된 여러 지점의 정보를 온도로 변환하여 정확성을 주장하는데 있어서
는, 비접촉식 온도계의 한계인 물성치의 의한 복사 계수(emissivity)의 불확실성 문제가 대
두되게 된다. 

하나의 예로 물체의 복사계수는 알루미늄의 경우 0.05–0.08 정도로 매우 낮고, 블랙 페인
트의 경우에는 0.9–0.96까지 높은 값으로 차이가 나게 됨으로, 영상 정보를 온도로 변환할 
때, 물성치가 다른 각 지점의 복사 계수를 모르는 상태에서는 정확한 온도를 계산할 수 없는 
한계에 직면하게 된다. 

이러한 한계는 중적외선 파장이기에 발생한 문제가 아니며, 8–12 µm의 파장대를 이용하는 
적외선 온도계에서도 발생할 수밖에 없는 필연적 문제이며, 적외선 온도 측정시 가장 유념해
야 하는 부분이다.  

 

 
Fig. 5. Satellite imagery of the Forsmark nuclear power plant area in Sweden, measured by 

mid-infrared sensor.
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3. 결론 

적외선 센서를 이용하여 온도 측정시 중적외선 영역은 파장 및 온도에 따른 복사율의 크기 
및 편차가 커서 곤란하고, 8–12 µm 정도의 장적외선을 이용하여 측정해야 한다는 교과서적 
수준의 상식이었으나, 최근 중적외선을 이용한 위성 영상을 살펴보면 중적외선 센서를 이용
하여 측정한 결과물도 상온 부근의 온도를 정확히 측정할 수 있다는 가능성을 보여주고 있다. 

운용되고 있는 적외선 위성영상의 경우, 측정된 온도의 절대값으로서의 신뢰성에 관해서는, 
태양광의 지표면 직접 반사에 의한 열전달량 영향과 대기에서 흡수되는 적외선 대기 흡수량
의 영향은 비교적 작거나 일정한 값으로 볼 수 있지만, 비접촉식 온도계의 한계인 물성치의 
의한 복사 계수(emissivity)의 불확실성 문제는 여전히 대두되게 된다. 

이러한 물성치에 의한 복사 계수(emissivity)의 불확실성 한계는 중적외선 파장이기에 발
생한 문제가 아니며, 8–12 µm의 파장대를 이용하는 적외선 온도계에서도 발생할 수밖에 없
는 필연적 문제이다.  
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요 약 

본 논문에서는 초소형 위성에 적용할 수 있는 전개형 메쉬 안테나의 Gore 특성에 따른 radio frequency 
(RF) 특성 변화에 관해 논한다. 메쉬 안테나의 경우 다양한 초소형위성에 탑재할 수 있으며, 통신/영상레
이다/SIGINT 등 다양한 우주임무에 활용이 가능하다. 이상적인 안테나 곡면을 형성하기 위해서는 충분한 
개수의 안테나 Rib 구조로 반사판을 구현해야 한다. 그러나 안테나 Rib 개수 증가에 따라 안테나 질량을 
비롯해 기계적인 전개 메커니즘의 복잡도 및 전개 신뢰성 등 다양한 설계인자에 영향을 미치게 된다. 본 논
문에서는 안테나의 RF 성능 열화 최소화 관점에서 적정 안테나 Rib의 개수를 도출하기 위해 메쉬 안테나의 
예시 모델을 대상으로 다양한 Rib 개수에 따른 RF 시뮬레이션을 통해 비교분석을 수행하였다. 

Abstract 

This research discusses the change in radio frequency (RF) characteristics according to the number of 
Gores on the deployable mesh antennas for potential micro-satellite applications. The deployable type of 
lightweight mesh antenna can be used for various space missions such as communication/SAR/ SIGINT. 
In order to implement an ideal curvature of antenna surface, sufficient number of antenna rib structures 
are required. However, the increase in antenna ribs affects various design factors of the antenna system, 
especially total system mass, complexity of deployable mechanism and reliability. In this paper, the proper 
number of ribs for the mesh antenna were derived by comparison of electro-magnetic (EM) simulation 
results of example of antenna model in accordance with the various number of ribs. 

핵심어 : 메쉬 안테나, 고어, 초소형위성, 전개형 안테나 
Keywords : mesh antenna, gore, microsatellite, deployable antenna 
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1. 서론 

최근 세계 위성 개발 패러다임은 초소형위성을 저가로 양산하기도 한다. 100 kg 내외의 초

소형급으로 질량과 체적 상 제약이 있음에도 불구하고 기계, 광학, 전자, 통신 분야 기술발전

에 따라 위성의 임무성능이 지속적으로 향상되어 왔다. 또한, 초소형위성의 군집운영을 통한 

재방문주기 최소화로 준실시간 지구관측, 우주인터넷망, 감시정찰 등에서 종래 실현 가능성

이 낮았던 다양한 우주임무를 실현할 수 있게 되면서 관련 수요가 급증하고 있다[1]. 

초소형위성 임무에 있어서 영상레이다나 통신 탑재체 등의 구현을 위한 핵심기술 중 하나

로 파라볼라 형태의 전개형 경량 메쉬 안테나가 주목받고 있으며, 폭넓은 연구개발이 이뤄지

고 있다[2–4]. 와이어 메쉬 소재로 안테나 반사판을 형성하기에 현존하는 안테나 형태 중 경량

화, 전개 면적 대비 수납효율 관점에서 가장 뛰어난 장점을 갖는다. 최근 Umbra Labs, Oxford 

Space System, i-QPS 등 해외 민간기업은 Wrapped-Rib, 트러스 링크, 관절형 Rib 등 다양

한 수납/전개 방식의 메쉬 안테나 기술을 확보하였다[2–4]. 반면, 국내의 경우 이에 대한 연

구개발이 미비하여 확보기술이 사실상 전무한 상황이다. 

전술한 바와 같이 해외에서는 메쉬를 이용한 안테나를 오래 전부터 관련된 연구를 수행해

왔다. Rusch et al.은 ATS-F에 탑재되는 우산형 반사판 안테나의 Boresight 이득 감소와 부엽

의 특성변화에 대해서 분석을 수행하였다[5]. Manohar et al.은 초소형위성에 탑재될 Ka 밴드 

우산형 안테나의 피더 위치의 최적화에 대한 연구를 수행하였다[6]. Zhang et al.은 비균일한 

안테나 고어 시트에 따른 반사판 안테나의 오차 특성에 대한 분석을 수행하였다[7]. 하지만 

국내에서는 상대적으로 이러한 메쉬 안테나 관련 연구사례 및 지적 기반이 미비하다. 공개된 

메쉬 안테나에 대한 연구사례는 ETRI에서 수행한 각면 반사판 안테나에 대한 안테나 특성 

해석 사례[8]와 본 연구팀이 최근에 발표한 Lotus 타입의 안테나에 대한 연구 외에는 이뤄져 

있지 않은 상황이다[9–12]. 

향후 국내 초소형위성 수요급증이 예상됨에 따라 핵심 탑재체 기술 중 하나로 메쉬 안테나

의 개발 필요성이 대두되고 있다. 메쉬 안테나의 경우, 체적 측면에서 고효율 수납이 가능하나 

질량 최적화도 필요하며, radio frequency (RF) 성능만을 고려하여 Rib을 무한정 증가시킬 수 

없기에 적정 Rib 개수가 설계를 통해 도출되어야 한다. 그러나 전술한 국내 지적 기반의 한

계로 메쉬 안테나를 대상으로 이와 같은 분석이 이뤄진 바 없다. 따라서 본 연구에서는 안테

나 Rib에 따라 형성되는 고어 개수에 따른 안테나의 전파적 특성을 분석하고, EM (electro-

magnetic) 시뮬레이션 결과에 기반하여 적정 안테나 고어 개수 선정에 관해 고찰하였다. 
 

2. 안테나 설계 모델 
2.1 안테나 형상 

우주용 대형 전개형 메쉬 안테나에 폭넓게 적용되어 오던 안테나는 Table 1의 AstroMesh
형 안테나, Wrapped-Rib 형 안테나, Foldable 안테나 등 와이어 메쉬를 기반으로 반사판을 
형성하는 다양한 안테나가 개발되어 왔다. 
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각 안테나 형태에 따른 장단점이 존재하며, 특히 전개 메커니즘의 신뢰성 측면에서 적정 안
테나 Type에 관해 고찰하였다. Table 1은 안테나 형태에 대한 예시와 함께 장단점을 비교 분
석한 결과를 나타내고 있다[2–4]. 본 연구에서는 전개 신뢰도, 복잡성, 전개 시 안테나 메쉬의 
구조적 안전성 측면에서 관절형 안테나인 Foldable 안테나를 대표적인 예로 고려하여 분석을 
수행하였다. 관절형 안테나는 안테나 대형화 설계에 용이한 Type 중 하나로 정지궤도 신호
정보수집 위성 개발 등에 활용이 가능하다. 

본 연구에서 수행하고자 하는 안테나의 반사판은 Cassegrain Type이다. 안테나 성능 검토 
전에 단일 반사판 형태로 Single Feed에 대한 안테나 분석을 수행하였다. 이에 따라 설계된 
안테나 주 반사판의 형상은 Fig. 1과 같다. 

이론적인 포물선 공식을 이용 시에 다음과 같은 공식을 따른다. 
 𝑍 = 14𝐹 (𝑥ଶ + 𝑦ଶ) = 𝑐𝑟ଶ (𝑥ଶ + 𝑦ଶ) (1)

 
여기서 𝐹는 초점거리를 의미한다. 𝐹는 𝑟ଶ 4𝑐⁄  형태로 나타낼 수 있으며, c는 포물선의 높

이 𝑟은 포물선의 외곽 반경을 의미한다. 메쉬 장착 시에 방사방향으로 영강성이 나타나도록 

Table 1. Comparison of various types of spaceborne deployable mesh antennas 

Factor AstroMesh Type Wrapped-Rib Type Foldable Type 

Config. 

 
Pros.  Good surface accuracy

 Easy deployment 
speed adjustment 

 Suitable for large 
antenna 

 Simple deployment 
mechanism 

 Easy deployment speed 
adjustment 

 Medium surface 
accuracy (dependent 
on number of ribs) 

Cons.  Low reliability (Complex 
mechanism and many 
joints) 

 0g device required 

 Large deployment 
shock 

 Possible to Mesh 
surface damage when 
deployment 

 Relatively more 
complex than 
Wrapped-Rib type 

 Ground support 
equipment such as 
zero-g device required 
(for large antenna) 

Properties  Off-axis antenna  Horn-feed parabolic 
antenna or 
Cassegrain/Gregorian 
antenna 

 Horn-Feed parabolic 
antenna or 
Cassegrain/Gregorian  
antenna 
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하기 위한 안테나의 곡면은 다음 식 (2)와 같이 정의된다. 여기서 𝜑는 360도를 n개의 Rib로 
나누었을 때의 각도이다. 

 𝑧 = 𝑐𝑟ଶ 𝑦ଶcosଶ ቀ𝜑2ቁ (2)

 
이에 따라 나타날 수 있는 RMS(Root Mean Square) 오차는 다음 식 (3)과 같다. 
 

𝜖 = ඩ2𝑆 න න ቎ 𝑐𝑟ଶ 𝑦ଶcosଶ ቀ𝜑2ቁ − 𝑐𝑟ଶ (𝑥ଶ + 𝑦ଶ)቏௕
଴

ଶ 𝑑𝑥𝑑𝑦௔
଴ = 2√23√5 𝑐 sinଶ 𝜑2 (3)

 
여기서 𝑠 = 𝑟ଶ sin ቀఝଶቁ cos ቀఝଶቁ는 고어가 xOy평면에 투영되었을 때 면적이고, 𝑎 = 𝑟cos ቀఝଶቁ

이고, 𝑏 = 𝑦tan ቀఝଶቁ이다. 이는 현재 고려하고 있는 안테나의 메쉬 특성을 고려한 RMS 오차
로 정의된다. 

 
2.2 안테나 기계 설계 

Fig. 2는 본 연구에서 수행하고자 하는 안테나 특성분석을 위해 가정된 우주용 메쉬 안테나 
모델의 수납/전개 시 기계형상을 나타낸다. 안테나의 경우, 주 반사판 기준 직경 2 크기로 제
작되었으며, 현재 지상기능 검증모델로 개발되었다. 가정된 안테나 모델의 기본설계는 12개
의 전개형 주 반사판 Rib 구조, 부 반사판 조립체, 주/부 반사판 장착 I/F 제공을 위한 중앙 
Base Plate(Antenna Rim Structure)로 구성된다. 여기서 전개형 주 반사판 Rib 구조는 발사
구속, 수납효율(체적 최소화) 등을 고려하여 3단 관절형으로 설계되었다. 각 관절부에는 Rib 
내부에 위치하는 Embedded Type의 회전 힌지를 적용하였으며, 전개를 위한 복원력은 각 
Rib 간 적용된 2개의 Constant Force Spring(CFS)가 제공한다. 여기서 Rib #1-#2 간 CFS는 
2.4 kgf, Rib #2-#3 간 CFS는 1.0 kgf의 힘으로 궤도 무중력(0 G) 환경에서 전개가 가능하도
록 구성하였다. 1단-Base 간 힌지의 경우에만 CFS가 아닌 토크 스프링 힌지를 적용하였다. 

 
Fig. 1. Configuration design of reflector antenna (zero membrane stiffness in radial direction).
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안테나의 체적은 수납 시 Φ0.56 m × 0.62 m, 전개 시 Φ2.00 m × 0.63 m이며, 시험모델
의 질량은 29.2 kg이다. 

안테나 곡률 최적화 설계를 통해 부 반사판 조립체는 고정형으로 설계하여 안테나 전개동
작을 최소화하였다. 부 반사판 조립체 상단부에는 주 반사판 수납 및 발사구속을 위한 메커니
즘이 위치한다. 안테나 전개 시에는 Fig. 3과 같이 2개의 구속분리장치 작동 직후 상단부 판
넬이 Pop-up 형태로 10 mm 가량 이동하며 모든 주 반사판 Rib의 전개가 시작되며, #1, #2, 
#3단이 동시다발적으로 전개가 이뤄지게 된다. 따라서 Rib 각각에 대해 구속분리장치를 적용
하는 방식이 아니므로 분리장치 개수가 최소화되어 전개실패 가능성을 가능한 줄일 수 있도
록 메커니즘 설계가 이뤄졌다. 발사구속 중에는 #2, #3 Rib의 구조건전성 확보를 위해 #1-#2
단, #2-#3단 간 Ball & Socket I/F를 두어 모든 Rib에 대한 구속력을 제공할 수 있다. 

안테나의 전기적/기계적 성능 구현에 있어서 중요하며, Trade-off 되어야 하는 주요 고려

사항 중 하나로 Rib 구조의 개수를 들 수 있다. 직조 또는 경편 그물망 구조의 와이어 메쉬는 

반사판 Rib 구조에 일정량 인장(tension)을 가하여 체결함으로써 반사판의 곡률이 적절히 형

Fig. 2. Deployed and stowed configurations of mesh antenna model. 

 
Fig. 3. Concept of launch locking mechanism and deployment sequence of mesh antenna 
model. 
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성될 수 있다. 여기서 Rib 구조 자체가 갖는 곡률로 인하여 Radial 방향으로는 적절한 곡률

형성이 용이하나, 이에 대한 Tangential 방향으로는 통상 ‘Gore’라고 명명하는 Rib 사이의 

메쉬 영역의 구속조건 부재로 메쉬가 직진성을 나타낼 수밖에 없다. 이로 인해 급전부에서 발

생한 신호들은 개구면까지 도달하는데 경로의 길이 차이가 발생하게 되고, 개구면에서 위상 

불균일로 인해 안테나의 성능이 저하된다. 따라서 안테나 성능을 위해서는 전기/기계적인 

Trade-off를 통해 Gore 영역 발생이 최소화되어야 하는데, Rib을 무한정 늘릴 수 없으므로 

안테나 성능이 수렴되는 Gore 개수를 찾아야 하는 문제가 본 논문의 핵심내용이다. Fig. 4는 

제작된 안테나 모델 형상을 나타낸다. 
 

3. 고어 개수에 따른 안테나 특성 분석 

3.1 반사판 안테나 해석 결과  

Fig. 5는 이상적인 안테나 반사판과 고어 개수에 따른 반사판 구조를 비교하여 나타낸다. 
안테나 고어 특성에 따른 RF 특성변화를 확인하기 위해 고어 개수를 그림과 같이 24개부터 
64개까지 고려하였다. 

본 논문의 안테나 설계 및 시뮬레이션은 CST의 Microwave Studio(Dassault Systèmes®)를 
이용하여 수행하였으며, 반사판 고어의 개수를 증가시켜 안테나 성능 변화를 분석하였다. 고
어 개수에 따른 특성을 확인하기 위해 반사판의 재질은 PEC(perfect electric conductor)를 
사용하였다. Fig. 6은 고어의 개수에 따른 안테나의 E-평면과 H-평면에서의 동일편파 및 교차
편파 방사패턴을 나타낸다. 이에 따른 안테나의 성능변화는 Table 2에 나타내었으며, 동일편 

Fig. 4. Manufactured mesh antenna with 12-gores. 
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(a) (b) (c) 

(d) (e) 

Fig. 5. Configurations of reflector antennas according to the number of gores (a) Ideal (b) 24-

gore (c) 32-gore (d) 48-gore (e) 64-gore. 

 

(a) 

(c) 

(b) 

(d) 

Fig. 6. Radiation patterns according to the number of gores (a) E-plane co-pol (b) E-plane 

cross-pol (c) H-plane co-pol (d) H-plane cross-pol. 
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Table 2. Summary of electrical performance of antenna according to the number of gores

The number of

gores 

Gain  

(dBi) 

Side-lobe level [dB] 3 dB BW 

(deg.) E-plane H-plane 

Ideal 44.9 –26.5 –28.8 1.0 

24 44.0 –30.7 –31.6 1.0 

32 44.6 –31.1 –31.8 1.0 

48 44.8 –25.5 –27.1 1.0 

64 44.8 –26.1 –28.0 1.0 

 
파의 경우 고어가 24개 이상이면 반사판이 이상적인 곡면인 경우에 비해 1 dB 이내로 이득이 
감소하였다. 한편, 안테나 부엽레벨의 경우, 고어가 32개 이하인 Case에서는 첫 번째 부엽이 
주엽과 합쳐지면서 빔폭이 넓어지는 특성을 나타내며, 안테나 이득에 비해 고어의 영향이 비
교적 크게 나타났다. 고어가 64개 이상이면 반사판이 이상적인 곡면을 이루는 경우와 유사한 
성능을 갖는 것을 확인하였다. 교차편파 특성의 경우, 고어의 개수가 증가하여 48개 이상일 
때 교차편파 성분이 증가하였다. 안테나의 교차편파 성분은 SAR 시스템의 모호성 성능의 열
화를 유발할 수 있으므로 교차편파 특성에 대한 고려가 필요하다. 
 

3.2 RMS 특성 분석 및 Ruze’s Equation 비교 

고어로 인한 반사판 표면의 RMS 오차를 식 (3)을 이용하여 계산하였다. 고어 개수 증가에 
따른 표면오차의 변화를 분석하였을 때, 고어개수가 36개 이상이면 RMS 표면오차가 1 mm 
이내로 줄어드는 것을 확인하였다. 고어의 개수에 따른 반사판 RMS 표면오차의 변화는 Fig. 
7에 나타내었다. 

고어로 인해 발생하는 안테나 이득손실에 대해 Ruze’s Equation[13]을 이용하여 분석하였
다. 계산된 RMS 오차 값을 식 (4)에 대입하여 표면오차에 의한 이득손실을 계산하였으며, 이
득 손실 값이 RMS 오차 크기에 비례하여 나타나는 것을 Fig. 8에서 확인할 수 있다. 고어 개

Fig. 7. Antenna RMS surface error according to the number of gores. 
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수가 증가하여 RMS 오차가 작아짐에 따라 이득손실 값이 감소하였고, EM 시뮬레이션 결과
와 비교하였을 때, 서로 동일한 경향을 나타내는 것을 확인하였다. 

 𝐺(𝜖) = 𝐺଴𝑒ିቀସగఢఒ ቁమ
 

(4)𝐺(𝜖) = 𝑔଴ − 685.81 ቀ 𝜖 𝜆ቁଶ
 

 
4. 결론 

본 논문은 메쉬 안테나의 경량화 및 고효율을 위한 Rib 개수의 최적화 시에 필수적으로 고
려해야 하는 요소인 안테나의 전기적 성능 영향에 관해 시뮬레이션을 통해 고찰하였다. 메쉬 
반사판의 직진성에 의해 형성되는 고어(Gore)의 개수가 적을수록 안테나의 이득 및 부엽레벨 
등의 동일편파 성능이 저하되었으며, 부엽이 주빔과 합쳐져 빔폭이 넓어지는 영향이 있었다. 
고어의 개수가 증가하여 직진성의 영향을 받는 반사판 영역이 감소하게 되며, 이에 따라 이상
적인 반사판일 때와 유사한 성능특성을 나타내었다. 교차편파의 경우, 고어가 48개 이상일 때 
증가하는 경향이 나타났다. 향후 안테나 메쉬의 소재 특성을 고려하여 반사판 안테나에 대한 
분석을 수행할 계획이다. 안테나의 임무목적에 따른 RF 성능 요구사항을 고려하여 Rib 구조의 
개수를 최적화한다면 위성 통신, 위성 SAR, SIGINT 등 다양한 분야에 적용 가능할 것으로 사료
된다. 
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요 약 

우리나라는 2022년 8월 시험용 달 궤도선을 처음으로 달에 보낼 계획이다. 그리고 제3차 우주개발 진흥 

기본계획을 통해서 밝힌 바에 따르면 이후 2030년 이전까지는 달 착륙선을 달에 보낸다는 계획이다. 달 

착륙지역 선정에는 착륙선의 임무에 따라 적합한 착륙 지역이 달라질 수 있으며, 따라서 성공적인 달 탐사 

임무 설계를 위해서는 달 착륙지역에 대한 사전 연구가 반드시 필요하다. 본 논문에서는 2018년 NASA 

워크숍에서 제안한 주요 달 착륙 후보지역에 대한 자료를 바탕으로 NASA의 MoonTrek을 이용하여 14개 

제안 지역중 주요 지역의 특성을 분석하였다. 그리고 이런 지역이 향후 어떠한 달 착륙 임무에 적합한지 

알아보았다. 또한 최근 달 착륙 국가들의 달 착륙 지역과 아르테미스(Artemis) 계획을 통해 달 남극의 중

요성에 대해서도 알아 보았다. 

Abstract 

Korea plans to send a pathfinder lunar orbiter to the Moon for the first time in August 2022. And according 

to the 3rd Basic Plan for Space Development Promotion, the plan is to send a lunar lander to the Moon 

before 2030. The selection of the lunar landing area can be varied depending on the lunar lander's mission, 

therefore preliminary research on the lunar landing sites is essential for a successful lunar exploration 

mission design. This paper analyzed the characteristics of major regions among 14 proposed regions using 

NASA's MoonTrek based on the data on the candidate areas for the major moon landing proposed sites by 

the NASA workshop in 2018. And we looked into what kind of future moon landing missions are suitable 

for these areas. We also looked at the importance of lunar Antarctica area through the recent lunar landing 

areas of Moon landing countries and Artemis plan. 

핵심어 : 달 착륙 지역, 달 남극 지역, 섀클턴 충돌구, 아르테미스 프로그램 
Keywords : lunar landing site, lunar polar region, Shackleton crater, Artemis program 
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1. 서론 
우리나라는 2022년 8월 시험용 달 궤도선을 국내 최초로 달에 보낼 예정이다. 시험용 달 

궤도선(KPLO)은 달의 궤도를 공전하는 달 관측 임무를 수행할 예정이다. 달 궤도선 이후 
2030년 이전까지는 달 착륙선을 달에 보낸다는 계획을 제3차 ‘우주개발진흥 기본계획(2018
년)’을 통해 밝히고 있다[1]. 달 착륙 임무를 위해서는 임무의 형태에 따라 착륙지역이 다르게 
선정될 수 있다. 그렇지만 기본적으로 달 착륙지는 착륙선의 안전한 착륙을 위해 암석이 적고 
경사도가 완만한 지역이 선호되며, 착륙선의 운용과 임무 기간 측면에서 태양의 일조량이 고
려되어야 한다. 이에 따라 달 착륙지역 선정에는 달 착륙선의 임무에 따라 착륙 지역이 다르
게 선정될 수 있다. 

또한 성공적인 임무설계를 위해서는 달 착륙지역에 대한 사전 연구가 반드시 필요하다. 국
내의 경우, 달 연구에 대한 연구자들이 이전보다 증가는 하고 있지만 아직도 부족한 실정이며, 
이에 달 착륙지역에 대한 상세한 연구도 부족하다. 그렇지만 이미 1969년 아폴로(Apollo) 유
인 달 착륙을 진행한 미국 NASA는 다양한 달 지형과 특성에 대한 많은 자료들과 지속적인 
연구가 진행되고 있다. 

최근에는 아시아 지역의 중국, 일본, 인도 등이 달 착륙 임무를 진행했거나 계획하고 있다. 
중국의 경우, 이미 창어(Chang’e) 4호를 통해 달 뒷면 착륙에 성공하였으며, 창어 5호를 통해 
달 샘플 귀환 임무를 성공적으로 수행하였다. 인도에서는 챤드라얀(Chandrayaan) 1호를 통
해 궤도선 발사를 수행하였으며, 비록 실패를 했지만 챤드라얀 2호를 통해 달 착륙을 시도하였
다. 일본도 일찍이 셀레네(Selene, 가구야) 달 궤도선 발사에 성공하였으며, 달 착륙 임무를 수
행할 슬림(SLIM, Smart Lander for Investigating Moon) 착륙선 발사를 계획하고 있다. 미국 항
공우주국(NASA)에서는 늦어질 수는 있지만 2024년 아르테미스(Artemis) 계획을 통해 다시 달
에 사람을 보낸다는 계획을 추진하고 있다. 이를 위해 아르테미스 발사 이전에 민간 기업을 중
심으로 상업용 달 탐사 탑재체 발사 서비스(CLPS, Commercial Lunar Payload Services)를 통
해 우리나라를 비롯한 여러 국가들과 협력하고 있다. 또한 이스라엘의 민간기업에서도 비록 착
륙에는 실패하였지만 베레시트(Beresheet)라는 달 착륙선의 달 착륙을 시도한 바 있다[2]. 

해외의 달 착륙 임무는 통상적으로 과학적 목적에 따라 분류하고 있지만, 우리의 경우는 과
학, 기술, 활용 등의 측면에 따라 임무의 목적을 분류하는 것도 가능하리라 생각한다. 목적에 
따라 분류하는 달 착륙 임무는 여러 유형(대분류로 과학, 기술, 활용, 유인 등)으로 분류할 수 
있으며, 달의 구성성분 및 진화 연구와 관련한 순수 과학 목적(과학 목적에도 세부적인 분류
가 다양하게 있을 수 있음)을 위한 임무, 달과 같은 태양계 내의 다른 천체에 착륙하는 기술
개발을 위한 기술적 목적의 임무, 달의 자원을 연구하고 활용하기 위한 자원탐사 임무, 향후 
인간의 체류 탐사 준비를 위한 유인탐사 활용 임무 등[3,4,5]으로 구분할 수 있을 것이다. 

따라서 본 논문에서는 미국 NASA를 중심으로 해외에서 연구된 달 착륙 주요 후보지역에 
대한 자료를 바탕으로 미국 NASA의 문트랙(MoonTrek)[6]을 이용해 주요 지역의 특성을 분
석하고, 향후 어떤 달 착륙 임무에 적합한지 알아보았다. 

 

2. NASA 워크숍 자료 주요 지역 분석 및 임무 분류 
달 착륙 지역의 특성을 분석하기 위해서 SSERVI(Solar System Exploration Research 
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 Virtual Institute)와 LEAG(Lunar Exploration Analysis Group) 주관으로 2018년 1월에 
미국 NASA의 에임즈 연구센터에서 개최되었던 달 착륙 임무를 위한 달 과학 워크숍에서 도
출된 14개 지역[7]에 대해서 정리하고, 주요 관심 대표 지역에 대해서 NASA의 MoonTrek을 
이용하여 지역 환경을 분석하고 관련 임무를 정리해 보았다. 

미국 NASA의 JPL에서 개발한 MoonTrek을 이용하면 달 착륙지 지형에 대한 거리, 경사도, 
태양 고도각, 3D 지형도 등을 알아볼 수 있으며, 착륙지역의 지형에 대해 대략적인 특성을 확
인할 수 있다. 여기서는 주로 착륙지의 경사도와 같은 착륙 안정성에 초점을 두었다. 

Fig. 1에서는 달 착륙 임무를 위한 달 과학 워크숍에서 제시한 주요한 14곳의 착륙지역을 
보여주고 있다. 달 앞면의 바다 지역과 적도 부근의 저위도 지역에 다수의 착륙 후보지역을 
제안하고 있으며, 달 과학 임무뿐만 아니라 달 남극 지역도 기술적 발전과 유인 탐사 임무를 
위해 향후 착륙 임무에 중요한 지역으로 고려되고 있음을 알 수 있다. 

우리나라의 경우, 아직 달 착륙 임무 및 착륙지역에 대한 연구가 활발하게 진행되고 있지는 
않지만, 시험용 달 궤도선에 탑재된 관측카메라인 LUTI의 촬영 계획에 향후 착륙 후보지역으
로 예상되는 지점을 촬영하는 임무도 계획되어 있는 만큼 이러한 자료를 활용하여 국제협력
으로 착륙지역에 대해 연구한다면 향후 우리의 달 착륙 지역 연구에도 많은 도움이 되리라 
본다. 우리나라는 달 착륙 임무 및 착륙지역 선정시 고려해야 할 사항은 많이 있겠지만 과학
기술적 사항뿐만 아니라, 기본적으로 지속적 탐사 연구를 위해 우리나라의 ‘우주개발진흥 기
본계획’ 상에 반영 또는 반영해야 할 임무(계획 상의 과학연구, 자원탐사, 기술개발 및 향후 
우주기지 건설 등)를 고려할 것인가?, 시험용 달 궤도선의 과학적 임무(탑재체로는 PolCam, 
KGRS, KMAG, LUTI, ShadowCam 등이 탑재됨) 지속을 고려할 것인가?, 과학, 기술검증 및 
향후 활용 측면의 임무보다는 기술적 제한사항을 우선시하여 도전적보다는 안정적 착륙지를 
고려할 것인가? 등의 정책적 사항도 고려될 수 있을 것이다. 또한 임무 고려사항으로 달 착륙 
임무의 큰 범주인 달 과학 연구, 달 탐사 기술검증, 달 자원 개발 연구, 달 유인탐사 준비 연
구 등의 임무 중 어느 임무에 우선순위를 둔 것인가도 반드시 고려해야 할 것이다. 

 
Fig. 1. Yellow stars indicate the high-priority landing sites outlined in the workshop report [7].
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2018년 NASA 달 착륙지 과학임무 워크숍에서는 달 과학을 위한 착륙 임무에 대해 여러 
과학적 측면을 고려하여 가능성 있는 지역을 제시하였으며, 아래에 제시한 지역의 주요 특징
에 대하여 정리하였다. 일부 지역은 우리나라 연구자들이 관심을 갖고 있는 지역과도 중복되
는 경우가 있어서 관심을 갖고 분석해 볼 필요성이 있다. Erica R. Jawin 등이 NASA 워크숍 
보고서에서 제시한 14곳은 (1) 아리스타쿠스 충돌구(Aristarchus, 50°W, 25°N), (2) 콤프턴-벨
코비치 화산 퇴적물 지역(Compton-Belkovich Volcanic Deposit, 99.5°E, 61.1°N), (3) 그루
이트휘젠 돔(Gruithuisen domes, 40.5°W, 36.6°N), (4) IMPs 지역(Irregular mare patches, 
5.3°E, 18.66°N, Ina), (5) 자기장 이상 지역(Magnetic anomalies, e.g., 59°W, 7.5°N, 레이너 
감마/Reiner Gamma), (6) 마리우스 힐스(Marius Hills, 53°W, 13°N), (7) 모스크바의 바다
(Mare Moscoviense, 147°E, 26°N), (8) 동방의 바다(Mare Orientale(95°W, 20°S), (9) P60 현
무암 지대(P60 basaltic unit, 49°W, 20°N), (10) 원형 구덩이(pit craters, e.g., 33.22°E, 
8.336°N, 고요의 바다/Mare Tranquillitatis), (11) 극 지역(polar regions, e.g., 0.0°E, 89.9°S, 
새클턴 충돌구/Shackleton crater), (12) 리마 보데(Rima Bode, 3.5°W, 12°N), (13) 슈뢰딩거 
충돌구(Schrödinger, 135°W, 75°S), (14) SPA(South Pole Aitken) 분지(SPA basin, 170°W, 
53°S) 등이다[7]. 

이러한 주요 지역에 대해서 임무별(과학, 기술, 활용, 유인 등)로 어떤 임무가 가능한지 분
석해 보고, 임무 목적에 따라 대표적인 주요 지역에 대해서는 NASA의 MoonTrek을 이용하
여 세부적인 환경을 조사해 보았다. 달 지형에 대한 구체적인 설명보다는 임무의 여러 유형 
중에서 어떠한 목적으로 탐사 주제를 정할 것인지에 대해서 분석하였다. 

 

2.1 아리스타쿠스 충돌구(Aristarchus Crater, 50°W/25°N, 달 앞면/바다 지역, 
과학 임무) 

달 앞면 폭풍의 대양(Oceanus Procellarum) 지역의 아리스타쿠스 고원 고지대에 있으며, 
화산 쇄설물이 축적되어 있어 화산과 충돌구에 대하여 동시 연구가 가능한 것으로 알려졌다. 
또한 이러한 화산 쇄설물에는 많은 휘발성 물질이 포함되어 있을 수 있다[7]. 비교적 젊은 아
리스타쿠스 충돌구와 고원지대는 지질학적으로 달에서 가장 복잡한 지형 중의 하나로 보며, 
달 탐사 임무 중에서 달 과학(지질) 연구 측면에서 탐사지역으로써 의미가 있다고 판단된다. 
또한 이 지역은 아폴로 18호의 유인 임무(실제 진행 안됨)와 향후 아르테미스(Artemis) 계획
의 착륙 후보지역으로 거론되었다[8]. Fig. 2에서는 아리스타쿠스 충돌구의 LROC(Lunar 
Reconnaissance Orbiter Camera) 탑재체 관측 이미지를 보여주고 있다. Fig. 3에서는 NASA
의 MoonTrek을 이용하여 기본적인 경사도와 태양각 등을 분석하였다. 아리스타쿠스 충돌구
의 왼쪽 상단 11시 방향으로 경사도가 양호한 지역이 확인되며, 태양각도 달의 낮 시간 동안 
양호한 것으로 보여 향후 자세한 주변지역 분석을 통해 기술적으로 착륙에 안전한 착륙 후보
지역으로 적합한지를 검토할 필요성이 있다고 판단된다. Fig. 4에서는 아리스타쿠스 충돌구 
주변(Fig. 3의 왼쪽 상단 노란색 박스 부분)의 3차원 지형을 출력한 화면으로 중간 지점까지 
약 10 km 정도는 양호한 지형 기울기를 확인할 수 있다. 
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Fig. 2. Aristarchus crater search result using NASA MoonTrek website. LRO NAC and Chang’e 

2 CCD Merge, Ortho Mosaic [6]. 

 

 

Fig. 3. Elevation profile and Sun angle at near site of Aristarchus crater. 
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Fig. 4. Generated 3D print file of surrounding areas at Aristarchus crater. 

 

2.2 자기장 이상 및 스월 지역(Magnetic Anomalies and Swirls, 59°W/7.5°N, 
레이너 감마(Reiner Gamma), 달 앞면, 과학 연구) 

달에서 지역적으로 자기장을 띄며, 알베도(Albedo)가 높아 밝게 보이는 대표적인 루나 스
월 지역으로 8곳 정도가 있는데, 레이너 감마 지역(Fig. 5)은 그 중의 한 곳으로 자기장도 강
하게 측정되고 있다[7]. 달에 스월이 발생한 가설로는 태양풍의 부분적 차폐 현상, 혜성 충돌, 
부서진 혜성의 충돌, 하전 입자 먼지의 이동[7,9] 등이 있으며, 최근 달 과학 주요 연구 주제 
중의 하나인 스월 연구에 적합하다고 본다. 또한 달 형성 이후 점차적으로 소멸하고 있는 달 
주변 미세한 자기장 세기를 측정해 세계적 수준의 고정밀 3차원 자기장 지도를 작성하는 것
이 임무인 KPLO 달 자기장 측정 탑재체의 관측 대상 지역이기도 하다. 달 표면의 자기 이상 
지역 연구 등을 통해 달 생성과 진화과정, 태양과 상호작용 관계 규명에 필요한 자료를 확보
할 달 과학 연구 측면에서 탐사지역으로써 의미가 있다고 본다. 

Fig. 6에서는 NASA의 MoonTrek을 이용하여 레이너 감마 지역의 기본적인 경사도를 조사 
 

Fig. 5. Reiner Gamma Lunar Swirl search using MoonTrek. 
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Fig. 6. Elevation profile at near site of Reiner Gamma lunar swirls. 

 
하였다. 레이너 감마 주변 지역의 경사도는 안전한 착륙에 필요한 경사도를 갖는 지역이 다수 
확인되는 것으로 보여 향후 자세한 주변지역 분석을 통해 적합한 착륙 후보지역을 검토할 필
요성이 있다고 판단된다. Fig. 7에서는 레이너 감마 주변의 3차원 지형을 출력한 화면으로 거
시적으로 양호한 지형 기울기를 확인할 수 있다. 

 

2.3 마리우스 힐스(Marius Hills, 53°W/13°N, 달 앞면의 바다 지역, 유인 탐사 연구) 

달의 화산 지대에 속하며, 용암 동굴이 발견된 지역으로 원형 구덩이(Pit Crater)와 용암 동
굴(Lava Tubes)이 연계되어 있는 경우가 많이 있다. 일본 달 궤도선인 셀레네(Selene)의 레이
다 관측 자료를 이용하여 지하 동굴의 터널을 확인(최소 폭 1 km, 길이 50 km)하기도 하였다
[7]. 향후 유인 달 탐사시 달에 떨어지는 운석 등으로부터 인간을 보호하는 거주시설인 월면 
기지를 건설할 수 있는 후보지역 중의 한 곳으로 판단된다. 

Fig. 8에서는 NASA의 LRO에서 LROC를 이용해 촬영한 지역의 영상을 MoonTrek을 이용
하여 검색한 이미지이다. 마리우스 힐 지역의 경사도를 조사한 이미지(Fig. 9)와 3차원 지형을 
출력한 이미지(Fig. 10)를 통해 대략적으로 착륙선의 착륙이 가능 정도의 경사도를 갖는 지형 
이 있음을 확인하였다. 향후 주변지역에 대한 보다 정밀한 분석을 통해 기술적으로 착륙에 안
전한 착륙 후보지역인지를 검토할 필요성이 있다고 판단된다. 

 

 

Fig. 7. Generated 3D print file of surrounding areas at Reiner Gamma lunar swirls. 
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Fig. 8. Marius Hills search using MoonTrek. 

 

 
Fig. 9. Elevation profile at near site of Marius Hills. 

 

 
Fig. 10. Generated 3D print file of surrounding areas at Marius Hills 
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2.4 모스크바의 바다(Mare Moscoviense, 147°E/26°N, 달 뒷면, 자원 활용 
연구) 

모스크바의 바다는 달 뒷면에 위치하며 지역은 표면이 평평하며 높은 함량의 이산화티타늄
이 존재하는 것으로 알려졌으며, 화산 쇄설암과 루나 스월이 나타나는 지역으로 측정되는 자
기장은 약한 편(4 nT)이지만 헬륨-3가 풍부한 것으로 분석되고 있다[7]. 또한 모스크바의 바
다는 국내 달 과학 연구자인 Kim et al.은 헬륨-3가 풍부한 달 착륙 가능한 지역이라는 논문
을 발표하기도 했다[10]. 따라서 이들 연구진은 시험용 달 궤도선(KPLO)에 탑재될 고해상도 
카메라(LUTI)의 임무 기간 중에 이 지역에 대한 영상 촬영을 제안하기도 하였다. 따라서 달 
과학 및 자원탐사 연구 측면의 탐사임무 지역으로써 의미가 있다고 볼 수 있다. Fig. 11에서는 
NASA의 MoonTrek을 이용하여 LROC로 촬영한 모스크바의 바다 지역의 검색 영상을 보여
준다. 이 지역의 경사도를 조사하면 Fig. 12에서와 같이 일부 지역에서는 경사도가 착륙에 적
합하지 않은 지역도 볼 수 있다. 그렇지만 Fig. 13에서와 같이 3차원 지형을 출력해 보면 전
체적으로는 경사도가 완만한 지역이 많아 착륙선의 착륙에 적합한 지역을 찾을 수 있다. 주변
지역에 대한 보다 정밀한 분석을 통해 기술적으로 착륙에 안전한 착륙 후보지역과 위험한 지
역을 분석할 필요성이 있을 것이다. 

 

Fig. 11. Mare Moscoviense search using MoonTrek. 

 

Fig. 12. Elevation profile at near site of Mare Moscoviense. 
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Fig. 13. Generated 3D print file of surrounding areas at Mare Moscoviense. 

 
2.5 원형 구덩이/용암동굴(Pit Crater/Lava Tubes, 고요의 바다(Mare Tran-
quillitatis), 33.22°E/ 8.336°N, 달 앞면, 유인 탐사연구) 

달에 존재하는 원형 구덩이는 일반적으로 화산체의 중심부가 수직으로 침강한 함몰 구조를 
보이며, 달 표면에 존재하는 수직 구덩이 형태의 용암 동굴로 구덩이는 용암 동굴 위의 표면
이 붕괴되면서 형성된 것으로 추정되고 있다. 관측된 구덩이들의 지름은 5~900 m로 다양하
며, 지하로 가면서 넓어지는 형태를 보인다[7,11]. NASA LRO 탐사선에 의해 2009년부터 달 
표면에서 약 200개 이상을 발견했다. 대표적으로 고요의 바다 지역을 비롯하여 라쿠스 모티
스(Lacus Mortis), 마리우스 힐(Marius Hills), 지혜의 바다(Mare Ingenii) 등에 있다. 향후 유
인 우주탐사 시에 거주 공간으로 활용 가능하다고 볼 수 있는 지형이다. Fig. 14는 달의 앞면 
고요의 바다 지역을 검색한 결과를 보여주고 있으며, Fig. 15는 NASA의 MoonTrek을 이용하
여 본 주변지역의 경사도를 볼 수 있다. Fig. 16에서는 고요의 바다 주변 지역에 대한 3차원 
지형을 출력한 화면으로 약 30 km 정도는 양호한 지형 기울기를 확인할 수 있다. 

 

 
Fig. 14. Mare Tranquillitatis regions search using MoonTrek. 
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Fig. 15. Elevation profile at near site of Mare Tranquillitatis. 

 

 
Fig. 16. Generated 3D print file of surrounding areas at Mare Tranquillitatis. 

 

2.6 섀클턴 충돌구/극 지역(Shackleton Crater/Polar Regions, 0.0°E/89.9°S, 
달 남극 지역, 유인 탐사 임무) 

가로 7 km, 세로 2 km 정도 크기로 주변보다 지대가 높으며, 햇빛이 비치는 기간이 한 달
에 50%–70%로 많다. 1998년 Lunar Prospector 탐사선은 이곳에서 물의 존재 증거를 발견
하기도 했다. 즉, 태양광이 도달하지 않는 지역에 수십억 년 이상 얼음이 안정된 상태로 있을 
가능성이 있다고 밝혔다[7]. 또한 2008년 찬드라얀 관측결과로 얼음 형태의 물 존재를 확인
하기도 하였다. 달 남극 지역은 2024년 미국의 유인 달 착륙(아르테미스 계획)시 착륙지역 중
의 한 곳으로 고려되는 지역으로 영구 음영지대가 존재하며, 섀클턴 크레이터 표면에 얼음이 
존재하는 것으로 추측되고 있다. 또한 충돌구 주변의 하워스(Haworth), 슈메이커(Shoemaker) 
충돌구에도 물 존재가 예측된다[7,12]. 

향후 달 기지를 건설할 후보지역으로 유력한 지역으로 일조량이 많아 태양광 발전에 유리
하고 지구와 통신에도 좋은 조건을 갖추고 있으며, 인간에게 필수적으로 필요한 물을 얻을 수 
있는 곳으로 판단되고 있다. 

Fig. 17에서는 NASA의 MoonTrek을 이용하여 달의 남극 지역과 대표적인 충돌구인 섀클
턴 충돌구 지역을 검색한 결과를 보여주고 있으며 Fig. 18은 MoonTrek을 이용하여 본 주변
지역의 경사도를 볼 수 있으며, 약 5 km 정도의 거리에 대하여 완만한 경사도를 갖는 착륙지
로서의 가능성을 볼 수 있다. Fig. 19에서는 섀클턴 충돌구 주변 지역에 대한 3차원 지형을 출
력한 화면으로 좁지만 착륙 가능성이 있는 지형을 확인할 수 있다. 
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Fig. 17. Shackleton crater and surrounding areas (South-pole) search using MoonTrek. 

 

 
Fig. 18. Elevation profile at near site of Shackleton crater. 

 

 
Fig. 19. Generated 3D print file of surrounding areas at Shackleton crater. 

 

2.7 SPA 분지(SPA Basin, 170.0°W, 53.0°S, 달 남극 지역, 과학/유인 탐사 연구) 

달의 뒷면에 있는 직경이 2,500 km 달하는 달에서 가장 오래되고, 깊고, 넓은 충돌 분지로 
달의 진화 역사 초기에 대형 천체와 충돌한 흔적으로 당시 충돌 여파로 달의 지각 50 km 아
래 맨틀 층까지 녹아 내린 것으로 추측되고 있다[7]. 중국 창어 4호의 착륙 지역으로 SPA 분
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지 내의 폰카르만(Von Karman) 충돌구(177.589E, 45.457S) 지역이 이용되었다. 달 과학 연
구와 달기지 건설 측면에서 탐사지역으로써 의미가 있다고 판단된다. 

Fig. 20에서는 NASA의 MoonTrek을 이용하여 달의 SPA 분지 지역을 검색한 결과로 다양
한 형태의 충돌구들이 존재하고 있음을 볼 수 있다. Fig. 21은 MoonTrek을 이용하여 SPA 중
심 지역의 경사도를 볼 수 있으며, 충돌구 내부 및 주변에 약 5 km 정도의 거리에 대하여 완
만한 경사도를 갖는 착륙지로서의 가능성 지역을 볼 수 있다. Fig. 22에서는 SPA 주변 지역에 
대한 3차원 지형을 출력한 화면으로 착륙 가능성이 있는 지형을 확인할 수 있다. 

 
Fig. 20. SPA basin and surrounding areas search using MoonTrek. SPA, South Pole Aitken. 

 

 
Fig. 21. Elevation profile at center site of SPA basin. SPA, South Pole Aitken. 

 

 
Fig. 22. Generated 3D print file of surrounding areas at SPA basin. SPA, South Pole Aitken. 



 

 

 

 

NASA 워크숍 및 해외 착륙임무에 기반한 달 착륙 후보 지역과 임무에 대한 고찰 

388  |  https://doi.org/10.52912/jsta.1.3.375 

3. 해외의 달 착륙 지역 조사 분석 

3.1 중국 창어(Chang’e) 4호 및 5호 

중국의 창어 4호는 달 뒷면 남극 에이트켄(SPA) 분지의 ‘폰 카르만(Von Karman) 충돌구
(177.589E, 45.457S)’ 지역에 2019년 1월 성공적으로 착륙하였다[Fig. 23(a)]. 착륙선에 실린 
로버인 위투(Yutu) 2호의 가시광 및 근적외선 영상 분광계(VNIS) 탑재체가 관측한 영상을 분
석한 결과, 달 표면에서 달 지각과 핵 사이의 맨틀 구성 물질의 성분인 감람석, 휘석 등을 발
견하였다[13,14]. 

창어 5호는 달 앞면 폭풍의 대양(Oceanus Procellarum) 지역 내의 MONS RÜMKER[Fig. 
23(b)] 부근 예정 착륙지(51.916°W, 43.057°N)에 2020년 12월 성공적으로 착륙하였다. 이후 
12월 16일 달 표면 토양/암석 샘플 약 2 kg을 싣고 네이멍구 자치구 초원지대인 쓰쩌왕 지역
에 착륙 귀환하였다[15,16]. 

중국의 경우, 창어 4호 착륙선의 착륙지로 달 뒷면의 SPA 분지를 선택함으로써 세계 어느 
국가보다도 먼저 달 뒷면 탐사의 선점과 유인 달 기지 건설과 관련한 도전을 시작하였다고 
본다. 또한 창어 5호 달 샘플 귀환선의 착륙지로 사용된 곳은 지금까지 대다수의 착륙선과 미
국의 아폴로 탐사에 이용한 달의 앞면이지만, 달의 화산활동에 대한 연구가 가능한 샘플을 채
취하여 귀환함으로써 달 과학 연구와 샘플 채취/귀환 기술을 확인하였다고 볼 수 있다. 이를 
분석하면 중국은 달 탐사 임무에서 달 뒷면 탐사와 샘플 귀환을 수행함으로써 기술력과 과학 
연구, 유인탐사 지역 확인/준비 등의 다양한 임무를 수행하였다고 판단된다. 

중국의 착륙 지역을 Fig. 24(a), (b)처럼 MoonTrek를 통해 살펴보면, 창어 4호의 경우, 달 
뒷면에 대한 첫 착륙지역임을 감안하여 SPA 분지의 안정적 지역을 고려하고, 지구와 통신은 
달 궤도선에 의한 중계를 선택하였다. 창어 5호는 샘플 채취 귀환 임무를 고려하여 달 앞면의 
안정적 지역을 고려하였으며, 두 곳 모두 2 km 정도 완만한 경사도 지역이 존재함을 볼 수 
있다. 

  

Fig. 23. Chang’e 4 & 5 landing sites. (a) The Chang’e-4 landing site and Finsen on a 7-meter-

resolution Chang’e-2 digital orthophoto map [14], (b) Chang’e 5 landing site, MONS RÜMKER. 

This image of Mons Rümker on the Moon was captured by Apollo 15 astronauts in 1971. 

Located in Oceanus Procellarum-the Ocean of Storms-Mons Rümker is a raised region 

formed by volcanic activity late in the Moon's history [16]. 
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Fig. 24. Elevation profile of Chang’e 4 & 5 landing sites. (a) Chang’e 4 landing site (b) Chang’e 

5 landing site using MoonTrek. 

 

3.2 인도 챤드라얀(Chandrayann) 2호 

인도의 챤드라얀 2호는 궤도선, 착륙선, 로버로 구성되어 있으며, 착륙선은 2019년 7월 9–
16일 발사 및 9월 6일 달 남극 표면에 착륙시킬 계획이었다. 챤드라얀 2호는 2007년에 개발
을 시작해 당초 계획은 2018년에 발사할 계획이었으나, 2019년 1월 → 4월말 → 7월로 계속 
발사가 연기되었다[17]. 그리고 수차례의 발사 연기 끝에 2019년 7월 22일 발사하여 9월 6일 
달 표면에 착륙을 시도하던 중 착륙까지 약 2.1 km를 남기고 통신 두절이 발생하여 달 표면
에 충돌하였다. 

Fig. 25에서와 같이 챤드라얀의 착륙선인 비크람(Vikram)과 로버 프라그얀(Pragyan)의 주 
착륙지(prime landing site, PLS54)는 70.90267°S, 22.78110°E이었으며, 예비 착륙지
(alternate landing site, ALS01)는 67.874064°S, 18.46947°W이었다. 임무는 남위 70° 부근

 
Fig. 25. Chandrayaan-2 candidate landing sites. This wide-angle Moon view shows the prime 

(right blue dot) and alternate (left blue dot) Chandrayaan-2 landing sites [18]. 
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에 착륙, 달의 낮 기간 동안 물의 흔적, 헬륨-3 등을 탐사하는 것이었다. 그러나 착륙선은 착
륙에 성공하지 못하고 아쉽게도 맨지누스(Manzinus)와 심펠리우스(Simpelius) 충돌구 사이
로 추락하여 충돌하였다[17]. 

인도의 착륙 지역은 주 착륙지와 예비 착륙지를 두어 원하는 지역 부근에 착륙할 수 있도
록 준비하였으며, Fig. 26과 같이 주 착륙지에 대해 MoonTrek를 통해 살펴보면 비록 착륙에
는 성공하지 못했지만 안전한 착륙(약 7 km 정도의 완만한 경사도 지역)과 달 낮 기간의 임
무를 충실하게 수행할 수 있도록 준비하였다는 것을 착륙지형을 통해 확인할 수 있다. 

 

3.3 이스라엘 베레시트(Beresheet) 

이스라엘의 항공우주기업과 비영리단체인 스페이스일(SpaceIL)이 개발한 베레시트는 2019
년 2월 22일 발사되었다. 그리고 4월 11일 달의 앞면 평온의 바다(Mare Serenitatis_31.9°N, 
18.3°E) 지역에 착륙(Fig. 27)을 시도하였으나, 주 엔진 고장으로 추락하였다[19]. 

이스라엘의 착륙 지역을 보면 착륙의 성공확률을 높이기 위하여 비교적 평탄한 지역이 많
은 달 앞면의 바다 지역을 선택하였으며, Fig. 28과 같이 MoonTrek를 통해 살펴보면 약 3 
km 정도의 완만한 경사도를 갖는 착륙 안전성에 무난한 지형임을 알 수 있다. 

 

4. 아르테미스(Artemis) 계획 및 달 남극 지역의 중요성 

1960년대 NASA의 아폴로 계획 이후, 달 유인 탐사 재개를 목적으로 하는 아르테미스 계
획에서 NASA는 2024년 우주인 2명을 달의 남극 지역에 착륙시키는 것을 목표로 하는 추진
방안을 발표(NASA’s Lunar Exploration Program Overview, 2020년 9월)하였다[21]. 

NASA의 달 탐사 계획은 Fig. 29에서와 같이 2024년 인간 달 착륙 및 2025년 이후의 지속 
가능한 달 탐사(화성 유인탐사로의 연계) 등 두 가지 목표에 초점을 두고 있으며, 아르테미스  

Fig. 26. Elevation profile of Chandrayaan-2 primary landing site using MoonTrek. 
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Fig. 27. Beresheet landing site. Beresheet attempted to land in Mare Serenitatis, the "Sea of 
Serenity," shown as the larger circle. The approximate landing site is in the inner circle [20]. 

 

 

Fig. 28. Elevation profile of Beresheet landing site using MoonTrek. 

 

 

Fig. 29. Artemis program for Mars exploration [21]. 
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계획은 2021년 비행체의 성능을 시험하는 1단계 무인 임무, 2023년 통신과 운항 시스템을 
시험하는 2단계 유인 임무를 거쳐, 2024년 우주인을 달 남극 표면에 보내는 3단계 임무로 구 
성되어 있다. 그렇지만 최근 NASA의 여러 일정상 문제로 아르테미스 계획의 실현 시기가 
2026년까지 늦춰질 것이라는 이야기도 있다. 

프로그램의 각 단계가 다 중요하고 관심을 갖겠지만, 달 착륙지 연구자 입장에서는 아르테
미스 계획의 최종 단계인 달 남극 착륙지 베이스 캠프(base camp) 지역에 관심과 흥미가 많
이 있을 것이다. 사실 NASA의 달 탐사 착륙선을 위한 완벽한 착륙 지점을 찾는 것은 매우 까
다로울 것이다. NASA는 달에 대한 아르테미스 임무를 위해 이미 남극 지역을 우주비인들의 
목적지로 선택했지만, 정확한 착륙 지점은 아직 결정되지 않았다. 달의 중위도 지역에 착륙한 
아폴로 임무와 달리 아르테미스 계획에서 착륙 지역은 달의 남극 근처에 위치한다. 

달에서 우주인들은 일조량과 온도의 극심한 변화에 노출되므로 임무를 수행하기에 매우 어
려운 환경이지만, 극 지방에는 얼음 형태의 물이라는 귀중한 자원이 있다고 예측되므로 이에 
대한 실체를 확인하는 것이 핵심적인 임무가 될 수 있다. NASA가 선택한 달 남극 착륙 지역
은 우주인들이 체류하는 베이스 캠프에 전력을 공급하는 데 사용할 햇빛에 대한 충분한 노출
과 얼음 형태의 물이 풍부한 지역으로의 쉬운 접근성을 제공해야 할 것이다. NASA에서는 충
돌 분화구의 가장자리를 따라 착륙하는 것이 가능할 수 있다고 판단하고 있으며, 이는 충돌구
와 같은 내부의 영구 음영지역에 대한 접근성을 쉽게 제공할 수도 있을 것이다. 

현재 NASA가 고려하고 있는 개념은 햇빛이 잘 비치는 충돌구 가장자리 또는 능선을 따라 
비교적 평평한 표면에 착륙선의 안전한 착륙을 시도하는 것이다. 그러나 동시에 착륙 지점은 
주요 우주인들의 활동 지역에서 조금은 멀리 떨어져 있어야 한다. 달 착륙선의 추진장치가 달 
먼지와 암석, 가스와 같은 형태의 많은 물질을 밀어내 착륙 지역을 오염시킬 수 있기 때문이
다. 일반적으로 이러한 상황을 예방하기 위하여 태양 전지판을 포함할 베이스 캠프 거주지역
이 착륙지점과 약 800 m 정도는 떨어진 곳에 위치해야 하는 이유이다[21]. 

이러한 환경조건을 고려하여 다양한 착륙지 제안이 있으며, Fundacion Universidad Empresa
와 같은 기관에서는 얼음 형태의 물이 있을 수 있다는 증거를 제공하는 달 남극의 여러 충돌
구를 제안하기도 하였다. 달 착륙지를 연구하는 연구자들이 아르테미스 계획의 착륙지역으로 
제안하는 여러 곳이 있지만 다수의 연구자들이 공통적으로 이야기하는 곳 중의 하나가 섀클
턴 충돌구(Shackleton crater) 지역이다. 

앞서 살펴보았지만 섀클턴 충돌구의 경우, NASA의 달 탐사선(LRO)이 섀클턴 분화구 표면 
물질의 일부분을 얼음이 차지할 수 있다는 분석 자료를 내놓았으며, Fig. 30에서와 같이 
MoonTrek을 본 내부는 달 남극과 거의 일치하기 때문에 직사광선이 들어오지 않고, 이 때
문에 영구 음영지역이 존재하는 지역이다. 따라서, 다양한 달 남극 지역에서 인간의 거주에 
필수적인 얼음 형태의 물이 존재할 수 있는 곳이 필수적으로 아르테미스 계획의 달 착륙 지
역으로 고려될 것으로 판단된다. 또한 유인 탐사 임무를 위해 장기간 태양 빛이 비치는 지역, 
지구와 직접 통신이 가능한 지역, 착륙선의 안전한 착륙 등에 적합한 지역이 달 남극 쪽에 충
분히 존재하며, 이러한 조건이 고려될 것이다. 
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Fig. 30. Shackleton crater and its rim areas (yellow box) using MoonTrek. 

 

5. 제안 

본 논문에서는 논문에서는 미국 NASA 워크숍에서 제안된 달 착륙 주요 후보지역에 대한 
자료를 바탕으로 미국 NASA의 MoonTrek 분석 도구를 이용해 14개 제안 지역중 일부 주요 
관심 지역의 특성을 분석하고, 향후 어떤 달 착륙 임무에 적합한지 알아보았다. 전체적으로 
모든 지역을 세부적으로 분석하지는 못했지만, 착륙지역의 지형 경사도에 초점을 두고 관심 
지역에 대해서 분석하였다. 따라서 지속적으로 추가적인 분석이 계속 필요할 것으로 본다. 또
한 달 착륙 임무에 참여하는 국가는 전통적인 미국, 러시아, 유럽 이외에 최근에 중국, 인도, 
이스라엘 등이 참여하고 있으며, 이들 국가 중에서 달 착륙 임무를 시도하였던 달 착륙 지역
에 대해서 알아보고, 착륙지로 선정된 지역에 대해서 알아보았다. 그리고 미국 NASA에서 추
진 중인 아르테미스 계획에서 착륙지역으로 계획 중인 달 남극 지역의 중요성에 대해서 알아
보았다. 

이러한 분석에 NASA의 MoonTrek을 이용하면 대략적인 달 지형 정보를 확인할 수 있으
며, 좀 더 자세한 정보는 NASA PDS(Planetary Data System)의 원본 지형 데이터나 NASA 
Quick map 등을 활용하여 좀 더 구체적으로 확인하는 것을 고려해야 한다. 

우리나라는 아직 달 착륙 계획이 구체적으로 진행되고 있지는 않으나, 달 착륙지 선정에 많
은 시간이 소요되는 점을 감안한다면 지금부터 해외의 제안지역이나 국내 연구자들이 제안하
는 지역 등에 대해서 조금씩 분석해 나갈 필요성이 있다고 생각한다. 따라서 앞으로 우리나라
가 계획하게 될 달 착륙 임무에 대해 과학 연구, 기술 검증, 달 환경 활용, 유인 우주탐사 준
비 등의 목적에 입각하여 어느 것을 주 임무로 할 것인지 고민하고, 착륙 후보지역을 조사하
고 분석할 필요성이 있다. 물론 여러 목적이 함께 고려되는 지역도 있을 수 있고, 한가지 주
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요 목적에 따라 고려될 지역도 있을 것이다. 중요한 것은 탐사 연구의 지속성과 활용성을 고
려하여 적합한 달 착륙 후보지역 선정을 진행할 필요가 있다고 본다. 
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