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A Brief Introduction of Current and Future Magnetospheric 
Missions 
Yukinaga Miyashita1,2† 
1Korea Astronomy and Space Science Institute, Daejeon 34055, Korea 
2Department of Astronomy and Space Science, University of Science and Technology, 
Daejeon 34113, Korea 

 

Abstract 

In this paper, I briefly introduce recently terminated, current, and future scientific spacecraft missions for in 
situ and remote-sensing observations of Earth’s and other planetary magnetospheres as of February 2023. 
The spacecraft introduced here are Geotail, Cluster, Time History of Events and Macroscale Interactions 
during Substorms / Acceleration, Reconnection, Turbulence, and Electrodynamics of the Moon's 
Interaction with the Sun (THEMIS / ARTEMIS), Magnetospheric Multiscale (MMS), Exploration of 
energization and Radiation in Geospace (ERG), Cusp Plasma Imaging Detector (CuPID), and EQUilibriUm 
Lunar-Earth point 6U Spacecraft (EQUULEUS) for recently terminated or currently operated missions for 
Earth’s magnetosphere; Lunar Environment Heliospheric X-ray Imager (LEXI), Gateway, Solar wind 
Magneto-sphere Ionosphere Link Explorer (SMILE), HelioSwarm, Solar-Terrestrial Observer for the 
Response of the Magnetosphere (STORM), Geostationary Transfer Orbit Satellite (GTOSat), GEOspace 
X-ray imager (GEO-X), Plasma Observatory, Magnetospheric Constellation (MagCon), self-Adaptive 
Magnetic reconnection Explorer (AME), and COnstellation of Radiation BElt Survey (CORBES) approved for 
launch or proposed for future missions for Earth’s magnetosphere; BepiColombo for Mercury and Juno for 
Jupiter for current missions for planetary magnetospheres; Jupiter Icy Moons Explorer (JUICE) and Europa 
Clipper for Jupiter, Uranus Orbiter and Probe (UOP) for Uranus, and Neptune Odyssey for Neptune 
approved for launch or proposed for future missions for planetary magnetospheres. I discuss the recent 
trend and future direction of spacecraft missions as well as remaining challenges in magnetospheric 
research. I hope this paper will be a handy guide to the current status and trend of magnetospheric 
missions. 

Keywords : Earth’s magnetosphere, planetary magnetospheres, satellite, spacecraft 
 

 

1. INTRODUCTION 

Since the late 1950s, a large number of spacecraft (satellites) have been launched to 
observe near-Earth space (geospace, or the ionosphere and the magnetosphere), 
interplanetary space, and other planets. In situ and remote-sensing observations have 
revealed their structures, properties, and dynamics. So far only a few spacecraft at most 
were being operated simultaneously in coordination, but nowadays more spacecraft 
than ever, including small spacecraft and nano-spacecraft, are being operated and 
planned. 
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The magnetosphere is the region of space around Earth that is dominated by Earth’s 
magnetic field. It shields Earth from solar and cosmic energetic particles to some extent 
and prevents the atmosphere from eroding by the solar wind. Interaction with the solar 
wind and the ionosphere, however, results in dynamic disturbances within the 
magnetosphere, such as geomagnetic storms, substorms, and generation of energetic 
electrons in the radiation belts. Thus, observing the magnetosphere is important for 
understanding of space weather/environment and its forecast. 

Not only Earth but also other planets with intrinsic magnetic fields, Mercury, Jupiter, 
Saturn, Uranus, and Neptune, have the magnetosphere under different conditions. 
Various plasma processes similar to Earth occur. Understanding planetary magneto-
spheres help us understand the universality of Earth’s and planetary magnetospheres and 
the specialty of Earth’s magnetosphere in depth. 

This paper briefly introduces current and future spacecraft missions for in situ and 
remote-sensing observations of Earth’s and other planetary magnetospheres, mainly 
scientific spacecraft currently being operated, approved for launch, and proposed as of 
February 2023. A few of the missions were terminated while I was preparing this paper, 
but I keep the descriptions of them in the paper for reference. I hope this paper will be 
a handy guide to the current status and trend of magnetospheric missions. 

While the references and websites for each mission introduced in this paper can be 
found in each subsection, comprehensive information on missions for Earth’s magneto-
sphere can be found at the following websites: 
• National Aeronautics and Space Administration (NASA) Space Science Data 

Coordinated Archive: https://nssdc.gsfc.nasa.gov/space/ 
• “Explorers Program” at NASA Goddard Space Flight Center: https://explorers. 

gsfc.nasa.gov 
• “Missions” at NASA Jet Propulsion Laboratory and California Institute of Technology: 

https://www.jpl.nasa.gov/missions 
• “Mission Posters: Sun” at NASA: https://science.nasa.gov/get-involved/toolkits/ 

heliophysics-mission-posters 
• “The Portal for Users of ESA's Science Directorate's Missions” at European Space 

Agency (ESA) Cosmos: https://www.cosmos.esa.int 
• “Current and Future Missions” at ESA European Space Operations Centre: https:// 

www.esa.int/Enabling_Support/Operations/Current_and_future_missions 
• “Earth Observation Missions” at ESA Earth Observation Portal (eoPortal): https:// 

www.eoportal.org 
• “Observing Systems Capability Analysis and Review Tool Space-based Capabilities 

(OSCAR/Space)” at World Meteorological Organization: https://space.oscar.wmo. 
int/spacecapabilities 

• Nanosats Database: https://www.nanosats.eu 
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In this paper I introduce Geotail, Cluster, Time History of Events and Macroscale 
Interactions during Substorms / Acceleration, Reconnection, Turbulence, and Electro-
dynamics of the Moon's Interaction with the Sun (THEMIS / ARTEMIS), Magnetospheric 
Multiscale (MMS), Exploration of energization and Radiation in Geospace (ERG), Cusp 
Plasma Imaging Detector (CuPID), and EQUilibriUm Lunar-Earth point 6U Spacecraft 
(EQUULEUS) for very recently terminated or current missions for Earth’s magnetosphere, 
and Lunar Environment Heliospheric X-ray Imager (LEXI), Gateway, Solar wind 
Magnetosphere Ionosphere Link Explorer (SMILE), HelioSwarm, Solar-Terrestrial 
Observer for the Response of the Magnetosphere (STORM), Geostationary Transfer Orbit 
Satellite (GTOSat), GEOspace X-ray imager (GEO-X), Plasma Observatory, Magneto-
spheric Constellation (MagCon), self-Adaptive Magnetic reconnection Explorer (AME), 
and COnstellation of Radiation BElt Survey (CORBES) for future missions being prepared 
for launch and observations or proposed. Some of these missions are included in NASA’s 
and ESA’s fleets of heliophysics missions shown in Figs. 1 and 2, respectively. 

For missions for planetary magnetospheres, comprehensive information can be found 
at the following websites: 
• “Lunar and Planetary Science” at NASA Space Science Data Coordinated Archive: 

https://nssdc.gsfc.nasa.gov/planetary/ 
• “Planetary Missions Program Office” at NASA: https://www.nasa.gov/planetary 

missions/index.html 
• “Mission Posters: Solar System” at NASA: https://science.nasa.gov/get-involved/ 

toolkits/planetary-mission-posters 
• “Current and Future Missions” at ESA European Space Operations Centre: https:// 

www.esa.int/Enabling_Support/Operations/Current_and_future_missions 

Fig. 1. Poster of NASA’s fleet of heliophysics missions (as of December 12, 2022). Adapted 

from NASA [https://science.nasa.gov/heliophysics/mission-fleet-diagram]. 
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In this paper, I introduce BepiColombo for Mercury and Juno for Jupiter for current 
planetary magnetospheric missions; Jupiter Icy Moons Explorer (JUICE) and Europa 
Clipper for Jupiter, Uranus Orbiter and Probe (UOP) for Uranus, and Neptune Odyssey 
for Neptune for future missions. Some of these missions are included in NASA’s and 
ESA’s fleets of solar system missions shown in Figs. 3 and 2, respectively. 

 

 

Fig. 2. Poster of ESA's fleet of solar system missions (as of November 2021). Adapted from 

ESA [https://www.esa.int/ESA_Multimedia/Images/2019/02/ESA_s_fleet_of_Solar_System 

_explorers]. 

 

 

Fig. 3. Poster of NASA’s fleet of solar system missions (as of February 13, 2023). Adapted 

from NASA [https://science.nasa.gov/get-involved/toolkits/planetary-mission-posters]. 
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2. RECENTLY TERMINATED AND CURRENT MISSIONS 
FOR EARTH’S MAGNETOSPHERE 

In this section, I introduce the recently terminated and current missions for Earth’s 
magnetosphere, Geotail, Cluster, THEMIS / ARTEMIS, MMS, ERG, CuPID, and EQUULEUS. 
Besides, the following magnetospheric missions had been operated since 2000, but I 
omit them here. 
• IMAGE (Imager for Magnetopause-to-Aurora Global Exploration; 2000–2005, 

NASA, USA, for imaging of the magnetosphere and aurora) [1,2] 
• Double Star Project (2003–2009, ESA and China, for observing the magnetotail and 

the inner magnetosphere by two spacecraft of Tan Ce 1 and 2) [3–6] 
• TWINS (Two Wide-angle Imaging Neutral-atom Spectrometers; 2006-2020, NASA 

Mission of Opportunity, USA, for stereoscopic imaging of the magnetosphere) 
[7–9] 

• Van Allen Probes (formerly Radiation Belt Storm Probes, RBSP; 2012-2019, NASA, 
USA, for the inner magnetosphere) [10,11] 

• DSX (Demonstration and Science Experiments; 2019–2021, Air Force Research 
Laboratory Space Vehicles Directorate, USA, for the radiation belt through very-
low-frequency wave transmission) [12,13] 
Furthermore, a lot of geosynchronous satellites are monitoring the inner mag-
netosphere and the radiation belt, but I omit them as well: for example, 

• GOES (Geostationary Operational Environmental Satellites; National Oceanic and 
Atmospheric Administration (NOAA), USA) [14] 

• GK-2A (GEO-KOMPSAT-2A; 2018, Korea Meteorological Administration, Korea) 
[15] 

Orbits of the current and past magnetospheric spacecraft are available at the 
Conjunction Event Finder http://ergsc.isee.nagoya-u.ac.jp/cef/orbit.cgi (Fig. 4) [16] and 
NASA Satellite Situation Center Web (SSCWeb) https://sscweb.gsfc.nasa.gov. Here note 
that in magnetospheric physics, distances in the magnetosphere and the surrounding 
space are often given in planets’ radii, instead of kilometer. For Earth’s magnetosphere 
(Earth’s radius RE is 6,371.2 km), the geosynchronous orbit is at 6.6 RE from Earth’s center; 
Moon’s orbit is at 60 RE; the subsolar magnetopause is typically at ~10 RE; the magnetotail 
magnetic reconnection sites are typically at ~20 and ~100 RE down the tail. For the 
instruments onboard each spacecraft mentioned below, typical energies of low- and 
high-energy particles are up to a few tens of keV and from tens or hundreds of keV to 
MeV, respectively. Typical frequencies of AC electric and magnetic fields of high-
frequency waves are from tens of Hz to kHz or MHz. See the references of each mission 
for the figures, pictures, and more detailed descriptions of each spacecraft and 
instruments. 
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Fig. 4. Example of definitive orbits of current and past magnetospheric spacecraft available 

from the Conjunction Event Finder at https://ergsc.isee.nagoya-u.ac.jp/cef/orbit.cgi. The 

positions are in units of Earth’s radius RE (6,371.2 km) in geocentric solar magnetospheric 

(GSM) coordinates. The left and right panels show the equatorial plane and the noon-midnight 

meridian, respectively. MO, Moon; GT, Geotail; CL3, Cluster 3; THA to THE, THEMIS A to E; 

RA and RB, RBSP A and B; and MM1: MMS 1. 

 

2.1 Geotail (1992–2022, Japan-USA) 

The Geotail mission [17–19] was a joint program of Institute of Space and Astronautical 
Science (ISAS) of Japan and NASA and participated in the International Solar-Terrestrial 
Physics (ISTP) Science Initiative, a cooperative scientific spacecraft project by NASA, ESA, 
and ISAS. The main target was magnetotail structure and dynamics, and Geotail was the 
first spacecraft that observed Earth’s magnetotail thoroughly. Geotail was launched on 
July 24, 1992, and its operation was terminated on November 28, 2022 after 30 years of 
observation. The orbit was 8 RE × 210 RE for the first 2 years to observe the distant 
magnetotail beyond the lunar orbit, and then the apogee went down to 32 RE to observe 
the near-Earth magnetotail in detail. The inclination was 29°. The spacecraft’s total wet 
mass (including propellant) was 1,009 kg at launch. Geotail had a comprehensive set of 
instruments for three-dimensional velocity distributions of low- and high-energy ions 
and electrons, and DC and AC magnetic and electric fields. 

 

2.2 Cluster (2000, Europe) 

The Cluster mission [20–24] constitutes the Solar Terrestrial Science Programme (STSP), 
the first Cornerstone of ESA’s Horizon 2000 program, in collaboration with NASA and 
participated in ISTP. To study small-scale structures of the magnetosphere and its 
environment in three dimensions, the mission consists of four identical spacecraft that 
fly in a tetrahedral configuration. The original Cluster spacecraft were destroyed in the 
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launch failure on June 4, 1996. As a recovery program called Cluster II, the spacecraft 
were successfully launched on July 16 and August 9, 2000 two by two. The orbit is 4 
RE × 19 RE, and the inclination is 90°. The total wet mass of each spacecraft was 1,200 
kg at launch. Each spacecraft has a comprehensive set of instruments for low- and high-
energy ions and electrons, and DC and AC electric and magnetic fields. The observations 
at four tetrahedral vertices allow us to distinguish between spatial and temporal 
variations and derive differential quantities (gradients and rotations) in the observed 
system, such as the current density from ∇ × B. The separations of the four spacecraft 
are 600–20,000 km, so we can resolve ion kinetic scale. 

 

2.3 Time History of Events and Macroscale Interactions during Substorms 
(THEMIS) / Acceleration, Reconnection, Turbulence, and Electrodynamics 
of the Moon's Interaction with the Sun (ARTEMIS; 2007/2009, USA) 

The THEMIS mission [25,26] is the fifth NASA Medium-class Explorer (MIDEX). The 
mission consists of five identical spacecraft as well as ground-based auroral cameras and 
magnetometers installed in Canada and Alaska. The main targets are the triggering 
mechanisms of substorms and large-scale evolution of the magnetotail associated with 
substorms. The spacecraft were launched on February 17, 2007. The perigee is 1.1–1.5 
RE, and the apogees are 10–12 RE for the three inner spacecraft and 20 and 32 RE for the 
two outer spacecraft. The five spacecraft were aligned along the magnetotail every four 
days in the winter of the Northern Hemisphere in 2008 and 2009. The inclination is 
5°–9°. The total wet mass of each spacecraft was 126 kg. Each spacecraft has a 
comprehensive set of instruments for low- and high-energy ions and electrons, and DC 
and AC electric and magnetic fields. 

In 2009, a spin-off of the THEMIS mission, ARTEMIS [27,28], started by repositioning 
the two outermost THEMIS spacecraft in lunar equatorial orbits at ∼55–65 RE, at a 
selenocentric distance of ∼1.1–12 lunar radii (100 km × 19,000 km in altitude) 
with an inclination of 10°. The separation of the two spacecraft are 500 km to 5 RE. 
This mission aims at the distant magnetotail, the solar wind, and the lunar space 
environment. 

 

2.4 Magnetospheric Multiscale (MMS; 2015, USA) 

The MMS mission [29,30] is the fourth mission of the Solar Terrestrial Probes (STP) 
program of NASA’s Heliophysics Division. The main target is electron dynamics (kinetics) 
of magnetic reconnection at the dayside magnetopause and in the magnetotail, which 
is a fundamental process of plasma transport and energy conversion. Hence the mission 
consists of four identical spacecraft that fly in a tetrahedral configuration as the Cluster 
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spacecraft, but the separations of the four MMS spacecraft are 10–400 km, much smaller 
than those of Cluster. The MMS spacecraft were launched on March 12, 2015. The 
apogee was 12 RE for the first two years to observe dayside magnetopause reconnection, 
and then it rose to 25 RE to observe magnetotail reconnection. The perigee is 1.2 RE. 
The inclination is 28°. The total wet mass was ∼1,250 kg. Each spacecraft has a com-
prehensive set of instruments for low- and high-energy ions and electrons, and DC and 
AC electric and magnetic fields. In addition to distinguishing between spatial and 
temporal variations and deriving differential quantities, the MMS spacecraft can measure 
low-energy ions and electrons at 150 and 30 ms time resolutions, respectively, much higher 
than ever, to discuss ion and electron kinetics in the small magnetic reconnection site. 

 

2.5 Exploration of Energization and Radiation in Geospace (ERG; Arase, 
2016, Japan) 

The ERG mission (nicknamed Arase) [31–33] is a small spacecraft project of Japan 
Aerospace Exploration Agency (JAXA). The main targets are the radiation belts and the 
ring current in the inner magnetosphere and space storms. The ERG spacecraft was 
launched on December 20, 2016. The orbit is 440 km × 5 RE in altitude. The inclination 
is 32°, higher than the Van Allen Probes, 10°. The spacecraft’s total wet mass was 350 kg. 
ERG has a comprehensive set of instruments for low- and high-energy ions and electrons, 
and DC and AC magnetic and electric fields. It also has a Software-type Wave Particle 
Interaction Analyzer (S-WPIA), which the Van Allen Probes did not have. 

 

2.6 Cusp Plasma Imaging Detector (CuPID; 2021, USA) 

The CuPID mission [34,35] is a six-unit (6U) Cube spacecraft project of NASA’s CubeSat 
Launch Initiative (CSLI) [36]. To study macroscale properties of solar wind-magneto-
sphere interaction, i.e., dayside magnetopause reconnection, the spacecraft measures 
soft X-rays emitted from the process of charge-exchange between solar wind ions and 
neutral atoms in the magnetosheath and the magnetospheric cusps. The spacecraft was 
launched on September 27, 2021, but it seems that communication between the 
spacecraft and the ground has not been established yet [37]. The altitude is 550 km, and 
the inclination is 98°. The total mass of the spacecraft is 8 kg. In addition to the soft X-
ray imager, the spacecraft has energetic radiation detectors and a magnetometer. 

 

2.7 EQUilibriUm Lunar-Earth Point 6U Spacecraft (EQUULEUS; 2022, 
Japan) 

The EQUULEUS mission [38–40], conducted by JAXA and The University of Tokyo, is a 
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deep-space 6U spacecraft mission that demonstrates low-energy trajectory control 
technologies by cruising to the Earth-Moon libration point 2 (EML2). The spacecraft was 
launched as a secondary ride-on spacecraft on NASA’s Artemis 1 Space Launch System 
on November 16, 2022 [41,42] and will arrive at EML2 using lunar flybys and maneuvers 
one and a half years later. The total wet mass of the spacecraft was 11 kg. The spacecraft 
has a Helium ion (He+) imager for the plasmasphere named Plasmaspheric Helium ion 
Observation by Enhanced New Imager in eXtreme ultraviolet (PHOENIX) [43]. 

 

3. FUTURE MISSIONS FOR EARTH’S MAGNETOSPHERE 

A lot of future missions for Earth’s magnetosphere are being prepared for launch and 
proposed, including not only large-class missions but also small spacecraft missions. 
Here I introduce LEXI, Gateway, SMILE, HelioSwarm, STORM, GTOSat, GEO-X, Plasma 
Observatory, MagCon, AME, and CORBES. 

 

3.1 Lunar Environment Heliospheric X-Ray Imager (LEXI; 2024, USA) 

An X-ray imager similar to CuPID, LEXI [44], is being developed as part of NASA's 
Artemis lunar program [41,42] and will be delivered and deployed on the lunar surface 
through Artemis’ Commercial Lunar Payload Services (CLPS) project in 2024. The 
instrument will take global soft X-ray images of the dayside magnetopause. 

 

3.2 Gateway (2024, USA) 

The Gateway [45], a part of NASA’s Artemis program [41,42], is an outpost orbiting the 
Moon to support landers and astronauts to the lunar surface and prepare for exploration 
beyond the Moon. The first Gateway modules are targeted to launch no earlier than 
November 2024. The Gateway will be inserted into a near-rectilinear halo orbit, i.e., 
highly eccentric polar lunar orbit at 0.5 RE × 11 RE [46]. A scientific instrument package, 
Heliophysics Environmental and Radiation Measurement Experiment Suite (HERMES) 
[47,48], will be placed on the Gateway. It measures low- and high-energy ions and 
electrons, and DC and AC magnetic fields to study the solar wind and the magnetotail. 

 

3.3 Solar Wind Magnetosphere Ionosphere Link Explorer (SMILE; 2024 
or 2025, Europe-China) 

The SMILE mission [49–53] is the second joint mission of ESA and Chinese Academy of 
Sciences (CAS). (The first ESA-CAS joint mission was the Double Star Project.) SMILE’s 
main targets are solar wind-magnetosphere interaction by soft X-ray imaging of the 
magnetopause and cusps, and resulting auroras, such as substorms, by ultraviolet 
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imaging. The SMILE spacecraft will be launched in 2024 or 2025. The orbit is 2 RE × 20 
RE, and the Inclination is 73° or 98°. The spacecraft’s total wet mass is < 2,250 kg. SMILE 
has a soft X-ray imager for the dayside magnetopause and cusps, an ultraviolet imager 
for global auroral distribution, and instruments for low-energy ions and DC magnetic 
fields. 

 

3.4 HelioSwarm (2028, USA) 

The HelioSwarm mission [54,55] was one of the five Medium-Class Explorer (MIDEX-
19) proposals for concept studies, supported by NASA Heliophysics Explorers’ program, 
and was selected as one of two proposals for launch. The mission consists of 9 spacecraft, 
1 hub (mother spacecraft) and 8 nodes (small spacecraft), to study the complex three-
dimensional structures of fundamental, universal plasma turbulence seen in the solar 
wind as well as the magnetosphere. The spacecraft are targeted to launch in 2028. The 
orbit is 17 RE × 60 RE with a low inclination. The mass of the hub and that of a node are 
727 and 73 kg, respectively. The spacecraft measure low-energy ions and DC and AC 
magnetic fields at multiple scales ranging from MHD scale (3,000 km) to less than ion 
kinetic scale (50 km) simultaneously. 

 

3.5 Solar-Terrestrial Observer for the Response of the Magnetosphere 
(STORM; Concept Study, USA) 

The STORM mission [56,57] was another MIDEX-19 proposal for concept studies, 
supported by NASA Heliophysics Explorers’ program, but was not selected for launch. 
The STORM mission proposed to study solar wind-magnetosphere interaction, and 
resulting auroral and ring current dynamics, based on global imagers. The spacecraft 
was planned to take a circular orbit at 30 RE, with an inclination of 90°. It was also 
planned to have a soft X-ray imager for the magnetopause and the cusps, a far ultraviolet 
imager for aurora, an energetic neutral atom imager for the ring current and the plasma 
sheet, and a Lyman alpha imager for the exosphere, as well as instruments for low-
energy ions and electrons, and DC magnetic fields. 

 

3.6 Geostationary Transfer Orbit Satellite (GTOSat; Proposed, USA) 

The GTOSat mission [58,59] is a 6U CubeSat mission in GTO, led out of NASA’s 
Goddard Space Flight Center through NASA’s Heliophysics Technology and Instrument 
Development Low Cost Access to Space (H-TIDeS LCAS) program in 2018. GTOSat will 
act as a pathfinder for future magnetospheric constellation missions and missions 
beyond low Earth orbit (LEO). GTOSat’s main target is radiation belt dynamics. The orbit 
is ∼185 km × 5.5 RE in altitude with a low inclination of < 25°. GTOSat measures high-
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energy ions and electrons and DC magnetic fields. The spacecraft was scheduled to 
be launched in August 2022, but it was not launched because it could not meet the 
25-year orbital debris mitigation rule. The mission will look for another launcher 
[60]. 

 

3.7 GEOspace X-Ray Imager (GEO-X; Proposed, Japan) 

The GEO-X [61,62] spacecraft, being developed by Tokyo Metropolitan University, 
JAXA, and several other Japanese universities, is a 50 kg-class, 12 U CubeSat for taking 
global images of the magnetopause and cusps through soft X-ray emissions. The 
spacecraft is proposed to be launched in 2023–2025 and then inserted into an elliptical 
orbit with an apogee of ∼40 RE and an inclination of ∼30°. 

 

3.8 Plasma Observatory (Proposed, Europe) 

The Plasma Observatory mission [63] was proposed as a large-class mission of ESA 
Voyage 2050 science program [64] and was selected for further study for the M7 mission 
opportunity [65]. The mission aims to understand particle energization by magnetic 
reconnection, jets, waves and turbulence, shocks, and interplay between them in the 
magnetotail and at the magnetopause and the bow shock from simultaneous multiscale 
observations of electron and ion/fluid with nonlinearity and nonstationarity. For this 
purpose, at least 7 spacecraft form a constellation with two tetrahedrons sharing one 
corner. The mission considers two options for spacecraft: 7 identical spacecraft with a 
wet mass of ∼250 kg, or one mother spacecraft for high-resolution observations and 6 
smaller identical daughter spacecraft for lower-resolution observations. The spacecraft 
are targeted to launch by 2037. The orbit is planned to be 8 RE × 25 RE with a low 
inclination. The spacecraft is planned to have improved instruments for comprehensive 
measurements of low- and high-energy ions and electrons, and DC and AC electric and 
magnetic fields. 

 

3.9 Magnetospheric Constellation (MagCon; Proposed, USA) 

The MagCon mission [66] was proposed to study mass and energy transport from the 
solar wind to the magnetosphere and energy storage and release processes in the 
magnetotail, i.e., substorms. A number of spacecraft are distributed between 6–8 and 25 
RE with a low inclination. Originally this mission was planned to consist of 96 small 
spacecraft and reduce to 36 later. Because of huge cost, however, the current plan is to 
consist of 12 small spacecraft, which is the heritage from NASA’s past small spacecraft 
Space Technology 5 (ST-5) [67,68]. The total mass of each spacecraft is 35 kg. Each 
spacecraft measures low- and high-energy particles and DC magnetic fields. 
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3.10 Self-Adaptive Magnetic Reconnection Explorer (AME; Proposed, China) 

The AME mission [69], another CubeSat constellation mission, was proposed for the 
Strategic Priority Research Program on Space Science II, CAS and is currently in the pre-
phase A stage. The target is magnetic reconnection in Earth’s magnetopause and 
magnetotail. The mission consists of one mother spacecraft and 12 CubeSats to resolve 
cross-scale plasma processes from electron (1–10 km) and ion (100–1,000 km) kinetic 
scales to macro scale (1–3 RE). The orbit is 2.2 RE × 11 RE for the first 2 years for the 
dayside magnetopause and 2.2 RE × 23 RE for the next 2 years for the magnetotail, or 
11 RE × 23 RE as another option. The inclination is 23.5°. The dry mass of the mother 
spacecraft and that of each CubeSat are 605 and 67 kg, respectively, and the total wet 
mass is 2,084 or 2,495 kg, depending on the orbit. The mother spacecraft and all 
CubeSats are equipped with a magnetometer and low-energy ion and electron detectors, 
which will be heritages from the SMILE mission. In addition, the mother spacecraft 
measures high-energy particles and AC magnetic and electric fields. 

 

3.11 COnstellation of Radiation BElt Survey [CORBES; Proposed, 
Committee On SPAce Research (COSPAR)-China] 

The CORBES program [70,71] was proposed by National Space Science Center (NSSC), 
CAS, coordinated by the Sub-Group on Radiation Belt (SGRB) of the Task Group on 
establishing a Constellation of Small Satellites (TGCSS) of COSPAR. Multiple institutes, 
universities, and industries are expected to contribute one or more spacecraft to 
form a constellation of ten or more CubeSats for very fast survey of the radiation belts. 
The orbit is near the equatorial plane with an apogee of ∼7 RE or similar to GTO. Each 
spacecraft is required to measure at least high-energy electrons and DC and AC 
magnetic fields. 

 

4. CURRENT MISSIONS FOR PLANETARY MAGNETO-
SPHERES 

In this section, I introduce the current planetary magnetospheric missions, BepiColombo 
for Mercury and Juno for Jupiter. Until recently the following missions were operated, 
but I omit them here. 
• MESSENGER (MErcury Surface, Space ENvironment, GEochemistry, and Ranging; 

launched in 2004, orbited Mercury in 2011–2015; NASA, USA) [72–75] 
• Cassini/Huygens (launched in 1997, orbited Saturn in 2004–2017; NASA, USA and 

ESA, Europe) [76–79] 
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4.1 BepiColombo (Mercury, 2018, Europe-Japan) 

The BepiColombo mission [80–84] is a joint mission of ESA and JAXA for 
comprehensive exploration of Mercury and part of ESA’s Cosmic Vision program. It 
comprises two spacecraft: the Mercury Planetary Orbiter (MPO) led by ESA mainly for 
Mercury’s interior, surface, exosphere, and magnetosphere, and the Mercury 
Magnetospheric Orbiter (MMO, nicknamed Mio) led by JAXA for the exosphere and 
magnetosphere. The two spacecraft were launched on October 20, 2018, and are 
stacked and transferred by the Mercury Transfer Module (MTM). After the first and 
second Mercury flybys on October 1, 2021, and on June 23, 2022, respectively, and four 
more Mercury flybys, the two spacecraft will be released and injected into polar 
orbits in 2025. For MPO, the orbit is 480 km × 1,500 km in altitude. The total wet mass 
is 1,820 kg. MPO has instruments for low-energy ions, high-energy ions and electrons, 
and magnetic fields. For MMO, the orbit is 590 km × 11,600 km in altitude. The total 
mass is 275 kg. MMO has a comprehensive set of instruments for low- and high-energy 
ions and electrons, energetic neutral atoms, and DC and AC magnetic and electric fields. 
It also has a spectral imager of sodium, a major constituent of Mercury’s atmosphere. 
Combining the two spacecraft’s concurrent observations, we can study coupling of the 
solar wind, magnetosphere, exosphere, and surface. This is a vital difference between 
BepiColombo and MESSENGER. 

 

4.2 Juno (Jupiter, 2011, USA) 

The Juno mission [85–88] is the second mission in NASA’s New Frontiers Program for 
studying Jupiter’s origin, interior, atmosphere, magnetosphere, and aurora. The 
spacecraft was launched on August 5, 2011, and inserted into polar orbit around Jupiter 
in 2016. At the end of the mission, the spacecraft will impact Jupiter. The perijove and 
apojove are < 5,000 km in altitude on the dayside and 8 × 106 km (113 Jovian radii) on 
the nightside, respectively, and the inclination is 90°–105.5°. Hence Juno covers the 
nightside equator at 15–100 Jovian radii. The total wet mass was 3,625 kg. Juno has a 
comprehensive set of instruments for low- and high-energy ions and electrons, and DC 
and AC magnetic and electric fields, as well as ultraviolet and infrared spectral imagers 
for auroras. 

 

5. FUTURE MISSIONS FOR PLANETARY MAGNETO-
SPHERES 

Here I introduce future planetary magnetospheric missions being prepared for launch, 
JUICE and Europa Clipper for Jupiter, and proposed missions, UOP for Uranus and 
Neptune Odyssey for Neptune. 
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5.1 Jupiter Icy Moons Explorer (JUICE; Jupiter, 2023, Europe) 

The JUICE mission [89–93] is the first large-class mission in ESA’s Cosmic Vision 2015–
2025 program. The mission studies Jupiter, including its magnetosphere, and the 
habitability of three of Jupiter’s largest moons, Ganymede, Callisto, and Europa, as well 
as Ganymede’s mini-magnetosphere. The spacecraft will be launched in 2023 and 
inserted into equatorial orbit around Jupiter in 2031. It will perform 35 flybys of Europa, 
Callisto, and Ganymede, raising the inclination. After that, it will orbit Ganymede. The 
total wet mass of the spacecraft is ∼2,900 kg. JUICE has a comprehensive set of 
instruments for low- and high-energy ions and electrons, and DC and AC magnetic and 
electric fields, as well as ultraviolet and visible-infrared spectrometers and an optical 
camera that can observe auroras. 

 

5.2 Europa Clipper (Jupiter, 2024, USA) 

The Europa Clipper mission [94–97] is under NASA’s Solar System Exploration Program. 
The mission studies mainly the habitability of Jupiter’s fourth largest moon, Europa, but 
can study Jupiter’s radiation and interaction of Europa’s atmosphere and ionosphere 
with Jupiter’s magnetosphere [98]. The spacecraft will be launched in 2024 and inserted 
into highly-elliptical orbit around Jupiter in 2030. It will perform ∼50 Europa flybys at 
altitudes of 25–2,700 km and also Ganymede and Callisto flybys. The total wet mass of 
the spacecraft is ∼6,000 kg. The instruments that can measure the magnetosphere 
include low-energy ion and electron detectors, radiation monitors, a magnetometer, and 
an ultraviolet spectrometer. Europa Clipper and JUICE will be able to collaborate in 
concurrent in situ observations of Jovian magnetosphere. 

 

5.3 Uranus Orbiter and Probe (UOP; Uranus, Proposed, USA) 

The UOP mission [99,100; see also 101] is proposed for the 2023–2032 Planetary 
Science and Astrobiology Decadal Survey [102] and endorsed as the highest-priority 
flagship mission. This mission aims to understand the ice giant planet Uranus 
comprehensively, including its rings, moons, and space environment. The spacecraft 
would be launched in 2031–2032 or 2032–2038 and start to orbit Uranus ∼13 or 15 years 
after launch. The spacecraft would take both polar and equatorial orbits by performing 
satellites flybys for ∼2–4 years. The total wet mass of the spacecraft and probe is 7,235 
kg. The spacecraft has instruments for low- and high-energy ions and electrons, DC 
electric and magnetic fields, and high-frequency waves as well as an ultraviolet 
spectrometer for auroras. In addition, an atmospheric entry probe is deployed into 
Uranus's atmosphere. 
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5.4 Neptune Odyssey (Neptune, Proposed, USA) 

Neptune Odyssey [103,104] is a NASA Planetary Mission Concept Study (PMCS) for the 
2023–2032 Planetary Science and Astrobiology Decadal Survey [102]. This mission aims 
to understand the ice giant planet Neptune comprehensively, including its rings, small 
moons, planet-sized moon Triton, and space environment. The spacecraft would be 
launched in 2033 and start to orbit Neptune in 2049. The altitude and inclination are 
altered using Triton flybys to cover a wide area. The total wet mass of the spacecraft is 
3,816 kg. The spacecraft has instruments for low- and high-energy ions and electrons, 
DC magnetic field, and high-frequency waves as well as images of energetic neutral 
atoms and auroras. In addition, an atmospheric entry probe is deployed into Neptune's 
atmosphere. 

 

6. DISCUSSION AND SUMMARY 

More spacecraft than ever are operated nowadays, but we have only a few to about 
ten spacecraft at most in the vast magnetosphere simultaneously in coordination. Even 
so, in scientific research, observations by past and current spacecraft have established 
or is establishing the overall pictures of the structure of each region in the 
magnetosphere and the magnetotail (e.g., the magnetopause; the radiation belts, the ring 
current, and the plasmasphere in the inner magnetosphere; the plasma sheet and the 
lobe in the magnetotail) and the dynamics of geomagnetic disturbances (e.g., storms, 
substorms, magnetic reconnection, and radiation belts electron acceleration). Fur-
thermore, although encounters with the key regions are limited, observations by 
formation-flying spacecraft have revealed the magnetospheric structure and dynamics 
in each of MHD scale (> ∼1,000 km by THEMIS and other conjunctions), ion scale 
(∼100–1,000 km by Cluster), and electron scale (∼10 km by MMS) to some extent. These 
pictures, however, are fragmentary, combinations of observations under different 
conditions at different times. The magnetosphere is vast, magnetospheric phenomena 
are global, and the processes are complicated, so we always have to consider whether 
spacecraft continuously observed the structure and phenomena of interest in the right 
place at the right time. 

In the future scientific research, in addition to establishing the more detailed pictures 
of the magnetospheric structure and each phenomenon further by more observations, 
it is essential to understand cross-regional coupling, cross-energy coupling, and cross-
scale coupling. Cross-regional coupling is interaction between the solar wind, the 
magnetosphere, and the ionosphere through field-aligned currents, electric fields, and 
plasma waves. Through these processes, mass, momentum, and energy are transported 
from the solar wind through the magnetosphere to the ionosphere. Cross-energy 
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coupling is interaction between low- and high-energy particles through wave-particle 
interaction, which is thought to be important for, for example, radiation belts electron 
acceleration. Cross-scale coupling is interaction between electron, ion, and MHD scales, 
that is, interaction between micro-scale phenomena and macro-scale phenomena and 
structure, which is thought to be important for, for example, magnetic reconnection. 
Thus, different regions and plasma populations with different energies are coupled to 
cause dynamic disturbances. For understanding of the coupling processes, we need 
more coordinated simultaneous multipoint observations in both small and large scales 
in full energy and frequency ranges at a very high time resolution. Here it is greatly 
helpful to integrate not only in situ and remote-sensing observations by multiple 
spacecraft but also ground-based network observations (e.g., magnetometers, radars, 
and cameras), theories, and simulations. If our understanding deepens and many 
constrains are given, we may possibly predict geomagnetic disturbances much more 
accurately as an ultimate goal. A series of reviews on specific subjects and future issues 
in magnetospheric research can be found in a book [105]. 

For magnetospheric missions, most of past and current spacecraft are of large or 
medium class, carried out in international collaboration. Small spacecraft, including 
nano-spacecraft and CubeSats, tend to increase for future missions, particularly 
formation-flying small spacecraft (e.g., HelioSwarm). For onboard instruments, many 
missions adopt combining newly-developed instruments and heritages from past 
missions. A recent trend seems to be imaging (e.g., SMILE) [106 for a review of imagers]. 
If it is realized, combining imaging and in situ observations could enhance our under-
standing of magnetospheric dynamics. Active experiments [107,108; and references 
therein] seem to be few after the DSX mission. 

Combination and balance of large- and small-class missions are important [109]. The 
opportunities of large-class spacecraft are limited, but this class of spacecraft can make 
comprehensive observations of low- and high-energy particles, DC and AC electric and 
magnetic fields, and images and is required to cover a broad range of science objectives. 
On the other hand, for small spacecraft, onboard instruments are limited to only a few 
and hence so are the science objectives, but there are more opportunities of launches 
due to low cost. In addition, small spacecraft can be used for demonstrating the feasibility 
of new mission concepts, technologies, and unique orbits for larger missions [110,111]. 

Furthermore, multipoint measurements are important for deepening our under-
standing of space physics and environment [110]. Small spacecraft have the potential to 
accomplish constellation missions. Here spacecraft and instruments may not necessarily 
need to be identical, as proposed by CORBES. Besides, a fractionated constellation of 
small spacecraft [111–113], each of which makes different observations and is built by a 
different agency, may have the potential to perform better than large missions. 
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요 약 

우리나라의 첫 달 탐사선 다누리호가 달 궤도에 진입을 성공하면서 이후 화성 탐사와 같은 우리나라의 새

로운 우주탐사 계획을 기대할 수 있게 되었다. 우리나라의 우주탐사 탑재체는 한정적인 분야에서만 개발되

어 새로운 우주탐사 탑재체를 개발할 필요성이 있다. 국외에서는 우주탐사에 거의 기본적으로 탑재되는 장

비로 질량분석기가 있으며, 탐사 대상의 대기와 휘발성 물질 관측과 더불어 유기물 분석을 통한 생명체 탐

사까지 아우르는 매우 유용한 탑재체이다. 하지만 우리나라에선 우주탐사용으로 질량분석기 탑재체를 개

발한 전적이 없으므로 앞으로의 우주탐사를 대비해 기술을 확보해야 할 필요가 있다. 그에 앞서 국외의 우

주탐사용 질량분석기 탑재체의 과학적 성과를 살펴보고 동향을 파악해본다. 

Abstract 

As Korean first lunar probe, Danuri, succeeded in entering lunar orbit, Korean new space exploration 
plans such as Mars exploration can be expected. Korean space exploration payload is developed only in 
a limited field, so there is a need to create a new space exploration payload. In foreign countries, there 
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is a mass spectrometer as a basic equipment for space exploration, and it is a very useful payload that 
encompasses the exploration of life through the analysis of organic matter as well as the observation of 
the atmosphere and volatile substances of the exploration target. However, Korea has never developed 
a mass spectrometer payload for space exploration, so it is necessary to secure technology in 
preparation for future space exploration. Before that, we look at the scientific achievements of foreign 
mass spectrometer payloads for space exploration and identify trends. 

핵심어 : 우주탐사, 질량분석기, 우주임무 역사 
Keywords : space exploration, mass spectrometer, space mission history 

 
 

1. 서론 

누리호의 발사 성공과 다누리호의 달 궤도 진입 성공으로 우리나라 우주탐사는 진일보하고 
있다. 22회 국가우주위원회에서는 2032년 달 착륙을 넘어 2045년 화성 착륙을 언급하면서 
우주탐사에 대한 정부의 지원과 연구, 개발의 역량 강화를 기대할 수 있다[1].  

우주탐사에 있어서 계측기(탑재체)는 매우 중요한 역할을 한다. 우주공간이나 천체에서 사
용자가 원하는 물리적 특성을 관측하려면 그에 해당하는 계측기를 관측 대상으로 보내야 한
다. 이때 막대한 예산과 인력이 투입되므로 관측 임무를 계획하고 수행하는데 어려움이 따른
다. 이전의 우주탐사들을 살펴보면 현재 우주강국이라 불리는 국가들이 주로 계측기를 만들
어 우주로 보내는 것이 일반적이었다. 그래서 계측기 개발 등의 기술 발전만이 아니라 계측기
를 통해 알아낸 물리적 특성으로부터 알아낸 과학적 진보 또한 우주탐사의 여력이 있는 국가
들 중심으로 이루어져 왔다. 

우주 망원경 등의 우주 천문 분야, 입자 검출기 등의 우주 플라스마 환경 분야 그리고 달 
탐사 등의 우주탐사 분야에서 국내의 과학 탑재체 개발 현황은 다음과 같다. 우주 천문 탑재
체로는 과학기술위성 1호에 탑재된 원자외선 분광기(far-ultraviolet imaging spectrograph, 
FIMS), 과학기술위성 3호에 탑재된 다목적 적외선 영상관측 시스템(multi-purpose infrared 
imaging system, MIRIS), 차세대 소형위성 1호에 탑재된 근적외선 영상/분광기(near-
infrared imaging spectrometer for star formation history, NISS)가 있다[2–4]. 우주 플라스
마 환경 탑재체는 우주 망원경과는 달리 질량과 부피가 작아 여러 인공위성에 탑재하고 있다. 
주요 계측기는 지구 전리권 플라스마 밀도 측정용 랭뮤어 탐침(Langmuir probe, LP), 전리권 
이온의 에너지 분포와 구성 및 유동 속도 측정용 전위지연탐침(retarding potential analyzer, 
RPA), 전리권 저에너지 입자검출기(electrostatic analyzer), 전리권 고에너지 입자 검출기
(solid state telescope, SST)가 있다. 인공위성 별 탑재 현황은 아리랑 1호에 LP, 과학기술위
성 1호에는 LP, electrostatic analyzer, SST, 차세대 소형위성 1호는 LP, RPA, SST, 천리안2A
에는 SST, 발사예정인 도요샛(small scale magnetospheric and ionospheric plasma 
experiment, SNIPE)에는 LP, SST이다. 우주탐사 탑재체는 다누리호(Korea pathfinder lunar 
orbiter, KPLO)에 탑재된 계측기들로 고해상도카메라(lunar terrain imager), 광시야 편광카
메라(wide-angle polarimetric camera), 감마선 분광기(KPLO gamma-ray spectrometer), 
자기장 측정기(KPLO magnetometer), 영구음영지역 카메라(shadow cam)가 있다. 
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국외의 우주탐사 과학 탑재체로 빈번하게 사용되지만 국내에서 개발한 적이 없는 탑재체로
는 질량분석기가 있다. 우주탐사용 질량분석기는 주로 대상 천체의 대기와 표면 성분을 관측
하며, 표면에서는 생명체와 연관이 있는 유기물까지 관측 대상에 포함한다. 질량분석기로 탐
사한 대상은 달 이외에도 수성, 금성, 화성, 목성, 토성 그리고 혜성까지 대부분의 태양계 천
체들의 대기와 표면 성분들을 관측하였다. 이처럼 대부분의 우주탐사에서 질량분석기가 활발
하게 이용되고 있으므로 우리나라도 우주탐사용 질량분석기를 개발하여 미래 우주탐사의 과
학적 임무 설계 기반을 마련할 필요가 있다.  

이 논문에서는 우주탐사에서 사용한 질량분석기 탑재체들의 과학적 성과를 소개하고 현재 
동향을 살펴본다. 

 

2. 질량분석기 

2.1 질량분석기 개요 

질량분석기는 주어진 자기장과 전기장에서 이온의 전하량에 따른 운동 차이가 나타나는 원
리를 이용하여 관측하고자 하는 물질을 사전에 이온화 시켜 해당 물질의 물성을 파악할 수 
있는 계측기이다.  

일반적으로 사용되는 질량분석기 형태는 크게 네 가지로 사중극자(quadrupole), 이온트랩
(ion trap), 비행시간 측정장치(time-of-flight, TOF), 자기 섹터(magnetic sector) 등이 있다[5].  

 

2.2 해외 우주탐사용 질량분석기 현황 

우주탐사용 질량분석기는 1970년대부터 사용되었으며, [6]에서 대략적인 연혁을 설명하고 
있다(Fig. 1). 탐사선의 이름과 발사시기 등을 연표 형태로 나타내면 Table 1과 같다. 

 

 

Fig. 1. History of mass spectrometer for space exploration [6]. 
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Table 1. Chronological table of mass spectrometer for space exploration 

Launch 
year 

Mission name Payload name Type Observation target

1972 Apollo 17 Lunar atmospheric 
composition experiment 

(LACE) 

Magnetic 
sector 

Moon 

1975 Viking Gas chromatograph 
mass spectrometer 

(GCMS) 

Magnetic 
sector 

Mars 

1978 Pioneer Venus Bus neutral mass 
spectrometer (BNMS)

Magnetic 
sector 

Venus 

Orbital neutral mass 
spectrometer (ONMS)

Quadrupole 
mass filter 

Venus 

Venera 11/12 Venera neutral mass 
spectrometer (VNMS)

 Venus 

1981 Venera 13/14 VNMS  Venus 

1984 Vega 1/2 Dust impact mass 
analyzer (PUMA) 

Time-of-flight Venus, 1P/ 
Halley 

1985 Giotto Neutral mass 
spectrometer (NMS) 

Magnetic 
sector 

1P/Halley 

Particle impact analyser 
(PIA) 

Time-of-flight 

1989 Galileo Galileo probe mass 
spectrometer (GPMS)

Quadrupole 
mass filter 

Jupiter 

1995 Solar and 
heliospheric 
observatory 

(SOHO) 

Charge, element and 
isotope analysis system 

(CELIAS) 

Time-of-flight Sun 

1997 Cassini-Huygens Ion and neutral mass 
spectrometer (INMS) 

Quadrupole 
mass filter 

Satrun 

GCMS Quadrupole 
mass filter 

1998 Nozomi 

(failure) 

Neutral gas mass 
spectrometer (NGMS)

Quadrupole 
mass filter 

Mars 

1999 Stardust Cometary and interstellar 
dust analyzer (CIDA) 

Time-of-flight 81P/Wild 

2002 CONTOUR 

(failure) 

Neutral gas ion mass 
spectrometer (NGIMS)

Quadrupole 
mass filter 

2P/Encke, 
73P/Schwassmann-

Wachmann, 
6P/d’Arrest 
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Table 1. (Continued) 

Launch 
year 

Mission name Payload name Type Observation target

2004 Rosetta Ptolemy Ion trap 67P/Churymov-

Gerasimenko Rosetta orbiter 

spectrometer for ion 

and neutral analysis 

(ROSINA) 

Magnetic 

sector 

Cometary sampling and 

composition (COSAC)

Time-of-flight 

Cometary secondary ion 

mass analyser (COSIMA)

Time-of-flight 

2008 Phoenix Thermal and evolved gas 

analyzer (TEGA) 

Magnetic 

sector 

Mars 

2009 International 

Space Station 

(ISS) 

Vehicle cabin 

 atmosphere monitor 

(VCAM) 

Ion trap Earth 

2011 Mars Science 

Laboratory (MSL)

Sample analysis at Mars 

(SAM) 

Quadrupole 

mass filter 

Mars 

2013 Lunar 

atmosphere and 

dust 

environment 

explorer (LADEE)

NMS Quadrupole 

mass filter 

Moon 

Mars 

atmosphere and 

volatile evolution 

(MAVEN) 

NGIMS Quadrupole 

mass filter 

Mars 

2023 

(예정) 

Jupiter icy 

moons explorer 

(JUICE) 

Neutral ion mass 

spectrometer (NIM) 

Time-of-flight Ganymede,  

Calisto, Europa 

2024 

(예정) 

Europa Clipper Mass spectrometer for 

planetary exploration 

(MASPEX) 

Time-of-flight Europa 

2028 

(예정) 

ExoMars rover Mars organic molecule 

analyzer (MOMA) 

Ion trap Mars 
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2.2.1 1970년대 
우주탐사 초창기에는 시도하는데 시간과 예산문제로 어려움이 따르는 유인탐사, 착륙선 

임무들이 주로 수행되었다. 1972년 미국에서 발사한 유인 달 탐사선 아폴로(Apollo) 17호의 
lunar atmospheric composition experiment(LACE)은 magnetic sector 형태의 질량분석기
로 착륙지인 타우르스-리트로(Taurus-Littrow) 골짜기에 설치되었다(Fig. 2). 장비는 태양에 
의한 배경 기체 영향을 줄이기 위해 밤에 작동되었으며, 달의 시간으로 약 9일간 달에 분포하
는 네온(Ne)을 관측하였다[7]. 관측 초기에는 달의 밤 동안 Ne 분포 변화가 태양풍과 관계 있
을 것으로 여겨졌지만, 관측기록에서 일정한 추세가 나타나지 않아 달에서 Ne 분포를 설명하
는 것은 간단하지 않은 것으로 나타났다[8].  

미국에서 1975년에 발사한 화성 탐사선인 바이킹(Viking)은 1호와 2호가 있으며, 2개 모두 
궤도선과 착륙선으로 구성되며, 질량분석기 탑재체 gas chromatograph mass spectrometer 

Fig. 2. Lunar atmospheric composition experiment (LACE) is installed together with other 

equipment (Image credit: NASA). 
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(GCMS)는 착륙선에 탑재되었다. GCMS는 시료를 가열하여 이산화탄소(CO2)와 물(H2O)을 발
견하였으며, H2O는 대기와 지표 광물에 흡착해서 존재하고, CO2도 탄산염 광물에 흡착되어 
있는 것으로 여겨진다[9,10]. 

1978년 미국에서 발사한 파이오니어 비너스(Pioneer Venus)는 금성 탐사선으로 1호, 2호
가 1978년 같은 해에 3개월의 차이를 두고 발사되었다. 1호는 궤도선이고, 2호는 네 개의 소
형 우주선으로 구성되어 있다. 총 5개의 우주선에 모두 질량분석기가 탑재되어 있으며, 1호의 
질량분석기는 orbital neutral mass spectrometer(ONMS), 2호의 질량분석기는 bus neutral 
mass spectrometer(BNMS)이다. ONMS는 금성의 고층대기를 관측하여 낮에서 밤으로 변할 
때, 외기권 온도가 급격하게 떨어지고 대기 구성이 분자 밀도는 감소하고 산소(O), 수소(H), 
헬륨(He) 원자의 밀도가 증가하는 것을 발견하였다[11]. 베네라(Venera) 11호와 12호는 
Pioneer Venus와 같은 해에 발사한 소련의 금성 착륙선으로 Pioneer Venus와 같은 시기에 
금성의 저층대기를 관측하여 아르곤 동위원소와 황 등을 관측하였다[12]. 

 

2.2.2 1980년대 
소련이 1981년에 발사한 Venera 13호, 14호는 Venera 11/12호와 같은 질량분석기를 탑재

하여 금성의 저층대기를 관측하였다. 아르곤 동위원소의 경우 기존의 Pioneer Venus 관측자
료와의 불일치가 나타나서 이를 설명하려는 시도가 있었다[13].  

베가(Vega) 1호, 2호는 1984년에 발사한 소련의 탐사선으로 핼리혜성(1P/Halley)과 금성을 
탐사하는 임무를 가졌으며, 두 개가 같은 날 발사된 자매선이다. 탐사선들은 금성궤도에 도착
하여 금성 대기를 관측한 후에 혜성으로 이동하였다. 탑재된 질량분석기는 dust impact mass 
analyzer(PUMA)로 혜성 먼지의 물리적, 화학적 특성을 관측하여 혜성의 주된 구성원소는 가
벼운 수소, 탄소, 질소, 산소가 대부분인 것을 밝혀냈다[14,15].  

지오토(Giotto)는 1985년 유럽우주국(European space agency, ESA)에서 발사된 핼리혜성 
주변을 비행하며 관측한 탐사선이다(Fig. 3). 이 탐사선에는 particle impact analyser(PIA), 
neutral mass spectrometer(NMS) 두 개의 질량분석기가 탑재되어 있다. NMS는 혜성의 코마
를 관측하여 대부분 H2O로 구성되어 있는 것을 확인하였으며, 이온의 경우 뱃머리 충격파
(bow shock) 바깥은 H+, 내부는 탄소(C+), H2O+, 일산화탄소(CO+), 황(S+) 등과 같은 무거운 
이온들이 존재하는 것을 확인하였다. PIA는 혜성의 먼지를 관측하여 H, C, 질소(N), 산소(O), 
소듐(Na), 마그네슘(Mg), 규소(Si), 포타슘(K), 칼슘(Ca), 철(Fe)을 발견하였으며, 그 중에서 H, 
C, N, O가 풍부한 것을 확인하였다[16].  

1989년 미국에서 발사된 갈릴레오(Galileo)는 목성과 위성들을 탐사하는 임무를 가지고 있
다. 질량분석기 탑재체는 Galileo probe mass spectrometer(GPMS)로 목성 대기의 수직 변
화를 포함한 동위원소 구성비와 같은 대기 구성물질의 화학적 특성을 관측하였다[17]. 또한 
목성대기의 수소와 중수소 비(D/H)를 관측하여 성간 물질의 수소와 비교한 결과, 우리 은하
에서 태양계가 있는 지역은 생성된 후 45억 년 동안 수소 동위원소의 변화가 거의 없었다는 
것을 확인하였다[18]. 
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Fig. 3. A view of the 1P/Halley photographed by Giotto (Image credit: ESA). 

 

2.2.3 1990년대 
1995년 미국과 유럽이 공동 개발하여 발사된 solar and heliospheric observatory(SOHO)

은 태양을 관측하는 탐사선으로 질량분석기 탑재체는 charge, element, and isotope analysis 
system(CELIAS)로 태양풍 구성 성분을 관측하는 것이 목표이다(Fig. 4). CELIAS는 다양한 속
도를 가진 태양풍에서 Si, Ne, Mg의 태양풍 동위원소 구성비와 변화를 관측하였으며, 느린 태
양풍에서 무거운 동위원소가 감소하는 것을 발견하였다[19]. 

1997년 발사된 카시니-하위헌스(Cassini-Huygens)는 토성 탐사선으로 미국이 개발한 
Cassini 토성 궤도선, ESA가 개발한 Huygens 타이탄(Titan) 착륙선 총 두 개의 우주선으로 
구성되어 있다. 질량분석기 Cassini에 탑재된 ion and neutral mass spectrometer(INMS)이
다. 주 목적은 타이탄 고층대기의 구성과 구조 및 토성의 자기권 플라스마와의 상호작용 조사
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이다[20]. INMS는 타이탄의 고층대기를 관측하여 열권의 평균 온도 변화를 관측하였고, 태양
의 위치 등과 상관관계가 나타나지 않는 것으로 보아 타이탄의 열권은 태양의 영향보다는 토
성의 플라스마 환경에 영향이 더 큰 것을 발견하였다[21,22].  

노조미(Nozomi)는 1998년 일본에서 발사된 화성 탐사선으로 질량분석기 neutral gas 
mass spectrometer(NGMS)를 탑재하고 있다. 비록 화성에 도달하지 못해 실패한 임무가 되
었지만 화성으로 가는 여정 중 행성간공간에서 코로나 질량 방출(coronal mass ejection)을 
관측하는 성과를 냈다[23]. 

1999년 미국에서 발사된 스타더스트(Stardust)는 혜성 81P/Wild(Wild 2)의 시료를 채취하
여 지구로 귀환하는 임무를 가진 탐사선으로 cometary and interstellar dust analyzer(CIDA)
라는 질량분석기를 탑재하고 있다. CIDA는 Wild 2 혜성을 관측한 결과, 유기물질을 발견했을 
뿐만 아니라 나이와 생성위치 등이 다른 핼리혜성과의 화학적 유사성을 확인하였다[24]. 

 

2.2.4 2000년대 이후 
미국에서 2002년에 발사된 콘투어(CONTOUR)는 3개의 혜성을 플라이 바이(fly by)하면서 

혜성의 핵을 탐사하는 임무를 가진 탐사선으로 질량분석기 neutral gas ion mass spectrometer 
(NGIMS)를 탑재하고 있다. 목표 혜성은 2P/Encke, 73P/Schwassmann–Wachmann, 6P/ 
d'Arrest이며 혜성 핵으로부터 반경 100 km 내에서 비행한다[25]. 하지만 발사직후 결함으로 
인해 임무는 실패하였다.  

 2004년 발사된 ESA의 로제타(Rosetta)는 혜성 67P/Churyumov-Gerasimenko 탐사선으
로 착륙선 필레(Philae)를 포함한다. Fig. 5는 Rosetta가 촬영한 혜성의 모습이다. 이 탐사선에
는 기존의 다른 탐사선과는 달리 총 네 개의 질량분석기가 있으며, 궤도선에 2개, 착륙선에 2

 
Fig. 4. The charge, element and isotope analysis system (CELIAS) instrument for solar and 

heliospheric observatory (SOHO) (Image credit: ESA). 
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개씩 탑재되었다. Rosetta 궤도선에 탑재된 질량분석기 이름은 Rosetta orbiter spectrometer 
for ion and neutral analysis(ROSINA), cometary secondary ion mass analyzer(COSIMA), 
착륙선 Philae에 탑재된 질량분석기는 Ptolemy, cometary sampling and composition 
(COSAC)이다. ROSINA는 혜성 대기와 전리층에서의 원소, 동위원소, 분자 구성 및 기체의 
온도와 벌크 속도 등을 관측하는 목표를 가지고 있다[26]. 그리고 혜성 코마의 휘발성 물질을 
관측한 결과, 혜성의 남반구, 북반구 지역에 따라 분포 차이를 발견하였으며, 혜성 표면 진화
에 의한 것으로 주장하였다[27]. 다만, 휘발성 물질 중 물의 수소와 중수소의 비(D/H)는 북반
구와 남반구에서 큰 차이가 없음을 발견하여 혜성 표면 진화와 상관없이 물은 두 반구에서 
같은 특성을 가짐을 보였다[28]. 또한 물의 산소 동위원소 비를 관측하여 혜성의 물이 태양계 
초기의 원시 물인 것을 확인하였다[29]. COSIMA는 혜성 입자의 원소 구성을 분석하는 목표
를 가진다[30]. 혜성의 코마가 아닌 고체상태의 혜성 입자 D/H를 관측하여 지구의 물보다는 
D/H가 높지만 태양의 원시성 수준의 영역에서 만들어내는 D/H보다는 낮은 것을 발견하여 
혜성의 물은 태양계 초기에 생성된 것으로 보고되었다[31]. 또한 혜성에 존재하는 유기물이 
혜성 질량의 절반 가까이 육박하는 것을 발견하였으며, 태양계 행성 생성 초기의 물질들로 추
론되었다[32]. 

 

Fig. 5. Comet 67P/Churyumov-Gerasimenko by Rosetta (Image credit: ESA). 
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착륙선 Philae에 탑재된 Ptolemy는 혜성의 CO/CO2 비율을 관측하였는데 코마를 관측한 
ROSINA가 관측한 값보다 낮은 것을 발견하였으며, 이 차이는 혜성으로부터 거리에 따른 코마 
내의 CO/CO2 비율 변화가 아닌 혜성 핵의 이질성을 나타내는 것으로 여겨진다[33]. COSAC은 
혜성 입자로부터 혜성을 대부분 구성하는 12개의 유기 분자들을 발견하였으며, 초기 태양계
에서부터 존재하던 물질들로 보고되었다[34]. 

2008년 발사된 미국의 피닉스(Phoenix)는 화성 착륙선으로 질량분석기 thermal and 
evolved gas analyzer(TEGA)를 탑재하고 있다. TEGA는 화성의 대기를 관측하여 다량의 CO2

를 발견하였으며, 그 기원은 화성의 토양의 유기물인 것을 확인하였다[35,36]. 
국제 우주 정거장(international space station, ISS)에도 질량분석기 vehicle cabin atmos-

phere monitor(VCAM)이 2009년부터 운영되고 있다. 승무원들의 건강 확인을 위해 정거장 
내 공기질을 파악하는 것이 목적으로 개량을 거치며 현재까지 큰 문제없이 운영되고 있다
[37]. 

Mars science laboratory(MSL)은 큐리오시티(Curiosity)라는 이명을 가지고 2011년 미국
에서 발사된 화성 탐사 로버이며, 질량분석기는 sample analysis at Mars(SAM)를 탑재하고 
있다(Fig. 6). SAM은 화성의 대기 성분과 표면에서 기원하는 휘발성 물질 관측을 목적으로 하
고 있다[38]. 화성의 대기를 관측한 결과, 질소 동위원소의 비는 과거 Viking의 관측치와 차
이가 없는 것을 확인하였다[39]. 또한 아르곤(Ar) 동위원소 비를 측정하여 지구에서 발견되는 
화성 운석들이 정말로 화성에 기원한 것임을 확인하였다[40]. 게다가 화성 대기와 표토에서 
메탄과 같은 유기물도 발견하였다[41]. 

2013년 미국에서 발사된 lunar atmosphere and dust environment explorer(LADEE)는 
달 궤도선으로 달 표면 50 km 상공을 비행하면서, 질량분석기 NMS가 매우 희박한 달의 대
기는 Ar과 He이 주 구성원소인 것을 확인하였으며, 태양 복사에너지를 받는 정도에 따라 구
성물질의 분포가 달라지는 일변화를 관측하여 달의 대기 환경에 대한 특성을 밝혀냈다
[42,43]. 

LADEE와 같은 해인 2013년 미국에서 발사된 Mars atmosphere and volatile evolution 
(MAVEN)은 화성 궤도선으로 질량분석기 NGIMS는 화성 고층대기의 구조와 구성을 알아내
는 것이 목표이다(Fig. 7)[44]. 화성은 중력과 자기장이 약해 대기 물질들이 우주로 탈출하게 
되는데 NGIMS는 열권을 관측하여 태양활동에 따른 대기물질의 변화가 나타나는 것을 발견
하였다[45]. 또한 CO2, N2, Ar을 관측하여 화성 열권에서의 수직 중량파(gravity wave)를 발견
하였으며, 화성 고층대기의 가열과 냉각 속도에 대한 단서를 얻어냈다[46].  

 

 
Fig. 6. Sample analysis at Mars (SAM) in Mars science laboratory (MSL) (Image credit: NASA).
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Fig. 7. Neutral gas and ion mass spectrometer (NGIMS) on Mars atmosphere and volatile 
evolution mission (MAVEN) [44]. 

 

2.2.5 예정 임무 
현재 계획중인 우주 탐사 임무에서도 질량분석기 탑재가 확정된 사례들이 있다. ESA의 

Jupiter icy moons explorer(JUICE)는 2023년 발사 예정으로 목성의 위성인 가니메데
(Ganymede), 칼리스토(Calisto), 유로파(Europa) 탐사를 목적으로 하고 있으며, 질량분석기 
neutral ion mass spectrometer(NIM)이 탑재되어 세 개 위성의 외기권의 화학적 조성 및 동
위원소 구성을 관측할 예정이다[47]. 미국의 유로파 클리퍼(Europa Clipper)는 2024년에 발
사가 예정되어 있으며, 생명체 탐사 및 인류 거주 가능성을 탐사하는 것이 목표이다[48]. 질
량분석기는 mass spectrometer for planetary exploration(MASPEX)가 탑재된다. ESA의 엑
소마스(ExoMars) 계획은 화성의 생명체를 탐사하는 임무로 1차 발사는 2016년에 이루어졌
으며, 2028년 예정인 2차 발사에는 질량분석기 Mars organic molecule analyzer(MOMA)가 
탑재된 로잘린드 프랭클린(Rosalind Franklin) 로버가 포함된다. MOMA는 지하 2 m 깊이에
서 채취한 시료를 분석하여 우주 복사의 영향을 받지 않은 유기물들을 조사할 계획이다[49]. 

 

3. 결론 

우주탐사에 사용된 질량분석기 탑재체들은 주로 태양계 천체들의 대기 성분이나 고체에서 
뿜어져 나온 휘발성 물질을 관측하는 것에 초점을 맞추고 있다. 그리고 우주 탐사 초창기에는 
달과 화성, 그리고 금성과 같은 큰 대상에 착륙하여 표면 근처의 대기 특성을 주로 관측했으
나 2000년대 들어 기술이 발전함에 따라 매우 작은 천체인 혜성에 착륙하여 임무를 성공하
는 쾌거를 이루었다. 또한 2000년대 이후로 질량분석기는 대기성분 뿐만 아니라 표면 물질에
서 유기물을 관측하는 등의 생명체 탐사에 대한 과학적 임무도 수행하고 있으며 발사 계획도 
수립되고 있다. 이와 같은 추세를 보았을 때, 앞으로의 우주탐사는 생명체 탐사를 포함한 인
류의 거주 가능성 등, 인류가 현지에서 활용할 수 있는 요소들을 고려한 임무 수립이 필수불
가결 할 것으로 생각되며, 화성과 목성의 위성이 그 대상으로 설정되어 계획들이 진행되고 있
다. 이를 대비해서 우리나라도 우주탐사용 질량분석기 탑재체 기술을 확보한다면 우주탐사의 
세계적 추세에 뒤쳐지지 않고 같이 나아갈 수 있다고 기대한다. 
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표준 심우주 탐사선 시스템 설계 연구 
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A Study on the System Design for Deep-Space Probe  
Reference Model 
Euikeun Kim, Hyeon-Jin Jeon† 

Korea Aerospace Research Institute, Daejeon 34133, Korea 

 

요 약 

상호 호혜적으로 진행되는 심우주 탐사 시장에서 우리나라와 같은 심우주 탐사의 후발주자가 심우주 탐사 

선진국과 빠르게 보조를 맞추기 위해서는 개발기간과 비용을 줄일 수 있는 표준 심우주 탐사선 모델 도출

이 필수적이다. 본 논문에서는 다양한 심우주 탐사선에 요구되는 공통설계를 기반으로 하는 표준 심우주 

탐사선 기본형, 경량형, 및 확장형에 대한 개념 및 형상을 새롭게 제시하였다. 제시된 형상은 모듈화 설계

를 바탕으로 하여 확장성 및 설계/구현 효율성을 높였다. 그리고, 표준 심우주 탐사선의 3가지 형태에 적

용 가능한 경량화/확장성을 기반으로 하는 전기시스템 설계에 대해서도 기술하였다. 

Abstract 

In order for a latecomer in deep-space exploration such as Korea to quickly keep pace with advanced 
deep-space exploration countries in the mutually-beneficial space exploration market, it is essential to 
derive a deep-space probe reference model that can reduce development period and cost. In this paper, 
concept and configuration for the deep-space probe reference model consisting of basic, lightweight, and 
expansion types are newly presented, which are based on commonly required designs for various deep-
space probes. The proposed configuration adopts modular design so that the expandability and design/ 
implementation efficiency are improved. In addition, the electrical system design pursuing lightweight and 
expandability is also described, which is applicable to the proposed three-types of deep-space probe 
reference model. 

핵심어 : 표준 심우주 탐사선 모델, 시스템 설계, 모듈화, 경량화 
Keywords : deep-space probe reference model, system design, modularization, weight 

lightening 
 

 

1. 서론 

1959년에 발사된 소련의 Luna 1을 시작으로 미국, 소련(러시아), 유럽, 중국, 일본 등의 우
주탐사 선진국들은 달 탐사를 포함하는 다양한 심우주 탐사를 수행해오고 있으며, 최근에는  
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기존의 국가주도의 패러다임에서 민간주도로 탐사하는 “뉴 스페이스”로의 전환이 이뤄지고 
있다[1]. 이러한 트렌드에 발 맞추어, 미국을 중심으로 하는 달 탐사 산업 및 시장 활성화를 
목표로 하는 아르테미스 프로그램이 시작 단계에 있으며, 달 탐사를 넘어 화성탐사를 위한 
Moon-to-Mars(M2M) Objectives를 설정하고 있는 단계에 있다[2,3]. 

지금까지의 우리나라 우주탐사는 대부분 지구의 저궤도에서 정지궤도 내에서의 임무에 한
정되어 있지만, 2022년 8월에 발사되어 현재 ballistic lunar transfer 궤적을 따라 달로 향하
고 있는 우리나라 최초의 달 궤도선인 다누리(Korea pathfinder lunar orbiter)를 기점으로 
심우주 탐사 시대가 시작되었다고 할 수 있다. 하지만, 우리나라와 같은 심우주 탐사 후발주
자가 가지고 있는 미약한 심우주 탐사 경험 및 능력이 아르테미스 프로그램이나 M2M을 주
도적으로 수행하는 데에 한계로 작용하여, 상호 호혜적으로 진행되는 우주탐사 시장에 변방
으로 존재할 수밖에 없는 실정이다. 

심우주 탐사는 플라이바이(fly-by) 탐사, 궤도선회(orbiting) 탐사, 착륙(landing) 탐사, 및 
샘플리턴(sample returning) 탐사와 같이 크게 4가지 방식으로 분류할 수 있는데, 이 중에서 
착륙 탐사는 중력 천체를 대상으로 하며, 경착륙(hard landing)과 연착륙(soft landing)으로 
구분되고, 현지자원(in-situ) 탐사나 로버(rover) 탐사 등과 연계될 수 있다. 샘플리턴 탐사는 
중력 천체를 대상으로 하는 착륙/샘플리턴 탐사와 소행성이나 혜성과 같이 미소 중력 천체를 
대상으로 하는 터치다운/샘플리턴으로 구분된다[4]. 이렇게 다양한 심우주 탐사를 위해 임무
에 맞는 고유한 심우주 탐사선을 개발할 수 있지만, 우리나라와 같은 심우주 탐사 후발주자에
게는 심우주 탐사 선진국과의 보조를 빠르게 맞추기 위해서는 개발기간과 비용을 줄일 수 있
는 심우주 탐사선 간의 공통 설계을 기반으로 하는 “표준 심우주 탐사선 모델” 도출이 필수적
이다[5].  

본 논문에서는 다양한 심우주 탐사선에 필요한 공통설계를 기반으로 하는 표준 심우주 탐
사선 모델을 제시하였는데, 2장에서는 표준 심우주 탐사선 기본형, 경량형, 확장형에 대한 개
념 및 형상을 제시하였고, 3장에는 표준 심우주 탐사선 기본형, 경량형, 확장형에 적용할 수 
있는 전기시스템 설계에 대해 기술하였다. 

 

2. 표준 심우주 탐사선 개념 및 형상 설계 
심우주 탐사선은 탐사 대상이 되는 목표물 및 탐사방식에 따라 형상이 달라질 수 있고, 설

계 방법론에 따라 형상이 달라질 수 있는데, 모든 목표물 및 탐사방식, 설계 방법론을 모두 
아우르는 표준 심우주 탐사선을 도출하는 것이 현실적으로 불가능하다. 이에 따라, 본 논문에
서는 다음과 같은 적용범위를 대상으로 표준 심우주 탐사선 설계를 수행하였고, 모듈화를 기
반으로 기본형, 경량형, 확장형의 3가지 형태의 표준 심우주 탐사선 도출하였다. 

- 표준 심우주 탐사선의 적용임무는 플라이바이, 궤도선회, 미소대기 천체 착륙, 현지 자원
탐사, 로버 탐사, 및 미소 중력 천체 터치다운/샘플리턴으로 한정함. 즉, 추가적인 모듈
이 필요한 대기가 존재하는 천체 착륙 및 중력 천체 착륙/샘플리턴은 적용가능 임무에서 
제외함. 

- 추진계는 화학식 추력기로 한정하며, 이 중에서도 비추력(specific impulse)이 높아 위성
체 경량화에 유리한 이원추진제(bi-propellant) 방식으로 한정함. 전기 추력기 등을 적용
할 경우에는 위성체 형상이 크게 바뀔 수 있으므로 적용 범위에서 제한함. 
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- 전력원은 태양전지판 및 배터리를 가정함. 태양 강도(sun intensity)는 태양거리 제곱에 
반비례하므로 현재 태양전지판 효율을 고려했을 때, 궤도선 기준으로 목성 정도가 태양
전력을 주 전력원으로 사용할 수 있는 한계 정도로 여겨짐[4]. 그 이상의 먼 거리를 탐사
하거나 음영지역을 장시간 탐사할 경우에는 원자력 에너지를 이용해야 하지만, 이 경우, 
위성체 형상이 크게 바뀌므로 적용범위에서 제한함. 

 

2.1 표준 심우주 탐사선 기본형 

심우주 탐사선은 지구 궤도 인공위성에 비하여 필요한 속도증분(Del-V)이 상당히 크므로 
전체 탐사선 무게(wet-mass) 대비 연료 무게(fuel mass) 비율이 상당히 크며, 착륙선의 경우 
약 70%가 될 정도로 높다[6]. 따라서, 가장 큰 충격량 소스인 발사진동을 효과적으로 견디기 
위해서 발사체 어뎁터 바로 위에 추진계 품목이 장착되어야 한다. 본 논문에서 제안하는 표준 
심우주 탐사선 기본형은 Fig. 1에 나타내었는데, 탐사선에서 가장 무거운 추진계 품목, 즉, 연
료탱크, 산화제탱크, 가압탱크, 추진계 배관 등을 발사체 부하가 전달되는 축에 있는 코어 모
듈에 배치시켜 발사진동을 효과적으로 견디는 구조를 가지고 있다. 이러한 코어 모듈은 가급
적 추진계 품목만을 배치시키도록 하여 모듈화 설계 및 조립이 가능하게 하며, 이를 기반으로 
표준 심우주 탐사선 기본형, 경량형 및 확장형이 설계되었다.  

코어 모듈 내의 추진계 탱크 배치 방식은 탱크를 병렬로 배치하되, 각 탱크의 양쪽 끝을 고
정시키는 폴라 마운팅(polar mounting) 방식과 탱크를 중앙 튜브에 직렬로 배치시키는 중앙 
튜브(central tube) 방식이 존재하는데, 낮은 무게중심을 요구하는 연착륙을 수행하는 착륙선
으로의 확장성을 고려하여, 본 논문에서 제안하는 표준 심우주 탐사선은 모두 폴라 마운팅 방
식을 기본으로 한다. 

코어 모듈 주위에는 주 추력기 및 발사체 어댑터가 장착되는 1개 면과 태양전지판 2개가 
장착되는 2개 면을 제외한 나머지 3개 면에는 상부 모듈(top module) 1개와 측면 모듈(side 
module) 2개를 위치시켰다. 상부 모듈은 양쪽 측면 모듈과 접해 있으므로 하니스 라우팅
(harness routing) 등을 고려했을 때, 탑재컴퓨터, 전력조절/분배장치, 배터리와 같은 서비스 
유닛(service unit)들이 배치되는 것이 적절하며, 측면 모듈에는 그 외의 전장박스, 즉, 관성측

 
Fig. 1. Deep-space probe reference model (lightweight type). 
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정장치(inertial measurement unit, IMU), 별추적기(star tracker assembly, STA), 반작용 휠
(reaction wheel assembly, RWA), 항법카메라(navigation camera) 등과 같은 항법제어계 유
닛들과 트랜스폰터(transponder, XPDR), 안테나 등과 같은 원격명령계 유닛들, 그리고 탑재
체 유닛들이 배치될 수 있다. 물론, 서비스 유닛이 아니라 하더라도 주 추력기의 플룸에 민감
한 유닛이거나 일부 항법센서나 탑재체의 경우, 상부 모듈에 배치될 수 있지만, 상부 모듈과 
측면 모듈의 유닛 배치를 서비스 유닛과 비(non)-서비스 유닛으로 구분할 경우에는 모듈화 
설계 및 조립/시험 편의성이 극대화될 수 있다. 이러한 설계는 열제어 관점에서도 유리할 수 
있는데, 예를 들어, 착륙선의 경우, 착륙 이후에는 사용하지 않는 항법제어계 유닛을 별도로 
구분하여 착륙이후에는 열제어를 하지 않도록 설계하여 열제어 효율을 높일 수 있다. 전력 
관점이나 탐사선운영 효율을 높이기 위한 동면(hibernation) 수행 시에도 항상 동작해야 하
는 서비스 모듈과 그렇지 않는 유닛이 구분된다면 이를 기반으로 열제어 설계를 최적화할 수 
있다. 

태양전지패널은 탑재체 임무 중에도 안정적으로 태양전력을 공급받을 수 있도록 회전형 타
입을 채택하였고, 방향을 특정하기 어려워 Fig. 1에는 표현하지 않았지만, 표준 심우주 탐사
선의 심우주 통신을 위해서는 기본적으로 고이득안테나(high-gain antenna, HGA)가 적용되
어야 한다. 회전형 태양전지판을 채택하였기에 고정형 HGA를 통해서도 지구와의 장시간 통
신 중에도 안정적으로 태양전력을 받을 수 있지만, 탑재체 임무 도중에도 안정적인 지구와의 
통신이 필요하다면 HGA에도 짐벌(gimbal) 적용이 필요하다.  

추력기는 두 가지로 구분되는데, 큰 추력을 요구하는 DSM(deep space maneuver) 점화나 
궤도투입 점화(orbit insertion burn), 그리고, 연착륙을 위한 감속 점화(breaking burn) 등을 
위해 사용되는 주 추력기와, 중간 궤적 수정 점화(midcourse correction burn)과 같은 작은 
속도증분이 필요한 상황이나 주 추력기의 추력 과정에서의 자세제어, 그리고, 반작용 휠의 모
멘텀 덤핑(dumping) 등을 위해 사용되는 반동제어 추력기(reaction control thruster, RCT)
가 그것이다. 추력기가 진공에서 추력을 하게 되면, Fig. 2와 같이 추력기에서 배출되는 연소
가스는 자유롭게 퍼지면서 후방유동(backflow) 현상이 나타나게 되고, 이로 인해 원치 않은 
오염(contamination), 공력(aerodynamic force) 및 열효과(heating effect)가 위성체에 영향
을 준다[7,8]. 결국, 추력기의 위치와 장착각도가 최적화되지 않으면, 오염으로 인한 광학장비

Fig. 2. Thruster gas flow expanding into high vacuum: flow regimes [7]. 
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나 태양전지셀의 성능 감소가 예상되며, 위성체 표면에 후방유동이 부딪히면서 생기는 외란
으로 인해 자세제어 오차가 발생하며, 위성 온도제어 성능에 영향을 주게 된다. 

심우주 탐사선은 태양전지판의 태양 지향과 지구와의 원거리 통신 등과 같은 정밀 자세 제
어를 위해 반작용 휠 사용이 필수적이다. 하지만, 위성이 완벽히 대칭이 아니기 때문에, 태양
풍 토크(solar pressure torque)의 압력중심(center-of-pressure)이 탐사선의 무게중심과 일
치되지 않아 공기역학적 항력(aerodynamic drag)이 발생하게 되는데[9], 이러한 외란으로 인
해 반작용 휠에 모멘텀이 지속적으로 쌓이게 되고, 결국 반작용 휠의 모멘텀을 덤프하지 않으
면 반작용 휠 속도 포화(saturation)으로 인해 더 이상 정상적인 자세제어를 할 수 없게 된다. 
지구를 공전하는 인공위성의 경우, 지구 자기장을 이용해 휠에 쌓인 모멘텀을 자장 토커를 통
해 덤프할 수 있는데, 심우주 탐사선의 경우, 이용할 자기장이 없기 때문에 추력기를 이용해 
모멘텀을 덤프할 수밖에 없다[10,11]. 그런데, 만약 RCT가 탐사선의 무게중심의 대칭방향에 
장착되지 않는다면, 반작용 휠 모멘텀 덤핑을 위한 회전력(rotational force)뿐만 아니라 병
진력(translational force)이 발생하여 의도했던 궤적이나 속도로부터 차이가 발생하게 된다
[12]. 따라서, Fig. 3에 나타낸 것과 같이, 모든 RCT가 탐사선 무게중심의 대칭방향으로 장착
되어야 병진력이 발생하지 않으면서 반작용 휠 모멘텀 덤핑이 가능하게 된다. 이러한 요구조
건은 RCT를 이용하는 중간 궤적 수정 점화와 같은 정밀 궤적 제어(precision orbit control)
을 수행할 경우에도 동일하게 적용되는데, 추력을 하는 RCT가 서로 탐사선의 무게중심의 대
칭방향에 장착되지 않으면 병진력이 발생하게 되어 궤적이 방향 틀어지게 되므로, 동시에 추
력하는 RCT는 탐사선 무게중심에 대칭으로 배치되어야 한다. 하지만, 실제에서는 연료를 사
용하면서 탐사선의 무게중심이 변하게 되므로 이상적으로 RCT를 모두 무게중심의 대칭에 
배치할 수 없으므로 예상되는 무게중심 변화를 고려하여 RCT를 배치해야 한다.  

RCT의 대칭 설계 요구조건은 주 추력기에도 유사하게 적용이 된다. 만약 주 추력기의 추
력 방향이 착륙선 무게중심과 일치하게 않는다면, 주 추력기가 야기하는 측면 방향의 토크가 
발생되어 탐사선의 방향이 기울어지게 되는데, 이를 바로잡기 위해 한쪽 RCT의 추력빈도가 
높아질 것이다. 그런데, RCT는 더 큰 토크를 생성하기 위해서 캔트 각도(cant angle)을 갖도
록 장착하게 되므로 한쪽 RCT만 추력을 하게 되면, 아무리 Fig. 3과 같이 모든 RCT를 탐사

Fig. 3. Optimal alignment diagram for main thruster and ACTs. 
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선의 무게중심방향을 중심으로 대칭으로 배치한다고 하더라도 병진력이 발생되어 의도했던 
궤적이나 속도로부터 차이가 발생하게 된다. 참고로, 만약 주 추력기의 추력 방향이 착륙선의 
무게중심과 일치하게 되면, 대칭이 되는 RCT의 추력 비율이 같아지게 되어 RCT가 만들어내
는 측면방향의 토크는 상쇄되게 된다. 결국, Fig. 3에 나타낸 것과 같이, 주 추력기의 추력방향
이 탐사선의 무게중심을 지나가도록 장착하는 것이 중요하다[3]. 

 

2.2 표준 심우주 탐사선 경량형 

표준 심우주 탐사선의 경량화 버전은 탐사선 무게를 최소화하기 위해, Fig. 4와 같이 고정형 
태양전지판을 채택하고 태양전지판을 탐사선 한쪽에만 배치하는 구조를 채택하였다. 그리고, 
그림에는 표현되지 않았지만, 경량화를 위해 HGA 역시 고정형을 기본으로 하고 있다. 이렇
게 태양전지판과 HGA를 고정형으로 채택하고, 태양전지판을 한쪽에만 배치하는 구조를 채
택하였기에 태양전지판과 HGA 장착방향 최적화가 필수적이고, 비대칭 구조로 인해 추력기 
배치의 최적화 역시 필수적이다. 코어 모듈은 기본형과 동일하게 추진계 품목만을 배치하였
으며, 상부 모듈 1개에는 서비스 유닛들을 배치하고, 측면 모듈 2개에는 비-서비스 유닛들을 
배치하면 된다. 그리고, 기본형과의 동질성을 유지하기 위해서, 태양전지판 반대 방향에는 빈 
공간으로 남겨뒀지만, 필요시 해당 공간을 세 번째 측면 모듈로 할당하여 이용할 수 있다. 

고정형 태양전지판의 장착방향은 장시간 동안 탐사선 방향을 특정방향으로 고정시켜야 하
는 상황에서도 태양전력이 안정적으로 공급되도록 최적화하면 된다. 심우주 탐사선은 임무 
궤적 대부분의 구간에서 태양지향이 가능하지만, 주 추력기를 사용해야 하는 시점이나 탑재
체 임무 수행시에는 추력기와 탑재체 배치 위치에 따라 해당 임무 수행 중에는 태양지향이 
어려울 수 있다. 결국, 추력기와 태양전지판의 상대적 방향과 태양전지판과 탑재체의 상대적 
방향의 최적화가 필요하므로, 기 결정된 추력기 방향을 기준으로 태양전지판의 위치를 결정
하고, 이어서 탑재체의 위치를 결정하면 된다. 

일반적으로 심우주 탐사선의 연료소모량을 줄이고 탑재체 할당 무게를 높이기 위해서, 여
러 번의 DSM이 포함된 임무 궤적을 이용한다. Fig. 5는 미국의 소행성 탐사선인 NEAR(near 
earth asteroid rendezvous)의 임무 궤적을 나타내는데[13], DSM-1 점화와 DSM-2 점화를 

 
Fig. 4. Deep-space probe reference model (lightweight type). 
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수행할 때, 태양-탐사선-추력방향 각도가 90°에 가깝다는 것을 알 수 있다. 이것은 DSM을 
이용한 다른 심우주 탐사선에서도 공통적으로 확인할 수 있는데, 이는 태양계 안의 모든 천체
는 태양 중력의 영향을 받기 때문이며, 이로 인해 탐사선이 태양 중력의 접선 방향에 가깝게 
이동해야 연료소모량이 최적화되기 때문이다.  

DSM 점화 시간(burn time)은 필요한 탐사선의 속도증분과 추력기 용량과 관련이 있는데, 
탐사선 경량화를 위해 작은 용량의 주 추력기가 적용되면 DSM 점화시간이 길어지게 된다. 
실 예로, 한국항공우주연구원 내부 연구 과제를 통해 설계된 아포피스 탐사선의 DSM-1과 
DSM-2 점화시간은 각각 1,332초와 224초에 달하게 된다. 그런데, 이렇게 장시간 추력이 이
뤄지면 높은 소비전력이 요구되는 추력기 밸브가 지속적으로 열려 있어야 하고, 이로 인해 
DSM 구간에서는 위성 전체 소비전력이 크게 상승하므로 태양전지판 전력공급이 필수적이다. 
그렇지 않으면 배터리 용량을 키워야 하므로 경량화 설계에 악영향을 주게 된다. 따라서, 
DSM 구간에도 안정적으로 태양전력을 공급받기 위해서, 태양-탐사선-추력방향 각도가 90°
에 가까움을 이용하여, 태양전지판을 추력기 방향의 90° 방향, 즉, 심우주 탐사선의 한쪽 측
면방향에 고정시키는 것이 적절하다. 물론, 태양전지판이 지속적으로 태양을 바라볼 수 있도
록 위성의 Yaw축 제어가 필수적이다[6]. 

심우주 탐사선을 안정적으로 운영하기 위해서는 가급적 HGA를 항상 지구를 지향하도록 
하여 항상 지구와 통신이 가능한 상태가 되어야 한다. 하지만, 경량화를 위해 HGA 및 태양
전지판을 고정형으로 채택하면, 태양-탐사선-지구의 각도가 항상 일정하지 않으므로 예상되
는 태양-탐사선-지구의 각도 프로파일(angle profile)을 고려하여 최적의 HGA 안테나 각도를 
선정해야 한다. 

 
Fig. 5. Trajectory of near earth asteroid rendezvous (NEAR) shoemaker to Eros touchdown. 
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Fig. 6은 한국항공우주연구원 내부 연구 과제를 통해 도출된 아포피스 탐사선의 태양-탐사
선-지구 각도 프로파일(파란선)이다. 각도가 20°에서 170° 정도까지 변하지만, 평균적으로 대
략 90° 방향을 기준으로 변하는 것을 확인할 수 있다. 따라서, 태양전지판과 HGA를 90도 정
도의 방향에 배치한다면 지구와의 통신 중에 태양전지판의 태양 Off-pointing이 최소화되게 
되어 지구와의 통신 중에도 어느 정도의 전력이 생성될 수 있다. 물론, 태양-탐사선-지구 각
도 프로파일은 지구와의 통신거리에 따른 통신 속도과 데이터 전송량 등의 정보가 반영되어 
있지 않으므로 해당 정보가 고려되면 더욱 최적의 HGA 방향을 도출할 수 있다. 

물론 Fig. 6에 나타낸 바와 같이, 지구와의 통신 중에는 태양전지판의 태양 off-pointing이 
존재하므로 원거리 통신 등의 원인으로 인해 HGA 장착 각도 만으로 전력 문제가 완전히 해
결되지 않을 수 있으므로 엄격한 스케줄링 기반의 임무 운영이 반드시 개입되어야 한다. 예를 
들어, 탐사선은 주기적으로 지구로 방향을 틀어 텔레메트리를 지구로 전송하고, 해당 시간에 
맞춰서 지상국 안테나는 탐사선 방향을 지향하고 있어야 하며, 명령 전송시에도 해당 주기에 
맞춰서 보내줘야 한다. 만약 탐사선의 failover와 같은 장애 대처 조치 등의 이유로 인해 위성
과 지상국의 주기적 통신이 이뤄지지 않으면, 탐사선은 자동으로 통신 획득(communication 
acquisition)을 위해 예상되는 지구 방향으로 주기적으로 탐사선 몸체를 회전시키는 동작이 
필요하고, 지구의 지상국에서는 예상되는 탐사선 방향으로 안테나를 지향해야 한다. 하지만, 
탐사선의 지구와의 통신거리가 너무 길면 통신속도 제약 등으로 인해 엄격한 임무운영으로도 
한계가 존재하므로 고정형 태양전지판 및 HGA를 채택하는 것은 신중하게 결정되어야 한다. 

추력기 위치 및 장착각도는 표준 심우주 탐사선 기본형과 동일하게 원치 않은 오염, 공력 
및 열효과를 고려해서 결정해야 하는데, 표준 심우주 탐사선 경량형은 태양전지판이 위성체 
표면의 한쪽에 고정되어 있으므로 태양전지판 뒷면으로 RCT의 플룸 후방유동 영향이 미칠 
것으로 예상되므로, 이를 고려하여 RCT의 위치 및 장착각도와 태양전지판 형상이 결정되어
야 한다. 

 

 
Fig. 6. Earth-probe-sun angle profile for KARI’s apophis probe. 
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2.3 표준 심우주 탐사선 확장형 

표준 심우주 탐사선 확장형의 형상은 Fig. 7에 나타냈으며, 표준 심우주 탐사선 기본형 대
비 추진제 탱크와 산화제 탱크를 각각 1개에서 2개로 변경한 것인데, 다중목표 임무 탐사선
(multi-target mission probe)나 착륙선과 같이 연료를 많이 필요로 하는 탐사선에 적용할 수 
있다. 코어 모듈의 형상을 8각 구조로 채택하였는데, 이는 행성 착륙선으로의 적용을 고려한 
것으로서, 추가적인 4면에 랜딩기어를 장착할 수 있으며, 또한, 착륙선의 8각 측면에 고정형 
태양전지판을 배치하면 4각형의 착륙선보다 태양 방위각(azimuth angle) 변화에 따른 태양전
지 생성전력이 상대적으로 작은 변화를 갖기 때문이다. 코어 모듈 외에는 기본형과의 동질성
을 위해 1개의 상부 모듈과 2개의 측면 모듈을 갖도록 하였다. 확장형은 기본형과 동일하게 
8각형의 코어 모듈에는 추진계 품목을 위주로 배치하며, 상부 모듈에는 서비스 유닛들을 배
치하고, 측면 모듈에는 비-서비스 유닛들을 배치하면 된다. 

표준 심우주 탐사선 확장형을 “로버를 포함하는 착륙선”으로 적용할 경우에는 한쪽 측면 
모듈에 로버와 로버 전개장치를 배치하면 된다. 물론, 로버 크기가 작아서 자유낙하 방식으로 
로버를 전개하게 된다면, 측면 모듈 하단에 고정형 로버 전개장치를 구현하여 로버를 행성 표
면에 자유낙하시키면 된다. 또한, 측면의 회전형 태양전지판은 없애고 착륙선 상부 또는 측면
에 태양전지판을 배치시켜야 하는데, 만약, 경량화를 위해 고정형 태양전지판 만을 적용한다
면, 임무기간 중의 태양빛 입사각의 변화에 따라 태양전지판을 측면에 부착할지 상부면에 부
착할 지 결정해야 한다. 예를 들어, Fig. 8(a)과 같이, 한 변의 길이가 𝑥인 정팔각형 기둥의 형
태로 달 착륙선을 구현한다면, 태양빛이 비추게 될 상부면 전체 면적은 S 2 2√2 𝑥 이 
되며, 태양빛이 측면을 비추게 될 면적은 S 1 √2 𝑥ℎ가 된다. 측면 면적에는 양쪽 좌우 
면이 45° 꺾여 있는 것이 반영되었다. 결국, 높이 ℎ가 정팔면체 한 변의 길이 𝑥의 2배라고 한
다면, 실질적인 태양전지판 면적은 동일하다. 따라서, Fig. 8(b)와 같이, 달 착륙선 2𝑥 ℎ 이 
달 표면 위도 45∼ 90°에 착륙할 경우에는 측면 태양전지판 장착이 유리하며, 달 표면 위
도 –45°∼+45°에 착륙할 경우에는 상부면 태양전지판 장착이 유리하다. 여기에서, 달의 자전
축이 6.68° 기울어진 것은 무시하였다. 

 

 
Fig. 7. Deep-space probe reference model (expansion type). 
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(a)                                                       (b)      

Fig. 8. Solar panel mounting location (left) according to latitude of landing site (right). 

 
3. 표준 심우주 탐사선 전기시스템 설계 

표준 심우주 탐사선 개념 및 형상 설계가 2장에서 제시되었으므로, 본 장에서는 도출된 표
준 심우주 탐사선 형상에 구현될 전기시스템 설계에 대해 논하였다. 부분체 상세설계는 시스
템 설계의 범위를 벗어나므로 본 논문에 포함되지 않았다. 

표준 심우주 탐사선 전기시스템 블록도를 Fig. 9에 나타냈는데, 흰색 박스는 소행성 터치 
다운과 같은 근접 임무를 수행하는 경량형 탐사선에 해당되는 유닛을 나타내고, 녹색 박스는 
기본형 탐사선을 위해 추가되는 박스를 나타내며, 오렌지색 박스는 착륙임무를 수행하는 확
장형 탐사선을 위해 추가되는 박스를 나타낸다. 

 

 
Fig. 9. Electrical system block diagram for deep-space probe reference model (green and 

orange box represent additions for basic and expansion types, respectively). 
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경량화를 위해서 기본적으로는 이중화(redundancy) 설계를 고려하지 않고 블록도를 도출
하였지만, 필요시 임무기간 등을 고려해서 완전 이중화(full redundancy)를 적용하거나 과거 
고장빈도가 높은 구성품에 한하여 부분적 이중화(partial redundancy)를 적용할 수 있다[14]. 
전력시스템 역시 경량화를 위해서 단일 전력버스인 비정전압(unregulated) 28 V를 채택하였
고, 통신 인터페이스는 확장성과 설계 편의성을 제고하기 위해 SpW-RMAP과 UART-RS422
의 두 가지 프로토콜로 제한하였다. 그리고, 로버 전개장치(rover releaser)에 모터를 이용한
다는 가정하에, 모터를 이용하는 antenna pointing mechanism과 함께 단일 motor drive 
electronics를 통해 모두 컨트롤할 수 있도록 설계하였다. 그리고, 착륙선의 경우, 고정형 태
양전지판을 사용한다면, solar array drive assembly와 non-explosive actuator가 제거될 수 
있으며, 반작용 휠, 거리측정기(range finder), 및 항법카메라 역시 제거될 수 있다. 

태양전력변환기(solar array regulator)의 경우, PPT(power point tracking) 방식과 shunt 
방식을 적용할 수 있는데, PPT 방식은 shunt 방식 대비 전력 변환 효율은 상대적으로 낮으며, 
소비전력은 상대적으로 크며, 무게도 상대적으로 무거운 단점이 있는 반면, 태양전지판 전력
을 항상 최대로 생성할 수 있는 장점이 있으므로 태양전지판 무게를 최적화할 수 있으며, 배
터리 충전을 빨리 할 수 있으므로 배터리 무게를 최적화할 수 있다는 장점이 있다[15].  

Shunt 방식은 Fig. 10(a)와 같이, 태양전지판 전압과 버스전압을 다이오드를 통해 직접 연
결하는 방식이라고 할 수 있는데, Fig. 10(b)와 같이, 온도가 높아질수록 태양전지셀의 개방 
회로 전압(open circuit voltage, VOC)와 최대 전력점 전압(maximum power point voltage, 
Vmp) 값이 감소하므로 태양전지판 최고온도시점의 Vmp, 즉, Vmp 최소값이 비정전압 +28 V 전압 
범위보다 높도록 태양전지셀의 직렬 연결 수량을 결정해야 한다. 이렇게 shunt 방식은 최악
의 경우(worst case)를 고려하여 태양전지셀의 직렬 연결 수량을 결정하므로, 최상의 경우
(best case), 즉, 온도가 가장 낮을 때에는 태양전지셀의 최대 출력 전력의 일부분만을 사용하
는 문제가 있다. 따라서, 온도 변화량이 높은 환경을 겪는 탐사선일수록 shunt 방식보다는 PPT 
방식을 적용하면 필요한 태양전지판의 면적이 줄어들 수 있다[15]. 

Fig. 11은 PPT 방식 대비, shunt 방식 채택에 따른 태양전지판 온도 변화량 별 태양전지판 
무게 증가량 분석에 대한 예시를 나타낸다. 탐사선이 태양으로부터 1.15억 km에서 1.7억 
km까지 이동한다고 가정했고, 1.7억 km의 온도는 +59℃이고, 1.15억 km의 온도는 +104℃
에서 +144℃까지로 가정하였다. 태양셀은 ZTJ(GaAs) 태양 셀을 가정하였는데[16], 면적은 

(a)                                                  (b) 

Fig. 10. Shunt-type solar array regulator (SAR) topology (left) and solar cell I–V characteristic 

curve (right). 
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60.26 cm2/cell, 효율은 28.96%[@BOL(beginning of life)], VOC와 Vmp는 +28℃에서 각각 2.70 
V과 2.38 V라고 가정하였다. PPT 방식과 비교하기 위해서, PPT 방식 적용시 필요한 태양 셀
은 총 244개(= 28 cells / string × 8 strings)로 가정하였고, 태양전지판 무게는 37.85 g/cell
로 가정하였다. 분석결과, 온도 변화가 +46℃에서 +86℃로 변할 때까지 태양전지판 무게는 
2.27 kg에서 3.63 kg이 추가되었고, 온도 변화가 크면 클수록 추가되는 태양전지판 무게는 
더 증가함을 알 수 있다. 해당 무게 증가량은 shunt 방식 적용에 따른 레귤레이터 무게 감소
량과 상대적으로 높은 전력변환 효율로 인한 소비전력 감소에 따른 배터리 무게 절감량을 더
한 값과 비교되어야 한다. 물론, 무게 비교 외에도 배터리 충전속도 등의 운영측면 역시 고려
하여 PPT 방식과 shunt 방식을 선택하는 것이 적절하다.  

항법계 구성품은 기본적으로 자세제어에 이용되는 자이로센서(gyro reference array), 별추
적기(STA), 및 반작용 휠(RWA)이 필요하며, 영상항법을 위한 항법 카메라가 필요하다. 정밀
항법 및 자동항법 등을 용이하게 하기 위한 가속도계(accelerometer)는 선택적으로 포함될 
수 있는데, 운영편의나 안전 등의 관점에서도 가속도계를 포함하는 것이 선호될 수 있다. 만
약 심우주 탐사선에 가속도계가 포함되어 있지 않다면, 속도증분 측정 등의 정밀 항법 업무를 
지구의 지상국에서 수행하는 것이 가능하다. 가속도계를 포함할 경우, 자이로센서와 가속도
계를 하나의 관성측정장치(IMU)로 구성될 수 있으며, 이 외에 소행성 근접 접근 및 터치 다
운 임무를 위해 고도계(altimeter)와 거리측정기(range finder)가 포함될 수 있다. 착륙임무를 
수행하는 확장형 탐사선에는 속도측정을 위한 속도계(velocity-meter), 위험물 회피(hazard 
avoidance)를 위한 light detection and ranging, 영상항법을 위한 항법카메라가 필요하며, 
영상항법 수행을 위해서는 고속 이미지 프로세싱이 필요하므로 전용 항법 컴퓨터인 항법 컴
퓨터가 포함하는 것이 적절하다. 

 

4. 결론 

본 논문에서는 다양한 심우주 탐사선에 요구되는 공통설계를 기반으로 하는 표준 심우주 
탐사선 기본형, 경량형, 및 확장형에 대한 개념 및 형상, 전기시스템 설계를 새롭게 제시하였
다. 제시된 표준 우주 탐사선 형상은 모듈화 설계를 통해 확장성 및 설계/구현 효율성을 높였
고, 전기시스템 설계는 경량화 설계를 기반으로 확장성이 가능한 구조를 채택하였다. 본 논문
에서 제시한 표준 우주 탐사선 모델은 다양한 심우주 탐사선의 개발기간과 비용을 줄일 수 

Fig. 11. Additional solar panel weight with shunt-typed regulator comparing PPT-typed one. 

PPT, power point tracking. 
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있는 초석이 될 수 있을 것으로 기대되며, 이를 통해 상호 호혜적으로 진행되는 심우주 탐사 
시장에서 우리나라가 점차 주도적인 역할을 할 수 있을 것으로 기대한다. 
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수평 위치정보 추정을 위한 관성/천측 항법시스템  
설계 및 약결합/강결합 방식의 성능 비교 
김기덕† 

한국항공우주연구원 

Design of Inertial Navigation System/Celestial Navigation 
System Navigation System for Horizontal Position Estimation 
and Performance Comparison Between Loosely and Tightly 
Coupled Approach 

Kiduck Kim†  

Korea Aerospace Research Institute, Daejeon 34133, Korea 
 

요 약 

본 논문에서는 관성측정장치와 천측 항법을 활용한 수평 위치 추정을 위한 항법 시스템 설계에 대해 기술

하였다. 우주 상에서 별은 천구 상에 널리 퍼져 있는 천체로서 별의 관측을 통해 자세 정보를 획득하는데 

주로 사용되어 왔다. 하지만 별의 고도 정보를 통해 수평 위치에 대한 정보 또한 획득이 가능한데, 이는 천

측 항법이라고 불리며 예전 항해사들이 바다 위 항해 중에 자기의 위치를 알아내던 원리와 동일하다. 특히 

GPS 등의 사용이 불가능한 심우주에서는 비교적 관측이 쉬운 별을 통해 위치에 대한 정보를 획득하는 것

이 중요하다. 따라서 본 논문에서는 수평 위치정보를 추정할 수 있는 항법 시스템을 소개하며 측정값을 활

용하는 방식에 따라 약결합과 강결합의 두 가지 방식의 시스템을 설계하고자 한다. 시뮬레이션을 통해 설

계된 시스템이 올바르게 수평 위치정보를 추정하는지 여부와 함께 약결합과 강결합 방식의 성능을 비교하

여 추후 천측 항법을 활용한 항법 시스템 설계에 도움이 되고자 한다. 

Abstract 

This paper describes a navigation system design for horizontal position estimation using inertial 
measurement sensors and celestial navigation. In space, stars are widely spread objects in the celestial 
sphere and have been used mainly to obtain attitude information through star observation. However, it is 
also possible to obtain information about the horizontal position with the altitude of the star. It is called 
celestial navigation which is the same principle that former navigators used to locate themselves while 
sailing on the sea. In particular, in deep space where GPS is not available, it is important to obtain information 
on the location by making use of stars that are relatively easy to observe. Therefore, we introduce a 
navigation system that can estimate horizontal position and design two types of systems, loosely coupled 
and tightly coupled depending on how the measurements are utilized. It is intended to help in the future 
design of navigation system using celestial navigation by simulation studies that not only verify whether 
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the system correctly estimates horizontal position but also comparing the performance of loosely and tightly 
coupled methods. 

핵심어 : 수평 위치, 관성측정센서, 천측 항법, 항법 시스템, 약결합, 강결합 
Keywords : horizontal position, inertial measurement sensor, celestial navigation, 

navigation system, loosely coupled, tightly coupled 
 

 

1. 서론 

우주 탐사에서 정확하고 신뢰성 있는 단독적(autonomous)인 항법 시스템은 비행체의 생
존을 보장하고 맡은 바 임무를 완료할 수 있는 핵심적인 기술이다[1]. 그러나 GPS 등은 근지
구에서만 사용이 가능하거나, 지상 추적 방식의 경우 통신 지연이나 갑작스런 통신 두절의 문
제가 발생할 수 있기 때문에 효과적으로 단독 항법 시스템을 구성하기 어렵다.  

일반적으로 사용되는 단독 항법은 관성 항법 및 천측 항법 등이 있다. 먼저 관성 항법은 각
속도계 및 가속도계 등의 관성 센서를 사용하여 선형 각속도 및 가속도를 측정하며, 이러한 
측정값을 통합하여 자세, 위치, 속도 등을 외부 도움 없이 획득할 수 있다. 그러나 관성 센서 
들은 짧은 시간에 높은 정밀도를 가지지만 시간에 따라 오차가 흐르는(drift) 성징을 가지고 
있어 그 오차가 빠르게 증가한다[2]. 반면에 천측 항법은 천체를 관측함으로써 시간에 관계없
이 자세 혹은 위치에 대한 항법 정보를 동시에 제공할 수 있다[3]. 따라서 관성 항법과 천측 
항법은 오차 누적 방식에서 상호 보완적이라고 할 수 있다.  

본 논문에서는 천측 항법을 통해 수평 위치를 획득하는 방안에 대하여 소개하고 해당 값을 
관성 항법과 함께 활용할 수 있는 항법 시스템에 대하여 기술한다. 이를 위하여 천측 항법으
로부터 상태변수와 동일한 형태의 수평 위치를 그대로 사용하는 약결합 방식과 별의 고도 정
보를 사용하는 강결합 방식 두 가지 시스템을 설계한다. 또한, 시뮬레이션을 통해 설계한 항
법 시스템에 대한 분석과 함께 약결합과 강결합 두 가지 방식의 결과를 비교하여 추후 천측 
항법을 포함하는 항법 시스템 설계에 활용할 수 있도록 한다.  

 

2. 천측 항법(Celestial Navigation)  

천측 항법은 기본적으로 별의 관측을 통해 항법 정보를 획득하는 것을 의미하며 자세 정보
만을 보정하는 경우[4]와 위치 정보를 보정하는 경우[5] 두 가지로 나뉘게 된다. 물론 위치 정
보를 위해서는 별의 관측뿐 아니라 해당 별의 고도에 대한 측정이 필요하지만, 비교적 관측이 
쉬운 별을 통해 위치에 대한 정보를 획득할 수 있는 경우 시스템의 초기화 등 항법의 단독성
을 보장하는데 큰 장점이 된다.     

천측 항법에서는 기 알려진 별의 적경(right ascension)과 적위(declination)에 대한 정보와 
함께 추가적으로 별의 고도를 측정하여 관측자의 위도 및 적도 등의 수평 위치를 알아내게 
된다. Fig. 1은 관성 좌표계에서 관측된 별의 벡터 𝑢 를 나타내며, α 및 ζ는 각각 별의 적경과 
적위를 나타낸다. 
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Fig. 1. Star observation vector. 

 
이 때 관측 벡터 𝑢 는 식 (1)과 같이 나타낼 수 있다. 
 𝑢 = cos 𝛼 cos 𝜁sin 𝛼 cos 𝜁sin 𝜁                                         (1) 

 

만일 관측된 별을 아래 Fig. 2와 같이 지면 좌표계에 대하여 표현한 벡터를 𝑢 이라 할 경우 
방위각(azimuth)와 고도각(elevation)을 통해 식 (2)와 같이 표현할 수 있다. 

 𝑢 = cos 𝐴𝑧 cos 𝐸𝑙sin 𝐴𝑧 cos 𝐸𝑙sin 𝐸𝑙                                        (2) 

 

벡터 𝑢 와 𝑢  사이의 관계는 좌표계 사이의 자세변환행렬을 통해 계산이 가능하다.  
 𝑢 = 𝐶  𝐶  𝑢                                             (3) 
 

 

Fig. 2. Local frame geometry. 
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각각의 자세변환행렬은 아래와 같이 정의된다. 
 𝐶 = cos(𝐺𝐻𝐴)− sin(𝐺𝐻𝐴)0 sin(𝐺𝐻𝐴)cos(𝐺𝐻𝐴)0 001                            (4) 

 

𝐶 ( ) = − sin 𝜆− sin φ cos 𝜆cos φ cos 𝜆 cos 𝜆− sin φ sin 𝜆cos φ sin 𝜆 0cos φsin φ                    (5) 

 
여기서 Greenwich Hour Angle은 천체의 시간각을 의미하며, φ 및 λ는 각각 관측자 혹은 

비행체의 위도와 경도를 의미한다. 식 (3)에 식 (2), (4), (5)를 대입하여 정리할 경우, 세 번째 
항으로부터 아래의 식 (6)을 정리할 수 있다. 이 식은 LOP(line of position) 식이라고 불리며 
천측 항법에서 활용되는 가장 주요한 식으로 별의 고도와 관측자의 위도와 경도 사이의 관계
를 의미한다. LOP 식이 가진 물리적 의미는 지면 상에서 동일한 고도를 가진 수평 위치를 나
타내며, 이를 만족하는 해를 알아내는 방식은 여러 가지가 있다[6,7]. 그러나 본 논문의 주요
한 내용은 이를 통해 알아낸 수평 위치를 활용하는 항법 시스템에 대하여 기술하는 것으로 
여러 방식들에 대한 자세한 설명은 포함하지 않는다.  

 sin 𝐸𝑙 = sin φ sin ζ + cos φ cos ζ cos(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆)                (6) 
 
 본 논문에서는 LOP 식을 활용한 최소자승법을 통해 수평 위치를 계산한다. 먼저 구하고자 

하는 값 x를 아래와 같이 위도 φ와 경도 λ에 대한 행렬로 정의한다. 
 𝒙 = 𝝋, 𝝀 𝑻                                        (7) 

 
이 때, 익히 알려져 있는 식 (8)과 같이 새로운 x를 업데이트하여 해를 찾게 된다. 
 𝑥 = 𝑥 + (𝐴 𝐴) 𝐴 ∆𝑦                              (8) 

 
여기서 ∆y는 LOP 식을 통해 아래와 같이 계산할 수 있으며, 
 ∆𝑦 = sin φ sin ζ + cos φ cos ζ cos(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆) − sin 𝐸𝑙              (9) 

 i번째 측정값에 대한 민감도 행렬 𝐴 는 아래와 같이 계산할 수 있다. 
 𝐴 = cos 𝜑 sin ζ − sin 𝜑 cos ζ cos(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆)cos 𝜑 cos ζ sin(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆)                (10) 

 

천측 항법에 대한 수평 위치 계산 결과는 시뮬레이션을 통해 확인해 보았다. 먼저 별의 고
도를 30 arc-second(1σ)의 정확도로 측정하는 것을 가정하였으며, 사용된 별의 개수는 2개 
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및 3개로 차이를 두어 시뮬레이션을 수행하였다. 관측자의 위치는 매 시뮬레이션마다 위도 −2/𝜋, 2/𝜋 , 경도는 −𝜋, 𝜋  사이의 임의의 값으로 생성하여 총 10,000회 수행하였다. 
시뮬레이션 결과는 Figs. 3, 4와 같으며 각각 별의 개수가 2, 3개인 경우의 결과를 도시한다.  

시뮬레이션 결과를 통해 별의 개수가 증가할수록 위치 추정에 대한 정확도가 증가하는 것
을 알 수 있으며, 2개의 별을 사용한 경우에는 오차가 매우 커서 항법 시스템에 사용하기에는 
무리가 있는 것을 확인할 수 있다. 따라서 최소자승법을 통해 위치를 결정하는 경우 적어도 3
개 이상의 측정값이 있어야 함을 알 수 있다. 또한 민감도 행렬에 따라 위도보다는 상대적으
로 모호성이 큰 경도에 대한 오차가 큰 것을 확인할 수 있다.  

 

 
Fig. 3. Position errors of celestial navigation with 2 stars. 

 

 
Fig. 4. Position errors of celestial navigation with 3 stars. 
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3. 항법시스템 설계 

항법 시스템 설계를 위해서는 먼저 항법해가 표현될 기준 좌표계를 설정하는 것이 필수적
이다. 본 논문에서는 천측 항법의 위치 추정값 활용이 용이하도록 지면좌표계(North East 
Down, NED)를 기준 좌표계로 사용하였다. 아래는 지면좌표계에서 표현된 관성측정장치의 
지배 방정식(governing equation)을 나타낸다. 관성측정장치를 구성하는 각속도계 및 가속도
계의 장착각 및 scale factor 오차 등은 고려하지 않고 바이어스(bias)만을 이용하여 모델링하
였다.  

 

 𝑞 = Ξ(𝑞)ω /    (11) 

 ω / = ω / − b − η − C (q)ω /   (12) 

 𝜑 = ( ) (13) 

 𝜆 = ( )   (14) 

 ℎ = −𝑣      (15) 

 𝑣 = − ( ) + 2𝜔 𝑣 𝑠𝑖𝑛𝜑 + + 𝑎    (16) 

 𝑣 = ( ) + 2𝜔 𝑣 𝑠𝑖𝑛𝜑 + + 2𝜔 𝑣 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝑎    (17) 

 𝑣 = − − − 2𝜔 𝑣 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝑔 + 𝑎    (18) 

 a = (a − b − η )              (19) 

 b = η                               (20) 

 b = η                                (21) 

 

여기서 q, φ, λ, h는 각각 비행체의 자세, 위도, 경도, 고도를 의미하며, 𝑣 , 𝑣 , 𝑣 는 각각 
NED 방향으로의 속도, 그리고 𝑏  및 𝑏 는 각속도계와 가속도계의 바이어스를 의미한다.  

항법해를 추정하기 위하여 일반적인 확장칼만필터(Extended Kalman Filter)를 사용하였다. 
상태변수는 자세, 위치, 속도, 각속도계와 가속도계의 바이어스로 구성되며, 아래와 같이 행
렬의 형태로 표현이 가능하다. 

 

x = ⎣⎢⎢
⎢⎡ qp𝑣bb ⎦⎥⎥

⎥⎤,    ∆x = ⎣⎢⎢
⎢⎡ δϕ∆p∆𝑣∆b∆b ⎦⎥⎥

⎥⎤ ,    w = ηηηη                           (22) 

 

실제 추정을 위한 상태 천이 방정식은 추정값과 실제값과의 차이를 나타내는 오차인 ∆x에 
대한 방정식으로 표현되며 행렬 F와 G는 [8]에 나온 식을 참고하였다.  

 Δx = FΔx + Gw                                      (23) 
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앞의 절에서 설명했지만 천측 항법은 기본적으로 위도 및 경도에 대한 정보만을 제공하기 
때문에 자세에 대한 정보를 획득할 수 있는 별 센서 및 고도계의 사용이 필요하다. 측정값을 
통해 상태변수를 올바르게 추정하기 위해서는 측정값과 상태변수 사이의 관계를 나타내는 민
감도(sensitivity) 행렬을 정의해야 한다. 따라서 관성측정장치를 보정하기 위한 별 센서, 천측 
항법, 고도계의 3가지 측정값에 대한 민감도 행렬을 정의한다. 

먼저 별 센서의 측정값은 동체의 관성좌표계에 대한 자세변환행렬로 𝐶 로 표현할 수 있다. 
여기서 B와 I는 동체 프레임과 관성 프레임을 의미한다. 센서로부터 획득한 𝐶 는 아래와 같
이 연속적인 자세변환으로 표현될 수 있다. 

 𝐶 = 𝐶  𝐶  𝐶                                      (24) 
 

항법해로부터 추정된 값은 자세와 위치 추정 오차를 포함하고 있기 때문에 다음과 같이 나
타낼 수 있다. 

 𝐶 = (𝐼 − 𝛼 × )𝐶 (𝑞)(𝐼 + 𝛿𝑝 × ) 𝐶 (�̂�) 𝐶                       (25) 𝐶 = (𝐼 − 𝛼 × )(𝐼 − 𝛿𝑝 × ) 𝐶                                (26) 
 

식의 양변에 𝐶 를 곱한 후 정리하면 다음과 같다. 
 𝐶  𝐶 = (𝐼 − 𝛼 × )(𝐼 − 𝛿𝑝 × ) = 𝐼 − 𝛼 × − 𝛿𝑝 ×                  (27) 
 

이 때, 별 센서의 측정값 𝑧 는 다음과 같이 정리할 수 있다. 
 𝑧 = 𝐼 − 𝐶  𝐶 = 𝛼 × + 𝛿𝑝 ×                            (28) 

 
따라서 별 센서 측정값의 민감도 행렬 𝐻  는 아래와 같다. 
 𝐻 = 𝐼 × , 𝐻 , , 0 ×                                  (29) 

𝐻 , = 0−10 𝑐𝑜𝑠𝜑0−𝑠𝑖𝑛𝜑 000                                    (30) 

 
앞서 식에서 표현된 𝐻 , 는 자세 측정값과 위치 오차 사이의 관계를 의미한다. 지면좌표

계에서 위치에 대한 오차 모델 δp는 𝐶 으로부터 유도할 수 있다. 
 𝐶 = 𝐶 + ∆𝐶 = 𝐼 − 𝛿𝑝 × 𝐶                            (31) 
 
위 식에서 다음의 식을 정리할 수 있다. 
 ∆𝐶 = − 𝛿𝑝 × 𝐶                                      (32) 
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지면고정좌표계를 나타내는 E프레임에서 지면좌표계 N프레임으로의 변환 행렬은 아래와 
같이 정의된다. 

 𝐶 = −𝑠𝑖𝑛𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜆−𝑠𝑖𝑛𝜆− cos𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜆 − sin𝜑 𝑠𝑖𝑛𝜆𝑐𝑜𝑠𝜆− cos𝜑 𝑠𝑖𝑛𝜆 𝑐𝑜𝑠𝜑0−𝑠𝑖𝑛𝜑                       (33) 

 

이 때 위치 오차를 포함한 식은 아래와 같다. 

 𝑪𝑬𝑵 = −sin (𝜑 + 𝛿𝜑) cos (𝜆 + 𝛿𝜆)−sin (𝜆 + 𝛿𝜆)− cos(𝜑 + 𝛿𝜑) cos (𝜆 + 𝛿𝜆) − sin(𝜑 + 𝛿𝜑) sin (𝜆 + 𝛿𝜆)cos (𝜆 + 𝛿𝜆)− cos(𝜑 + 𝛿𝜑) sin (𝜆 + 𝛿𝜆) cos (𝜑 + 𝛿𝜑)0−sin (𝜑 + 𝛿𝜑)  

(34) 
 

위 식을 전개하여 정리하면 아래와 같다. 

 𝑪𝑬𝑵 = 0sin𝜑 𝛿𝜆−𝛿𝜑 −sin𝜑𝛿𝜆0−cos𝜑𝛿𝜆 𝛿𝜑cos𝜑𝛿𝜆0 −𝑠𝑖𝑛𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜆−𝑠𝑖𝑛𝜆− cos𝜑 𝑐𝑜𝑠𝜆 − sin𝜑 𝑠𝑖𝑛𝜆𝑐𝑜𝑠𝜆− cos𝜑 𝑠𝑖𝑛𝜆 𝑐𝑜𝑠𝜑0−𝑠𝑖𝑛𝜑       (35) 

 

따라서 δp 는 아래의 식과 같으며, 해당 식을 𝛿𝜑, 𝛿𝜆, 𝛿ℎ 에 대해서 미분할 경우 H ,  식을 획득할 수 있다. 
 

𝜹𝒑 × = cos𝜑𝛿𝜆−𝛿𝜑−sin𝜑𝛿𝜆 ×                                   (36) 

 

다음으로 천측 항법의 측정값에 대한 민감도 행렬을 정의한다. 약결합 방식은 천측 항법 내
에서 별의 고도를 활용하여 수평 위치, 즉 상태변수와 동일한 위도와 경도를 항법 시스템에 
제공하는 경우를 의미한다. 이 경우 천측 항법만으로도 위치를 알 수 있다는 장점이 있지만, 
위치를 알아내기 위하여 다수의 측정값이 필요하므로 만일 2개 이하의 측정값이 들어오는 경
우 올바른 위치를 제공하지 못하여 오차를 보정하지 못할 가능성도 있다.  

강결합 방식의 경우, 별의 고도 측정값을 바로 항법 시스템에 제공하는 방법으로 시스템의 
복잡성은 올라가지만 천측 항법의 수렴과 무관하게 항법 시스템에서 위치에 대한 정보 획득
에 활용 가능하다는 장점이 있다. 약결합과 강결합은 측정값의 형태가 다르므로 서로 다른 민
감도 행렬을 가지게 된다. 아래는 약결합 방식의 민감도 행렬을 나타낸다. 

 𝐻 _ = 0 × , 𝐼 × , 0 ×                           (37) 

 

본 논문에서 제시하는 강결합 방식은 LOP 식을 측정값으로 활용한다. 이를 위하여 앞서 소
개한 LOP 식과 위치 추정 오차와의 관계를 유도해야 한다. 

 𝑠𝑖𝑛𝐸𝑙 = sin(φ + δφ) sinζ + cos(φ + δφ)𝑐𝑜𝑠ζcos (𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆 − 𝛿𝜆)           (38)   
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𝑠𝑖𝑛𝐸𝑙 = sinEl + 𝑐𝑜𝑠φsinζ − sinφcosζcos(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝛿𝜆)  δφ + cosφcosζsin(𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝛿𝜆)  δ𝜆                                    (39) 

 
따라서, 강결합 방식의 측정값 및 민감도 행렬은 아래와 같으며 i와 N은 i번째 측정값과 측

정값의 개수를 각각 의미한다. 
 𝑧 _ = 𝑠𝑖𝑛𝐸𝑙 − sin(φ) sinζ + cos(φ)𝑐𝑜𝑠ζ cos 𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆           (40) 𝐻 , = 0 × , 𝐻 , 𝐻 , 0 ×                           (41) 𝐻 = 𝑐𝑜𝑠φsinζ − sinφcosζ cos 𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆                        (42) 𝐻 = cosφcosζ sin 𝛼 − 𝐺𝐻𝐴 − 𝜆                               (43) 

 

마지막으로 고도계로부터 획득한 고도 측정값에 대한 민감도 행렬은 다음과 같다. 
 𝐻 = 0 × , 1, 0 ×                                   (44) 

 

최종적으로 항법 시스템에 사용되는 민감도 행렬은 아래와 같다. 천측 항법의 민감도 행렬은 약

결합 혹은 강결합 방식에 따라 변경된다. 

 𝐻 = HH _H                                      (45) 

 

제시한 항법 시스템은 Table 1과 같이 정리할 수 있다. 
 

Table 1. Overall algorithm of proposed navigation system with celestial navigation 

<Propagation Step> 

- Attitude 
 𝜔 / = 𝜔 / − 𝑏 − 𝜂 − 𝐶 (𝑞)𝜔 /  
 𝑞 = 𝛯(𝑞)𝜔 /  

- Position and velocity   𝝋 = 𝑽𝑵(𝑹𝝋 ), 𝜆 = ( ) , ℎ = −𝑣   𝑣 = − ( ) + 2𝜔 𝑣 𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝑹𝝋 + 𝑎   𝑣 = ( ) + 2𝜔 𝑣 𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝑹 + 2𝜔 𝑣 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝑎   𝑣 = − − 𝝋 − 2𝜔 𝑣 𝑐𝑜𝑠𝜑 + 𝑔 + 𝑎  
- Covariance matrix 
 𝑃(𝑡) = 𝐹 𝑥(𝑡), 𝑡 𝑃(𝑡) + 𝑃(𝑡)𝐹 𝑥(𝑡), 𝑡 + 𝐺(𝑡)𝑄(𝑡)𝐺 (𝑡) 
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Table 1. (Continued) 

<Update Step From Each Sensor> 

- Sensitivity matrix of star sensor 
 𝐻 = 𝐼 × , 𝐻 , , 0 ×  

- Sensitivity matrix of altimeter 
 𝐻 = 0 × , 1, 0 ×  

- Sensitivity matrix of celestial navigation 

- FOR 𝑖 = 1: 𝑁 𝐻 _ = 0 × , 𝐻 , 𝐻 , 0 ×   

END FOR 𝐻 = 𝐻 , 𝐻 , 𝐻   
- Gain calculation 𝐾 = 𝑃 𝐻 (𝑥 ) 𝐻𝑃 𝐻 (𝑥 ) + 𝑅   𝑃 = 𝐼 − 𝐾 𝐻 (𝑥 ) 𝑃   

- Final update ∆𝑥 = 𝐾 �̃� − 𝐻(𝑥 )   𝑥 = 𝑥 + ∆𝑥  
 

 

4. 시뮬레이션 결과 

시뮬레이션에서는 설계한 항법 시스템이 올바르게 상태변수들을 추정하는지 확인해본다. 
이를 위하여 사용되는 센서들의 성능은 다음과 같이 정의하였다. 별 센서는 10 arc-second(1σ)
의 정확도와 10 Hz의 업데이트 속도를 가정하였다. 천측 항법의 경우 약결합 방식에서는 별
의 고도로부터 위도와 경도를 최소자승법을 통해 계산하여 항법 시스템에 제공하며, 강결합
의 경우 별의 고도를 그대로 항법 시스템에 제공하여 LOP 식을 측정값으로 사용할 수 있도
록 하였다. 따라서 천측 항법의 수렴을 위하여 3개의 별의 고도를 30 arc-second(1σ)의 정확
도로 측정하는 것을 가정하였으며, 별 센서와 동일하게 10 Hz의 업데이트 속도를 가정하였다. 
마지막으로 고도계는 1 Hz의 업데이트 속도와 함께 고도 참값의 1%(1σ) 오차를 가진다고 가
정하였다.  

시뮬레이션에서 사용된 관성측정장치의 성능 및 초기 오차는 Table 2 및 Table 3에 정리하
였으며, 시뮬레이션은 총 1,000초 진행하였다. 

 
Table 2. Specification of inertial measurement units 

 Inertial measurement unit 

Gyroscope Accelerometer 

Update rate 50 Hz 

Random noise 0.005 deg/rhr 17 μg/rHz 

Bias 0.01 deg/hr 30 μg 

Bias drift 0.005 deg/hr 30 μg/hr 
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Table 3. Initial errors for simulation study 

 Initial error 

Attitude 0.1𝑑𝑒𝑔 −0.1𝑑𝑒𝑔 0.1𝑑𝑒𝑔  

Position −0.01𝑑𝑒𝑔 0.01𝑑𝑒𝑔 50𝑚  

Velocity −5𝑚/𝑠 5𝑚/𝑠 5𝑚/𝑠  

 
설계된 약결합 및 강결합 방식의 비교 결과를 Figs. 5-7에 도시하였으며, 강결합 및 약결합

은 각각 파랑색과 주황색으로 나타냈다.   
시뮬레이션 결과를 통해 약결합 및 강결합의 두 방식 모두 수평 위치를 올바르게 추정하는 

것을 알 수 있으며, 강결합 방식의 항법 시스템이 시간이 지남에 따라 더욱 안정적으로 항법  

 
Fig. 5. The attitude errors of proposed navigation system. 

 

 
Fig. 6. The position errors of proposed navigation system. 
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Fig. 7. The velocity errors of proposed navigation system. 

 

해를 추정하는 것을 확인할 수 있다. 약결합 방식은 천측 항법에서 추정된 오차에 따라 항법 
해의 정확도가 좌우되는데 최소자승법을 활용할 경우 시간과 관계 없이 그 오차 수준이 일정
하기 때문에 시간에 따른 정확도는 좋아지지 않는다.  

이러한 결과를 바탕으로 약결합 방식과 같이 천측 항법에서 수평 위치를 제공하는 방식은 
항법 시스템의 초기화 단계에서 사용되는 것이 효율적으로 판단되며, 이후에는 강결합 방식
의 항법 시스템을 활용하는 것이 좋을 것으로 판단된다. 또한 강결합 방식은 약결합 방식과 
달리 고도에 대한 측정값이 1개인 경우에도 수평 위치의 추정이 가능하다는 장점을 가지고 
있다. Table 4는 두 방식의 평균 제곱근 오차를 정리하였다.  

 
Table 4. Root mean square errors according to coupled methods 

 Tightly-coupled Loosely-coupled 

Attitude (deg) 

1.8495e-3 

3.7954e-4 

9.2055e-4 

0.0185 

0.0031 

0.0077 

Position (deg) 
2.9402e-4 

2.0972e-3 

0.0012 

0.0203 

Altitude (m) 5.7835 5.9802 

Velocity (m/s) 

0.1812 

1.2345 

0.1022 

0.3516 

6.8257 

0.1075 
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5. 결론 

본 논문에서는 천측 항법을 활용한 항법 시스템에 대하여 기술하였다. 특히 심우주 탐사에 
대한 임무가 많아지면서 단독적인 항법 시스템을 구현할 수 있는 관성 항법과 천측 항법을 동
시에 활용할 수 있는 방안을 제시하였다. 천측 항법이 제공할 수 있는 정보는 수평 위치로써 
제공하는 형태에 따라 약결합과 강결합으로 나뉠 수 있다. 그 중에서도 LOP 식을 활용한 강결
합 형태의 항법 시스템을 제시하고 시뮬레이션을 통한 결과를 확인해 보았다. 수평 위치를 직
접적으로 획득할 수 있는 약결합 방식의 경우 항법 해의 초기화에 장점이 있지만, 강결합 방식
은 측정값의 개수와 관계없이 시간에 지남에 따라 더욱 안정적으로 항법 해를 추정할 수 있었
다. 따라서 두 방식의 장단점을 고려한다면 향후 임무 및 항법 시스템의 목적에 따라 올바른 
항법 시스템을 설계하는 데 도움이 될 것으로 사료된다.  
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나노위성 전개스위치 구현 사례 및 고찰 
김민기† 

한국항공우주연구원 

A Case Study of the Implementation of Deployment Switch for 
Nanosatellites 
Min Ki Kim†  
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요 약 

대다수 나노위성은 발사관에 수납되어 발사되며 발사관 내부의 나노위성은 수납 중에는 전원이 꺼진 상태

로 보관되다가 전개와 동시에 전원이 인가된다. 이를 위하여 나노위성은 전개스위치를 필수로 장착하고 있

다. 대부분의 나노위성의 전개스위치는 위성의 부팅을 담당하는 전기 스위치와 그를 조작하는 기계적 조립

체로 구성된다. 위성은 본체 내부에 전기 스위치를 갖추고 있으며, 이를 누르는 기계적 구조를 통해 외부에

서 스위치를 조작한다. 이러한 설계는 기계적 복잡도를 높이고 누름쇠와 본체와의 마찰과 같은 문제로 확

실한 작동을 보장하기 어렵다는 단점이 있다. 본문에서는 이의 대안으로 전기스위치를 본체 바깥에 장착하

여 직접 외부와 접촉하는 방식과 그 구현 사례를 소개하며 나노위성 전개스위치 구현에 관한 새로운 방법

론을 제안하고자 한다. 

Abstract 

Most Nanosatellites are launched in nanosatellite deployers. Nanosatellites in the deployer are turned off 
during launch, and they start boot sequence after deploying at their mission orbit. For this reason, 
nanosatellites must have deployment switch. Most of the nanosatellite deployment switch has two part, 
first is electric switch to boot the satellite system and second is mechanical assembly to push the switch. 
In most cases, electric switches are installed in the satellite main body, and the switch operations are 
translated via the mechanical assembly. These implementations are mechanically complicated and hard to 
guarantee the appropriate operation without the problems due to friction between pusher and satellite 
structure. This paper proposes the another implementation method of deployment switch for nano-
satellites by installing the electric switch outside the main body without any kind of mechanical parts. 

핵심어 : 전개스위치, 나노위성, 부팅, 발사관 
Keywords : deployment switch, nanosatellite, booting, deployer 

 
 

1. 서론 

큐브위성으로도 불리는 나노위성(Nanosatellite)은 1–10 kg 사이의 작은 질량의 위성으로 
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정의된다. 1998년에 스탠포드 학교에서 10 × 10 × 10 cm 크기의 첫 나노위성[1]이 발사
된 이후로 2,000 [2]가 넘는 나노위성이 발사되었다. 통상적인 나노위성은 략 10 × 10 
× 10 cm 부피를 단위로 하는 직육면체 형상이어서 큐브위성(Cubesat)으로 불리기도 하며, 
그 크기에 따라 현재까지 1-3U[3], 6U[4]가 표준으로 널리 사용되며, 개발 주체에 따라 최  
27U[5]까지 제시하기도 한다.  

한국항공우주연구원에서는 6U급 지구관측위성 HiREV(High Resolution Image and Video 
Nanosatellite)[6], 우주기술 검증용 KARDSAT(KARI Rendezvous/Docking Demonstration 
Satellite) 위성[7]을 개발한 바 있으며, 한국천문연구원과 공동으로 우주환경 관측을 위한 4기
의 6U급 나노위성 SNIPE(Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment)[8]
를 개발 완료하여 2023년 상반기에 발사를 기다리고 있다.  

SNIPE는 4기 위성의 편 비행을 통해 우주환경 입자 및 지구 자장의 공간적 변화를 관측
할 수 있으며, 이를 위해 임무탑재체로 고에너지 입자 검출기(solid state telescope), 자력계
(magnetometer), 랑뮤어 탐침(Langmuir probe) 등이 탑재된다. SNIPE의 최소 임무기간은 6
개월이며 목표 수명은 1년으로 개발되었다[9].  

다수의 나노위성은 발사관(deployer)에 수납되어 발사되며 발사체에 의해 궤도 도달 후 
발사관의 사출로 인해 우주궤도에 투입된다. 발사관에 수납된 나노위성은 발사관에서 사출 
전까지는 전원이 종료된 상태로 궤도로 이송되어 사출 직후부터 시스템 전원을 작동하며 그 
임무를 시작한다. 위성의 부팅을 담당하는 전기 스위치가 있으며, 이는 발사관에 의해 억제된 
상태로 수납되어 사출 직후 누름이 해제되며 위성의 전원이 인가된다. 위성의 부팅을 담당하
는 스위치를 전개스위치(deployment switch)라고 한다. 1-2U급의 나노위성은 한 발사관을 
공유하며 위성 사출 시 충돌을 방지하기 위해 서로를 밀어내는 역할을 수행하는 분리스프링
이 있으며, 동시에 본체 내부의 스위치 작동을 담당하기도 하기 때문에 일부에서는 전개스위
치를 분리스위치(separation switch)라고도 부르기도 한다.  

통상적인 나노위성 전개스위치는 위성 본체 내부에 전기 스위치가 위치하며, 이를 작동하
는 별도의 누름쇠가 본체 외부에 돌출되어 발사관에 의해 지탱되는 반력을 전기 스위치에 전
달하는 방식을 사용한다. 누름쇠는 용수철과 함께 조립되어 위성을 발사관에 수납 시에는 압
축력을 전기 스위치에 인가하며, 사출 시는 용수철의 복원력으로 누름쇠를 전기 스위치로부
터 해제하며 이로 인해 위성은 부팅 절차에 돌입하게 된다. 

SNIPE는 통상적인 전개스위치 구현과 달리 전기 스위치를 외부에 장착하여 직접 발사관 
접촉을 통해 전원 신호를 인가하는 방법[10]을 채택하였으며, 본문에서 해당 방법론에 해 
자세히 논하고자 한다. 

 

2. 본론 

전개스위치 구현 방식에는 크게 두 가지로 분류할 수 있다. 첫 번째는 전기 스위치를 본체 
내부에 장착하고 용수철과 결합된 누름쇠를 통해 압축력을 기계적으로 전달하는 방식으로서, 
상용 나노위성 플랫폼을 포함한 다수의 나노위성이 적용하는 방식이다. 두 번째는 본 논문
에서 제시하는 방식으로 전기 스위치를 본체 외부에 노출하여 발사관에 직접 접촉하는 방식
이 있다. 두 방식은 모두 각자의 장단점이 있고 이에 해 기술하기로 한다. 
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2.1 전개스위치 내부 구현 

본체 내부에 전기스위치와 이를 작동하는 누름쇠를 장착하는 방식으로 누름쇠의 위치에 따
라 다양한 방식이 있다. 이 방식은 크게 나노위성 레일 종단면에 설치하는 방식과 다른 위치
에 설치하는 방식으로 세부적으로 나뉠 수 있다.  

큐브위성 표준에서는 모든 위성은 1개 이상의 전개스위치가 있어야 하며(requirement 
3.3.2 at [3]) 1-2U 위성의 경우 분리스프링(separation spring)을 레일 종단면 4곳 중 2곳 이
상에 설치(requirement 3.2.7 at [3])할 것을 명시하고 있다. 더불어 1-3U 표준 규격은 전개스
위치를 레일 종단면에 설치할 것을 명시한 반면 6U(requirement 3.3.2 at [4])는 그러한 제한
은 없다.  

분리스프링의 주된 역할은 접촉되어 발사되는 두 위성의 원활한 사출을 위해 사출 시 척력
을 부가하여 충돌 및 간섭을 최소화하는 것이다. 그러나 분리스프링에 누름쇠를 결합하여 시
스템 부팅도 동시에 수행할 수 있으므로 이러한 분리스프링 요구조건은 곧 전개스위치 구현
으로 이어지게 된다. 즉 1-2U급 나노위성의 경우에는 두 개 이상의 위성이 같은 발사관을 공
유한다는 점으로 인해 레일 종단면에 분리스프링을 설치하고 여기에 누름쇠, 전기 스위치를 
결합하는 방식을 적용할 수 있다. 더불어 같은 발사관을 공유하는 두 기 이상의 위성은 맞닿
은 레일 종단면을 제외하고는 서로의 접촉 및 간섭이 허용되지 않으므로 전개스위치는 레일 
종단면에만 설치되는 누름쇠에 의해 작동한다. 

3U 이상 나노위성의 경우, 위성 1기당 1곳의 독자적인 발사관을 확보하므로 1-2U와 달리 
별도의 분리스프링에 한 요구조건을 설정하지는 않기에 표준 요구조건을 완화하면 전개스
위치 설치가 레일 종단면에 구속받지 않으며, 특히 6U는 전개스위치 구현에 표준으로 정착된 
요구사항은 존재하지 않는다.  

따라서 6U급 나노위성 전개스위치는 플랫폼 제조사마다 상이하다. ISISpace[11]의 경우 
Fig. 1에서 보듯이 1-3U와 달리 6U급의 전개스위치는 레일 종단면이 아닌 곳에 설치된다. 반
면 Gomspace[12]는 Fig. 2처럼 6U도 그보다 작은 위성과 동일한 방식으로 설치된다. 
Pumpkin[13]의 제품은 1-3U 크기만 취급하며 Fig. 3처럼 모두 레일 종단면에 설치된다. 이
들의 누름쇠와 결합된 용수철의 조립 방식은 다양하며 나사산(screw), 억지끼워맞춤(inter-
ference fit), 고정 핀(pin) 등 다양한 기법을 활용하였을 것으로 추정된다.  

전개스위치를 내부에 구현하는 방식은 전기 스위치가 내부에 있으므로 조립 및 이송 등 나
노위성 취급 시 발생할 수 있는 전기 스위치의 파손 가능성을 낮출 수 있다. 특히 레일 종단
면에 누름쇠를 설치하는 방식은 나노위성이 표준 크기를 준수하는 이상 모든 발사관에 적용
할 수 있다는 큰 장점이 있다. 그리고 전술한 것처럼 1-2U급 나노위성의 경우 반드시 레일 
종단면에 분리스프링을 설치해야 하기에 해당 방식 외에는 선택의 여지가 없다. 

반면 해당 방식은 전기 스위치와 별도로 누름쇠와 용수철을 포함한 기계적 구조가 필수적
이다. 이는 진공, 고온과 저온 환경이 반복되는 우주 환경의 작동 여부를 확실히 보장하기가 
쉽지 않다. 특히 냉간용접(cold welding) 현상으로 누름쇠가 움직이지 않을 가능성이 있으며, 
이의 예방을 위해 많은 고려가 필요하다. 냉간용접 위험성 외에도 원활한 움직임을 위해 마찰
을 최소화함과 동시에 발사 진동을 줄이기 위한 적절한 공차 선정 등에도 많은 연구가 필요
하다. 이는 제한된 시간과 예산으로 개발하는 경우가 많은 나노위성 개발에 또 다른 부담이  
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(a) 

 
(b) 

Fig. 1. Deployment switches of 3U(a) & 6U(b) of ISISpace. 
 

(a) (b) 

Fig. 2. Deployment switches of 3U(a) & 6U(b) of Gomspace. 

 

(a) (b) 

Fig. 3. Deployment Switches of 1U of Pumpkin Space. 
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된다. 따라서 해당 방식을 적용할 시 많은 시험과 검증이 이루어진 설계를 적용하는 것이 권
장된다.  

 

2.2 전개스위치 외부 구현 

이러한 전개스위치 내부 구현의 문제점으로 SNIPE에는 전기 스위치 자체가 바로 전개스위
치 역할을 수행하도록 스위치를 본체 외부에 배치하여 누름쇠 구조가 불필요한 방식을 고안
하였다. SNIPE 위성은 우주환경 관측을 위한 3개의 주탑재체와 2개의 부탑재체를 갖추고 있
으며, 4기의 편  비행의 궤적 변경을 위한 추력기를 탑재하고 있다. 위성의 외형은 Fig. 4와 
같고 탑재한 유닛들은 Table 1과 같다[9]. 

SNIPE 위성은 전개형 태양전지판[15]을 갖추고 있으므로 발사관 수납 시 발사 진동하중으 
 

 

Fig. 4. External Figure of SNIPE [9]. SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma 

Experiment. 
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Table 1. Subsystem and Units in SNIPE [14] 

Subsystem Units Description 

CDHS OBC  

EPS EPS board 

Battery 

Solar panel 

 

AOCS RWA 

MTQR 

ST 

ASS 

GPS receiver 

GPS antenna 

 

COMS UHF transceiver 

UHF antenna 

S-band transceiver 

S-band antenna 

 

STS Structure  

PS Thruster For formation flying 

Payload SST 

MAG 

LP 

Iridium 

GRBM 

Solid state telescope 

Magnetic field measurement 

Langmuir probe 

For communication backup 

Gamma ray burst monitor 

SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment; CDHS, Command and 
Data Handling Subsystem; EPS, Electric Power System; AOCS, Attitude and Orbit Control 
Subsystem; COMS, Communication Subsystem; STS, Structure and Thermal Subsystem; 
PS, Propulsion Subsystem; OBC, On Board Computer; RWA, Reaction Wheel Assembly; 
MTQR, Magnetorquer; ST, Star Tracker; ASS, Analogue Sun Sensor. 
 

로 고정 끈 풀림 현상[14,16,17]이 발생할 우려가 있다. 실제로 Fig. 5와 같이 시제인증모델
(engineering qualification model)로 시험 시 이러한 문제가 발생한 적이 있으며, 이의 해결
을 위해 접착제를 사용하여 끈 풀림을 예방하는 조치를 적용하였다.  

그리고 만일 수납 후 끈 풀림으로 의도치 않게 태양전지판이 전개가 될 경우, Fig. 6처럼 발
사관의 턱 구조에 막혀서 사출이 불가할 수 있는데, 이를 예방하기 위해서 Fig. 7과 같이 태양
전지판이 전개되는 방향과 반 로 삽입하여 사출 불가 위험성을 경감할 수 있다. Fig. 6의 붉
은 원에 도시된 것과 같이 발사관의 턱 구조에 의해 태양전지판이 막히게 되고 설령 위성이 
사출되어도 사출 과정에서 발사관과 전개된 태양전지판의 충돌로 인해 태양 셀의 손상을 야
기할 가능성이 높아진다. Fig. 7의 수납 방식은 Fig. 6의 방식과 비교할 때 발사관 내부 턱에 
막힐 가능성을 낮추어 줄 뿐만 아니라, 사출 시 태양전지판의 셀 손상도 최소화할 수 있다.  
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Fig. 5. Failure of the HRM String (right) and Unexpected Deployment of the Solar Panel (left) [9]. 
 

 
Fig. 6. Stuck of nanosatellite in a deployer (upper) and solar cell damage by deployer 

thresholds (lower). 

 

 
Fig. 7. Prevention of stuck of nanosatellite (upper) and mitigation of solar cell damage by 

deployer (lower). 
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이와 함께 발사관도 내부의 턱 구조를 제거하거나 빗면을 설치하는 등 막힘을 최소화하는 
설계를 적용할 필요가 있다. 더불어 참고문헌[18–20]에 제시된 것처럼 발사관이 위성 고정 
기능을 갖추어 위성에 가해지는 진동을 줄일 필요도 있을 것이다. 

Fig. 7의 수납 방식을 확정하고 이에 따라 전개스위치는 발사관 개폐문에 접촉하는 것을 상
정하여 태양전지판의 회전축이 있는 면에 장착하였다. 태양전지판이 전개된 상태의 전체 외
형 및 전개스위치 위치는 Fig. 8과 같다. Fig. 8의 붉은 색 원 안쪽의 붉은 색 부품이 스위치 
홀더와 전기 스위치이다. 해당 그림의 돌출된 스위치 레버와 발사관 개폐문 내벽이 접촉하여 
전개스위치를 작동시킨다. 발사관의 ICD(interface control document)를 참조하여 스위치 
홀더를 설계하였다.  

SNIPE는 기본적으로 태양 지향 모드이고 이는 전개된 태양전지판이 입사되는 태양광에 수
직하도록 자세를 유지하므로 스위치 레버 및 홀더에 의한 그림자는 무시할 수 있다. Fig. 8에
서 보다시피 태양 셀의 크기 및 스위치와 그 홀더의 크기를 감안 시 그림자의 영향은 큰 문제
가 되지 않는다. 정확한 태양 지향 자세에서 약간 기울어져도 스위치가 만드는 그림자의 영향
을 받는 부분은 두 스위치 사이의 4개의 셀을 가진 태양전지판뿐이며, 이는 전력 생산에 큰 
지장을 주지 않는다. 만일 전개형 태양전지판까지 그림자에 의한 영향을 고려할 정도면 태양
전지판과 태양광 각도가 40°보다 클 정도로 기울어져 있을 때인데, 이럴 때는 지상과의 통신
과 같은 일부 임무 모드일 경우이고, 이 비중은 크지 않기에 위성 전력에 문제는 없다. 
 

2.3 SNIPE (Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment) 
전개스위치 구현의 문제 및 해결 방안 

일반적으로 전개스위치를 외부에 장착 시에는 보다 간결하고 단순하게 그 기능을 구현할 
수 있으며, 기계적 요소에서 오는 불확실성을 제거할 수 있는 반면에 전개스위치 설치가 발사
관 형상에 의존적이라는 단점이 있다. 이점 자체는 발사관의 특성과 정보를 개발 초기부터 자
세히 알 수 있다면 큰 문제가 되지 않으나, 실제 나노위성 개발 시에는 발사관 내부의 상세 
정보를 사전에 취득하기 어려운 경우가 많다. 

Fig. 8. Deployment switch of SNIPE. SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma 

Experiment. 
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SNIPE 역시 발사관의 ICD에 구체적으로 명시되지 않은 발사관 개폐문 내부의 재질 특성
으로 문제가 발생하였다. Fig. 9의 붉은 색 원은 발사관 개폐문에 부착된 압축성 물질을 나타
낸 것으로서 좌측 그림의 네 개의 붉은 색 원 중 우측 상단의 흰색이며, 우측 그림은 이 물질
에 부착되어 위성 레일 종단면과 직접 접촉하는 금속 지지 를 나타낸 그림이다. Fig. 9는 원
래 흰 색 물질과 부착되어야 하는 금속 지지판이 이탈한 것을 촬영한 것으로 이 부분은 접착
제를 사용하여 쉽게 다시 붙일 수 있다. 해당 압축성 물질은 발사관 개폐문과 금속 지지  사
이에 위치하며, 발사관 사출 용수철의 복원력으로 인한 위성의 반발력을 지탱하는 역할을 하
는 것으로 추정된다. 해당 물질의 압축성으로 인해 위성 수납 시 발사관 개폐문의 내벽과 스
위치의 간격이 확정적이지 않고 유동적이며 이로 인해 스위치 작동 시험 시 문제가 드러난다. 
발사체 측 의견에 의하면 ICD의 해당 수치와 개폐문 개방 후 실측한 수치는 서로 다르며 압
축성 물질의 존재로 위성 수납 후 해당 간격은 ICD 수치와 비슷하지만 약간의 차이가 존재
할 수 있다. 압축성 물질이 아니었다면 ICD와 실측한 수치가 동일할 것이며, 후술할 문제점
도 발생하지 않았을 것이다. 

본체 조립 단계에서 전개스위치와 발사관 개폐문 내벽의 접촉 시험을 수행하였더니 스위치
의 누름쇠(lever)와 개폐문과의 접촉 및 스위치의 작동 여부가 불확실하다는 점을 파악하였다. 
당시에 이 문제는 해결이 쉽다고 생각되었고 해결책으로 우선 스위치 홀더와 본체 사이에 와
셔(washer)를 삽입하여 스위치와 발사관 내벽의 간격을 좁힘으로써 보다 확실하게 스위치의 
작동을 이루고자 하였다. 그러나 와셔를 지나치게 두껍게 할 경우, 발사관 개폐문 잠금에 어
려움이 있었으며 이보다 얇은 와셔는 이전과 마찬가지로 스위치의 누름이 확실하지 않았다.  

두꺼운 와셔 사용 시에는 발사관 개폐문에 많은 힘을 가해야 완전히 닫히고 잠금이 가능했
다. 지나치게 강한 내부 위성과 발사관 사이의 반력은 내부 위성에도 많은 하중을 가하며, 발
사관 개폐장치에도 많은 압력을 가하므로 잠금 해제에 문제가 발생할 수 있다. 무엇보다도 시
험용 발사관에서는 도어의 개폐와 잠금이 가능했으나 실제 비행모델에는 이것이 가능할지 장
담할 수 없다.  

해당 발사관은 6U 발사공간 2기를 결합한 구조로 제작되었으며, 두 공간 모두 동일한 형상
과 재질로 제작되었다. Fig. 9의 발사관 개폐문 내벽과 스위치 간격의 유동성은 발사관의 두 

Fig. 9. Compressible material at the inner wall of the deployer door. 
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슬롯에서도 여전히 드러나게 되었다. 두꺼운 와셔 사용시에도 한 곳은 문제가 없는 반면 다른 
한 쪽은 발사관 도어 잠금에 어려움이 있던 것이다. 추후 알아낸 바에 의하면 이러한 현상은 
비행모델 발사관도 시험용 발사관과 마찬가지로서 이러한 두 현상 중 어느 것이 더 비행모델
과 유사하다고 단정할 수 없다. 

두 번째 방법은 스위치 레버에 접착성 물질을 추가하여 스위치 레버를 두껍게 만드는 방법
을 시도하였으나, 스위치 레버가 지나치게 작은 데다 접착이 잘 이루어지지 않아서 실패하였
다. 세 번째 방법은 Fig. 10처럼 발사관 도어 내벽에 접착성 완충물질[21]을 부착하는 방법이
었다. 해당 재질은 원래 맞닿아 있는 인접한 두 부분 사이의 열전달을 보다 원활하게 하는 열
전달 패드(thermal pad)로서 스위치 작동에 필요한 공간을 채우기에도 쉽고 비교적 부드럽기 
때문에 수납 시에도 큰 문제가 없어서 와셔 신 적용하기에 훨씬 수월하다고 생각되었다.  

그러나 발사체 측에서 해당 제안을 거부하였다. 발사관의 위성 수납은 전적으로 발사체에
서 수행하므로 발사체에서 거부 시 해당 방법을 적용할 수 없다. 거부 이유는 명확히 언급하
지 않았으나, 발사 시 진동으로 인해 해당 완충물질의 삭마 및 그 잔해로 인한 오염 가능성 
및 이로 인한 위성을 포함한 발사관 시스템 작동 이상을 우려한 것으로 보인다.  

발사체 측에서는 안으로 전개스위치 설치 위치를 변경하거나 스위치 레버를 더욱 긴 것
으로 변경할 것을 제시하였다. 특히 전개스위치를 기존의 발사관 개폐문이 아닌 사출판(push 
plate)에 접촉할 것을 권유하였다. 사출판은 발사관 개폐문과 달리 강체에 가까운 단단함을 
가진 금속 재질로만 이루어져 있으므로 스위치 간격으로 인한 불확실성이 없을 것이라는 이
유이다. 그러나 당시에 이미 설계는 끝났고 큰 규모의 설계변경을 적용할 시간, 예산적 여유
가 없었다. 스위치 위치를 변경하는 것은 상당한 수준의 형상 변경을 수반하므로 이는 받아들
일 수 없었기 때문에 두 번째 안인 보다 긴 레버를 가진 스위치를 사용하는 것으로 결정하

Fig. 10. Attaching cushions on the inner wall of the deployer door. 
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였다. Fig. 11의 왼쪽은 초기 버전의 스위치, 오른쪽은 변경된 스위치를 나타내며 두 스위치는 
레버를 제외하고는 동일하다. 해당 그림에서 보듯이 오른쪽의 긴 레버로 스위치를 보다 쉽게 
작동할 수 있으며, 스위치를 교체함으로서 접촉에 따른 신호 문제를 해결할 수 있었다.  

SNIPE의 경우에는 보다 긴 레버를 사용하는 스위치로 변경하는 것으로 해당 문제를 해결
하였다. 실제 개발 시에는 설계 단계에서 전개스위치 외부 구현 위치로 가급적 발사관 접촉 
시 압축성 물질이 없는 단단한 표면에, 즉 스위치와 발사관 접촉면 간격에 불확실성이 없는 
곳에 지정하는 것이 바람직하다. 

그 이외의 전개스위치를 외부에 설치함으로서 발생하는 큰 단점은 위성 조립, 이송 등의 취
급 시 스위치 레버가 휘거나 스위치 본체에서 이탈하는 것과 유사한 손상이 많다는 점이다. 
다행히 SNIPE가 사용하는 스위치는 쉽게 문제 해결이 가능한 종류이다. 만일 간단한 해결이 
불가하다면 스위치 자체를 교체해야 할 수도 있으며, 이는 배선 재연결을 위해 soldering이 
필요할 수도 있다. 이런 문제를 방지하기 위해서 위성시스템과 별개로 전기스위치 주변을 감
싸는 비행 전 제거 캡(remove before flight cap)을 적용하는 것으로 그 손상 가능성을 줄일 
수 있다. 

이상을 정리하면 전개스위치 외부 구현 시 고려 사항들은 다음과 같다. 
• 설계 시 스위치 접촉 위치를 압축성 물질이 없는 단단한 표면으로 선정 
• 스위치 접촉 문제 발생 시 발사관 내부에 완충물질 부착 
• 스위치 접촉 문제와 함께 발사관 완충물질 적용 불가 시 긴 스위치 레버로 변경 
• 스위치 보호 구조물 적용 
 

3. 전개스위치 구현 방식 요약 

전개스위치의 장착 위치에 따른 방식을 요약하면 Table 2와 같다. 1-2U급 나노위성은 레일 
종단면에 전개스위치를 설치해야 한다. 3U 이상부터는 스위치를 본체 내/외부에 모두 설치할 
수 있다. 전개스위치 내부 구현은 표준을 준수하는 나노위성에 모두 적용할 수 있지만 기계적 
작동 방식의 불확실성이 있기에 구현이 복잡하고 많은 검증이 필요하다. 외부에 설치하는 전
개스위치는 단순하고 기계적 불확실성이 없으나 그 구현에 있어 발사관의 제원 및 재질에 많
이 의존적이다. 전개스위치 본체 내부 구현 방식 중 레일 종단면이 아닌 곳에 설치하는 것은 
특별한 장점이 없는 것으로 생각되며, 전개스위치 내부 구현 시에는 레일 종단면에 설치하는 
것이 바람직하다고 판단된다. 

 
Fig. 11. Previous version (left, [22]) and final version(right, [23]) of SNIPE Deployment switch. 
SNIPE, Scale magNetospheric and Ionospheric Plasma Experiment. 
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상용 구조계 사용 시에는 해당 구조계에 설치된 전개 스위치를 사용하는 것이 적합하다. 독
자적인 구조계 개발 시에는 전개 스위치도 설계해야 한다. 발사관의 제원과 특징을 개발 시 
확보할 수 있다면 SNIPE와 같이 본체 외부의 전개 스위치도 좋은 선택이 될 수 있으며, 2.3
절의 고려 사항을 감안하여 적용하는 것이 바람직하다. 전개스위치 내부 구현 시에는 레일 종
단면의 누름쇠가 내부의 전기 스위치를 작동하는 방식으로 개발하는 것이 바람직하며, 발사 
진동 및 조립의 용이성을 고려한 설계와 이를 뒷받침하는 많은 시험을 통해 검증하는 것이 
필수적이다.  

구현된 전개 스위치는 반드시 조립된 구조계와 전개 스위치를 발사관에 수납하여 수납 및 
전개 스위치 작동에 문제가 없는지 검증해야 하며, 최종적으로 반드시 발사환경시험을 통해 
물리적, 기능적 손상이 없음을 확인해야 한다. 

 

4. 이후 

원래 SNIPE는 러시아 소유즈로 2022년에 발사될 예정이었으나 러시아 우크라이나 침공 
및 그에 따른 국내 정책의 변화로 한국형발사체를 사용할 것으로 계획이 변경되었다. 해당 발
사체에 사용할 발사관은 SNIPE 제원에 맞게 제작될 예정이다.  

 

5. 결론 

본 논문에서는 나노위성의 전개스위치 구현을 위한 보다 간단한 방식 및 그 특징과 장단점
을 기존 방식들과 비교 분석하였다. 본문에서 제시한 방식이 나노위성 전개스위치 구현에 새
로운 관점을 제시하고 있고 추후에 유사한 타 개발사업에도 도움이 될 수 있을 것으로 기
된다. 

Table 2. Summary of deployment switch implementations 

Types Advantage Disadvantage Applicable

In the main body 

(at the end of  

rail Surface) 

- Applicable all cubesat 

- Safe treatment of electric

switch 

- Mechanical uncertainty 

ㆍ Friction 

ㆍ Cold welding 

- Higher design complexity

All Cubesat

In the main body 

(not end of the rail)

- Safe treatment of  

electric switch 

- Switch implementation 

dependent to the deployer

≥3U 

Out of main body - Simple design 

- No mechanical  

uncertainty 

- Switch implementation 

dependent to the deployer

- Need to avoid 

compressible surface 

- Careful treatment for 

electric switch 

≥3U 
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요 약 

질량분석기는 태양계와 생명의 기원을 밝히기 위한 필수 과학 장비로서, 달/행성/소행성/혜성 등의 대기 

및 지표에 존재하는 중성 원소와 이온에 대한 정보를 파악하기 위해 1970년대 초반부터 우주 탐사에 활용

되어 왔다. 제4차 우주개발진흥 기본계획(2023–2027)에 따르면 우리나라는 2032년에 달 착륙을 2045년

에는 화성 착륙을 성공하는 것을 핵심 목표로 삼고 무인 탐사를 위한 능력을 확보하는 데 기술개발의 역점

을 두기로 하였다. 따라서 우주 탐사의 과학적 목표 달성을 위한 가장 기본적인 장비이지만 국내 우주탐사

에서 한번도 시도되지 않았던 질량분석기의 국내 개발은 필수적이라고 할 수 있다. 본 논문에서는 국내에

서 개발된 사중극자 질량분석기의 원리와 원형 모델 및 성능에 대해 소개하고 향후 발전 방향에 대해 논의

하고자 한다. 

Abstract 

The mass spectrometer, being an essential scientific instrument for uncovering the origin of the solar 
system and life, has been used since the early 1970s on board spacecraft to obtain information of neutral 
and ionized elements in the atmosphere and surface of the moon, planets, asteroids, and comets. 
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According to the 4th Basic Plan for the Promotion of Space Development (2023–2027), Korea plans to 
conduct lunar landing in 2032 and Mars landing in 2045 as the core goals of the plan and focuses on 
developing the technologies required for unmanned robotic exploration missions. In this regard, it is crucial 
to develop the technology of a mass spectrometer, which is the most fundamental payload for space 
exploration for maximized scientific achievements, however never tried before in any domestic space 
missions. We describe in this paper the principle of a domestically developed quadrupole mass 
spectrometer, its prototype model, and the test results of its performance. We conclude this paper with 
intended future improvements. 

핵심어 : 우주탐사, 우주 탑재체, 사중극자 질량 분석기, 이온화 장치 
Keywords : space exploration, space payload, quadrupole mass spectrometer, 

Ionization Source 
 

 

1. 서론 

우주과학 관측은 관측 대상에 따라 우주 천문, 우주 탐사, 우주 플라즈마 환경의 세 분야로 
나눌 수 있으며, 각각은 우주의 기원, 태양계와 생명의 기원 및 지구 주변 우주 환경과 관련
된 연구를 목표로 삼고 있다. 이 중에서 특히 우주 탐사는 달, 행성, 소행성, 혜성 등의 대기
와 지표 및 내부의 구성 성분과 구조에 대한 정보를 이들 천체가 존재하는 현장에서 획득한
다. 이를 위해 그동안 많은 탐사선(spacecraft), 궤도선(orbiter), 착륙선(lander), 또는 로버
(rover)에서 질량 분석기를 탑재해 관측해 왔다. 

예를 들면 2004년에 발사된 유럽우주국(European Space Agency, ESA)의 로제타(Rosetta) 
탐사선은 2014년 혜성 67P/Churyumov-Gerasimenko과 랑데뷰를 통해 2016년까지 혜성 
주위를 공전하면서 질량 분석기(Rosetta spectrometer for ion and neutral analysis, ROSINA)
로 혜성 코마에서 물을 비롯하여 황 화합물과 유기물 등 휘발성 물질을 관측하였다[1,2]. 또
한 Rosetta의 필레(Philae) 착륙선은 혜성 67P에 착륙하여 질량 분석기(cometary sampling 
and composition, COSAC)로 혜성 표면 시료 분석 및 휘발성 물질 관측을 수행하여 물과 메
탄을 비롯하여 여러 종류의 유기화합물들을 발견하였다[3]. 2011년 발사된 미국 항공 우주국
(National Aeronautics and Space Administration, NASA)의 화성 탐사 로버 큐리오시티
(Curiosity)에 실린 질량 분석기인 sample analysis at Mars(SAM)은 화성에서 메탄을 비롯한 
여러 유기 화합물들을 관측하여 외계생명체 탐사에 대한 관심을 불러 일으킨 바 있다[4]. 
2013년에 발사된 NASA의 화성 대기 탐사선 Mars atmosphere and volatile evolution 
(MAVEN)에 탑재된 질량분석기 neutral gas and ion mass spectrometer(NGIMS)는 과거 화
성의 대기와 기후 환경에 대한 추정을 목표로 대기의 성분과 정량 관측을 통해 태양 활동과 
열권 내 성분들의 관계를 규명하였다[5]. 또 같은 2013년 NASA에서 발사한 달 외기권 탐사
선인 lunar atmosphere and dust environment explorer(LADEE)는 달 표면 50 km 상공에
서 질량 분석기 neutral mass spectrometer(NMS)를 통한 관측으로 매우 희박한 달의 대기가 
주로 아르곤(Ar)과 헬륨(He)으로 구성되어 있는 것을 밝혀냈다[6]. 이 외에도 1997년에 발사
된 카시니-하위헌스(Cassini-Huygens)는 2004년 토성 궤도에 진입하여 토성과 주변 위성들
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에 존재하는 수증기, 이산화탄소 및 각종 탄화수소 화합물을 측정하는 등 Fig. 1에서 보는 바
와 같이 1970년대 이후 수많은 우주 탐사선에서 질량 분석기가 사용되었다[7]. 

또 Fig. 1의 질량 분석기 연표에서 보듯 2000년대 초반 Rosetta 임무 이전에는 측정 질량 
범위가 150 Da 이하, 분해능이 100 이하로 사중극자(quadrupole) 질량분석기와 자기 섹터
(magnetic sector) 형태의 질량 분석기가 주로 사용되었으며, 이후 복잡한 유기물의 분석이나 
질량이 비슷한 화합물들의 측정 임무들이 시작되면서 장비에 요구되는 질량 범위는 1,000 Da 
이상, 분해능도 1,000 이상으로 확대되었고, 이온트랩이나 비행시간측정(time-of-flight) 장치
를 이용한 질량 분석기들이 많이 사용되고 있는 것을 알 수 있다. 예를 들면 비록 발사가 연
기되긴 했지만 엑소마스(ExoMars) 2022의 rover에는 화성에서 과거 생명체를 찾기 위한 노
력의 일환으로 분자량이 1,000 Da에 이르는 유기 화합물을 측정할 수 있는 질량분석기를 탑
재하고 있다. 

제4차 우주개발진흥 기본계획(2023–2027년)에서는 우리나라 우주탐사 기술개발 지향점을 
한국형 발사체를 이용한 달과 화성 착륙, 이를 위한 전략기술 확보로 명시하고 있으며, 그 내
용으로 한국형 발사체의 사용하여 2032년에 착륙선을 보내 달 탐사를 수행하고, 2045년까지 
화성 착륙선을 보내는 것으로 되어 있다. 더불어 동 기본계획에는 다양한 우주과학/탐사 연
구를 추진하여 대내적으로는 우주 탐사 기반을 조성하고, 대외적으로는 국제협력을 활용하여 
NASA, ESA 등의 우주개발 선진국들의 소행성, 화성 탐사 등에 참여하는 전략을 담고 있다. 
이와 같은 국내외 우주 탐사의 전개 과정과 향후 발전 방향을 감안하면 미래 우주 탐사의 과
학적 목표 달성을 위한 가장 기본적인 장비인 질량 분석기의 국내 개발은 필수적이라고 할 
수 있으며, 이런 관점에서 본 논문에서는 지금까지 국내에서 개발된 사중극자 질량 분석기의 
원형 모델을 소개하고자 한다. 

 

 
Fig. 1. Major milestones in the evolutionary history of mass spectrometry, applied for planetary 

exploration (Adapted from Arevalo et al. 2019 [7]). 
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2. 질량 분석기의 원리 

질량 분석기는 다양한 형태의 시료를 원자나 분자 상태로 분해하고 이온화한 후 질량 별로 
분리 검출함으로써 시료에 어떤 성분이 얼마나 포함되어 있는 지를 측정하는 장치이다. 일반
적으로 질량분석기는 Fig. 2에 보인 바와 같이 (1) 주입된 시료를 이온으로 만들어 주는 이온
화 장치(ionization source), (2) 이온들을 질량별로 분리시켜주는 질량 분리 장치(mass filter), 
(3) 질량별로 분리된 이온들을 검출하는 검출 장치(detector), 및 (4) 검출기에서 출력되는 신
호들을 수집하여 질량 스펙트럼을 생성하는 신호 수집 및 처리장치(data acquisition & 
processing unit)로 구성되며, 이외에도 이온화 장치에서 생성된 이온들을 질량 분리 장치까
지 효율적으로 전달하기 위한 이온 렌즈(ion lens)나 이온 가이드(ion guide)가 필요하다[8]. 
한편, 지상 실험에서는 추가적으로 다양한 형태의 시료들을 쉽게 이온화될 수 있는 상태로 만
들어서 이온화 장치로 주입시켜 주는 시료 도입 장치(sample introduction system)와 질량 
분리 장치나 검출기 등이 동작할 수 있는 진공도를 유지하기 위한 진공시스템도 함께 구성되
어야 한다. 질량분석기의 측정 결과는 x축은 질량, y축은 측정된 신호의 크기(intensity)로 표
시되는 질량 스펙트럼으로 표현되며, 이 스펙트럼을 통해 시료를 구성하는 물질이 어떤 성분
으로 구성되어 있고, 각 성분들은 어느 정도 포함되어 있는 지를 알 수 있다. 즉, 정성적 및 
정량적 분석이 가능하다. 질량 분석기의 주요 구성 부분에 대한 설명은 다음과 같다. 

(1) 이온화 장치: 우주 탐사용 질량분석기에는 전자를 생성시켜 가속한 후 중성 기체와 충
돌시켜 이온화 하는 EI(electron impact) 방식의 이온화 장치가 주로 사용되는데, 최근
에는 기존의 열을 가해서 전자를 생성시키는 열 전자 방출(thermal emission) 방식에 
비해 더 많은 전자를 생성시킬 수 있는 탄소나노튜브를 이용한 전계전자방출(field 
emission) 방식의 EI 장치들이 개발되어 질량분석기에 사용되고 있다. 

(2) 질량 분리 장치: 일반적으로 사용되는 질량 분리 장치에는 사중극자, 이온 트랩, 비행시
간 측정장치(TOF), 자기 섹터 등이 있는데, 소형 위성에는 무게와 전력 문제로 사중극
자와 이온 트랩이 주로 사용된다. 최근 행성의 생명체 흔적을 탐사하는 임무들이 많아
지면서 선형 이온 트랩(linear ion trap)이 우주 탐사에 활용되기도 한다. 

(3) 검출 장치: 검출 장치로는 전자증배관(electron multiplier)가 사용되며, 2차원 대면적 
검출을 위해서는 micro-channel plate를 사용한다. 

 

특히 본 연구에서 사용된 사중극자의 질량 분리 장치는 Fig. 3과 같이 공통 축을 중심으로 
대각선 방향으로 배열된 4개의 평행 막대로 구성되며, 막대에 시간에 따라 주기적으로 변하
는 RF(radio frequency)의 양전압과 음전압을 교대로 인가하여 질량 대 전하 비(𝑚 𝑍⁄ )를 기

 
Fig. 2. Components of a mass spectrometer. 
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준으로 이온을 분리한다[9]. Fig. 3의 사중극자 내에서 질량 𝑚, 전하량 𝑍𝑒인 이온의 운동은 
다음과 같은 Mathieu 미분 방정식으로 주어진다. 

 + (𝑎 2𝑞 cos 2𝜉)𝑢 = 0                            (1) 

 

여기서 𝑢 는 중심 축으로부터 좌표 (𝑥, 𝑦) 이고, 𝜉 = Ω𝑡/2 , 𝑎 는 𝑎 = 𝑎 = 8𝑍𝑒𝑈 /𝑚𝑟 Ω , 𝑞 는 𝑞 = 𝑞 = 4𝑍𝑒𝑉 /𝑚𝑟 Ω 이며 𝑈, 𝑉, 𝑟 , Ω는 Fig. 3과 같이 각각 바이어스
(bias) 전압, 라디오 주파수(RF) 전압, 막대의 반지름 및 RF 주파수이다. 식 (1)의 Mathieu 미
분 방정식은 적당한 값의 𝑎  및 𝑞  범위에 대해 Fig. 4와 같이 𝑢가 중심축 주위에서 진동하
는 안정된 해를 가질 수 있다. 예를 들면 Fig. 4는 Fig. 5와 같이 이온의 질량 𝑚=50 amu, 전
하 𝑍 = 1, 에너지는 5 eV로 가정하고, Mathieu 계수 비례관계(𝑎 /𝑞 )를 2/7로 고정하였을 
때 mass filter 내에서 𝑞 의 변화에 따른 이온의 반응을 보여주는데, 𝑞 가 0.6에서 0.7을 지
나면 stability diagram의 안정적인 영역에서 불안정한 영역으로 넘어가는 것을 알 수 있다. 

Fig. 6을 보면 안정된 해의 범위는 𝑈 와 𝑉 가 증가함에 따라 커지는 것을 알 수 있는데, 
피크 부분에서 안정된 범위의 𝑚/𝑧 폭이 줄어들게 되므로 이 부분을 이용하면 질량의 분해능을  
 

Fig. 3. Quadrupole elements: (left) side view, (right) cross-sectional view. 

 

 
Fig. 4. Ion response according to the changes of RF-DC voltage (𝑞 , 𝑎 ) with constant ratio 

of RF-DC (𝑎 /𝑞 = 2/7). RF-DC, radio frequency-direct current.  
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Fig. 5. Simulation parameters.  

 

 

Fig. 6. Mathieu stability and mass spectra analysis of a quadrupole mass analyzer. (a) Mathieu 

stability diagram calculated based on the quadrupole and RF-DC power supply developed in 

Young-In Ace. (b) The experimental results of the corresponding mass spectra. RF-DC, radio 

frequency-direct current. 

 
높일 수 있다. 따라서 그림의 화살표와 같이 SCAN mode에서 𝑈 와 𝑉 의 비를 일정하게 
유지하면서 피크 바로 아래의 안정된 해의 영역을 지나도록 스캔하면 질량 대 전하 비(𝑚 𝑍⁄ )
가 다른 이온 성분들을 모두 측정할 수 있으며, 또는 𝑈 와 𝑉 를 고정하여 selected-ion-
monitoring(SIM) 모드에서 특정 성분의 이온만 추출할 수 있다. 특히 SIM 모드에서 DC 전
압(𝑈 )을 올리면 분해능이 증가하므로 정확히 이온들을 분리하여 검출할 수 있다.  



 

 

 

 

질량 분석기의 원형 모델 개발 

92  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.1.86

3. 사중극자 질량 분석기 원형 모델의 제작 

Mathieu 미분 방정식에 의하면 중심 축 주위의 포텐셜 우물은 쌍곡선 형태를 가지지만 이
온 렌즈의 구경을 𝑟 보다 작게 하여 이온이 중심축 방향으로 입사하도록 하면 오차의 한계 
내에서 가공의 편의를 위해 막대의 표면을 원통형으로 가정할 수 있다. Mathieu 미분 방정식
의 안정된 이온 반응을 감안한 사중극자의 설계는 질량 범위와 분해능을 고려하여 간단히 다
음과 같은 공식을 시용한다[9]. 

 𝑈 = 𝛾𝑉 + 𝛿                                       (2) 𝑈 = 1.212𝑚𝑓 𝑟  (𝑚: 𝑎𝑚𝑢, 𝑓: 𝑀𝐻𝑧, 𝑟 : 𝑐𝑚)                   (3) 𝑉 = 7.219𝑚𝑓 𝑟  (𝑚: 𝑎𝑚𝑢, 𝑓: 𝑀𝐻𝑧, 𝑟 : 𝑐𝑚)                   (4) 𝐸 (𝑒𝑉) < 𝑓 𝐿 Δ𝑚 (𝑓: 𝑀𝐻𝑧, 𝐿: 𝑐𝑚, Δ𝑚: 𝑎𝑚𝑢)                (5) 

 
여기서 𝐸 은 이온 입사 에너지의 허용 범위, 𝑟 는 rod aperture 반지름, 𝛾는 DC와 RF의 

비, 𝑓(= Ω/2𝜋)는 RF 주파수, 및 𝐿은 rod의 길이이다. 𝛿는 실제 개발된 DC power supply
의 offset이 정확히 0이 아닐 경우 보상하기 위한 offset 미세보정 parameter이다. 식 (3) 및 (4)는 앞서 식 (1)에서 기술한 Mathieu equation of charged particle motion에 존재하는 
Mathieu normalization parameters 𝑎 와 𝑞 를 각 0.237 그리고 0.706으로 고정(stability 
diagram의 최상단 팁 끝단(즉, 이론상으로 무한대의 분해능 지점)에서 사중극자를 구동)할 
때 필요한 DC 및 RF를 주로 사용되는 단위로 변환한 식이다. 𝑎 = 0.237와 𝑞 = 0.706는 
단극자(monopole) 및 쌍극자(dipole)가 없는 가장 이상적인 사중극자 포텐셜 분포에서의 하
전입자 거동해석에만 해당되는 값이다. 일반적으로는 완벽한 사중극자보다는 가공, 조립 및 
공차보정 등의 현실성을 고려하여 circular 또는 planar-type rods 형태로 디자인된다. 따라
서 디자인 방법에 따라 stability tip의 𝑎 와 𝑞  값이 이상적인 값보다는 조금씩 달라지며 실
제 시뮬레이션 및 실험을 할 때에는 파라메터 스터디를 통해 정밀 보정작업이 수행된다. 

실제 제작에서 𝑟 는 0.4 cm로 정했는데, 이는 RF-DC power supply의 출력 전압 특성과 
주파수를 고려한 값이다. 즉, (3) 및 (4) 식에 따르면 RF 출력전압은 주파수의 제곱에 비례해
서 커지지만 𝑟 의 제곱에도 비례하므로 제작 가능한 사양의 RF 출력 전압에 대해 𝑟 를 조정
하여 높은 질량 범위를 갖는 이온들도 측정이 가능하도록 하였다. 또 식 (5)는 주파수를 높이
고 길이를 길게 할수록 높은 분해능을 갖고 인접한 질량에 대해 잘 분리해 낼 수 있다는 것을 
말해준다. 공간적인 제약으로 인해 길이를 줄여야 한다면 주파수를 증가시킴으로써 분해능을 
높게 조정할 수 있다. 이 경우, 출력 RF 전압이 커져야 하기 때문에 이것을 줄이기 위해서는 
사중극자의 구경(aperture)을 줄임으로서 출력 RF전압을 제작사양 범위안으로 조정할 수 있
다. Table 1은 𝑟 , 𝑓, Δ𝑚 및 𝐿를 표에 나타난 바와 같이 고정했을 때, 입사되는 에너지의 허
용 범위와 DC 및 RF 전압의 크기를 보여준다. 

사중극자의 구경을 줄이기 위해서는 이온빔이 사중극자 입력부의 중앙으로 작은 반경과 퍼
짐각으로 들어오도록 제어해야 한다. Fig. 7은 이온 빔의 반지름 크기를 0.5 mm, 1.0 mm, 
1.5 mm, 2.0 mm로 변경하였을 때 각각 통과한 확률을 모사한 결과이다. 질량분석기의 입구  
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전단 렌즈부에서 질량분석기의 입구 중앙 지점에 이온들이 들어온다고 가정했을 때 이온 빔
의 반지름이 커질수록 이온들의 통과 확률이 감소하는데, 그림에서 반지름이 0.8 mm 이내이
면 사중극자의 설계사양이 만족되지만 이 경계를 넘어가면 질량분석기에 충돌하여 손실이 
발생한다는 것을 알 수 있다. 즉, 질량분석기의 입구 전단 렌즈부에서 이온 빔의 반지름을 
0.8 mm 이내로 줄일 수 있도록 잘 제어한다면 사중극자의 설계 사양에 대해 이온 빔이 손실
없이 통과가 가능하게 된다. 

이온 렌즈의 설계를 위해 입사각의 퍼짐에 따른 이온 빔의 통과 확률을 모사하여 Fig. 8에 
나타내었다. Fig. 8은 이온 빔의 반지름은 0.3 mm에서 0.6 mm, 빔의 원뿔각(cone angle)을 

Table 1. Design parameters 

Rod 길이(cm) 8 8 8 8 8 

Rod inscribed radius(cm) 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 

질량 분해능(ΔM)(amu) 1 1 1 1 1 

RF 주파수(MHz) 1 1 1 1 1 

Mass(amu) 100 150 200 250 300 

DC peak 전압(V) 19.39 29.09 38.78  48.48 58.18 

RF peak 전압(V) 115.50 173.26 231.01  288.76 346.51 

입사되는 에너지 허용 범위(eV) 1.60  1.60  1.60  1.60  1.60  

RF, radio frequency; DC, direct current. 

 

 
Fig. 7. Transmission probability according to the changes of ion beam radius [10]. 

 

 

Fig. 8. Transmission probability according to the changes in the ion beam cone angle [10]. 
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0°에서 45°까지 변화시켜가며 수치 모사를 하였다. 이 수치 모사의 결과로 빔의 반지름이 커
질수록 빔의 cone angle이 25°을 넘어가면 손실이 점점 크게 발생한다는 것을 알 수 있으며, 
특히 반지름 6 mm, 45°에서는 23% 이상 손실율이 발생하게 된다. 따라서 질량분석기 입구의 
전단 렌즈부는 입사 빔의 cone angle이 20° 미만으로 제어되도록 해야 한다. 

Fig. 9는 이와 같은 수치 모사의 결과를 반영한 설계를 바탕으로 제작된 사중극자를 보여주
며, Fig. 10은 제작된 사중극자 구동을 위한 RF-DC 전원 공급(power supply) 보드이다. 사중극자
에 정밀한 RF-DC를 인가하기 위해서 주 제어(main control) board를 통해 PID(proportional-
integral-differential) 제어를 수행한다. 이러한 PID 제어는 수 ms 내로 완료되며, 그 후 10–
30 ms 동안 이온 전류 값을 읽는다. 목적에 따라 검출기는 펄스-계량 모드 또는 아날로그 모
드로 작동이 가능한데, 펄스-계량모드는 0에서 106 counts/s까지 선형성이 잘 유지되는 것으
로 나타났으며, 아날로그 모드는 104–109 counts/s에 대해 적용이 가능하다. 

 
Fig. 9. Prototype quadrupole mass analyzer. 

 

 
Fig. 10. Quadrupole RF-DC power supply board. RF-DC, radio frequency-direct current. 
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RF-DC power supply는 출력 전압을 모니터할 수 있는 기능도 포함되어 있는데, Fig. 11의 
좌측에 나타낸 바와 같이 피크 전압 40 V에서 400 V에 이르는 범위에 대해 detector에서의 
모니터 측정 전압이 RF 인가 전압에 선형적으로 비례해서 출력되고 있다는 것을 볼 수 있고, 
선형성의 정도를 나타내는 R2의 값은 약 1로 나타났다. 마찬가지로 그림의 우측에서는 전원 
공급의 입력 전압인 제어 전압에 선형적으로 비례하여 RF에서 전압이 출력되고 있는 것을 확
인할 수 있으며, R2는 0.9987로 1에 가깝다. 
 

4. 사중극자 원형 모델의 성능시험 결과 

Fig. 12는 0–400 amu의 범위에 해당하는 RF-DC의 출력 전압을 바탕으로 환산된 질량 분
해능(∆𝑚)을 나타낸 그림이다. 측정한 전압의 범위에서 대부분의 경우 ∆𝑚이 ±0.2 amu 이내
가 됨을 확인하였고, 평균은 –0.0168, 표준편차는 0.0877로 설계 값을 충족하였다. 

 
Fig. 11. Linearity analysis of detector monitor voltage, RF peak voltage, and control voltage. 

(a) Detector monitor voltage plotted against the RF peak voltage. (b) RF peak voltage plotted 

against the control voltage. RF, radio frequency. 
 

 
Fig. 12. Mass resolution translated from the RF-DC output voltage. RF-DC, radio frequency-

direct current. 
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Fig. 13. Mass spectra in the range of 16 amu to 40 amu: (a) 𝐻 𝑂  and the ions (𝑂  and 𝐻 𝑂 (𝐻 𝑂)  ) produced from the reaction with oxygen and moist, (b) 𝑁𝑂   and 𝑂  

produced from the reaction with oxygen, and (c) 𝑂 . 

 
Fig. 13은 실제 실험으로 16–40 amu 대역에서 얻은 질량 스펙트럼의 결과로, (a) 옥소늄 이

온(𝐻 𝑂 )과 산소 및 수분과의 반응으로 형성된 product ion들인 𝑂 와 𝐻 𝑂 (𝐻 𝑂) , (b) 
일산화질소(𝑁𝑂 ) 및 산소와의 반응으로 형성된 product ion인 𝑂  및 (c) 𝑂 를 보여준다. 
그림에서 각 이온의 질량에 해당하는 스펙트럼의 피크가 잘 분리되어 뚜렷하게 관측됨을 알 
수 있다. 

 

5. 결론 

본 논문에서는 국내에서 개발된 사중극자 질량분석기의 원리, 설계와 제작 및 성능시험 결
과를 제시하였다. 질량분석기는 우주 탐사에 필수적인 과학 기기로서, 향후 우리나라의 우주
개발에 발 맞추어 달 및 행성 탐사에 탑재될 가능성이 높은 장비이다. 본 연구에서 개발된 사
중극자 질량분석기는 0–400 amu의 범위에 해당하는 이온을 질량 분해능 ±0.2 amu 이내로 
측정할 수 있으며, 실험을 통하여 16–40 amu 대역에서 얻은 질량 스펙트럼은 실제로 각 이
온의 질량에 해당하는 피크를 잘 분리하여 보여주었다. 

한편 본 연구에서는 이온화 장치로서 사중극자 질량분석기의 전단부에 플라즈마 발생장치
를 도입하였는데, 우주에서 사용하기 위해서는 열 전자 방출 방식으로 텅스텐(W)이나 필라멘
트에 열을 가해 열전자를 방출시킨 뒤 들어오는 중성 기체를 열전자와 충돌시키거나 전계전
자방출 방식을 사용하여 전기장에 의해 전도체 표면에서 전자를 방출하여 주변 기체를 이온
화하는 방법을 고려해야 한다. 더불어 우주 생명체 탐사를 위한 목적에 부합하여 1,000 Da 
이상의 유기 분자 구조를 측정하기 위해서는 사중극자 방식보다 비질량종속 분해능(mass-
independent resolving power) 특성을 지닌 디지털 구동 이온 트랩 장치를 이용한 질량분석
기가 유용한 해결책이 될 수 있으며, 현재 본 연구팀에서 이를 위한 연구가 진행 중에 있다.  
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