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Global Trends of In-Situ Resource Utilization 
Dong Young Rew† 

Korea Aerospace Research Institute, Daejeon 34133, Korea 
 

요 약 

과거 1970년대까지의 달 표면탐사에서는 단기간 달에서의 임무 특성을 가지는 것에 비해 최근 달 표면탐

사는 달에서의 장기체류와 이를 기반으로 궁극적으로 화성까지 탐사 범위를 확장하는 방향으로 진행되고 

있다. 인간의 달표면 장기체류를 실현하기 위해서는 탐사 현지 자원을 활용하여 체류에 필요한 소비재나 

연료 등의 현지 생산 및 사용이 중요한 전제가 된다. 국제우주탐사협의체(ISECG, International Space 

Exploration Coordination Group)에서 각국의 우주탐사 계획을 반영하여 제시하는 글로벌 우주탐사 로드

맵에는 달표면 탐사로부터 화성탐사로 이어지는 발전 단계가 제시되며 각 단계에서 현지자원활용은 중요

한 요소가 되고 있다. 본 논문에서는 국제우주탐사협의체의 현지자원활용(ISRU) 격차분석 보고서를 기반

으로 현지자원활용의 기술 분야를 현지 연료 및 소비재 생산, 현지 건설, 우주상 제조, 그리고 생성 결과물

의 보관 및 활용, 자원활용에 필요한 전력시스템 등과 같은 연관 분야로 분류하여 주요 분야에서의 기술 

개발 및 검증 현황을 분석한다. 다수의 국가는 달 자원 중 극 지역 영구음영지역의 얼음물 이용 그리고 표

토에서 산소 등의 추출에 우선 순위를 부여하고, 무인 착륙임무를 통하여 달 남극 영구음영지역 근처에서 

물질 및 물 분포 확인을 준비하고 있다. 자원 활용을 위하여 수전해를 이용한 수소, 산소 등 연료 생산, 모

사토를 이용한 달 표토에서 산소의 추출 등의 기술을 개발하고 있다. 자원활용 기술의 개발을 위하여 지상

에 달표면 모사환경을 구현하고 기술의 개발, 시나리오의 시연 등을 통한 효율적 현지자원활용 구현 방법 

등을 모색하고 있다. 지속 가능한 달 표면 탐사를 위하여 각국은 달 표면 도달, 자원의 조사, 물질의 추출 

등에 서비스 구매 등 민간 영역의 능력을 활용하고 발전시키는 노력을 병행하고 있다. 

Abstract 

In contrast to the short-term nature of lunar missions in the past, lunar missions in new space era aim to 
extend the presence on the lunar surface and to use this capability for the Mars exploration. In order to 
realize extended human presence on the Moon, production and use of consumables and fuels required for 
the habitation and transportation using in-situ resources is an important prerequisite. The Global Exploration 
Roadmap presented by the International Space Exploration Coordination Group (ISECG), which reflects the 
space exploration plans of participating countries, shows the phases of progress from lunar surface 
exploration to Mars exploration and relates in-situ resource utilization (ISRU) capabilities to each phase. 
Based on the ISRU Gap Assessment Report from the ISECG, ISRU technology is categorized into in-situ 
propellant and consumable production, in-situ construction, in-space manufacturing, and related areas 
such as storage and utilization of products, power systems required for resource utilization. Among the 
lunar resources, leading countries have prioritized the utilization of ice water existing in the permanent 

리뷰논문 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 
Received: July 15, 2023 
Revised: August 12, 2023 
Accepted: August 15, 2023 
 

†Corresponding author :  
Dong Young Rew 

Tel : +82-42-870-3726 

E-mail : dyrew@kari.re.kr 

 

Copyright © 2023 The Korean Space Science 

Society. This is an Open Access article 

distributed under the terms of the Creative 

Commons Attribution Non-Commercial License 

(http://creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0) 

which permits unrestricted non-commercial use, 

distribution, and reproduction in any medium, 

provided the original work is properly cited. 

 

ORCID 
Dong Young Rew 

https://orcid.org/0000-0002-2450-4313 

https://crossmark.crossref.org/dialog/?doi=10.52912/jsta.2023.3.3.199&domain=pdf&date_stamp=2023-8-31


 

 

 

우주 현지자원활용 글로벌 

200  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.199 

shadow region near the lunar poles and the extraction of oxygen from the regolith, and are preparing to 
investigate the distribution of resources and ice water near the lunar south pole through unmanned landing 
missions. Resource utilization technologies such as producing hydrogen and oxygen from water by 
hydroelectrolysis and extracting oxygen from the lunar regolith are being developed and tested in relevant 
lunar surface analogue environments. It is also observed that each government emphasizes the use and 
development of the private sector capabilities for sustainable lunar surface exploration by purchasing lunar 
landing services and providing opportunities to participate in resource exploration and material extraction. 

핵심어 : 우주현지자원활용, 달표면 탐사, 문투마스, 달 얼음물, 달 표토, 글로벌 우주탐사 로드맵 
Keywords : In-site Resource Utilization (ISRU), lunar surface exploration, Moon to Mars, 

lunar ice water, lunar regolith, global exploration roadmap 
 

 

1. 서론 

1960년대부터 미국과 (구)소련을 중심으로 활발하게 진행되던 달 착륙임무는 1976년 (구)
소련의 루나24를 마지막으로 수십 년 동안 달표면 탐사가 중단되었다. 한동안 우주탐사의 관
심대상에서 멀어져 있었던 달 표면 탐사에 2010년대부터 세계 각국의 관심이 다시 높아지고 
있다. 루나24호의 착륙 이후 37년이 지난 2013년 중국의 창어-3호의 달 착륙을 시작으로 인
도, 일본, 러시아, 이스라엘 등이 달 착륙을 목적으로 무인 탐사선을 발사하였고, 미국은 
2023년 후반을 시작으로 상용 착륙서비스를 이용하는 일련의 무인 달 착륙 임무를 진행 중
에 있다. 대한민국 또한 제4차 우주개발진흥 기본계획에 2030년대 초에 자력으로 무인 달 착
륙선을 보내는 계획을 포함하고 있다.  

1960년대와 1970년대의 달 착륙임무 대비 최근 다시 시작되는 달 착륙임무의 큰 차이점 
중의 하나는 대부분의 임무가 달 자원과 직ㆍ간접적으로 연관된다는 점이다. 달 자원에 대한 
관심은 클레멘타인(Clementine), 찬드라얀-1(Chandrayaan-1), LCROSS(Lunar Crater Ob-
servation and Sensing Satellite) 임무 등을 통하여 달의 극지역에 얼음물의 존재가 밝혀진 
것과 관련이 있다. 달 극 부근 영구음영지역 얼음물의 존재는 유인탐사에서 필요한 물과 물분
해를 통해 산소나 수소와 같은 연료를 지구가 아닌 달에서 조달 가능함을 의미한다. 극지역 
물 외에도 극지역 고지대와 중위도, 저위도에도 희토류 등 활용가치가 높은 자원의 분포가 다
수의 달탐사 임무를 통하여 확인된 바 있다.  

각국의 우주탐사 기관이 참여하는 국제우주탐사협의체(ISECG, International Space Ex-
ploration Coordination Group)에서는 참여기관의 우주탐사 계획을 반영하여 글로벌 우주
탐사 로드맵(GER, global exploration roadmap)을 발간하고 있다. 2022년 발간된 국제우주
탐사 로드맵 보완서에서는 달과 화성에서의 장기거주와 달 표면의 상용시장 가능성 확인 등
을 위해 탐사 현지에서의 우주자원 생산 및 활용 기술 시연을 우주탐사 시나리오의 목적 중
의 하나로 적시하고 있다[1]. 

과거 아폴로 프로그램에서는 아폴로 우주인의 활동에 필요한 물자와 장비 그리고 지구로 
귀환하기 위해 필요한 연료 등을 모두 지구로부터 가져가는 방법을 사용하였다. 이러한 탐사 
방식 기반의 달표면 장기거주를 위해서는 지구로부터 달표면까지 막대한 물류 수송을 필요로 
한다. 반면 현지자원활용 기반의 우주탐사를 통하여 탐사 현지에서 필요한 연료나 소비재 중 
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일부를 현지 조달한다면 물류 수송 수요를 상당히 줄일 수 있을 것으로 기대된다. 미국의 ‘문
투마스’(Moon to Mars) 아키텍처에서도 유인탐사 시나리오에 현지자원 활용 기술 검증을 위
한 활동을 포함하고 있다[2].  

본 논문에서는 최근 우주탐사 목적 중 중요 이슈인 우주현지자원활용 관련 그 필요성과 현
지자원활용 기술분류를 살펴보고, 현지자원활용 실현을 위하여 주요 국가별 진행 사항과 주
요 기술에 대한 개발 현황을 기술하고 시사점을 분석한다. 

 

2. 국제 우주탐사 로드맵 및 현지자원활용의 목표 

국제우주탐사협의체에서 발간한 글로벌 우주탐사 로드맵 최근 발간자료에 의하면 글로벌 
우주탐사는 Fig. 1에 요약된 것과 같이 3단계로 구분되다. 그 중 첫 단계에는 인류가 다시 달
에 가는 단계로 2명의 우주인을 달 표면에 보내는 것과 유인우주탐사를 지원하기 위한 무인 
착륙 임무가 포함된다. 두 번째 단계는 탐사의 확장 및 건설, 세 번째 단계는 지속성 있는 달 
탐사를 구현하는 단계이다. 두 번째 단계는 다시 달표면 모빌리티, 탐사 및 과학임무를 중심
으로 하는 2A 단계와 달에서의 장기 체류와 화성 탐사를 준비하는 2B 단계로 구분된다. 2A 
단계에서는 비가압형 다목적 로버와 소형 가압형 유인로버, 거주시설, 수직태양전지 기반 전
력시스템, 기술 시연 및 소규모 생산능력을 갖는 현지자원활용 플랜트가 사용된다. 2B 단계에
서는 이전 단계의 구성 요소에 향상된 가압형 로버가 추가되며 장기 거주시설, 원자력 기반의 
전력시스템, 본격적인 현지자원활용 플랜트 등이 중요한 요소가 된다. 2B 단계는 2단계의 최
종 수준으로 4명의 우주인이 극지역에서 42일간 임무를 수행하는 시나리오가 고려된다. 3단
계에 대한 구체적인 정의는 아직 이루어지지 않았다[1,3]. 

글로벌 우주탐사 로드맵은 각 단계별 구성요소를 반영한 시나리오를 제시하고 있다. 또한 
Fig. 2에서 정의된 것과 같이 우주탐사의 목적 항목 별로 탐사 시나리오와 연관된 계량목표가 
정의된다. 글로벌 우주탐사 로드맵의 1단계에서는 2명의 우주인이 달에서 임무를 수행하는 
것을 시작으로 2단계의 완성에 해당되는 2B단계에서는 4명의 우주인이 누적 체류기간 500
일 이상 기간 동안 누적거리 1만 km 이상의 이동을 수행하고, 현지자원을 활용하여 우주인
의 이동 및 거주에 필요한 연료를 연간 50톤 이상의 생산을 성능지표로 설정하고 있다.  

Fig. 1. Mission phase summary of global exploration roadmap [1]. 



 

 

 

우주 현지자원활용 글로벌 

202  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.199 

국제우주탐사협의체에서 발간한 글로벌 우주탐사 로드맵 검토를 통하여 달표면에서 장기
적인 유인 체류와 이동을 위해서 현지자원의 활용이 필수적이며, 국제적으로는 여러 가지 현
지 자원 중에 달 극지역의 얼음물로부터 연료의 생성을 우선적으로 고려하고 있음을 알 수 
있다. 

 

3. 현지자원활용 기술 분류 

국제우주탐사협의체의 기술워킹그룹(Technology Working Group)에서는 우주탐사 로드맵
의 구현에 필요한 핵심기술 중 중요도가 높은 기술에 대하여 필요기술 대비 각 참여국가의 
기술수준 분석 등을 포함하는 기술격차 분석을 수행하고 있다. 우주현지자원활용에 대한 기
술격차 분석은 각 회원기관과 관련 분야 전문가로 팀을 구성하여 수행되었으며, 2021년 
ISRU 기술 격차분석 보고서가 발간되었다[4].   

현지자원활용 격차분석에서는 분석 수행을 위하여 우주자원활용 관련 기술 분류 목록을 제
시한다. 우주자원활용 관련 기술은 Fig. 3에서 보는 것과 같이, 현지 연료 및 소비재 생산, 현
지 건설, 우주상 제조로 대분류 된다. 우주자원활용에서 생산된 결과를 저장하거나 이용하는 
분야까지 확장하여 기술 분류에 포함한다면, 생명유지 및 선외활동 지원장치, 전력시스템, 생
산물의 저장 시설, 이착륙선 및 이동용 호퍼(hopper) 등을 포함한 기술 분류도 적용 가능하
다. 기술 분류에는 포함되지 않았지만, 우주자원활용 기술을 지구상 유사 환경에서 검증하기 
위한 장비나 재료 등도 함께 고려할 필요가 있다. 지상검증을 위한 기술의 대표적인 사례로 
달 탐사 지역 표토의 성분 또는 물리적 특성 등을 모사하는 모사토가 있으며, 장비로는 모사
토를 포함하여 달의 진공 및 열환경을 모사하기 위한 지반열진공챔버(dirty thermal vacuum 
chamber)가 있다.  

 

Fig. 2. Objective and performance measure target progress across phase in the global 

exploration roadmap [1].
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4. 현지자원활용 국가별 주요 동향 

미국은 가장 적극적으로 우주자원활용 기술의 개발 및 시연임무를 추진 중인 국가이다. 
NASA와 같은 국가우주기관이 중심이 되어 기술개발 및 임무를 발굴하고 있으며, 국가 기관
에 아닌 민간 기업 등의 참여와 투자가 활발하게 이루어지고 있다. 대형 발사체와 유인 달 착
륙선 사업을 추진하고 있는 SpaceX사가 있으며, 무인 달 착륙선 및 로버를 개발하여 상업적
으로 무인 달 착륙 및 표면 이동 서비스를 제공을 추진하고 있는 인튜이티브머신즈(Intuitive 
Machines), 아스트로보틱(Astrobotic) 등이 대표적이다. NASA는 임무 발굴 및 임무 탑재체 
개발에 집중하고 달표면 탐사 임무 수행에 필요한 장비의 지구-달표면 구간 이동에 상용 달 
탑재 서비스를 이용하는 CLPS(Commercial Lunar Payload Services) 프로그램의 지속적인 
운영, 유인 달 착륙 프로그램인 아르테미스(Artemis) 계획에서 우주인의 달 표면 착륙과 이륙
에 민간 서비스를 이용, 탐사용 드릴, 수전해 장비와 같이 현지자원활용에 필수 요소 등에 기
업체 능력 활용 등의 정책을 추진함으로써 민간영역의 우주탐사 참여 확대을 위한 정책을 추
진하고 있다.  

미국의 우주자원활용은 달에서의 기술이 궁극적으로 화성 장기체류를 가능하게 하는 능력
의 확보로 이어지는 ‘문투마스’(Moon to Mars) 관점에서 추진되고 있다. 달의 현지활용이 가
능한 자원은 극지 부근 영구음영지역의 얼음물, 고지대 또는 바다지역의 암석(광물), 태양풍 
등으로부터 기인한 휘발성 물질 등 다양하게 존재한다. NASA는 활용자원의 우선 순위를 정
하는 데 있어 채굴이 가장 용이한 자원, 인프라를 최소로 필요로 하는 자원, 즉각적으로 현지 
활용이 가능한 자원 등의 조건을 고려한다. 이러한 조건을 기반으로 선정된 우선 대상으로는 
극지역 고지대 표토에 함유된 자원(예: 산소, 알루미늄, 규소)과 극지역의 물 및 휘발성 물질
이다. 다음으로 고려되는 자원으로는 일메나이트, 화산석 등의 자원(예: 철, 티타늄, 태양풍 
기원 휘발물질), 희귀원소 및 토륨 등이 있다[5].  

Fig. 3. In-situ resource utilization (ISRU) and connections to surface systems defined in the 

ISRU gap assessment report [4].
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일본은 하야부사-1,2(Hayabusa-1,2) 임무를 통한 마이크로 중력 천체인 소행성 샘플리턴
을 성공적으로 추진한 것과 같이 중력 천체인 달 표면에 접근할 수 있는 독자기술을 확보하
기 위하여 소형 달 착륙선인 SLIM(Smart Lander for Investigating Moon) 프로그램을 진행 
중이며, SLIM에서 확보한 정밀 착륙기술을 기반으로 극지역과 같은 험지에서 본격적인 탐사
를 수행하기 위한 LUPEX(LUnar Polar EXploration mission) 계획을 인도와의 국제협력 방
식으로 추진하고 있다. 유인 우주탐사 영역에서는 국제우주정거장에서의 성과를 기반으로 게
이트웨이(Gateway), 아르테미스 등 유인 달 탐사 프로그램에 적극적인 참여와 역할 담당하고 
있다. 일본은 국제우주탐사협의체에서 우주선도국의 역할을 수행하고 있으며, 글로벌 우주탐
사 로드맵에서 중요한 달 면 요소인 가압형 유인로버 개발을 산업체의 참여로 추진 중이다. 

인도는 찬드라얀 달 탐사 임무를 지속적으로 수행하여 우주 강국의 위치를 강화하고 있다. 
찬드라얀-1 달 궤도선에는 NASA가 제공하는 레이더 영상 레이다 탑재체인 Mini SAR 및 영
상 분광기인 M3(Moon Mineralogical Mapper)를 탑재하여 달에 물의 존재를 규명하는 중요
한 정보를 제공하였다[6]. 2023년 8월 23일 두 번의 도전 끝에 달 착륙에 성공한 찬드라얀-3 
착륙선은 남위 약 69.3도로 지금까지의 달 착륙 임무 중 남극에 가장 가까운 지역에 착륙하
여 지표 근처의 플라즈마 환경, 달표면의 열특성, 지진활동 등을 측정하고, 로버을 이용한 달
표면 화학조성 및 구성원소 분포 등을 조사하는 임무를 수행하였다[7]. 찬드라얀-3는 달 남극
지역에서의 표면탐사의 시작을 알리는 임무로 볼 수 있다. 

룩셈부르크는 우주탐사의 다양한 분야 중 우주자원에 집중을 통하여 국제 우주탐사에서의 
역할을 확장해 나가고 있다. 매년 Space Resources Week의 개최와 함께 ESRIC(European 
Space Resources Innovation Centre)의 설립 지원 및 주도적 운영을 통하여 비교적 적은 국
가 자원의 투입으로도 우주자원 관련 기술개발, 교육, 정책수립, 기술협력 등에 대한 정보 교
류의 허브 역할을 담당하고 있다[8].  

우리나라는 제4차 우주개발진흥 기본계획에 달착륙과 함께 현지우주자원활용(ISRU)이 포
함되어 있어 우주자원활용 추진의 근거가 확보되었다. 다누리 달 궤도선 탑재체 중 감마선 분
광기 및 쉐도우캠(ShadowCam)은 각각 달 자원의 분포 및 영구음영지역 영상 등의 확보를 
통하여 현지자원활용에 필요한 정보를 제공 등 우주탐사에 기여할 것으로 기대된다. 달 표면 
탐사와 우주자원활용에 대한 국가적 관심의 고조에 따라 정부 출연연구기관 및 산업체에서는 
각자의 강점 기술 분야와 관심에 따라 달표면 방사선 및 먼지 환경, 분포 자원의 식별, 달 표
토로부터 휘발성물질의 추출, 달 표면 모빌리티, 원자력 및 방사선동위원소 기술의 우주활용 
등 분야에서의 기술 개발을 진행 중이다. 

 

5. 현지자원활용 기술별 주요 동향 

5.1 현지 자원 및 지역적 특성 분석 

현지에서의 연료 및 소비재 생산을 위해 우선적으로 현지 자원 및 지역적 특성을 분석이 
수행되어야 한다. 최근에 이루어진 달 궤도선을 이용한 원격탐사와 무인 착륙임무에는 대부
분 자원과 지역적 특성 정보를 확보하기 위한 임무가 포함되어 있다. 

국제적으로 관심있는 달 자원 활용 방안으로는 극지역 얼음물 추출ㆍ활용과 표토로부터 산
소 및 금속의 추출ㆍ활용 두 가지가 있다. 극지역 얼음 관련한 원격 자원 조사는 한국의 다누
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리에 NASA가 제공하여 탑재한 쉐도우캠을 이용한 영구음영지역에 대한 조사가 있다. 달 표
면에서의 직접적인 조사로는 NASA에서 추진하고 있는 남극에 있는 영구음영지역 표토의 직
접적인 조사를 위한 PRIME-1(Polar Resources Ice-Mining Experiment-1) 임무, 극지역 얼
음 및 휘발물질의 분포를 달 표면에서 직접 조사하기 위한 VIPER(Volatiles Investigating 
Polar Exploration Rover) 임무 등이 있다. 2023년 착륙에 성공한 인도의 찬드라얀-3와 착륙
에 실패한 러시아의 루나-25가 남극에 가까운 지역에 착륙을 목표로 하는 것은 남극에서의 
현지자원활용 가능성과 이를 기반으로 한 달에서의 활동에 대한 국제적인 관심을 반영한 것
이다. 

NASA의 PRIME-1 임무는 극지역 자원 및 얼음 채굴 시험 임무로 인튜이티브머신즈사의 
상용달탑재서비스(CLPS)를 이용하여 2023년 후반 달 표면에 도달하여 임무를 수행하는 것을 
목표로 추진되고 있다. PRIME-1 임무는 드제라쉬 크레이터(de Gerlache Crater)에서 쉐클턴 
크레이터(Shackleton Crater)로 이어지는 능선에서 착륙선에 장착된 드릴 TRIDENT(The 
Regolith and Ice Drill for Exploring New Terrain)를 이용하여 약 1미터 깊이의 토양을 채
굴하고, 질량분석기 MSolo(Mass Spectrometer observing lunar operations)를 이용하여 토
양에 포함된 휘발성 물질 분석으로 구성된다(Fig. 4) [9,10]. 

PRIME-1 임무가 영구음영지역 부근 고정된 지점에서의 표토를 조사하는 임무라면 무인 
로버를 이용한 이동을 통하여 얼음의 분포를 조사하기 위한 VIPER 임무가 준비되고 있다. 
VIPER 임무는 아스트로보틱사의 그리핀 착륙선을 이용하여 남극 부근의 노빌레(Nobile) 지
역에 착륙하여 100일 동안 영구음영지역을 포함한 20 km 거리를 주행하면서 극지역 얼음의 
분포, 물리적인 상태, 성분 등을 조사한다. VIPER 형상 및 임무운영 개념도는 Fig. 5와 같다. 
로버는 1.5 m × 1.5 m × 2.5 m 크기에 450 kg의 중량으로 최고 시속 약 720 m의 이동속도
를 갖는다. 임무를 위한 탑재체는 PRIME-1에서 사용되어 성능과 신뢰도가 검증된 TRI-
DENT 드릴과 MSolo 질량분석기를 사용하여 임무 성공 가능성을 높이고 있다[11,12]. 

 

Fig. 4. PRIME-1 payloads on the intuitive machines Nova-C lander (left) and enlarged 

TRIDENT drill (right) [10,11]. PRIME-1, polar resources ice-mining experiment-1; TRIDENT, 

the regolith and ice drill for exploring new terrain.
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5.2 자원 추출 

우주 현지자원으로부터 연료(추진제)로 사용 가능한 산소를 획득하는 기술은 우주자원활용
에서 핵심분야 중 하나이다. NASA는 화성탐사선 퍼시비어런스(Perseverance)의 현지자원활
용 검증 탑재체인 MOXIE(Mars OXygen In-situ resource utilization Experiment)를 이용하
여 화성 대기 중 이산화탄소로부터 산소를 추출하는 시험을 성공적으로 수행하고 있다. 17.1 
kg의 MOXIE는 탐사 로버 내부에 장착되어 300 W의 전력을 소비하며 시간 당 최대 10 g의 
산소를 생산하고 있다[13]. NASA에서는 MOXIE 부품 중 고체 산화물 전기분해 장치(SOEC, 
Solid Oxide Electolyzer Cell)의 기술 고도화를 통하여 실사용 수준의 생산 능력을 키우는 기
술과 달에서 산소 생산에 적용하기 위하여 화성 대기 대신 달 현지에서 획득한 물에서 산소
를 추출하는 기술 개발을 민간기업을 통하여 수행하고 있다. 달에서 기술 시연 수준의 활용을 
위한 목표는 시간 당 수소 1.8 kg 생산, 전력 효율 46 kWh/kgH2을 목표치로 하고 있다[14].  

수전해 기술은 이미 지구상에서 많이 사용되는 기술로 우리나라를 비롯한 여러 국가에서 
다양한 방식의 수전해 기술이 이미 상용화되어 있는 상황이어서 지구상의 기술을 달의 환경
에 적합하게 발전시키기 위한 연구 개발이 필요하다. 고려가 필요한 달 환경으로는 진공 상태
의 대기 조건, 우주 방사선 환경, 달의 낮과 밤 기간 100℃ 이상에서 –150℃ 이하로 변동하는 
주변온도, 지구 중력의 1/6 수준의 낮은 중력 등이 있으며, 특히 영구음영지역의 얼음을 이용
하여 연료를 추출하기 위하여 연료 생산 플랜트를 영구음영지역 부근에 두는 경우 –173℃ 이
하의 극한 온도조건에서의 운전을 고려해야 한다. 또한 달에서 생산될 수 있는 전력량을 고려
한다면 단기간 대량생산보다는 장기간에 걸친 운전을 통하여 필요한 양의 연료 생산이 적합
할 수도 있기 때문에 달 환경에서 장기간 안정적으로 작동을 보장하는 신뢰도 확보가 필요하
다. 달에서의 생산된 연료를 액체 수소 추진장치의 연료로 사용 실현 추진 시, 수전해 방식으
로 생산된 산소 및 수소 가스를 액화하기 위한 극저온까지의 방열 방법에 대한 고려가 함께 
이루어져야 한다. 

 

Fig. 5. An artist's concept of the completed design of NASA’s volatiles investigating polar 

exploration rover [12].
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5.3 현지자원활용 기술의 지상검증 

우주 현지자원활용의 성공 가능성을 높이기 위해서는 달에 임무 장비를 보내기 전에 지구 
상에 달 임무 환경과 유사한 환경을 구축하고 충분한 성능과 신뢰성 등에 대한 검증이 필요
하다. 대표적인 달 표면 환경 모사 분야로 표면 토양 모사토, 열 및 진공환경 등이 있으며, 토
양의 굴착, 채집된 표토 처리를 위한 호퍼, 건설 관련 기술 시험, 달 중력 모사 장치 등 다양
한 종류의 검증 시설이 있다.  

달 표면 모사토는 로버 주행, 착륙 안정성 등의 지상시험에서 임무 지형 조건 모사에 사용
되기도 하지만 현지자원활용과 관련하여 달 표토에 포함되어 있는 산소나 휘발성 물질, 금속 
등의 추출 기술 검증용으로 사용되기도 한다. 활용 목적과 착륙지 환경에 따라 다양한 모사토
가 필요하기 때문에 각국의 연구기관 또는 민간 영역에서 다양한 모사토를 개발, 활용하고 있
다. 미국의 존스홉킨스대의 응용물리실험실(JHU/APL)에서는 NASA의 위탁으로 매년 달 토양 
모사토 분석 보고서를 발간하여 NASA 및 달 관련 커뮤니티에 정보를 제공하고 있다[13]. 우
리나라는 한국건설기술연구원에서 달 토양 모사토를 대량으로 생산할 수 있는 기술과 장비를 
보유한 상태이다(Fig. 6)[16]. 

NASA 존슨스페이스센터(Johnson Space Center)에서는 로봇을 사용한 채굴 및 건설 기술
을 모사된 달 환경에서 시험하기 위한 일련의 시설을 구축하여 활용 중이다. 채굴 및 건설기
술 시험 시설인 ARGO(Advanced Regolith Ground Operations)는 챔버 내부의 크기가 1.5 
m × 1.5 m × 1.5 m 규모의 소형 지반진공챔버 ASSIST, 적층기술을 이용한 건설, 채굴 및 채
굴지역 준비 장치의 시연 등을 위한 ARGO 겐트리(gentry), 액체헬륨을 이용하여 최대 25°K
까지 내릴 수 있는 극저온 장치, 유사환경에서 적층 방식의 건설 기술 시험장치인 REACT, 

 
Fig. 6. Dirty thermal vacuum camber in Korea Institute of Civil Engineering and Building 

Technology (KICT) [19].
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고온조건의 표토 전기분해 방식을 적용하여 표토로부터의 산소 가스 추출 시험장치 GaLORE 
등이 포함되어 있다[17]. 

한국건설기술연구원은 내부 크기가 4 m × 4 m × 4 m, 달 토양을 넣은 조건에서 압력 10–4 
mbar, 온도 조건 –190℃에서 150℃, 모사토 투입 중량 10톤 규모의 대형 지반열진공챔버와 
소형 파일롯 지반열진공챔버를 개발하여 달 표면 환경 모사 시험에 활용하고 있다[18,19]. 

 달에서 자원활용을 위한 지형 조성이나 건설 등에 무인으로 운용되는 장비가 이용될 수 
있다. 이 경우 무인 장비는 건설이 이루어지는 달 표면 현장에서 멀리 떨어진 지구의 관제소
나 달의 유인기지에서 수행될 것으로 예상할 수 있다. JAXA(Japan Aerospace Exploration 
Agency)는 달에서 물을 생산하는 플랜트 기지를 무인 건성장비를 이용하여 수행하는 상황을 
재현하기 별도의 건설 부지와 수송차, 굴삭기 등의 무인 건설장비를 준비하고, 거리가 떨어진 
별도의 관제소에서 원격 조정과 자동화 방식으로 물 활용 시설 건설 시나리오를 실행하였다. 
이러한 시험을 통하여 원격 조정에 의한 무인 건설이 효율적으로 진행되기 위해서 건설 현장
에서 취득된 데이터를 기반으로 장비와 지형에 대한 동적 상황 모사가 실시간으로 이루어질 
필요성을 파악하였다[20]. 

 

5.4 현지자원활용 임무 시스템 설계 

현지자원활용 구현을 위한 개별기술 외에도 현지자원활용 임무 시나리오에 대하여 임무 시
스템의 구성과 크기, 필요전력을 산정하기 위한 개념을 도출하는 것은 구현하고자 하는 임무
시스템의 형상을 예측하고 필요한 기술적 요구사항을 사전에 도출하여 기술 개발의 방향성을 
설정하는 데 도움이 된다. JAXA는 글로벌 우주탐사 로드맵에 제시된 현지자원활용 기술시연 
성능 목표 중 달 표면에서 필요한 연료 생산 목표인 연료 57.6톤을 생산하기 위한 임무 시스
템 개념을 제시하고 있다. 

개념 도출에 사용한 조건은 다음과 같다: 연료생산 장치는 남극 영구음영지역 근처에 두고 
고지대에 태양전지를 높이 세워 연평균 일조율 50% 조건을 가정한다. 연료생산 장치와 전력
장치와의 거리는 20 km이며, 유선 전력전송 방법을 사용한다. 개념설계 대상이 되는 임무 플
랜트에는 표토 채굴, 물 추출, 물 농축 및 정제, 수전해, 가스 산소 및 수소의 액화, 액체 연료
의 저장 등을 위한 장비 등이 포함된다.  

연료 생산 플랜트로 제시된 개념 형상은 전력 요구 조건을 만족하기 위한 태양전지판 면적 
2,000 m2, 액화에 필요한 방열판 면적 300 m2이며, 플랜트 전체 중량은 293톤 등이다. 연료
생산 장치는 20 ft 표준 ISO 컨테이너에 들어갈 수 있을 정도의 크기를 목표하고 있다. 전체 
플랜트를 구성하는 요소 별로 산정된 무게는 태양전지 관련 및 전력 변환기, 연료전지, 전력 
케이블, 방열판 등이 전체 무게의 95% 이상을 차지하는 것으로 나타났다. 이러한 결과를 고
려하면 실제 현지자원활용 플랜트 건설 시 전체 플랜트의 무게를 줄이기 위해서는 전력 생산, 
전송, 저장 등의 전력 관련 장비와 방열판의 무게를 줄이기 위한 방안 모색이 필요한 것으로 
제시되었다[21].  

원자력이 아닌 태양에너지 기반의 전력을 영구음영지역 얼음으로부터 연료를 생산하는 과
정에 사용하는 경우, 일조율을 높이기 위해 고지대에 위치해야 하는 태양전지와 물의 채취와 
액화를 위한 저온 조건을 위해 음영지역 가까이 설치가 필요한 자원활용 플랜트 사이의 거리
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가 멀어지는 조건이 발생하게 되어 케이블 방식의 대안으로 무선 전력전송 또는 태양광 반사
판 등의 방법 등에 대한 고려가 필요한 것으로 판단된다.  

한국항공우주연구원에서도 국내 현지자원활용 관련 관심 연구기관과 기업체 등의 관심 자
원을 기반으로 현지자원활용 기술 시연을 위한 소규모 플랜트에 대한 개념연구를 수행 중에 
있다. 

 

6. 결론 

본 논문에서는 달표면 현지자원활용이 달표면 장기 체류와 ‘문투마스’ 계획에 차지하는 의
미를 살펴보고, 현지자원활용과 관련된 주요 기술 분야에 대한 국내외의 기술 개발 현황을 살
펴보았다. 현지자원활용은 탐사 및 우주인의 거주에 필요한 소비재, 연료 등을 탐사 현지에 
존재하는 자원을 활용하여 확보하는 것으로 달표면에 다수 우주인의 장기 체류와 달에서의 
이동, 지구에서 활용 가능한 자원의 지구로의 송출, 달 또는 우주에서 급유를 통한 화성 탐사 
실현을 가능하게 하는 미래 우주탐사의 핵심요소가 됨을 알 수 있었다.  

미국을 중심으로 한 우주탐사 선도국에서는 2030년대 중반까지의 달 표면탐사와 장기체류, 
이를 기반으로 한 화성탐사에 대하여 이해를 같이 하고, 각 우주기관 독자 또는 협력 관계를 
통하여 현지자원활용 관련 기술 개발 추진 중임을 알 수 있었다. 유인 장기 거주를 목표로 하
는 우주탐사에 가장 앞선 계획과 기술력을 보유한 NASA는 현지자원활용 관련된 중요 분야 
대부분을 자체 또는 산업체와의 협력으로 기술 개발을 진행 중인 것으로 파악되었다. 달 표면
까지의 이동, 자원활용에 대한 기술 개발에서 산업체의 참여를 적극적으로 지원하고 확보된 
기술 서비스 구매를 통한 산업체의 기회 제공을 통한 지속 가능한 우주탐사의 추진 방식은 
우리의 우주탐사 계획 수립에도 참고할 필요가 있다고 생각된다.  

다양한 달 표면 자원 중에서도 가장 현실적이고 즉각적인 효과를 거둘 수 있는 극지역 부
근의 표토 자원 및 영구음영지역의 물을 우선 활용 대상으로 하고, 점차 중ㆍ저위도 표토에 
포함된 금속, 휘발성 물질 활용 등으로 확장해 나가는 방법은 우주탐사와 현지자원활용 관련 
자원이 제한된 우리나라에서도 참고할 필요가 있다. 일본의 경우 우주탐사를 위한 개별 기술
의 독자적 개발과는 별도로 국제적으로 협의된 우주탐사 로드맵의 구현을 위한 구체적인 임
무 개념설계 등을 통하여 개념을 보다 분명하게 하고 기술 개발의 방향성 제시 등을 통하여 
우주 선도국의 역할을 수행하고 있는 것으로 보인다.  

우주현지자원활용은 일회성 임무가 아니고 달에 장기 체류와 연료 생산 활용 등 상용화와 
연관되어 있어서 장기적인 국가적 계획하에 치밀하게 준비가 이루어져야 할 우주탐사 분야이
다. 가장 단순한 현지자원활용을 고려한다 하여도 원시 자원의 채광 또는 채취, 이송, 필요 자
원의 추출, 정제, 보관, 활용 등을 포함하는 전체적인 라이프사이클 구성이 필요하며, 각 단계 
별로 필요한 전력 플랜트, 이동수단, 저장수단, 제조수단 등의 조달 방법 또한 함께 고려되어
야 한다. 각 단계에 필요한 장비도 그 규모가 크며, 물로부터 연료를 생산하는 플랜트 규모가 
중량 300톤 정도이다. 따라서 우주자원활용은 한 국가가 독자적 또는 독점적으로 구축하기 
보다는 국제협력에 의한 역할 분담이 반드시 필요하며, 글로벌 우주탐사 로드맵, 미국의 ‘문
투마스’, 중국의 국제달연구기지(ILRS, International Lunar Research Station) 등의 추진에서 
국제협력이 강조되는 이유이다. 우리나라도 독자적인 달 착륙 기술과 병행하여 국제협력을 
기반으로 한 현지자원활용 기술의 개발과 달표면에서의 검증 기회 확보가 필요하다. 이를 통
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하여 미래에 국제적으로 추진되는 현지 자원활용 플랜트 구축과 장기체류 관련 기여할 수 있
는 기회 확보의 효과를 기대할 수 있다. 
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요 약 

무인 탐사로버는 지구가 아닌 타 행성체에서 인간을 대신해 광물자원의 조사와 채굴 또는 여러 가지 과학 

미션을 진행하는 도구로써 사용되고 있다. 최근에는 미국이 아닌 일본, 인도, 중국 등 여러 국가에서 우주

개발을 위한 무인 행성 탐사로버의 개발을 시도하거나 실제 타 행성체에서 주행에 성공하는 사례가 생기며 

우주로 향한 개발열풍이 가속화되고 있다. 하지만 여전히 행성을 탐사하기 위한 무인 로버의 개발과 운용

은 천문학적인 비용이 수반되는 위험도가 높은 계획이며, 국가나 정부차원의 주도가 아닌 대학 또는 기업

에서 독자적으로 개발을 시도하기에는 현실적인 제약이 크게 따른다. 본 논문에서는 기존의 큐브위성의 개

념과 정의를 계승한 큐브로버와 (초)소형 로버의 최근 개발동향을 소개하고 큐브로버 개발의 필요성과 함

께 현재 진행되고 있는 행성탐사 사례를 들어 큐브로버의 가능성과 기대사항을 소개하고자 한다. 

Abstract 

Unmanned exploration rovers serve as tools for investigating mineral resources, mining, and carrying out 
various scientific on celestial bodies beyond Earth, acting on behalf of humans. Recently, not only the 
United States but also other countries such as Japan, India and China have been attempting to develop 
unmanned planetary exploration rovers for space development or have successfully operated them on 
other celestial bodies. This has accelerated the enthusiasm for space exploration and development. 
However, the development and operation of unmanned rovers for planetary exploration still entail 
significant costs and high risks, making it difficult for universities or companies to undertake such project 
independently without the guidance of financial backing from government entities. In this paper, we 
describe the recent development trends of micro-rovers, known as Cube Rovers, which inherit the 
concepts and definitions of traditional Cube Sat. We also introduce the potential and expectations of Cube 
Rovers through the necessity of their development and ongoing planetary exploration cases. 

핵심어 : 행성탐사, 무인 로버, 큐브로버, 초소형 로버 
Keywords : planetary exploration, unmanned rover, Cube Rover, micro-rover 
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1. 서론 

로버(rover)란, 천체 표면을 이동하며 탐사하는 탐사선으로, 사실상 차륜이 존재하기 때문
에 차량의 일종이라고 정의할 수 있으며, 이러한 로버는 크게 무인 로버와 유인 로버로 구분
이 가능하다[1]. 

행성 탐사용 로버의 임무는 1970년 11월 17일 소련이 개발한 무인 로버 Lunokhod 1호가 
달에 착륙하며 미션을 진행했던 사례를 시작으로, 1971년 7월 26일 미국의 Apollo 15호에 
탑재된 유인 로버인 월면차가 달에서 최초로 주행을 성공하면서 유인 로버의 계보가 시작되
었다[2]. 

하지만 이후 1986년 Challenger호와 2003년 Columbia호의 폭발사고로 기존 우주탐사의 
고비용, 고위험성에 대해 고민하게 되는 계기가 되었고, 이로 인해 이후의 우주탐사 임무를 
무인 로버와 로봇이 행성체에 접근하여 자원을 조사하거나 채광하는 등의 대안을 생각하게 
되는 새로운 국면을 맞이하였다[3–5]. 

이러한 상황 속에서 최근 무인 로버를 개발하는 국가들의 동향으로는 미국을 제외한 인도나 
중국에서도 꾸준히 착륙선과 무인 로버를 개발하며 행성체에 접근하는 시도를 하고 있다[6,7]. 

그러나 여전히 무인 로버를 개발하는 비용은 천문학적인 지원이 있어야 하기 때문에 아직은 
대학이나 기업이 독자적으로 무인 로버를 개발하기에는 막대한 위험이 수반된다고 할 수 있다. 

따라서 본 논문에서는 이러한 기존의 무인 로버가 갖는 개발과정에서의 고비용으로 인해 
발생되는 문제점을 해소하기 위한 (초)소형 로버와 큐브(Cube) 위성의 개념으로부터 출발한 
큐브로버의 동향을 다루고자 한다. 

 

2. 행성탐사용 초소형 로버 국외 개발 동향 

일반적으로 중, 대형 인공위성처럼 기존의 중, 대형 탐사 로버는 개발비용과 기간이 막대하
기 때문에 일반적인 대학과 기업에서 개발하기에는 많은 제약사항이 존재한다. 따라서 현재 
다양한 연구소와 기업에서는 탐사 로버 자체를 소형화하여 개발비용과 기간에 타협하여 탐사
로버를 개발해야 하는 필요성이 존재한다. 그 중 다양한 초소형 탐사로버 중 큐브위성의 개념
을 계승한 큐브로버가 Carnegie Mellon University의 William Red Whittaker 교수팀에 의해 
제안되었다[6]. 

 

2.1 Cube Rover Utilizing Passive Tail 

해당 큐브로버는 두 개의 독립적으로 구동되는 차륜 바퀴와 예측할 수 없는 지형에 대해 
안정적으로 주행하기 위한 passive tail로 구성되어 있다[7]. 

Table 1처럼 큐브위성의 개념을 차용하였기 때문에 큐브위성과 같이 2 kg의 목표하중을 초
과하지 않도록 설계되었으며, 이후 착륙선에서 전개된 후 20 m 반경까지 나선형 패턴으로 착
륙지점을 조사하고 일정 온도 이상에서는 로버가 일시중단 되는 등의 기능을 갖는다[7]. 해당 
큐브로버는 두 바퀴로만 주행을 하더라도 안정적인 주행이 가능하도록 후방으로 뻗어 있는 
passive tail를 장착하였기 때문에 복잡한 구조의 서스펜션을 사용하지 않아 Fig. 1과 같이 로
버의 형상이 단순하다는 특징을 갖는다. 큐브위성의 개념에서 출발된 초창기 큐브로버의 형
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상은 Fig. 1처럼 장착된 서스펜션 대용의 passive tail때문에 큐브위성의 규격과 형상과는 외
견상 달라 보이는 것이 특징이다. 또한 passive tail을 사용하는 큐브로버의 관련 기사를 통해 
태양전지패널을 제거하여 경량화와 공간절약을 시도했음을 확인할 수 있었으며, 태양전지판
이 제거된 이후 대신 더 큰 방열판을 탑재하고자 하는 시도를 확인할 수 있었다[8]. 
 

2.2 IRIS Cube Rover 

Passive tail을 사용하는 큐브로버는 기존의 큐브위성처럼 큐브 형태의 플랫폼을 확장하는 
방식을 계승하였다고 보기에 무리가 있다. 하지만 Astrobotic의 Peregrine 달 착륙선에 최종
적으로 수납되어질 IRIS 큐브로버는 기존의 passive tail를 사용하는 큐브로버와 달리 독립적
으로 움직이는 차륜 바퀴 4개가 존재하며, 그 형태는 Fig. 2와 같고 Table 2에서와 같이 총 2 
kg의 질량을 가지고 있다고 알려져 있으며, 큐브형태의 25 cm × 17.5 cm × 10.5 cm 규격을 

Fig. 1. Early Cube Rover Equipped with a Passive Tail. The Passive tail-equipped Cube Rover 

(Left) and Simulation environment for testing obstacle climbing (Right) [7]. 

Table 1. Specifications of the IRIS Cube Rover [7] 

Rover name Cube Rover (passive tail Cube Rover) 

Target mass 2 kg 

Total mass 1.937 kg 

Fig. 2. Carnegie Mellon University’s Cube Rover. The first flightworthy IRIS Cube Rover (left) 

and IRIS Cube Rover installation process (right) [10,11]. 
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가지고 있어 초창기 큐브위성과 달리 외견과 형상이 큐브위성과 흡사해 졌음을 확인할 수 있
었다[6,9]. 

Passive tail을 사용하는 기존의 큐브로버는 무거운 차륜 바퀴를 대체하기 위해 고안되었으
나, 주행 시 오히려 더 많은 항력을 발생시키는 문제점이 존재했다[6]. 이에 Carnegie Mellon 
University의 William Red Whittaker 교수팀은 카본복합재료를 활용하여 병뚜껑 형태의 가
벼운 차륜 바퀴를 제작하였고, 이후 passive tail을 제거하고 최종적으로 해당 차륜 바퀴를 장
착한 큐브로버를 제작했다[6,9–11]. 

 

2.3 Astrobotic Cube Rover 

Astrobotic은 IRIS 큐브로버를 수납하게 될 Peregrine 착륙선을 개발한 회사다[12]. 하지만 
Astrobotic은 Peregrine 착륙선 외에도 독자적인 큐브로버 개발을 진행하고 있는데, 그 형상
과 개념은 Fig. 3처럼 기존의 큐브위성과 가장 흡사하다. 

Astrobotic의 큐브로버는 다양한 제원의 큐브로버가 존재하는데, 본 동향조사에서는 2U, 
4U, 6U의 총 세 가지 규격의 큐브로버가 존재함을 확인하였다. 또한 Fig. 4와 Table 3에서 보
여주는 것처럼 해당 큐브로버는 두 개의 외부 카메라를 사용하여 큐브로버가 주행할 때마다 

Table 2. Specifications of the IRIS Cube Rover 

Rover name IRIS Cube Rover 

Mass 2 kg (4.4 lb) 

Dimensions 250 mm × 175 mm × 105 mm 

 
Fig. 3. An Introduction to the Cube Rover Developed by Astrobotic [13,14]. 

 
Fig. 4. Vertical and horizontal fields of view the Astrobotic Cube Rover Camera [15]. 
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다양한 크기와 압축률을 가진 이미지를 전송할 수 있다. Astrobotic은 navigation과 localization
을 위해 16-megapixel 카메라가 사용되고 로버가 움직일 때마다 지상국에서 로버의 주변 
상황을 쉽게 인식하도록 할 수 있다[15]. 추가적으로 Astrobotic의 큐브로버는 큐브로버로부
터 얻어진 이미지의 특정 영역을 잘라낼 수 있는 기능을 가지고 있어, 전체 해상도 이미지를 
전송할 필요 없이 큐브로버의 데이터 전송 효율을 최적화 할 수 있으며 구체적인 지상국과 
큐브로버 간의 통신 파이프라인을 Fig. 5와 Table 3과 같이 제시하였다[15]. 

 

3. 행성탐사용 초소형 로버 국내 개발 동향 

3.1 한국원자력연구원 소형 채광로봇 

인류의 화성탐사 또는 심우주 탐사의 전진기지 역할을 기대할 수 있는 달 기지의 지속가능
한 운영을 위해 달 현지에서 직접 자원을 확보하는 미션은 중요하게 여겨진다[5]. 따라서 Fig. 
6과 같이 한국원자력연구원은 달 기지의 운영을 위해 달 표토를 채광할 수 있는 장치를 개발
하였으며, 해당 로봇은 달 표토를 채광할 수 있는 장소까지 이동하며 최종적으로 달 표토를 

Table 3. Specifications of the Astrobotic Cube Rover [15] 

Rover name Astrobotic Cube Rover (2U) 

Rover mass Up to 5 kg 

Dimensions 40 cm × 50 cm × 28 cm 

Payload-rover protocol Serial RS-422 

Rover-lander protocol 2.4 GHz WiFi 

Normal speed 4 cm/sec 

Camera Front and rear view, 16-megapixel resolution 

Localized precision 0.06 mm/m 

Payload loading power 0.5 W/kg, peak: 10 W (2U) 

Battery interface DC 28 V Lithium-ion (2U) 

Fig. 5. The communication pipeline of Astrobotic Cube Rover [15]. 



 

 

행성탐사용 (초)소형 로버 개발 동향 

218  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.213 

채광하는 임무를 갖는다. 해당 로봇의 구동부이자 달 표토를 채광하기 위한 장치인 두 개의 
Bucket Wheel는 달 표토를 로봇 내부로 이송하여 보관할 수 있다. 이후 충분한 채광이 완료
되면 해당 채광로봇이 착륙선에 복귀할 때 보관된 달 표토 샘플들을 착륙선 내 수집된 표토
를 주입할 수 있는 장치에 떨어뜨리며 임무를 완수하게 된다. 

 

3.2 한국과학기술연구원 달 탐사로버 

2030년 한국형 달 탐사 임무 완수 미션을 위해 한국과학기술연구원에서 개발된 소형 달 탐
사로버의 형상은 Fig. 7과 같다. Fig. 7에서 좌측의 초창기 POC(proof of concept) 모델은 13 
kg의 무게를 가지며, Table 4와 같이 500 mm × 700 mm × 250 mm 크기에 4 cm/sec의 속
도로 이동할 수 있으며 2015년, 달 환경을 고려한 로버 개발모델(DM)의 1차 버전 개발 이후 
Fig. 6에서 우측의 이미지와 같이 기존의 1차 버전의 모터수를 8개에서 4개로 감소시키고 구
동부 풀링 메카니즘, FPGA(Field Programmable Gate Array) 기반 로버 주행 모터 제어 시스
템을 추가해 최종적으로 로버의 목표 하중과 최적 기구부 조합을 도출하여 현재의 2차 버전
으로 발전되었다[16–18]. 현재 개발된 해당 2차 버전의 로버는 총 12.85 kg의 무게를 가지고 
있으며, 24 V 50 W DC 모터를 사용하며 지구와 달 탐사 로버 간 원격통신을 가정하여 로버
를 원격으로 제어하는 실제 테스트까지 진행되었다[19,20]. 

 
Fig. 7. Lunar Exploration Rover developed by KIST [16–18]. KIST, Korea Institute of Science 

and Technology. 

 
Fig. 6. Small-Scale Mining Robot by the Korea Atomic Energy Research Institute. Mining 

robot for regolith extraction (left), regolith mining methods of mining robots (right) [5]. 
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또한, 달에서의 우주방사선에 대응하기 위해 내부 전자회로의 피복을 두껍게 만들고 그 위
를 납과 같은 차폐재로 감싸는 별도의 보호장치도 제작되어 적용되었다(Table 4)[21]. 

 

3.3 무인탐사연구소 탐사로버 

무인탐사연구소에서 개발한 탐사로버는 소형 탐사로버로 개발되었으며, 그 형상은 Fig. 8과 
같다. 해당 Fig. 8과 같이, 무인탐사연구소에서는 각각 차륜이 두 개의 로버인 Scarab과 바퀴
가 4개로 구성되어 있는 탐사로버인 Haetae의 프로토타입을 개발하였다[22]. 중, 대형의 탐
사로버의 경우 rocker-bogie 타입의 suspension 구조를 가지지만 이와 같은 소형 탐사로버
의 경우에는 공간적으로 이를 구현하기가 불리하여 Scarab 탐사로버는 Carnegie Mellon 
University의 초창기 큐브로버와 유사하게 passive tail처럼 서스펜션 구조를 대체하는 tail 
stabilizer가 존재하는 것을 확인할 수 있었다. Haetae 탐사로버의 경우 rocker가 연결된 3개
의 베벨기어를 통해 이를 서스펜서로 사용해 바퀴마다 토크전달과 접지력을 유지할 수 있도
록 설계되었으며, Scarab과 Haetae 탐사로버의 규격과 성능은 Table 5와 같다[22–24]. 

Table 4. Specifications of the Lunar Exploration Rover Developed by KIST [19–21] 

Rover name Korea Lunar Exploration Rover (second version) 

Mass 12.85 kg 

Dimensions 50 cm × 70 cm × 40 cm 

Motor DC 24 V 

Normal speed 4 cm/sec 

KIST, Korea Instituts of Science and Technology. 

 
Fig. 8. Introducing the Exploration Rover Developed by the UEL [25]. 
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또한 소형 탐사로버의 특성상 중, 대형 탐사로버와 달리 바퀴 면적이 작다는 특징을 가지고 
있다. 따라서 작은 바퀴를 가지고 있는 소형 탐사로버는 달의 저중력 상태로 인한 수직항력 
감소와 부드러운 월면토 위에서 마찰력이 부족하게 되어 바퀴가 헛도는 현상이 발생될 수 있
다. 이를 위해 무인탐사연구소는 갈퀴 형태 구조로 설계된 바퀴 안쪽에 월면토가 쌓이는 현상
을 방지하고 바퀴의 접지력을 높이기 위해 Fig. 9와 같은 Honeycomb 구조의 mesh를 바퀴
에 적용해 주행실험을 진행하고 있다[23–25]. 

Table 5. Specifications of the Exploration Rover developed by the UEL [22] 

Rover name Item Specification 

Scarab Mass 2–5 kg 

Dimensions 25–45 cm × 15–25 cm × 15–25 cm 

Operational range 150 m/charge 

Maximum speed 200 cm/min 

Camera 800 megapixel camera 

Haetae Mass 10–15 kg 

Operational range 400 m/charge 

Maximum speed 400 cm/min 

Camera_1 IR camera 

Camera_2 Stereo vision camera 

 
Fig. 9. Wheels of UEL’s Exploration Rover with Honeycomb structured and mesh [26]. 
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4. 경상국립대학교 행성 탐사용 큐브로버 소개 

본 논문에서는 앞의 사례와 같이, 경상국립대학교 우주시스템연구실에서는 큐브위성의 규
격과 개념을 계승하여 보다 저렴하게 행성체에 접근할 수 있는 큐브로버에 대한 연구 및 개
발을 진행하고 있다. 

해당 큐브로버는 기존의 큐브로버보다 큐브위성의 규격과 개념에 더욱 유사한 내, 외부 형
태를 가지고 있으며 다양한 유저의 1U 규격의 탑재체를 수납할 수 있는 공간이 존재한다. 

 

4.1 Gyeongsang National University_G-NU(Demo) 큐브로버 소개 

경상국립대학교 우주시스템연구실(space systems lab, SSL)에서 개발한 G-NU 큐브로버는 
3U 규격으로, Fig. 10과 같은 형상과 Table 6와 같은 성능을 가지고 있다. 

현재 제작된 G-NU 큐브로버의 최종적인 형상과 구성부품은 추후 변경될 가능성이 있으나 
4개의 독립적인 구동이 가능한 주행 Wheel과 사용자의 임무 요구사항에 대응할 수 있도록 
1U 규격의 추가적인 탑재체를 수납할 수 있는 내부 공간이 존재한다. 해당 Fig. 10의 큐브로
버와 같이 사용자의 임무 요구사항에 대응할 수 있는 1U 규격의 추가적인 탑재체를 모사하
기 위해 임의로 장착한 LiDAR 센서처럼, 향후 타 천체에서의 외부 환경을 기록할 수 있는 
LiDAR 또는 depth camera 등을 사용하여 자율주행을 구현하는 것을 목표로 하고 있다. 

또한, Carnegie Mellon University의 초창기 큐브로버와 IRIS 큐브로버와 같이, 큐브로버의 
내부 온도가 적정온도인 약 50℃–60℃ 이상의 온도일 때, 극한의 저온 환경인 달의 밤 기간
일 때, 자동으로 운행이 종료되는 등의 기능을 추가하여 달과 같은 타 행성체에서 정상적인 
운용을 위한 기초적인 기능을 구현하여 적용할 예정이다[27–29]. 

 
Fig. 10. Introducing the G-NU CubeRover developed by the Gyeongsang National University.



 

 

행성탐사용 (초)소형 로버 개발 동향 

222  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.213 

G-NU 큐브로버의 특징은 기본적으로 지상국의 제어를 통해 독립적인 주행이 가능하지만, 
Fig. 11과 같이 외부 카메라 모듈을 통해 앞서가는 중, 대형 또는 소형 탐사로버의 차륜자국
을 인식하여 자율주행이 가능하다는 특징을 가지고 있다. 

해당 기능은 현재의 큐브위성의 운용과 같이 큐브로버도 중, 대형 또는 소형 탐사로버와 행
성체 표면에서 같이 전개되어 독립적 또는 협동 미션을 진행하는 것을 고려한 기능이다. 

큐브로버가 앞서가는 주 탐사로버(mother rover)의 차륜자국을 따라 주행할 경우 큐브로버
는 안전이 보장된 주행경로를 확보하여 Fig. 11처럼 주 탐사로버(mother rover)와 위성 간 원
활한 통신연결을 보조하는 용도로 사용할 수 있다. 또는 주 탐사로버와 지상국간 통신이 두절
이 되어 직접적인 제어가 어려운 상황에도 주 탐사로버(mother rover)를 안정적으로 주행할 
수 있다는 장점을 기대할 수 있다. 

 

4.2 G-NU 큐브로버 주행실험 

제작된 G-NU 큐브로버의 주행성능을 확인하기 위해 임시로 제작한 실험장에서 주행실험
을 진행하였다. 
가로와 세로의 길이가 5 m 규격인 실험장에서 큐브로버와 같은 네트워크를 공유하는 

master PC가 큐브로버에 원격접속해 직진, 좌회전, 우회전과 같은 큐브로버의 주행기능을 실
험하였다. 

Table 6. Specifications of the Lunar Exploration Rover developed by GNU 

Rover name G-NU Cube Rover_3U (Demo) 

Mass Up to 2.8 kg 

Dimensions 16 cm × 15 cm × 31 cm 

Operational range 2,400 m/charge 

Maximum speed 4 cm/sec 

Camera 2 megapixel camera 

Battery 5,000 mAh, 5 V 

 
Fig. 11. Introducing the G-NU CubeRover Mission by the Gyeongsang National University. 
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그 결과, Fig. 12와 같이 약 초속 4 cm의 이동속도를 확인할 수 있었으며, 이는 Astrobotic
의 큐브로버의 이동속도와 동등 또는 유사한 결과임을 확인할 수 있었다. 

 

4.3 G-NU 큐브로버 향후연구 

G-NU 큐브로버의 최종적인 목표는 행성체 표면에서 지상국간의 통신이 두절되는 상황에
서도 자율주행을 통해 이를 극복하고자 하는 것이다. 

하지만 큐브위성의 선례와 마찬가지로 큐브로버 또한 독자적으로 운용하는 방식보다는 비
용적인 이유로 큐브로버가 중, 대형 또는 소형 탐사로버와 착륙선에 같이 수납되어질 것으로 
예상되어진다[30]. 

착륙선의 착륙 후에는 큐브로버와 중, 대형 또는 소형 탐사로버가 각각 행성체 표면에 전개
되어 독립적 또는 협동 미션을 진행하는 방식을 선택할 가능성이 높기 때문에, 타 행성체에서 
자율주행을 구현할 때 큐브로버의 주행판단을 위한 주행 데이터를 인지하는 과정에서 안전하
고 검증된 좋은 기준이 필요하다. 

이러한 이유로 본 G-NU 큐브로버는 같이 타 행성체에 전개된 중, 대형 또는 소형 탐사로
버의 주행경로를 기준으로 Fig. 13과 같이 기초적인 컴퓨터비전 기술을 통해 자율주행 기능
을 실험적으로 구현하고자 한다. 

Fig. 13의 결과와 같이, 행성체 표면에 남겨진 차륜자국을 G-NU의 자율주행 데이터로 사
용하기 위한 mask image를 생성하는 과정 중 동일한 조건에서 contour tracing 기법을 사
용하는 것이 양질의 차륜자국 mask image를 생성할 수 있었으며, 기타 다른 방법보다 더 높
은 FPS(frame per second) 성능을 보여주었음을 확인하였다.  

하지만 현재 G-NU 큐브로버의 주행실험을 위해 임시로 제작한 실험장은 타 행성체의 주
행환경을 모사하였다고 보기에는 무리가 있다. 

 
Fig. 12. G-NU CubeRover driving experiment & results. 
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따라서 추후 연구에서는 달의 저중력 환경 및 표토와 유사한 입자를 가진 토양을 사용하여 
실험을 진행할 필요가 있다. 

 

5. 결론 

본 논문에서는 보다 저렴하게 천체에 접근할 수 있는 초소형 탐사로버 대한 소개와 이와 
관련된 현재 큐브로버의 연구 및 개발 동향을 소개하였다. 

또한 현재 경상국립대학교 우주시스템연구실(SSL)에서 진행 중인 큐브로버 관련 연구와 향
후연구에서 큐브로버의 자율주행에 대한 필요성을 제시하였다. 

추가적으로 현재 연구중인 큐브로버가 지향하는 목표는, 최종적으로 G-NU 큐브로버가 앞
선 탐사로버의 차륜자국을 tracking하여 주행하는 기초적인 자율주행뿐 아니라, 차륜자국이
라는 일종의 cheating data가 없는 독립적인 주행환경에서도 LiDAR 또는 depth camera와 
같은 센서를 사용하여 안정적인 자율주행을 구현하는 것을 목표로 하고 있다. 

이와 유사한 연구 사례로는 Carnegie Mellon University에서 IRIS 큐브로버의 개발을 주도
한 William Red Whittaker 교수의 사례가 대표적이며, 추후 발사 예정인 초소형 무인 달 탐
사선 MoonRanger에 다양한 기술을 실험적으로 적용해 앞으로 어두운 극지방 그림자 지역
을 스스로 통과할 수 있도록 Fig. 14와 같은 navigation 경로 인식 기법 등을 활발하게 연구
하고 있는 동향을 파악할 수 있었다[31]. 

Fig. 13. Wheel mark recognition and tracking demonstration method for G-NU CubeRover. 

 
Fig. 14. Introducing about Carnegie Mellon University Rovers: Dual-laser setup on testing on 

a testing platform (Left) and integrated light striping reconstruction & pose estimator (Right).
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이처럼 큐브로버의 다양한 기능 개발로 하여금 큐브위성의 사례와 같이 개발과 운용에 대
한 리스크가 상대적으로 낮아짐으로써 앞으로 대학과 기업의 더욱 도전적이고 다양한 미션이 
기대된다. 
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요 약 

위성에서 나오는 자기잡음(magnetic noise)을 줄이는 것은 위성탐사에서 자력계의 성능을 향상시키는 중

요한 방법 중의 하나이다. 자기잡음(magnetic noise)를 줄이는 방법 중의 하나가 위성에서 붐(boom)을 길

게 뽑아내는 것이나, 이것은 높은 비용과 위성 운용 난이도 측면에서 선호하지 않는 방법이다. 그래서 많은 

경우, 자기장 데이터 산출 후에 측정 데이터 세트에서 위성 플랫폼의 자기 간섭을 제거하는 것이 널리 사용

된다. 본 연구에서는 붐 없이 태양전지판에 2개 그리고 본체 1개씩 각각 설치된 자력계(magnetometer)에

서 관측한 자기잡음(magnetic noise)을 제거하는 알고리즘을 소개하고자 한다. 

Abstract 

One of the important ways to improve the performance of magnetometers in satellite exploration is to 
reduce magnetic noise from satellites. One of the methods to decrease magnetic noise is by extending 
the satellite boom. However, this approach is often not preferred due to its high cost and operational 
considerations. Therefore, in many cases, removing interference from the satellite platform in the 
measured dataset is widely utilized after data acquisition. In this study, we would like to introduce an 
algorithm for removing magnetic noise observed from magnetometers installed on two solar panels and 
one main body without a boom. 

핵심어 : 우주탐사, 위성 자력계, 자기 청소, 자기 잡음 
Keywords : space exploration, satellite magnetometer, magnetic cleanliness, 

magnetic noise 
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1. 서론 

2025년에 발사될 한국형 우주발사체인 차세대 중형위성(CAS 500-3)에 전리층 플라스마 
관측 장비인 IAMMAP(Ionospheric Anomaly Monitoring by Magnetometer and Plasma-
probe)이 탑재되며 IAMMAP은 day side 적도 지역에서 전리층의 플라스마 역학에 중요한 
역할을 하는 EEJ(equatorial electro-jet)와 EIA(equatorial ionization anomaly) 사이의 상관 
관계를 이해하기 위해 Impedance Probe, Langmuire Probe, 그리고 magnetometer인 
AIMAG(adaptive in-phase magnetometer)로 구성되어 있다[1]. 

위성탐사에서 자기장관측은 우주환경 변화 및 연구에 매우 중요하다. 우주공간에서 우주환
경이 변하는 것은 그곳에서의 플라스마 상태가 변하는 것을 의미하기 때문에, 그곳에서의 자
기장의 현장관측(in situ)이 중요하다. 그래서 많은 위성에서 자력계를 탑재하여 여러 임무들
을 수행해 왔다[2–5]. 위성 탐사 초기부터 정확한 자기장 측정을 수행하는 데 있어 주요 한계
는 자력계 자체뿐만 아니라 탑재체를 운반하는 우주선에서 생성된 강한 잡음 자기장 때문이
다. 이러한 잡음자기장을 줄이거나 제거하기 위하여 두 가지 종류의 자기청소 프로그램
(magnetic cleanliness program)을 시행한다. 첫째, 위성 자력계에서 데이터를 얻은 이후, 자
기 청소 절차를 거쳐 위성 플랫폼의 간섭과 전자기 방출을 효과적으로 제거할 수 있다. 이러
한 방법은 시간과 비용 측면에서 가장 경제적인 방법이다. 둘째, 위성으로부터 붐을 전개하여 
위성체 자기잡음의 영향을 줄이는 것이다. 이러한 붐의 전개는 대부분의 위성에서 사용하고, 
자기잡음을 줄이기 위해 붐을 12 m까지 길게 전개한 위성[4]도 있지만, 1 m 정도로 짧게 전
개한 GK2A(GeoKompsat-2A) 위성[6]도 있다. 뿐만 아니라 지상 자력계도 온도 및 여러 보
정을 시행해서 자기 잡음을 줄여야 한다[7]. 이렇게 붐을 전개한 위성들도 소프트웨어적인 자
기청소 프로그램(magnetic cleanliness program)을 수행하여야 한다[4–10].  

본 연구에서 논할 자기청소 알고리즘(magnetic cleanliness algorithm)은 Constantinescu 
et al. (2020)[8]이 제시한 알고리즘으로서, Fig. 1과 같이 차세대 중형 3호(CAS500-3)에 붐 없
이 태양전지판에 설치된 2개와 본체에 설치된 1개 자력계의 관측 차이를 이용하여 자기청소
를 수행할 것이다. 

 

Fig. 1. 차세대 중형 3 호의 자력계 위치 개략도. 
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본 연구의 2장은 AIMAG의 간단한 디자인 및 구성에 관해 간략하게 다루고 있고 3장에서
는 자기 청소의 한 방법인 principal component gradiometer algorithm에 관해 간단히 설
명하고 4장에서는 1, 2, 3차 보정 matrix를 구하는 방법을 설명한다. 5장에서는 4장에서 구한 
1차 및 고차 보정 행렬을 사용하여 인공적인 교란을 제거하는 결과를 간단히 보인다. 6장에서
는 요약 및 결론에 관해 논의한다. 

 

2. AIMAG(Adaptive In-Phase MAGnetometer) 프로토타입 디자인 
(Design) 

AIMAG는 링 코어 타입 플럭스게이트 자력계로 DC 자기장을 측정하기 위하여, 위성 태양 
패널 양 끝에 각 1개, 그리고 위성 본체에 1개, 총 3개가 탑재될 예정이다[1]. AIMAG 플럭스
게이트 자력계의 EQM 모델은 Fig. 2(a)와 같다. 각 유닛에는 3축 자기장 데이터를 얻기 위하
여 1개의 링 코어가 2개의 축을 측정할 수 있기 때문에 1개의 자력계에 2개의 링 코어가 구
성되어 있다. 

태양광 패널과 자력계 사이의 단열을 위해 열전도율이 0.4 W/m⋅K로 낮은 G10 소재로 만
든 단열재를 자력계 지지대와 태양광 패널 사이에 설치한다. 자기장 측정의 성능을 결정하는 
노이즈 특성은 주변 자기 교란을 1/1,000로 줄이는 자기 차폐 캔(TLMS-C100)에서 측정하였
다[1]. Fig. 2(b)–(d) 215–390 pT/Hz의 잡음 수준으로 프로토타입 자력계에 대한 과학적 요구 
사항을 충족하는 잡음 스펙트럼을 보여준다. 그러나 EQM 및 FM 개발 단계를 거쳐 곧 환경 
테스트 및 정밀 정렬을 수행하여 성능을 향상시킬 계획이다. 

 

3. The Principal Component Gradiometer Algorithm 원리 

그라디오미터 기반 교란 청소 방법(gradiometer-based disturbance cleaning method)에 
사용되는 일반적인 원칙은 두 개의 자력계를 갖고 서로 다른 지점에서 측정한 자기적인 차이
를 이용하여 자기 잡음을 제거하는 것이다. 다시 말해, 위성에서 생성된 자기교란(magnetic 
disturbance)을 두 개의 자력계를 갖고 서로 다른 지점에서 측정한 자기적인 차이로 표현하
는 것이다. 또한 위성에서의 자기교란(magnetic disturbance)이 거리에 따라 감소하고 주변 
자기장(ambient magnetic field)을 변화시키지 않는다고 가정하고 자기 쌍극자(magnetic 
dipole) 기여만 고려한다.  

Fig. 2. AIMAG 프로토타입 및 테스트 결과. (a) 플럭스게이트 프로토타입의 설계 사진, (b) X축 

노이즈 레벨, (c) Y축 노이즈 레벨, 그리고 (d) Z축 노이즈 레벨. AIMAG, adaptive in-phase 

magnetometer. 
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𝑖번째 자력계에서 측정한 자기장은 주변자기장(ambient magnetic field) Bሬሬ⃑ (𝑡)이고, 위성으
로부터의 자기교란은 ∑ 𝑏ሬ⃑ ௡௜ (𝑡)이고, 자기교란이 하나일 경우는 𝑛 = 1이다. 𝑖번째 자력계의 고
유의 교란을 𝑍௜(𝑡)라 하면, 다음과 같이 표현할 수 있다[6]. 

𝐁଴,௜(𝑡) = 𝐁(𝑡) + ∑𝑏ሬ⃑ ௡௜ (𝑡) + 𝑍௜(𝑡), (1)

여기서 index 0는 초기에 측정한 자기장을 의미한다. 
서로 다른 위치에 있는 두 대의 자력계에서 동시에 측정한 식 (1)을 서로 빼서 주변 자기장

(ambient magnetic field)을 제거할 수 있다. 즉, 

∆𝐁଴,௜௝(𝑡) = 𝐁଴,௜(𝑡) − 𝐁଴,௝(𝑡) = ∑∆𝑏௡௜௝(𝑡) + ∆𝑍௜௝(𝑡), (2)

와 같이 표현할 수 있다. 관측 데이터에서 자기교란장(magnetic disturbance)을 제거하기 위
해, 각각의 자력계에서 ∆𝐵଴,௜௝(𝑡) 의 선형결합(linear combination)용 교정계수(correct 
coefficient) 𝐴௞௟௜௝ 를 구해야 한다. 다시 말해, 

𝑩௖௢௥௥଴,௜௝ (𝑡) = 𝐁଴,௜(𝑡) + 𝐴௜௝∆𝑩଴,௜௝(𝑡) (3)

가 된다. 만일 자력계의 고유의 교란(specific disturbance)들을 무시하면, 식 (2)는  

∆𝐁଴,௜௝(𝑡) = ∆𝒃௜௝(𝑡) (4)

가 된다. 이것은 자력계와 교란자(disturber)의 정확한 좌표를 알고 교란자(disturber)가 순수
한 단일 쌍극자 또는 사중극자인 경우 계산할 수 있지만, 일반적으로는 측정에서 보정 행렬
(correction matrix) 𝐴୧୨를 직접적으로 구해야 한다. 

 

4. 보정행렬 

4.1 1차 보정(1st Order Correction) 

1차 보정 계수를 구하기 전에, 식 (2)의 첫째 항은 마지막 항보다 훨씬 크다고 가정한다. 이
는 교란 소스 중 하나가 다른 것보다 자력계에 훨씬 더 강하거나 훨씬 더 가까운 경우에 해당
된다. 이 경우 식 (4)와 같이 간단히 나타낼 수 있다. 센서 위치에서 교란의 방향을 찾으려면 
자력계 위치에서 교란으로 인한 분산이 측정된 자기장의 최대 분산 방향을 결정한다고 가정
한다. 이 경우 분산 분석을 통해 두 자력계 센서의 교란 방향을 추정할 수 있으며, 자력계 𝑗의 
측정값을 사용하여 보정된 자력계 𝑖 의 자기장의 구성 요소는 아래와 같이 VPS(variance 
principal system)에 쓸 수 있다[6].  

𝐵୶ଵ,௜௝ = 𝐵୶଴,௜௝ − α଴,௜௝(∆𝑩଴,௜௝)௫, 
 𝐵୷ଵ,௜௝ = 𝐵୷଴,௜௝, 

(5a)

(5b)
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𝐵୸ଵ,௜௝ = 𝐵୸଴,௜௝, (5c)

여기서 윗 첨자 "1"은 1차 보정을 의미한다. 식 (5)의 좌변과 우변의 첫 번째 항은 자력계 센
서 𝑖에서 측정값의 VPS로 표시되는 반면, 식 (5a)의 (∆𝑩଴,௜௝)୶는 식 (5a)의 ∆𝑩଴,௜௝ 의 VPS로 
표현된다. VPS는 최대 분산을 𝑥 축으로 하고 최소 분산은 𝑧 축으로 맞추면 된다. 보정인자 𝛼଴,௜௝의 계산은 측정값의 아래와 같은 분산으로 구할 수 있다. 즉, 

α଴,௜௝ = ±ඨ ୚ୟ୰ቀ൫𝑩బ,೔൯ೣቁ୚ୟ୰ቀ൫∆𝑩బ,೔ೕ൯ೣቁ , (6)

여기서 ±부호는 VPS의 𝑥축 방향이 분산 분석(variation analysis)에서 결정되지만 임의적이다.  
만일 𝑅଴,௜ 가 자력계 센서 𝑖에서 측정한 VPS까지의 센서 시스템에서 회전 행렬이고, 𝑅଴,௜௝ 가 ∆B଴,௜௝ 의 VPS에서 센서 시스템까지의 회전 행렬이면 센서 시스템에서 식 (5)는 다음 표현으
로 나타낼 수 있다. 

𝐵௞ଵ,௜௝ = 𝐵௞଴,௜ − α଴,௜௝((𝑅଴,௜)ିଵ)௞௫(𝑅଴,௜௝∆𝑩଴,௜௝)௫ (7)

여기서 𝑘 = 1, ⋯ , 3이다. 이것을 matrix 형태로 나타내면, 

𝑩ଵ,௜௝ = 𝑩଴,௜ + 𝐴଴,௜௝∆𝑩଴,௜௝ (8)

가 된다. 여기서 𝐴는 교정 행렬로써 

𝐴௞௟଴,௜௝ = −α଴,௜௝((𝑅଴,௜)ିଵ)௞௫(𝑅଴,௜௝)௫௟ (9)

이다.  
 

4.2 고차 보정(Higher Order Corrections) 

만일 식 (2)의 크기가 (혹은 절대값이) 예상한 지자기의 크기보다 일정 수준 이상이면, 추가
적으로 보정을 반복적으로 적용할 수 있다. 차수 𝑛 − 1에서 차수 𝑛까지의 반복적인 되풀이 
관계식(iteration relation)은 다음과 같이 나타낼 수 있다. 

𝑩௡,௜௝ = 𝑩௡ିଵ,௜௝ + 𝐴௡ିଵ,௜௝∆𝑩௡ିଵ,௜௝; 𝑩଴,௜௝ = 𝑩଴,௜ (10)

여기서  

𝐴௞௟௡ିଵ,௜௝ = −𝛼௡ିଵ,௜௝((𝑅௡ିଵ,௜)ିଵ)௞௫(𝑅௡ିଵ,௜௝)௫௟ (11)

이다. 계수 𝛼௡,௜௝는 차수 𝑛까지 자기장의 분산에서 계산할 수 있고, 회전 행렬 𝑅௡,௜ 및 𝑅௡,௜௝는 𝑛차 보정된 필드를 나타낸다.  
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식 (10)과 (11)을 사용하여, 두 개의 자력계 센서에서 측정한 값의 차이를 선형조합으로 표
현한 결과, 다음의 2차 및 3차 보정된 자기장을 구할 수 있다.  

𝑩ଶ,௜௝ = 𝑩଴,௜ + ቀ𝐴଴,௜௝ + 𝐴ଵ,௜௝ + 𝐴ଵ,௜௝(𝐴଴,௜௝ + 𝐴଴,௝௜)ቁ∆𝑩଴,௜௝ (12)

그리고 

𝑩ଷ,௜௝ = 𝑩଴,௜ + ቌ 𝐴଴,௜௝ + 𝐴ଵ,௜௝ + 𝐴ଶ,௜௝+𝐴ଵ,௜௝(𝐴଴,௜௝ + 𝐴଴,௝௜) + 𝐴ଶ,௜௝(𝐴଴,௜௝ + 𝐴଴,௝௜ + 𝐴ଵ,௜௝ + 𝐴ଵ,௝௜)+ 𝐴ଶ,௜௝(𝐴ଵ,௜௝ + 𝐴ଵ,௝௜)(𝐴଴,௜௝ + 𝐴଴,௝௜) ቍ ∆𝑩଴,௜௝ (13)

센서 𝑖에 대해 결정된 보정된 자기장 𝑩௡,௜௝는 다음 센서를 포함한 비슷한 절차에서 측정된 필
드 𝑩଴,௜ 를 대체할 수 있으며, 이러한 과정을 모든 센서의 측정값이 사용될 때까지 반복할 수 
있다. 이상적으로는 하드웨어는 주 센서와 각 주요 간섭 원(major disturbance source) 근처에 
위치한 센서로 구성되어야 한다. 그런 다음, 주 센서를 포함하는 각 센서 쌍에 대해서는 1차 
보정만으로 데이터를 정제하는 것이 필요하지만 다른 센서 구성에도 사용할 수 있다. 

 
5. 자기 잡음 제거 

Fig. 3(a)는, 임의 고도에서의 위성 궤도운동을 각운동량 보존 법칙을 이용하여 계산한 후, 
이 궤도에서 Fig. 3(b)처럼 지구 자기장을 순수 dipole 자기장으로 간주할 때, 자력계 센서 
1(S1)과 2(S2)에서 관측(계산된)된 자기장이다.  

이 자기장에 임의의 자기 모멘트(magnetic moment)의 세기가 𝑴 = (1, 2, −7), 펄스 주파
수가 𝑓୮୳୪ୱୣ = 0.01 𝐻௭ , 펄스 duration은 2s , 펄스 세기(pulse amplitude)는 0.1인 spike-
like disturbance를 Fig. 4(a)와 같이 생성하여 더해 주었다. Fig. 4(a)와 같은 spike-like 자기 
잡음이 주기적으로 들어오는 경우, Fig. 4(b)와 같이 임의의 구간(200–202s)의 spike-like 자
기 잡음을 1차 교정 행렬을 이용해서 제거(녹색)한 것이다. 파란색은 센서 1에서 관측한 자기 
잡음이고 하늘색은 식 (6)에서 +를 선택하여 얻어진 결과이다. 

이렇게 spike-like 자기 잡음도 1차 보정으로 제거되지 않는 경우도 있다. 예를 들어, Fig. 
5(a)에서는 1차 보정 후 여전히 남아 있는 잡음을 볼 수 있으며, 이것을 2차 보정을 시행하여 
Fig. 5(b)처럼(녹색) 많은 부분을 제거할 수 있다. 또한, 2차 보정을 시행하여 남아 있는 잡음
을 3차 보정 시행으로 많은 부분의 잡음을 줄일 수 있다. Fig. 6은 2차 3차 보정의 예로써, 노

 

Fig. 3. 지구자기장 시뮬레이션. (a) 임의의 고도에서 (b) 계산한 이상적인 dipole field. 
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이즈 주파수가 0.1 Hz인 step-like 형태의 노이즈를 발생시켰고 9,000s 윈도우로 나타냈다. 
Fig. 6(a)는 2차 보정을 했지만 여전히 자기 잡음이 남아 있었고, Fig. 6(b)에서 3차 보정 후, 
자력계 센서 1에서 관측한 연두색(식 (6)에서 + 적용) 데이터는 잡음이 많이 포함되어 있지만,
센서 2에서 관측한 녹색의 데이터(식 (6)에서 + 적용)는 대부분의 잡음이 제거가 되어 붉은색
에 접근함을 볼 수 있다. 

 
 

Fig. 4. Spike-like type noise 제거. (a) Pulse 주파수 0.01 Hz, pulse duration 2s 인 spike-like 

인공 교란, (b) 199–204s 구간에서 1 차 교정 후 인공 교란 제거한 결과. 

 

Fig. 5. 2차 보정의 예: (a) 1차 보정 후 남아 있는 노이즈, (b) 2차 보정 후 노이즈 상태. 하늘색은 

센서 1에서 관측한 데이터를 식 (6)의 plus로 2차 보정한 결과이고, 녹색은 센서 2에서 관측한 

데이터를 식 (6)의 plus로 2차 보정한 결과이다. 
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6. 요약 및 결론 

본 연구에서는 Fig. 1에서와 같이 차세대 중형 3호(CAS500-3)에 설치된 3대의 플럭스게이
트 타입 자력계를 이용하여 gradiometer 방법으로 자기 청소(magnetic cleanliness) 방법을 
연구하였다. 위성에 붐없이 설치된 자력계들의 경우에 유용하게 적용할 수 있다. Fig. 4(a)처럼 
인공적인 spike-like 잡음을 주파수 0.01 Hz, duration 2초로 발생시켰다. Fig. 4(b)에서는 (a)
에서 만든 인공적인 자기장교란을 1차보정 행렬을 사용하여 제거한 결과이다. 녹색과 붉은색
(지구 자기장)이 잘 일치함을 볼 수 있다. 결과적으로 1차 보정만 시행해도 대부분의 spike-
like 자기잡음(magnetic noise)는 제거 가능하다. 하지만, Fig. 5, 6과 같은 step-like 형태의 
잡음은 2, 3차 등 고차 보정을 해야 대부분의 잡음이 제거됨을 볼 수 있다. 또한 식 (6)에서처
럼 보정 행렬의 부호는 임의적이어서 정확한 방향성이 없는 것을 확인하였다. 지금까지의 자
기 잡음은 인공적으로 만들어서 제거하였지만, 앞으로 실재적인 자기 잡음이 포함된 위성에
서 관측한 자기장 데이터를 갖고 여러 고차 보정까지 시행하여 자기 잡음을 제거할 계획이다. 
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요 약 

지구 전리권은 고층대기의 일부가 이온화되어 전파에 영향을 주는 플라즈마 상태로 존재하는 영역으로 통

신과 관련하여 실생활에 직접적으로 영향을 주어 오랜 기간 연구되어온 분야이다. 고도에 따라 전자밀도를 

이루는 주된 이온에 따라 D-층, E-층, F-층으로 구분되며, 전자 밀도에 비해 중성대기 밀도가 매우 커서 

그 영향을 고려한 플라즈마로 기술되어야 한다. 또한 태양에서 시작되어 지표면에 이르는 영역까지 전리권 

외부의 영향이 직접적으로 반영되는 영역으로 복잡하고 다양한 영역의 연구가 연관되는 분야이다. 본 논문

에서는 지구 고층대기가 이온화되어 전리권을 형성하는 과정을 설명하고 중ㆍ저위도 전리권의 특성에 대

해 소개하였다. 또한 현재까지 전리권과 관련하여 국내 연구자들이 참여한 연구를 소개하고 향후 전리권 

연구 분야의 교류 활성화에 활용되기를 기대한다. 

Abstract 

The Earth's ionosphere is an area where part of the upper atmosphere is ionized and exists in a plasma 
state that affects radio waves. It is a field that has been studied for a long time as it directly affects real life 
in relation to communications. Depending on the altitude, it is divided into D, E, and F layers depending on 
the main ions that make up the electron density. The density of the neutral atmosphere is very large 
compared to the electron density, so it should be described as plasma taking that effect into account. It is 
an area where influences from outside the ionosphere are directly reflected, starting from the sun and 
extending to the earth's surface, and is a field that involves complex and diverse areas of research. In this 
paper, we explain the process by which the Earth's upper atmosphere is ionized to form the ionosphere 
and introduce the characteristics of the ionosphere at low and mid-latitudes. In addition, we introduce the 
research that domestic researchers have participated in related to the ionosphere to date and hope that it 
will be used to promote exchange in the field of ionospheric research in the future. 

핵심어 : 전리권, 지구 전리권, 중ㆍ저위도 전리권 
Keywords : ionosphere, Earth's ionosphere, low and middle latitude ionosphere 
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1. 서론 

1901년 말 이탈리아의 마르코니(Guglielmo Marconi)가 영국과 캐나다 사이 3,500 km 거리
의 대서양 횡단 전파 통신에 최초로 성공하였다. 이를 통해 확인된 지구 전리권(ionosphere)은 
오로라를 바라보던 고대부터 지속되었던 그 존재에 대한 궁금증을 넘어 우주시대에 살고 있는 
오늘날의 인류에게는 실생활에 직접적으로 영향을 주는 관심과 연구의 대상이다. 현대인의 필
수품인 휴대전화를 비롯한 각종 통신 기기 및 항법과 관련된 최첨단 장비가 실생활에 직접적으
로 영향을 주는 현대 사회에서 지상국과 지상국 간의 장거리 통신은 물론이고 인공위성과 지상
국 간의 통신, 위성과 위성 간의 통신 등 각종 전파통신에 미치는 전리권에 대한 이해가 요구
되는 상황이다. 

전리권은 천체의 중성대기 일부가 이온화된 상태로 존재하는 영역으로 이온화된 기체는 플
라즈마 물리학으로 설명되지만, 플라즈마 가스에 비해 밀도가 매우 높은 중성 대기의 효과를 
무시할 수 없어 고전 유체 역학과 플라즈마 물리학이 모두 고려되어야 하는 영역이다. 또한 
우주공간과 행성대기라는 매우 다른 두 동적 매체 사이의 경계면인 전리권이 형성되는 과정
과 저층 대기에 의해 어떻게 영향을 받는지 이해하려면, 대기 역학과 심우주 플라즈마 물리학
을 포함하여 이온 생산 및 손실 과정을 설명할 이온 및 중성 입자 화학, 광화학에 대한 충분
한 지식을 필요로 한다[1]. 

전리권의 상태를 결정하는 요인으로는 태양에서 출발한 복사 및 고에너지입자로부터 저층 
대기(대류권, 성층권, 중간권)의 영향에 이르기까지 다양하다. 태양복사의 낮/밤의 변화, 태양
복사 각도에 따른 위도별 차이, 계절적인 변화, 태양 활동주기에 의한 광이온화 효과로 예측 
가능한 전리권 전자밀도 분포에서 벗어난 현상을 이상현상(anomaly)이라고 한다. 중ㆍ저위
도 지역에서 나타나는 대표적인 이상현상에는 애플턴 이상현상(Appleton anomaly)이 대표
적이며, 겨울(winter), 일년(annual), 반년(semi-annual) 이상현상 외에 자기남극 인근 바다
인 Weddell sea 이상현상(WSA)이 잘 알려져 있다. 또한 적도/열대/중위도 지역에서 나타나
는 이온골짜기(ionization trough) 현상과 경도를 따라 전자밀도가 남ㆍ북반구의 비대칭적인 
현상 등이 알려져 있다. 이상현상과는 달리 더 작은 규모로 예상치 못하게 일시적이거나 지역
적으로 나타나는 현상을 일으키는 섭동(perturbation)들은 지자기 폭풍이나 플라즈마 불안정
성에 의해 야기되는데, 지진이나 화산폭발과 같은 지상에서 기인한 요인들도 포함된다. 지자
기폭풍 발생으로 전자밀도가 급격하게 변화하거나 플라즈마 불안정으로 위성 고도에서 
TID(traveling ionospheric disturbance), 버블(bubbles), 블롭(blobs) 같은 전자밀도 이변이 
관측되는데, 자기력선을 따라 자기력선 공액지점(magnetic conjugate point)에도 대칭적으로 
나타나고 일시적인 통신 두절과 같은 실생활에 영향을 주게 된다. 

전리권 연구에 주로 활용되는 자료로는 장기간 자료축적이 가능한 지상관측(레이더, 이오노
존데, GNSS(Global Navigation Satellite System) 신틸레이션 등) 자료와 위성에서 측정한 현
장측정[in-situ(Langmuir Probe 등)] 또는 원격탐사[remote sensing(radio occultation 등)] 
방식의 자료를 들 수 있다. 국내 여러 기관에서 보유하고 있는 전리권 및 고층대기 관측 자료
는 이오노존데, FPI(Fabry-Perot Interferometer), 전천카메라, 레이더, GNSS 신틸레이션 수
신기, 위성관측 등으로 이에 대해 [2]에 소개되었다. 이렇게 관측된 현상의 물리적 과정을 이
해하기 위해서나 우주날씨를 예측하기 위해 수치모델(numerical model)이 필요하고 다양한 
관측자료는 모델의 고도화에 활용된다. 전리권에 활용되는 수치모델은 경험적 모델
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(empirical model), 이론적 모델(theoritical model), 자료 동화 모델(data assimiliation 
model)이 포함된다[3]. 

국내에서는 1967년 국립전파연구원에 이오노존데가 설치되어 전리권 관측을 처음 시작하
였고 본격적인 연구는 2000년대 이후부터 진행된 것으로 볼 수 있다[2]. 이 중 중ㆍ저위도 지
역의 현상과 관련하여 국내 연구자가 참여한 연구를 살펴보면 지상에서 관측된 자료로 전리
권의 전자밀도 장기간 경향 및 이상현상을 분석한 연구[4–14]와 위성자료를 활용하여 애플턴 
이상현상에 나타는 LW-4(Longitudinal Wavenumber-4) 파동과 버블, 지진 등에 의한 전리
권 현상[15–31]이 연구되었다. 전리권 위층인 플라즈마권과의 상호작용에 대한 연구[32]도 진
행되었다. 이 외에도 극지연구소에서 운영하는 세종기지와 장보고 기지의 레이더 및 전천카
메라를 포함하여 EISCAT 레이더나 위성자료를 활용한 고위도 전리권 연구[33–40]도 활발히 
진행되고 있으나 본문에서는 자세히 다루지 않겠다. 

본 논문에서는 이러한 다양한 연구들이 진행되어온 지구 전리권 연구의 역사, 전리권 구조 
및 형성과정, 중ㆍ저위도 전리권의 특징 및 현상, 그리고 국내 연구자들이 참여한 연구를 소
개하고자 한다. 본 논문은 2장 전리권 연구의 역사, 3장 지구 전리권의 구조, 4장 지구 고층대
기, 5장 전리권 형성, 6장 전리권 역학, 7장 저위도 및 중위도 전리권 특징, 8장 전리권 연구방
법, 9장 중ㆍ저위도 전리권, 10장 요약 및 결론으로 구성되었다. 

  

2. 전리권 연구의 역사 

석기시대부터 그 기록이 남아있는 인류가 최초로 접한 지구의 고층대기 현상은 밤하늘을 
수놓은 다양한 형태의 오로라 극광이다. 1800년대에 와서는 이러한 오로라가 지자기 교란 또
는 태양흑점과 연관성이 있고, 태양주기(11년)에 따라 변화한다는 것이 밝혀졌다. 19세기 말
에 K. Birkeland는 태양에서 방출되어 지구에 도달한 전자빔이 지구 자기장에 영향을 주고 
극지방 오로라를 형성한다고 제안하였다.  

C. Gauss(1839년)와 B. Stewart(1878년)는 지구 표면에서 자기장이 변화하는 현상을 설명
하기 위해 대기중에 전류가 흐른다는 가설을 내놓았다. 1901년 G. Marconi가 대서양 횡단 
전파 통신에 성공하면서 지구주위에서 전파를 굴절시키는 전리권의 존재가 밝혀졌고, 1902년 
A. E. Kennelly와 O. Heaviside는 고층대기에 존재하는 자유전자가 전파를 반사한다고 제안
하였다. 1924년 E. V. Appleton과 M. A. F. Barnet에 의해 간섭 레이더의 초기형태를 발명하
여 수평한 전리권 각 층을 측정하였고, 1925년 G. Breit와 M. A. Tuve은 이온존데의 초기형
태인 "pulse sounding"를 발명하였다. 1926년 R. A. Watson-Watt에 의해 "ionosphere"라는 
용어가 처음 명명되었으나, 실제 전리권에 대한 물리ㆍ화학적 이론의 정립은 1950년대 이후
에 이루어졌다. 전리권의 D-, E-, F-층은 Appleton이 처음 자신이 발견한 층에서 '전기장이 
반사된다' 하여 E-층으로 명명하고 그 후에 발견한 나머지 층은 알파벳 순서로 붙인 것으로 
유래되었다.  

제 2차 세계대전 이후 고층 대기 및 전리권 연구자들이 로켓 기술을 연구에 활용하기 시작하
면서 인공위성을 통한 우주 탐사의 길이 열렸다. 1946년 최초로 V-2 로켓에 랑뮈어 탐침기
(Langmuir probe)와 열전자 압력측정기가 탑재되었고, 1957년 최초의 인공위성 스푸트닉
(Sputnik) 1호를 시작으로 인공위성을 이용한 고층대기 및 전리권 현장측정(in-situmea-
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surement)이 가능해지면서 지상 관측 기기의 발전과 더불어 전리권 연구에 비약적인 발전을 
가져왔다[41,42]. 

 

 3. 지구 전리권의 구조 

지구 전리권은 중성대기의 일부가 태양 자외선(UV), 극자외선(EUV ) 및 X-선에 의해 광이
온화(photoionization) 되거나 자기장을 따라 극지방으로 유입되어 들어오는 고에너지 입자
와의 충돌에 의해 이온화되어 존재하는 영역으로 일반적으로 60–1,000 km까지 영역을 의미
한다. 전리권은 특정 고도에서 전자밀도가 밀집되어 수평하게 층을 이루는데, 고도에 따라 낮
(실선)에는 D층(60–90 km), E-층(100–160 km), F-층(160–600 km)으로 분류되고, 밤(점선)에
는 D-층과 E-층이 소멸된다(Fig. 1. right).  

전리권, 즉 이온화된 고층대기는 실용적인 면에서 전파통신과 관련하여 중요하고 과학적인 
면에서는 전기를 띈 입자이므로 상대적으로 측정이 쉬워 고층대기 연구에 중요한 역할을 한
다. 실제 고층대기에 존재하는 하전 입자의 양은 전자밀도가 가장 높은 층에서도 전체 중성 
대기양의 1% 미만이고(Fig. 2), 이온(양전하)와 전자(음전하)가 쌍으로 생성/소멸되거나 이동
하여 중성상태인 플라즈마(plasma) 상태를 유지한다[42].  

전리권의 중요 파라미터는 전자밀도이다. Fig. 1의 오른쪽 그림은 조용한 태양 활동 시기에 
밤(점선)/낮(실선)의 중위도 지역 전리권의 고도별 전자밀도 분포도를 보여준다. 낮 시간에는 
F-층이 F1-층과 F2-층으로 나뉘며 최대 전자밀도는 106 cm–3 정도이고, 300 km 근처에서 최
대가 된다. 밤에는 D-층과 E-층이 사라지고 F2-층만 유지되며, 400 km 부근에서 전자밀도가 
최대이다. D-층은 중간권 상층부 영역에서 자외선(121.6 nm 파장)에 의해 생성된 분자와 음
이온이 존재한다. E-층은 열권 하부에 자외선(80–103 nm 파장대), X-선(1–20 nm)에 의해 광
이온화된 O2

+와 NO+ 분자이온이 주를 이룬다. F-층은 열권에 존재하며 낮 시간에는 F1-층과 

 
Fig. 1. Altitude profile of neutral atmospheric temperature (left) and ionospheric plasma den-

sity with the various layers (right) [1].
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F2-층으로 나뉘고, 자외선(20–80 nm)으로 광이온화된 O+가 주된 이온이다. 최대전자밀도가 
나타나는 고도 위쪽을 전리권 상부(topside)라고 하고, 천이고도(transition height)인 600–
2,000 km에서 플라즈마권과 만나며 이 지역에서 O+와 H+의 밀도는 거의 같아진다.  

 

 4. 지구 고층대기 

지구의 대기구조를 고도별 온도 변화로 구분하면 대류권(troposphere), 성층권(stratosph-
ere), 중간권(mesosphere), 열권(thermosphere)으로 분류되며, 층과 층 사이는 계면(-pause)
으로 명명한다(Fig. 1. left). 대류권(0–10 km)은 태양 복사에 의해 데워진 지표에서 멀어질수
록 기온이 낮아진다. 성층권(10–45 km)은 오존(O3)으로 태양 자외선과 지표 방출 적외선을 
모두 흡수하여 고도가 높아질수록 기온이 높아진다. 중간권(45–95 km)은 이산화탄소에 의한 
열손실로 기온이 낮아지다가 95 km(중간권 계면)에서 기온이 제일 낮다. 열권(> 98 km)은 극
자외선 또는 X-선에 의해 산소분자(O2)가 광분해되거나 중성대기가 이온화되지만, 낮은 밀도
로 인해 재결합율이 낮아 열이 방출되지 않고 축적되어 고도가 증가할수록 온도가 급격하게 
증가한다[41].  

고도별로 대기의 성분 변화로 구분하면 100 km 이하 고도인 균질권(homosphere)에서는 
고도에 상관없이 중성대기 성분비가 일정하고 비균질권(heterosphere)(> 100 km)에서는 질
량에 따라 대기성분의 고도별 분포가 달라지는데 2,000 km 이상은 수소권(hydrogensphere, 
geocorona)으로 분류된다[43].  

Fig. 3은 100 km 이상에서 지구 중성대기의 고도별 성분 분포와 전리권의 주된 이온 성분
의 분포를 보여준다. 100 km 이하 균질권에서는 질소 분자(N2)와 산소 분자(O2)의 비율(4:1)
이 고도에 상관없이 일정하게 유지된다. 100 km 이상에서는 태양 자외선에 의한 산소분자(O2)
의 광해리로 산소 원자(O)가 생성되고 분자 확산에 의해 N2, O2보다 가벼운 산소 원자가 더 
높은 층까지 남게 된다. 지구 대기의 주된 성분인 N2, O2, O의 밀도는 100 km 근처에서 
1011–1012 cm–3이고, 고도가 증가함에 따라 각가 다른 비율로 감소한다. 그림에 표시된 전자밀

Fig. 2. Ion density profiles for the daytime mid-latitude ionosphere (left) and altitude profiles 

of the neutral densities in the daytime mid-latitude thermosphere (right) [41].
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도(e-)의 분포로 고도별로 전자밀도에 영향을 주는 이온을 확인할 수 있다. 전자밀도는 200–
300 km 근처에서 최대인 Ne=106 cm–3로 이 고도에서 주를 이루는 O+ 이온밀도와 일치하고 
이는 중성대기 밀도의 1/1,000에도 못 미친다. 600 km 이상의 외기권에서는 더 가벼운 수소
나 헬륨 기체들이 주를 이룬다.  

 

 5. 전리권의 형성 

전리권의 구조는 이온이 생성(q) 또는 소멸(L)되거나 이동(transport)하는 물리적 과정에 의
해 결정되는데, 식 (1)의 연속방정식으로 플라즈마의 밀도변화를 계산할 수 있다. 플라즈마의 
이동을 고려하지 않는다면 전리권에서 전자와 이온은 동시에 쌍으로 생성ㆍ소멸되므로 전자
의 생성율과 소멸율이 전리권의 구조를 결정하게 된다(q: 전자 생성률, L: 전자 소멸률, ▽ㆍ 
(NV): 플라즈마 이동에 의한 변화).  𝜕𝑁𝜕𝑡 ൌ 𝑞 െ 𝐿 െ 𝛻 ∙ ሺ𝑁𝑽ሻ (1)

실제 전리권에서 전자의 생성ㆍ소멸 과정은 매우 복잡하지만, 이론적으로 태양 극자외선
/X-선 복사에 의해 중성대기가 광이온화되어 형성된다고 가정할 수 있다. 이때 단파장의 태
양광이 높이척도(scale height)가 일정한 단일 기체종류로 이루어진 평평한 대기면으로 입사
된다는 조건(Fig. 4. left) 하에서 광이온화를 계산하는 Chapman 공식은 식 (2)와 같다. 태양 
입사각 χ=0일 때 전자가 최대로 생성되고 생성률이 최대인 고도의 위아래는 생성율이 줄어
드는 형태의 Chapman layer를 형성한다(Fig. 4. right).  

𝑞ሺ𝑧, 𝜒ሻ ൌ 𝑞଴𝑒𝑥𝑝ሺ1 െ 𝑧 െ 𝑒ି௭𝑠𝑒𝑐𝜒ሻ (2)

지구 전리권 밀도의 수직 분포는 낮에는 D-층, E-층, F1-층, F2-층이 형성되고, 밤에는 D-층
과 F1-층이 사리진다(Fig. 5). 또한 태양흑점 극대기(실선)일 때와 극소기(점선)일 때 차이를 보
인다. 최대 전자밀도 250–400 km 정도 고도(hmF2)에서 형성되며, 낮보다는 밤에 더 높다. 
전리권 최대 전자밀도(NmF2)는 태양 극대기일 때 낮에 106 cm–3, 밤에 105 cm–3 정도이다. 

Fig. 3. International Quiet Solar Year (IQSY) daytime atmospheric composition, based on 

mass spectrometer measurements above White Sands, New Mexico (32°N, 106°W) [1].
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200–700 km 사이의 전자밀도 분포는 F-층을 이루는 주된 이온인 O+와 F-층 상부에는 H+ 
이온이 전자밀도와 연관이 있다. F-층 하부(bottomside)에 해당하는 100–150 km 사이의 전
자밀도는 주된 이온이 NO+와 O2

+이고, D-층에는 음이온이 존재한다. 전체 이온과 전자의 밀
도의 일치로 보아 전리권 전체의 전하(net charge)가 0인 플라즈마 상태이다. 앞에서 언급한 
것처럼 고도별로 차등 흡수되는 태양 복사와 분자 확산에 의해 대기 성분의 고도에 따른 분포
가 질량에 따라 달라지기 때문에 전체 전자밀도와 연관된 이온의 종류가 다르다(Fig. 3. 참조). 

D-, E-, F1- 층은 광이온화만을 고려한 채프먼층으로 기술이 기능한 반면, F2-층은 전자의 
이동이 중요해져서 Chapman 이론으로만 기술되기 어렵다. F-층 고도에서 O, N2, O2 성분이 
광이온화 되면서 생성된 전자는 해리 재결합, 복사 재결합, 전하 교환, 이온-원자 전자교환 
과정으로 소멸된다. 여기서 O2 성분은 광이온화된 후 빠르게 해리재결합하면서 대기광
(6300Å)을 방출한다(식 3a). N2의 경우 광이온화된 후 산소원자와 만나 바로 NO+와 N로 변

Fig. 4. Atmospheric absorption of solar radiation (left) and the Chapman profile of an iono-

spheric layer(right) [44].

 
Fig. 5. Typical vertical profiles of electron density in the mid-latitude ionosphere [45].
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환되고 NO+는 빠르게 해리재결합한다(식 3b). 광이온화된 O 성분은 분자 이온에 비해 전자
와의 재결합률이 낮고 해리재결합에 비해 반응속도가 느린 복사재결합을 해서 F-층의 주된 
전자생성 소스가 된다(식 3c). 

𝑂ଶ ൅ ℎ𝜈 → 𝑂ଶା ൅ 𝑒ି  ➜   𝑂ଶା ൅ 𝑒ି → 𝑂 ൅ 𝑂 ൅ ℎ𝜈  𝑁ଶ ൅ ℎ𝜈  →    𝑁ଶା ൅ 𝑒ି   ➜   𝑁ଶା ൅ 𝑂   →   𝑁𝑂ା ൅ 𝑁   ➜   𝑁𝑂ା ൅ 𝑒ି   →  𝑁 ൅ 𝑂𝑂 ൅ ℎ𝜈 → 𝑂ା ൅ 𝑒ି  

(3a)

(3b)

(3c)

산소 원자는 광이온화의 소스를 제공하고 N2는 NO+의 형태로 바뀌어 빠르게 전자와 재결
합하여 소멸시키는 역할을 하므로 결과적으로 O/N2 비율이 F-층 광이온화 전자밀도를 결정
한다. 광이온화 만을 고려하는 경우, X-선/EUV(8–140Å)/UV(796–1,027Å) 흡수로 생성되는 
E-층과 UV(140–796Å)을 흡수하여 생성되는 F-층의 총 전자 생성량은 120 km 고도에서 최
대로 나타난다. 그러나 전자밀도는 O/N2 비율로 결정되고 전자 생성률(~[O])보다 소멸률
(~[N2]), 즉 재결합률이 높은 E-층이 아닌 F-층에서 최대전자밀도가 나타난다.  

전리권을 변화시키는 외부적 요인들은 다양하며 층별로 영향을 주는 주된 요인들이 다르다. 
또한 각 층은 다른 고도의 변화에 영향을 받기도 한다(Fig. 6). 열권과 E-층과 F-층은 태양 
EUV에 의해 광이온화가 주를 이루며 플라즈마권 이온이 전리권으로 내려오기도 한다. 고위
도의 경우 극지방 자기력선을 따라 유입된 고에너지 입자의 충돌로 중성대기가 이온화되거나 
가열되어 전지구적 순환을 변화시키기도 한다. 더 낮은 층의 경우 태양 자외선/X-선에 의한 
광이온화 외에도 유성이 중간권을 통과할 때 타면서 플라즈마를 형성하거나 극지역 고에너지 
입자 유입으로 D-층의 델린저 현상을 일으키기도 한다. 밤/낮의 차이로 태양복사의 일변화에 
의한 대기 조석(tide) 현상과 대류권에서 생성되어 전파되는 파동(중량파)의 영향이 전리권에 
영향을 준다. 또한 지구 자기권과 전리권이 서로 상호 영향을 준다고 알려져 있다[41]. 

 
Fig. 6. External process that operate on the terrestrial ionosphere [41]. 
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6. 전리권 역학 
전리권 플라즈마의 역학은 중력, 압력, 전자기력, 중성대기와의 상호작용과 이온-전자 사이

의 상호작용을 고려해야 한다. 이온과 전자의 운동량 보존 법칙을 살펴보면 식 (4)와 식 (5)와 

같다(𝑚௜�⃗�: 중력, െ ଵே೔ 𝛻𝑁௜𝑘𝑇௜ : 압력변화,  𝑒ሺ𝐸ሬ⃗  ൅   𝑉పሬሬ⃗ ൈ 𝐵ሬ⃗ ሻ: 전자기력, െ 𝑚௜𝜈inሺ𝑉పሬሬ⃗ െ 𝑈ሬሬ⃗ ሻ: 이온-

중성대기 충돌, െ 𝑚௜𝜈ieሺ𝑉పሬሬ⃗ െ 𝑉௘ሬሬሬ⃗ ሻ: 이온-전자 충돌). 

 𝑚௜ డ ௏ഢሬሬሬ⃗డ௧  ൌ   𝑚௜𝒈ሬሬ⃗ െ ଵே೔ 𝛻𝑁௜𝑘𝑇௜ ൅ 𝑒ሺ𝐸ሬ⃗ ൅ 𝑉పሬሬ⃗ ൈ 𝐵ሬ⃗ ሻ െ 𝑚௜𝜈inሺ𝑉పሬሬ⃗ െ 𝑈ሬሬ⃗ ሻ   െ   𝑚௜𝜈ieሺ𝑉పሬሬ⃗ െ 𝑉௘ሬሬሬ⃗ ሻ  (4)

 𝑚௘ డ௏೐ሬሬሬሬ⃗డ௧  ൌ   𝑚௘�⃗� െ ଵே೐ 𝛻𝑁௘𝑘𝑇௘ െ 𝑒ሺ𝐸ሬ⃗ ൅ 𝑉௘ሬሬሬ⃗ ൈ 𝐵ሬ⃗ ሻ െ 𝑚௘𝜈௘nሺ𝑉௘ሬሬሬ⃗ െ 𝑈ሬሬ⃗ ሻ   െ   𝑚௘𝜈eiሺ𝑉௘ሬሬሬ⃗ െ 𝑉పሬሬ⃗ ሻ  (5)

 
자기장 B에 수직하게 속도 V로 입사하는 하전입자의 원심력과 로렌츠 힘이 균형을 이루는 

경우 하전입자의 자이로주파수(gyrofrequency, ω)는 질량에 반비례하므로 이온보다 전자의 
ω가 훨씬 크고 두 입자의 회전 방향은 반대 방향이다. 

자기장에 수직한 방향으로 전기장이 존재하는 경우 이온과 전자는 전기장과 자기장에 수직
한 방향으로 표류(drift)하는데 이를 E × B 표류라고 한다. FIg. 7에서 자기장(B)은 지면을 뚫
고 들어가는 방향이고 이에 수직 방향으로 전기장(E)이 존재하는 경우, 이온이 전기장에 의해 
가속되다가 자기장에 대해 회전하기 위해 전기장의 반대 방향으로 움직이는 동안 감속된다. 
이 경우 전자는 시계 방향으로, 이온은 반시계 방향으로 이 운동이 반복되면서 전자와 이온이 
자기장과 전기장에 모두 수직한 방향으로 함께 표류하게 되므로 전기적으로는 변화가 없다. 

전리권에서 하전입자의 움직임은 기본적으로 플라즈마와 중성대기의 충돌[충돌주파수(υ)]
과 전기장(E) 그리고 자기장(B)의 방향과 세기에 의해 결정된다. 자기장(B)에 수직한 방향으로 
전기장(E)과 중성대기 바람(U)이 존재한다고 가정하면 80 km 고도 아래에서는 플라즈마가 자
기력선 주위를 도는 동안 중성대기와의 충돌이 빈번하여 (υ ≫ ω) 자기장 영향보다는 중성대
기바람을 따라 움직이게 된다. E-층은 충돌주파수와 자이로주파수가 거의 비슷해서(υ ~ ω) 플
라즈마는 전자기장과 중성바람의 영향을 모두 받아 복잡하고 흥미로운 현상이 존재하는 지역
이다. 200 km 이상의 고도에서는 중성대기의 밀도가 낮아 플라즈마와 중성대기의 충돌주파

 
Fig. 7. Perpendicular motion of ion and electron to electric field and magnetic field. 
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수가 자이로주파수보다 훨씬 작아(υ ≪ ω) 플라즈마들은 자기장을 따라 자이로 운동을 한다. 
이 영역에서 플라즈마는 전기장의 영향으로 E × B 표류와 더불어 중성바람에 의한 이동(U × 
B)으로 이온과 전자가 분리(charge seperation)됨으로 인해 형성된 전류가 플라즈마에 영향
을 미치게 된다.  

이처럼 전자의 생성ㆍ소멸률과 플라즈마 역학이 결합하여 전리권 전자밀도(NmF2)의 변화
와 관련된 여러 가지 현상들을 야기한다. E-층은 채프만층으로 태양광이 있는 낮 시간에만 존
재하고 밤 시간에는 사라진다. 그에 비해 플라즈마의 이동이 중요해지는 F-층은 광이온화가 
사라지는 밤 시간에도 유지된다. 낮 시간에는 중성바람이 적도에서 양극 방향으로 분다. Fig. 
8처럼 중위도 지역에서 자기력선은 기울기 I를 갖고 기울어진 형태로 극 방향으로 부는 중성
바람의 경도 방향 성분(UM)은 자기력선을 따라 움직이는 플라즈마들을 낮은 고도로 이동하게 
만든다. 결과적으로 플라즈마는 중성대기와의 재결합확률이 높은 지역으로 이동하게 되어 
hmF2는 낮 시간에는 낮아진다. 반대로 밤 시간에는 적도 방향으로 부는 중성바람이 자기장
을 따라 움직이는 플라즈마를 높은 고도로 밀어 올려 중성대기와의 재결합율이 낮은 지역으
로 이동시킨다. 이로써 밤 시간에 hmF2가 높아지고 F-층 전자밀도가 유지된다(Fig. 8).  

지구의 자기 남ㆍ북극은 지리적 극과는 기울어져 있고 중심에서도 벗어나 있다. 전지구적
으로 지자기의 세기와 기울어진 정도는지표에서 자기력선이 경도와는 기울어져 있어 자기력
선을 따라 움직이는 플라즈마와 중성바람 사이의 관계가 매우 복잡하다. 이런 복잡한 관계에
서 다양한 현상들이 발생한다.  

 

7. 저위도 및 중위도 전리권 특징 

저위도 지역 자기장은 지표면과 수평하게 배열되어 있고 경도풍이 수평 방향으로 불어서 
저위도 전리권 플라즈마는 수평 방향으로만 확산한다. 그 결과 적도 부근에서 hmF2와 NmF2

는 지역 시간(local time)별로 변화하며, hmF2는 밤에 중위도 지역과는 달리 밤보다는 낮에 
더 높다.  

적도지역 E-층에는 중성대기 바람에 의해 생성되는 다이나모 전기장(dynamo electric field)
이 존재하는데(Fig. 9. left), 자기력선에서는 전기전도도가 매우 높아 이 전기장은 자기력선을 
따라 F-층까지 전달된다. 낮 지역 E-층에서 생성된 동쪽 방향의 다이나모 전기장에 의한 E × 
B 표류로 플라즈마가 높은 고도로 이동(upward drift)하고, 밤 지역은 반대로 낮은 고도로 이동
하게 된다. 낮 시간 동안 높은 고도로 이동했던 플라즈마는 중력과 기체압력 기울기에 의해 낮

 
Fig. 8. Neutral wind effect to ionosphere.
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은 고도로 가라앉게 되는데, 이때 하전입자의 특성상 자기력선을 따라 분산되면서 적도에서 벗
어난 지역에 높은 전자밀도를 형성하게 된다(Fig. 9. right). 이처럼 전자기적 표류와 확산 효과
가 합쳐져 마치 분수 같은 플라즈마 운동 패턴을 야기하며 이온화 최대치가 자기적도의 양쪽으
로 벗어난 지역에 형성되는 현상을 애플턴이상현상(Appleton anomaly)라고 한다. 저위도 전리
권 모델은 다이나모 전기장에 의한 수직플라즈마 표류 성분을 고려하여 구축한다.  

수직플라즈마 표류 속도는 10–30 m/sec 범위 정도로 낮에는 높은 고도 방향이고 밤에는 
낮은 고도 방향이다. 대부분의 경도지역에서 일몰 명암경계선(~18 LT) 근처에서 플라즈마가 
높은 고도 방향으로 급격히 표류하는 현상[PRE(prereversal enhancement)]이 일어나는데, 
이는 적도지역 F-층 분산현상(equatorial spread F)과 관련된다.  

대표적인 플라즈마 불안정인 F-층 분산(spread F; Fig. 10)의 규모는 몇 cm에서 몇 백 km
까지의 범위이고 전체 위도에서 나타나지만, 적도지역에서 두드러지게 나타난다. 밤시간에 
형성된 F-층 분산(플라즈마 버블)는 밀도가 낮은 플라즈마 덩어리가 F-층 하부부터 고도 
1,500 km까지 수직으로 길게 늘어나는 것을 말한다. 이 비어있는 플럭스 튜브는 자기력선을 
따라 양쪽 반구로 이동해 부분적으로 전자밀도가 낮은 상태를 만든다. 

Fig. 9. Schematic diagram showing the zonal electric field component (left) and schematic 

diagram of how plasma uplift via electric fields transports plasma from equatorial to tropical 

zones (right) [1].

 
Fig. 10. Spread F event seen by the JULIA coherent scatter radar on September 6, 1996 [41].
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F-층 분산과 플라즈마 버블 생성 시나리오는 다음과 같다. 앞에서 낮 시간 적도지역 F-층의 
플라즈마 E × B 표류를 설명하였다. 지구와 함께 전리권도 일몰 방향으로 이동하는데 일몰 경
계선에서 동쪽 방향으로 증가된 수평바람이 낮-밤 다른 전도도와 관련되어 추가적인 동쪽 방
향 전기장이 형성되어 E × B 표류의 증가에 의한 PRE를 야기한다. 밤지역으로 이동할수록 F-
층 하부는 빠르게 사라져서 밀도가 낮은 유체 위에 밀도가 높은 유체가 존재해서 발생하는 레
이레이-테일러(Rayleigh-Taylor) 불안정 상태가 된다. 이렇게 F-층 하부에서 발달한 밀도가 낮
은 플라즈마가 자기력선을 따라 이동하면서 버블을 형성하고 F-층을 뚫고 위로 올라간다. 

중위도에서 특징적으로 나타나는 현상 중 하나로 E-층(90–120 km 고도)에서 이온화가 급
격하게 증가하는 스포래딕-E(Sporadic-E) 현상이 있다. 모든 위도에서 간헐적으로 나타나며 
주변보다 밀도가 10배 정도 증가한다. 주로 유성이 떨어지는 동안 만들어진 금속성이온(Fe+, 
Mg+)이 사라지지 않고 얇은 층을 만들어 형성된다고 알려져 있다.  

 

8. 전리권 연구 방법 

전리권 연구 방법은 크게 관측을 통해 얻은 자료를 분석하는 방법과 모델링의 방법으로 나
뉜다. 전리권 연구를 위한 관측 방법으로는 크게 전파, 광학, 직접 관측 등을 들 수 있다. 전
리권 각 층(F, E, D)에서 반사되는 전파(HF, MF, LF)를 지상에서 관측하는 사운딩 방식(이오노
존데)이 가장 대표적 전리권 관측 방식으로 F2-층 상층부는 topside sounder로 인공위성에서 
반대 방향으로 관측할 수 있다. 또한 전파를 활용하는 방식으로는 간섭 산란(coherent scat-
ter), 비간섭 산란(incoherent scatter), GNSS 신호차폐(occultation) 및 신틸레이션(scintil-
lation)이 있다. 간섭산란 방식은 전파(HF, VHF, UHF )의 도플러 효과를 이용하여 오로라, 자기
적도, 유성 트레일 관측이 가능하다. VHF/UHF 전파를 활용한 비간섭 산란 방식으로는 이온 
밀도, 온도, 표류 속도 및 중성대기 관측이 가능하다. 광학관측 방식으로 오로라의 간섭 또는 
이미징를 활용하거나 대기광으로 기체의 온도와 속도를 측정한다. 로켓과 인공위성 탑재체를 
이용한 현장 측정(in-situ measurements) 방법으로 하전입자 및 중성기체의 밀도, 성분, 온도, 
속도, 전자기장 이나 공기 밀도에 의한 위성 궤도 변화를 분석 연구를 할 수 있다. 대표적인 탑
재체로는 랑뮈어 탐침기(Langmuir probe)과 자력계(magnetometer)가 있다[46,47]. 

한편 전리권 연구에 쓰이는 모델은 크게 물리적 이론을 기반으로 하는 이론적 모델과 관측
된 전리권 파라미터의 경향을 통계적으로 분석하여 예측하는 경험적 모델로 나눌 수 있다. 모
델을 통해 고도, 시간, 위ㆍ경도에 따른 전자밀도 분포 변화를 예측한다. 대표적인 경험적 모
델인 IRI(international reference ionosphere)는 전자밀도, 이온밀도(O+, H+, He+, NO+, O2

+), 
전자 및 이온 온도, 적도 수직 이온 표류, TEC를 제공한다. 이론적 모델은 연속방정식(전자의 
생성 및 소멸, 이동 과정)을 계산하고 운동량과 에너지 보존 법칙의 공식이 추가된다[42]. 전
리권 연구에 활용되는 대표적인 이론적 모델로는 IFM(ionosphere forecast model)과 
SAMI2/SAMI3 모델을 들 수 있다. 이러한 경험적 모델과 이론적 모델의 한계(외부 기인 요인
들의 불명확함, 관측자료 부족)를 극복하기 위해 자료동기모델이 대두되고 있다. 대표적으로 
GAIM(Global Assimilation of Ionospheric Measurements), WACCM-X/DART(data assim-
ilation research testbed) 모델을 들 수 있다[3]. 
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9. 중ㆍ저위도 전리권 국내 연구 현황 

이번 장에서는 전리권 연구에 활용되는 다양한 지상 및 위성 관측자료들을 활용하여 국내 
연구자가 참여하여 진행된 중ㆍ저위도 전리층 연구들을 소개하고자 한다. 국내에서 보유하고 
있는 전리권 및 고층대기 관측 자료는 이오노존데, FPI, 전천카메라, 레이더, GNSS 신틸레이
션 수신기 등이다[2]. 전리권의 상태를 결정하는 주기적인 요인(태양활동, 낮/밤의 변화, 위도
별 차이, 계절적인 변화 등) 외에도 중ㆍ저위도 지역의 경우 다양한 이상현상(애플턴 이상현
상, 겨울 이상현상, 일년 이상현상, 반년 이상현상, WSA 이상현상)이 있다. 또한 적도/열대/
중위도 지역에서 나타나는 이온화골짜기(ionization trough) 현상과 남ㆍ북반구의 전자밀도
가 비대칭적인 현상 등이 알려져있다. Park et al., Kim et al., Jo et al.에 의해 한반도를 포함
한 중ㆍ저위도 지역의 장기간 이오노존데 자료를 활용하여 태양활동 및 지자기 활동에 최대
전자밀도(NmF2)나 스포래딕-E 층의 특성이 연구되었다[4–6]. Jeong et al.에 의해 제주 이오
노존데 관측 자료의 품질 분석 연구도 진행되었다[7] Kam et al.은 전리권 변화에 반영되는 
고층대기의 특성[바람)을 관측한 유성레이더 자료를 분석하였다[8]. Kim et al., Kwak et al., 
Chung et al., Lee et al.는 위성 및 GPS TEC 자료를 통한 EIA hemispheric asymmetry와 
trough와 같은 anomaly 현상을 연구하였다[9–13]. Hong et al.은 topside sounding과 ISR 
자료를 통해 mid-latitude tough과 플라즈마권과 연계성을 연구하였다[14]. 이런 트랜드 분
석은 예측모델의 고도화에 활용될 수 있다. 

앞에서 언급한 이상현상과는 달리 지자기 폭풍이나 플라즈마 불안정성에 기인한 전리권 섭
동(depletion, TID, bubbles, blobs) 현상들은 일시적인 통신 두절과 같이 실생활에 직접적으
로 영향을 주어 활발하게 연구되고 있다. 대표적인 전자밀도 감소현상(depletion)인 적도지역 
버블(bubble)에 연구는 발생 기작에 대한 설명에서부터 관측 결과의 분석까지 많은 연구가 
이루어져 있다[15–27]. Lee et al.은 BPDs(broad plasma depletions)와 MSTIDs(medium-
scale traveling ionospheric disturbances)에 대한 연구를 진행하였다[28,29]. Park & Park은 
지진과 같이 지상에서 발생한 일시적인 불안정성이 전리권에 미치는 영향을 살펴보았다[30] 
Yang et al.은 VHF coherent backscatter 레이더 자료를 통해 FAIs(field-aligned irregular-
ities)를 분석하였다[31]. 

이 외에도 Lee et al.은 F2-층 상층부인 topside 전리권과 플라즈마층과의 상호관계를 연구
하였다[32]. 남극의 세종기지와 장보고 기지에서 운영하는 이오노존데, FPI, 전천카메라를 활
용하여 남극지역에서 관측 가능한 고층대기 및 전리권 현상을 연구하였고, EISCAT 등 해외 
레이더나 위성을 활용한 다양한 연구, 그리고 극지방 이상현상인 Weddell sea anomaly 연구
가 있다[33–40]. 

 

10. 요약 및 결론 

지구 전리권은 고층대기의 일부가 이온화되어 전파에 영향을 주는 플라즈마 상태로 존재하
는 영역으로 통신과 관련하여 실생활에 직접적으로 영향을 주어 오랜 기간 연구되어온 분야
이다. 고도에 따라 전자밀도를 이루는 주된 이온에 따라 D-층, E-층, F-층으로 구분되며, 광
이온화가 멈추는 밤에는 F-층만 남는다. 또한 플라즈마 밀도에 비해 중성대기 밀도가 매우 
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커서 중성대기 영향을 고려한 플라즈마로 다루어져야 한다. 태양에서 시작되어 지표면에 이
르는 영역까지 전리권 외부의 영향이 직접적으로 반영되는 영역으로 복잡하고 다양한 영역의 
연구가 연관되는 분야이다. 또한 중ㆍ저위도와 고위도의 전리권은 전리권 형성과정이나 나타
나는 현상이 매우 상이하여 구분되어 이해된다. 본 논문에서는 지구 고층대기가 이온화되어 
전리권을 형성하는 과정을 설명하고 광이온화와 자기장 형태와 플라즈마와 중성바람의 상호
작용 등에 의해 발생하는 중ㆍ저위도의 전리권의 특징적인 현상에 대해 소개하였다. 또한 현
재까지 전리권과 관련하여 국내 연구자들이 참여한 연구를 소개하고 이를 통해 향후 전리권 
연구 분야의 교류 활성화에 활용되기를 기대한다. 
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요 약 

한국항공우주연구원에서는 심우주 탐사를 위한 핵심 기술 개발을 위해 6U급 초소형 위성인 HiREV(high 

resolution video and image)를 개발하였다. 6U HiREV 초소형 위성의 임무는 지구 관측을 위한 고해상도 

영상 및 동영상 촬영이며, 임무 수행 시 고온의 카메라 모듈로 인해 렌즈와 모듈 간의 열 지향 오차가 발생 

할 수 있다. 열 지향 오차는 해상도에 큰 영향을 미치므로, 이를 해결하기 위해 열 설계가 필요하다. 또한 

HiREV 광학 카메라는 지상에서 쓰이는 상용제품(COTS, Commercial Off The Shelf)을 이용하여 개발한 

것이므로 상온에서 가장 좋은 성능을 가지며, 고온/저온 환경인 우주에서 활용되기 위해 별도의 열 설계가 

적용되어야 한다. 본 논문에서는 임무 카메라 탑재체를 위해 3가지의 수동 열 설계가 수행되었으며, 궤도 

열 해석을 통하여 열 설계가 효과적임을 확인하였다. 

Abstract 

Korea Aerospace Research Institute has developed 6U Nano-Satellite high resolution video and image 
(HiREV) for the purpose of developing core technology for deep space exploration. The 6U HiREV Nano-
Satellite has a mission of high-resolution image and video for earth observation, and the thermal pointing 
error between the lens and the camera module can occur due to the high temperature in camera module 
on mission mode. The thermal pointing error has a large effect on the resolution, so thermal design should 
solve it because the HiREV optical camera is developed based on commercial products that are the 
industrial level. So, when it operates in space, the thermal design is needed, because it has the best 
performance at room temperature. In this paper, three passive thermal designs were performed for the 
camera mission payload, and the thermal design was proved to be effective by performing on-orbit thermal 
analysis. 

핵심어 : 수동 열 설계, 궤도 열 해석, 6U 초소형 위성, 고해상도 영상 및 이미지(HiREV) 
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1. 서론 

초소형 위성은 1–50 kg 사이의 질량을 갖는 인공위성으로 분류되며, 초소형 위성의 범위에 
포함되는 큐브위성은 큐브모양을 기반으로 개발된 위성이다. 큐브위성은 10 × 10 × 10 
cm³(1U)를 단위 크기로 가지며 3U, 6U, 12U급 등의 다양한 크기를 가진다. 

6U급 초소형 위성은 1U 및 3U급 초소형 위성에 비해서 넓어진 태양전지판을 가지고 있으
므로 더 높은 전력을 공급할 수 있는 장점을 가지고 있다. 하지만 높은 전력을 쓰는 부품에 
대해서 고온이 발생할 수 있어 부품의 온도가 허용온도범위 내에서 존재하는지를 확인해야 
하며[1], 임무 탑재체가 광학 카메라인 경우 열 지향 오차(thermal pointing error) 또는 열적 
소음 등을 고려해서 열 설계가 이루어져야 한다. 따라서, 본 논문에서 언급되는 6U급 초소형 
위성은 열 해석을 통해 열적 안정성이 검증되어야 한다. 

1U 및 3U급 초소형 위성의 경우, 열 설계를 위한 열 해석을 수행한 경우가 많다. 이탈리아
에서는 저궤도의 1U급 초소형 위성에 대해 전반적인 열 해석 과정을 소개한 바 있으며[2], 조
선대에서는 1U급 초소형 위성 STEP Cube Lab.의 궤도 열 해석을 통해 여러 가지 열 제어 설
계를 검증하고자 하였다[3]. 경희대에서는 3U급 초소형 위성 TRIO-CINEMA에 대해 수동 열 
제어 시스템을 활용하여 탑재체의 열 제어를 수행하였으며[4], 스웨덴의 왕립 공과 대학 
KTH(Kungliga Tekiska Hogskolan)에서는 3U급 초소형 위성 MIST(the Miniature Student 
saTellite)의 다양한 임무 탑재체에 대해 여러 열 제어 시스템을 설계하여 열 설계의 효과를 
입증하였다[5]. 

열 제어를 위한 설계 방식은 전력을 필요로 하는 능동 열 제어 설계(active thermal 
control design)과 전력을 필요로 하지 않는 수동 열 제어 설계(passive thermal control 
design) 방식이 존재한다. 초소형 위성은 공급될 수 있는 전력량에 한계가 있으며, 수동 열 
제어 설계 방식을 선호하는 편이다[1]. 

초소형 위성은 내부에 수납될 수 있는 공간에도 제약이 있기 때문에 위성 구조체의 겉 표
면을 이용하여 수동 열 제어를 시도하려는 다양한 사례들이 존재한다.  

조선대에서는 1U급 초소형 위성에 대해서 태양을 지향하는 구조체 패널에 총 4가지 재료
인 anodizing A, black anodizing, MLI(multi layer insulation), white paint으로 열 코팅을 
하여 열적 안정성을 비교하였으며[6], 터키의 Sakarya 대학에서는 1U급 초소형 위성에 대해
서 겉 표면의 태양전지셀과 구조체 표면의 다양한 재질의 비율을 다르게 하여 분석을 한 사
례가 있다[7]. 칠레 공군 및 칠레 대학(Chilean Airforce 및 University of Chile)에서는 유전
자 알고리즘을 이용하여 3U급 위성의 겉 표면에 4가지의 다른 재료를 사용하여 면적 결정을 
통한 최적 열 설계를 진행하였다[8]. 

NASA에서는 6U급 초소형 위성의 겉 표면에 새로 개발된 수동 열 제어 시스템 ‘Louver’를 
적용하려는 시도가 있었으며[9], 미 공군(USA Air Force)에서는 6U급 초소형 위성에 대해 겉 
표면에 다양한 열 코팅 설계의 가능성을 입증하였다[10]. Fig. 1과 같이 JAXA에서 달 탐사를 
위해 개발 중인 6U급 초소형 위성 EQUULEUS에는 위성의 겉 표면에 MLI를 적용하여 추진



 

 

 

J. Space Technol. Appl. 3(3), 257-279 (2023)

https://www.jstna.org  |  259

제 탱크를 열적으로 보호하려 했다[11]. 또한 최적화 알고리즘을 이용하여 MLI로 둘러쌓인 
위성에 대해 최적의 방열판 면적을 결정하려는 시도가 있었다[12,13]. 

본 논문에서는 고해상도 영상 및 동영상 촬영 임무를 가지는 6U급 초소형 위성 
HiREV(high resolution video and image)의 임무 탑재체 광학 카메라의 성능 향상을 위한 
열 설계가 검증되었다. 이를 위해 Thermal Desktop® v5.5(C&R Technologies, Colorado, 
USA) 및 SINDA/FLUINT® v5.5(C&R Technologies, Colorado, USA) 상용 프로그램을 사용
하여 궤도 열 해석을 수행하였으며, 임무 카메라 탑재체의 열 설계 및 겉 표면 MLI 열 코팅 
수동 열 설계를 적용하여 해석을 통해 타당성을 입증하였다. 

현재까지 6U급 초소형 위성에 대한 열/구조 설계와 해석에 대한 논문은 국내외에서는 찾
기 쉽지 않다. 따라서 본 논문은 6U급 초소형 위성을 개발할 때 유용한 참고 자료가 될 것으
로 판단된다. 

 

2. HiREV(High Resolution Video and Image) 열 설계 

2.1 임무 탑재체 열 설계 

HiREV 임무 탑재체인 광학 카메라는 Fig. 2와 같이 직경 90 mm를 갖는 망원렌즈와 카메
라 모듈의 결합형태로 이루어져 있으며, 망원렌즈에서부터 빛을 흡수하여 카메라 모듈의 앞
면에 마지막으로 상이 맺혀 관측 데이터를 얻게 된다. 

Fig. 3 및 Table 1과 같이 임무 탑재체 카메라 의 해상도 테스트 결과, 상온에 가까운 범위
인 20℃–30℃에서 가장 높은 해상도인 4 m를 얻었으며, 망원렌즈와 상이 마지막으로 맺히는 
카메라 모듈 부분 간의 온도 구배 차이가 낮을수록 높은 해상도를 가짐을 확인하였다. 

이를 바탕으로 망원렌즈의 낮은 온도를 극복하기 위해 Fig. 2와 같이 렌즈 구조체의 겉표면
에 방사율(emissivitiy)이 낮은 알루미늄 테이프(aluminum tape)를 감싸 단열 및 온도상승 효
과를 얻고자 하였으며, 상이 마지막으로 맺히는 카메라 모듈 부분과 렌즈 구조체부분을 열전
도율이 높은 구리로 이루어진 copper bridge를 총 4군데에 적용하여 온도 구배를 감소시켜 
카메라의 열 지향 오차를 줄이고자 하였다.   

Fig. 1. MLI passive thermal control design on structure for 6U Nano-Spacecraft EQUULEUS 

[11]. MLI, multi layer insulation.
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Fig. 2. Thermal design of HiREV optical camera payload. HiREV, high resolution video and 

image. 

 
Fig. 3. Temperature vs. ground sample distance (GSD) graph. 

Table 1. Temperature vs. ground sample distance (GSD) and resolution table 

Temperature range (℃) Resolution (m) GSD (m) 

–40–0 8.1– - 

0–9 4.1–8.1 8–16 

10–19 2.5–4.1 4–8 

20–30 –2.5 4 

31–60 2.5–4.1 4–8 
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또한, 카메라 모듈의 내부 공간은 상대적 고전력 5.1 W가 소비되는 4개의 PCB 부품이 탑
재되어 있으며, 이로부터 방출되는 열을 흡수하고 외부로 전도 열 전달 및 방출하기 위하여 
열충진재를 채워 방열이 잘될 수 있도록 하였다. 

 

2.2 HiREV(High Resolution Video and Image) 열 설계 

임무 탑재체를 위한 2가지 설계 외에 수동 열 제어 방식인 겉표면의 열 코팅 방식을 이용하여 
열 제어를 시도하였다. HiREV 임무 탑재체 광학 카메라는 지상용 상용제품(COTS, Commercial 
Off The Shelf)이므로 임무 시에 상온에 가까운 온도 범위에서 가장 높은 해상도를 가지며, 온도 
상승 효과를 위해 단열재 역할을 하는 MLI를 HiREV 구조체의 외부에 적용하였다. 

6U급 초소형 위성은 1U급 및 3U급 초소형 위성과 달리 일반적으로 전개형 태양전지판을 
갖는다. 따라서, 위성의 구조체 겉 표면은 수동 열 제어 시스템을 적용하여 열 제어를 하기에 
좋은 조건을 갖추고 있다. 

6U급 HiREV 초소형 위성의 경우 태양전지판이 전개된 후에는 구조체의 겉 표면에 아무것
도 부착이 되지 있지 않은 상황이며, Fig. 4와 같이 블랙 아노다이징(black anodizing) 처리를 
하여 위성 내부 부품들의 내부 열원이 열적으로 전달 및 방출이 잘 이루어져 열평형을 이룰 
수 있도록 하였다. HiREV 초소형 위성의 경우, 전체 부피에 비해 발열량이 높으므로 구조체
를 통해 방열이 잘될 수 있게 black anodizing으로 처리되었다. 

Black anodizing으로 처리할 시 버스 시스템 부품들은 허용온도 범위 조건 안에 포함되지
만, 임무 탑재체 카메라의 경우 카메라 내부의 열이 심우주 공간으로 쉽게 전달되어 낮은 온
도를 가질 수 있다. 따라서, Fig. 5와 같이 임무 탑재체 주변의 구조체 겉 표면의 일부분에 
MLI를 적용하여 단열 열 설계 처리하였다. 

 

3. 열 수치 해석 기법 

위성의 실제 모델은 연속적이고 매우 복잡한 기하학적 형상을 가지고 있으므로 해석을 위
해 이산화된(discretized) 유한 요소 모델로 변환할 필요가 있다. 

 
Fig. 4. Black anodizing thermal design of 6U HiREV nano-satellite. HiREV, high resolution 

video and image.
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연속적인 편미분 방정식을 이산화된 열 모델의 각 노드에 적용하기 위해 이산화된 유한 차
분 방정식으로 변환할 수 있으며, 공간에 대해 1차 정확도를 가지고, 시간에 대해 2차 정확도
를 갖는 forward-backward 형태의 유한 차분 방정식을 식 (1)과 같이 얻을 수 있다[14,15]. 

T୧୬: 현재 시간 n에서 노드 i의 온도 T୨୧୬: 현재 시간 n에서 노드 j의 온도 T୨୧୬: 다음 시간 n+1에서 노드 i의 온도 T୨୬ାଵ: 다음 시간 n+1에서 노드 j의 온도 Gୡ୭୬ୢ,୧୨: 노드 i와 노드 j 간의 선형 전도 열 컨덕터(e.g., kiAi/Li) G୰ୟୢ,୧୨: 노드 i와 노드 j 간의 복사열 컨덕터(e.g., ∈i σAi Fij) m୧C୮,୧: 노드 i에서의 열용량(e.g., ViρiCp,i) Qన୬୲ሶ , Qୣ୶୲ሶ : 노드 i에서의 유입되는 열원(heat source) 또는 유출되는 열원(heat sink) 
 

4. HiREV(High Resolution Video and Image) 궤도 열 해석 

4.1 해석 조건 

4.1.1 HiREV(high resolution video and image) 열 모델 구축 
우주 비행체의 열 해석을 위한 프로그램인 Thermal Desktop® v5.5을 이용하여 기하학적

인 모델을 Fig. 6과 같이 구축하였다. 열 모델을 구축하기 위해 사용된 node의 수는 정확한 
온도 분포의 확인을 위해 비교적 많은 개수인 총 3,127개가 사용되었으며, quad 모양의 3차

 
Fig. 5. MLI thermal control design of HiREV 6U nano-satellite. MLI, multi layer insulation; 

HiREV, high resolution video and image.

* Forward − Backward Method ∶ m୧C୮,୧∆T ൫T୧୬ାଵ − T୧୬൯  = ෍ Gୡ୭୬ୢ,୧୨2୒
୨ୀଵ ൣ൫T୧୬ାଵ − T୨୬ାଵ൯ + ൫T୧୬ − T୨୒൯൧ 

+ ෍ G୰ୟୢ,୧୨2୒
୨ୀଵ ቂቀT୧୬ାଵ)ସ − ൫T୨୬ାଵ൯ସቁ + ൫(T୧୬)ସ − (T୨୒)ସ൯ቃ 

+(Qన୬୲ሶ + Qୣ୶୲ሶ ) 

(1)
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원 고체요소(solid element)는 587개, 2차원 면 요소(surface element)는 583개, 하나의 형상
에서의 열전도를 나타내기 위한 conductor는 258개, 다른 형상 간의 열전도를 나타내기 위
한 contactor는 184개, 부품의 발열량(heat load)은 17개가 사용되었다. 

HiREV 열 모델에서 각 부품의 배치는 Fig. 7과 같이 배치되었으며, 1U 공간에 해당하는 하
나의 Stack 안에 부품들이 일정하게 배치가 되었다. Stack A에는 주로 통신계 부품들이 배치 

 
Fig. 6. HiREV nano-satellite thermal model. HiREV, high resolution video and image.

 
Fig. 7. Components configuration of 6U Hirev thermal model. HiREV, high resolution video 

and image. 



 

 

6U 급 초소형 위성 열 설계 및 열 해석 

264  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.257 

가 되었으며, 열 소음으로부터 통신장애를 피하기 위해 태양전지판으로부터 가장 먼 곳으로 
배치하였다. Stack B에는 발열량이 비교적 많은 부품들이 위성의 중앙에 배치가 되었으며, 이
를 통해 중앙으로부터 위성의 모든 곳에 열이 전달될 수 있도록 하였다. 또한 배터리(battery)
가 최소 허용온도보다 낮게 내려가는 것을 방지하기 위하여 Stack B에서 발열량이 많은 
OBC(On Board Computer) 부품들 사이에 배터리 구성품을 배치하였다. Stack C에서는 GPS 
부품들과 기타 버스 시스템 부품들이 배치가 되었다. Payload에는 2.5U의 공간을 차지하는 
임무 탑재체 카메라가 배치가 되었으며 지구 관측을 하기 위한 방향으로 배치가 되었다.  

마지막으로 Stack A, B, C와 payload를 탑재하고 남은 공간인 0.5U의 공간인 Stack D에는 
자세 제어를 위한 reaction wheel 부품이 탑재되었다. 

 

4.1.2 물성치 및 열용량 설정 
열 모델에 필요한 물성치는 크게 2가지인 ‘열물리적 물성치(thermophysical property)’와 

‘광학 물성치(optical property)’로 나누어지며, 열평형 방정식 계산 시 필요한 값들이 포함되
어 있다. 

열물리적 물성치는 열전도(thermal conductivity) 및 열용량(thermal capacitance)을 위한 
값들로써 열 전도율(conductivity), 밀도(density) 및 단위질량당 비열(specific heat, Cp)로 구
성된다. Table 2에 열물리적 물성치 값들을 나타내었다. 

또한 FR-4는 PCB 기판의 재료가 되는 물질로써 전기적인 신호가 전달되기 위해 구리층
(copper layer)이 얇게 삽입되어 PCB 보드를 구성한다. PCB를 구성하는 FR-4와 copper 
layer의 두께는 각각 1.5 mm, 0.07 mm으로 가정되었으며, 열전도율은 각각 0.2 W/mK, 398 
W/mK이다[16]. 이를 바탕으로 FR-4와 copper layer가 겹쳐진 PCB 기반의 열물리적 물성
치를 구하는 과정은 식 (2)와 같다. 

광학 물성치는 복사열전달(thermal radiation)을 계산하기 위한 값들로써 흡수율(absorptivity) 
및 방사율(emissivity)로 구성된다. Table 3에 광학 물성치 값들을 나타내었다. 

열용량(capacitance)은 단위 질량당 단위 온도를 상승시키는데 필요한 열량으로 정의되며, 열
용량이 클수록 온도의 변화가 적으며, 작을수록 온도의 변화가 크다. 따라서 온도 분포 결과를 
얻을 때에 실제 위성 모델과 열 모델 간의 열용량의 차이가 작을수록 온도 해석 결과 값의 차이
가 적게 발생하므로 두 모델 간의 열용량을 맞춰줘야 할 필요가 있다. 본 연구에서는 Table 4와 
같이 실제 모델과 열 모델 간 열용량 차이를 5 J/K 이하로 맞추어 해석을 진행하였다. 

 
 
 

K୅୪ A୅୪L + Kେ୳ CuL = K୅୪ at୅୪L + Kେ୳ atେ୳L = (K୅୪t୅୪ + Kେ୳tେ୳) aL →  K୅୪ାେ୳(t୅୪ + tେ୳) aL = K୅୪ A୅୪L + Kେ୳ Aେ୳L = (K୅୪t୅୪ + Kେ୳tେ୳) aL →  K୅୪ାେ୳(t୅୪ + tେ୳) aL = (K୅୪t୅୪ + Kେ୳tେ୳) aL ∴  K୅୪ାେ୳ = K୅୪t୅୪ + Kେ୳tେ୳t୅୪ + tେ୳ = 0.2 × 1,500 + 398 × 701,500 + 70 = 18 W/m 

(2)
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Table 2. Thermophysical properties [17] 

Materials Conductivity (W/m∙K) Density (kg/m3) Cp (J/kg∙K) 

Al 6061 T6 167.9 2,700 896 

Al 7075 T6 130 2,810 960 

Copper 398 8,960 385 

CFRP 38 1,800 800 

PCB 

(FR-4 + copper layer) 
18 1,900 1,200 

Material in camera module 1 1,100 1,100 

CFRP, carbon fiber reinforced plastics. 

Table 3. Optical properties [14] 

Materials Absorptivity (α) Emissivity (ε) α/ε 

Al 6061 T6 0.15 0.05 3 

Al 7075 T6 0.15 0.05 3 

Copper 0.3 0.03 10 

CFRP 0.86 0.8 1.075 

FR-4 0.6 0.6 1 

Black anodizing 0.95 0.89 1.067 

MLI 0.1 0.04 2.5 

Tape, aluminum, 2 mil, BOL 0.1 0.04 2.5 

CFRP, carbon fiber reinforced plastics; MLI, multi layer insulation; BOL, Begin of Life. 

Table 4. Capacitance setting 

Components 
Capacitance in 3D 

model (J/K) 

Capacitance in 

thermal model 

(J/K) 

Difference of 

capacitance 

(J/K) 

Side frame 354.75 353.25 1.5 

Bridge 12.57 12.57 0 

Edge 13.72 13.72 0 

Stack frame 20.87 21.03 0.16 

Reaction wheel box 111.2 110.31 0.89 

Camera lens structure 637.6 633.63 3.97 

Camera module structure 284.67 284.9 0.23 
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4.1.3 허용온도범위 
임무 탑재체와 버스 시스템 부품들의 허용온도 범위를 Table 5로 나타내었다. 극한의 온도 

조건을 가지는 심우주 공간에서 위성이 안정적으로 운용되기 위해서는 모든 부품들이 허용온
도 범위 내에서 운용되어야 한다. 

대부분의 부품들이 –40℃에서 85℃의 조건을 가지며, 배터리의 경우 온도에 가장 민감하기 
때문에 –10℃에서 50℃인 가장 좁은 범위의 조건을 가진다. 

임무 탑재체의 경우 알루미늄 구조체로 구성되어 있어 구조체의 허용온도범위 조건과 동일
하지만 임무 수행 시에는 높은 해상도를 가지기 위해 상온인 20℃–30℃에서 운용되는 것이 
좋다. 

 

Table 5. Operating temperature range 

Subsystems Components 
MIN. operating T 

(℃) 

MAX. operating T 

(℃) 

CDHS 

(Command Data 

Handling 

System) 

OBC –40 85 

EPS 

(Electrical 

Power System)

Battery –10 50 

EPS board –40 85 

Solar panel –100 125 

AOCS 

(Attitude Orbit 

Control System)

GPS antenna –40 85 

GPS receiver –40 85 

Star tracker –25 50 

Reaction wheel –40 85 

Magnetorquer –40 70 

TT & C 

(Telemetry, 

Tracking & 

Command) 

S-band antenna –40 120 

S-band transceiver –40 50 

UHF/VHF antenna –40 70 

UHF/VHF transceiver –40 85 

Payload 

Camera lens 
–40 

(mission: 20℃) 

80 

(mission: 30℃) 

Camera module 
–40 

(mission: 20℃) 

80 

(mission: 30℃) 

Payload OBC –40 85 

Ethernet switch board –40 85 

Structure Structure –40 80 
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Fig. 8. Power consumption in mission mode.

 
Fig. 9. Power consumption in safe hold mode.
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4.1.4 구성품 내부 발열량 
각 서브 시스템별 부품들의 발열 조건은 임무를 수행하여 임무 탑재체 부품들이 발열하는 임
무 모드(mission mode)에서의 발열량과 임무를 수행하지 않아 임무 탑재체의 발열량이 없 
는 안전 모드(safe hold mode)로 나누어지며, 각각 Fig. 8 및 Fig. 9와 같이 나타내어진다. 버
스 시스템 부품들은 5,907.55초 동안의 한 궤도상에서 모두 일정한 값을 가지며, 임무 탑재
체 관련 부품들은 전력량을 고려하였을 시, 대전 지역을 기준으로 평균 교신 시간(10분) 동안
인 약 323–929초 사이에 작동한다. 
 

4.1.5 궤도 조건 
HiREV가 겪게 되는 궤도 조건은 크게 3가지 궤도로 나누어질 수 있다. 가장 외부열원이 

많고 내부 발열량이 최대 조건인 worst hot orbit(mission mode)의 경우와 외부 열원이 적고 
내부 발열량이 최대인 worst cold orbit(mission mode)의 경우, 그리고 외부 열원이 적고 내
부 발열량이 최소가 되는 worst cold orbit(safe hold mode)의 경우로 나누어진다. 

동지인 경우 태양과 지구 간의 거리가 가장 짧으므로 외부 열원이 최대가 되며, 이때의 RA 
of SUN 각도는 270°가 된다. 또한 하지의 경우 태양과 지구 간의 거리가 가장 길어지므로 태
양 적경(right ascension of SUN) 각도는 90°가 된다. RAAN(right ascension of ascending 
node) 각도는 춘분점을 가리키는 선과 ascending node를 가리키는 선의 사잇각으로 정의되
며, LTAN(local time of ascending node)의 시간을 11:00AM으로 맞추기 위해 30°만큼 각도 
차이를 두어 동지일 때는 240°, 하지일 때는 60°로 정의하였다. 

HiREV 위성은 태양동기궤도를 가지므로 고도 685 km에 맞는 궤도 경사각인 98.13°으로 
설정하였으며, 외부 열원인 solar flux, albedo, earth IR을 동지 및 하지 조건에 맞추어 Table 
6과 같이 적용하였다. 

또한, HiREV 위성은 궤도상에서 상태에 따라 다른 자세를 갖는다. Fig. 10, 11에서와 같이 임
무를 수행하는 경우에는 지구 지향(earth pointing) 자세를 가지며, 그렇지 않을 때에는 태양 
지향(SUN pointing) 자세를 기준으로 한다. Eclipse 구간에서는 최대 외부 열원 조건을 위해 

Table 6. Orbit condition 

Orbit properties Worst hot case Worst cold case 

Inclination angle 98.13° 

RAAN 240° 60° 

RA of SUN 270° 90° 

LTAN AM 11:00 

Altitude 685 km 

Eccentricity 0 

Period 5,907.55 sec 

Solar flux 1,420 W/m2 1,287 W/m2 

Albedo 0.35 0.3 

Earth IR 248 W/m2 227 W/m2 

Season Winter Summer 

RAAN, right ascension of ascending node; LTAN, local time of ascending node. 
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지구 지향 자세를 취하여 구조체에 지구 복사 에너지가 많이 적용될 수 있도록 하였다. Fig. 
12와 같이 안전 모드의 경우는 모든 궤도 상에서 태양 지향 자세를 갖도록 설정하였다. 
 

 
Fig. 10. Worst hot orbit (mission mode).

 
Fig. 11. Worst cold orbit (mission mode).
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4.2 임무 탑재체 카메라 열 해석 결과 

위에서 언급한 것과 같이 임무 탑재체의 2가지 열 설계인 4개의 copper bridge 부착 및 렌
즈 구조체 겉 표면의 aluminum tape 적용과 구조체 겉표면의 MLI 열 설계에 대해 case별로 
나누어 해석을 통해 그 효과를 검증하였다. 임무 탑재체의 2가지 열 설계는 렌즈와 모듈 간의 
온도 차이를 감소시켜 열 지향 오차를 줄이기 위함이며, MLI 열 설계는 임무 탑재체 카메라 자
체의 온도를 높여 최대한 상온에 가까운 상태에서 임무를 수행하도록 하는 것에 목적이 있다. 

Fig. 13과 같이 Case 1은 대조군 역할을 하기 위해 아무런 열 설계도 포함되지 않은 경우이
며, Case 2는 4개의 copper bridge만 적용된 경우이고, Case 3은 렌즈의 구조체에 Al tape만 
적용된 경우, Case 4는 2가지의 모든 열 설계가 적용된 경우이다. Case 5는 Case 4에 추가적
으로 MLI 열 설계를 적용한 경우이다. 

 
Fig. 12. Worst cold orbit (safe hold mode).

 
Fig. 13. Thermal design (L) & analysis (R) result of HiREV optical camera payload. HiREV, high 

resolution video and image.
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Table 7. Thermal analysis results of HiREV optical camera payload 

Temp (℃) Lens Module ΔT 

Case 1 
Temp Min. –9.3 –5.3 4 

Temp Max. –1.75 13 14.75 

Case 2 
Temp Min. –7.8 –6 1.8 

Temp Max. 0.65 11.35 10.7 

Case 3 
Temp Min. –1.68 –4.5 2.82 

Temp Max. 1.26 14 12.74 

Case 4 
Temp Min. –0.5 –4 3.5 

Temp Max. 4 13.5 9.5 

Case 5 
Temp Min. 7.3 4.65 2.65 

Temp Max. 10.85 17.5 6.65 

HiREV, high resolution video and image. 

 
해석 결과, Fig. 13와 같이 온도 분포가 결정되었으며, Case 1는 다른 경우들보다 렌즈 및 

모듈의 온도가 전체적으로 낮고, Case 5의 경우 온도가 높음을 시각적으로도 확인할 수 있다. 
Table 7에 이러한 온도 분포 해석 결과에 대한 수치적 결과 값들을 나타내었다. Case 1은 

렌즈와 모듈 간에 가장 큰 온도 차이로 14.75℃만큼 차이가 있었으며, Case 2는 10.7℃, Case 
3은 12.74℃, Case 4는 9.5℃, 그리고 모든 열 제어가 실시된 Case 5는 가장 작은 온도 차이 
값인 6.65℃의 값 차이를 보여주었다. 또한 Case 5의 경우는 단열재 역할을 하는 MLI의 영향
으로 인해 렌즈와 모듈의 두 온도가 다른 경우들보다 증가한 것을 확인할 수 있으며, 이는 상
온에 가까운 온도이므로 더 좋은 해상도를 얻을 수 있음을 나타낸다. 

결론적으로 임무 탑재체에 적용된 2가지의 열 설계와 MLI를 이용한 단열 설계가 임무 탑재
체에 대하여 임무를 수행하기 위해 더 나은 열적 환경을 제공함을 해석을 통하여 검증하였다. 

 

4.3 HiREV(High Resolution Video and Image) 궤도 열 해석 결과 

현재, 6U HiREV 초소형 위성은 부착형 태양전지판이 아닌 전개형 태양전지판을 가짐으로
써 위성의 구조체 겉 표면에 별도로 부착된 부품이 별도로 존재하지 않으며, 모두 black 
Anodizing으로 열 코팅 처리가 되어 있다. 따라서, 구조체 겉 표면에 MLI 적용이 가능한 조건
을 가지고 있으며, 본 내용에서는 MLI를 이용하여 임무 수행 시에 임무 카메라 탑재체의 온도 
범위를 최대한 상온에 가까운 온도범위로 만들 수 있도록 하는 수동 열 설계를 진행하였다. 

해석 결과들은 크게 black anodizing 처리만 이루어진 경우와 MLI 열 설계가 이루어진 경
우로 나뉘어지며, 각각의 경우는 위에서 언급되었듯 총 3가지의 궤도 조건에 대해서 해석이 
수행되었다. 

결론적으로, MLI 열 설계를 실시한 결과, 대부분의 버스 시스템 부품들의 온도가 소폭 증가
하였지만 허용온도범위 내에 존재하였으며, 임무 탑재체의 온도는 black anodizing으로만 처
리한 경우보다 온도가 상승하여 상온에 가까워진 온도 분포를 가지게 되어 효과적인 열 설계
임을 확인하였다. 
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4.3.1 Worst hot orbit (mission mode) 
Fig. 14는 가장 뜨거운 조건인 worst hot orbit(mission mode)의 경우에 대한 온도 분포 해

석 결과이며, 위성의 전제적인 온도가 제일 높은 시간 때의 온도 분포이다. 온도 그래프의 수
렴성을 위해 8바퀴를 돌고 난 후 1,740초 후인 49,000초에서 결과를 도출하였다. 태양으로
부터 직접적으로 열을 받으므로 태양전지판이 위성의 구조체보다 상대적으로 가장 뜨거운 온
도를 가지며 시각적으로도 확인할 수 있다. 

Table 8은 black anodizing 처리된 경우의 해석 결과이며, 모든 부품들의 해석 결과 온도
가 허용 온도 범위를 만족하였다. 또한, 허용온도와 해석 온도와의 차이를 margin △T로 표
현하였으며, 모든 부품들이 0℃ 이상의 margin △T값을 보이므로 열적으로 안정함을 확인하
였다. Table 9는 MLI 열 설계가 적용된 경우이며, black anodizing 처리의 경우보다 모든 부
품들이 소폭 상승하였으나 모두 허용온도범위를 만족하였으며, 임무 탑재체의 온도도 상온에 
더 가까운 10℃ 이상의 온도를 가지므로 더 좋은 해상도를 가짐을 확인하였다. 

 

Table 8. Analysis result of HiREV designed by black anodizing on hot case (mission mode) 

Results (℃) Worst hot case - mission mode (black anodizing) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 71.5 31.5 51.5 33.5 85 

Solar panel –100 36.5 –63.5 97 28 125 

EPS board –40 57 17 33 52 85 

Battery –10 25 15 25 25 50 

Reaction wheel –40 56 16 37.5 47.5 85 

Star tracker –25 36.5 11.5 41 9 50 

GPS R –40 56 16 33 52 85 

GPS A –40 15 –25 45 40 85 

Magnetorquer –40 36 –4 9 61 70 
 

 
Fig. 14. Thermal analysis result of 6U HiREV designed by black anodizing on worst hot orbit 

(mission mode). HiREV, high resolution video and image.
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Table 8. (Continued) 

Results (℃) Worst hot case - mission mode (black anodizing) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

UV transceiver –40 35 –5 5 80 85 

UV antenna –40 15 –25 30 40 70 

S-band transceiver –40 35.5 –4.5 2.5 47.5 50 

S-band antenna –40 15 –25 30 90 120 

Camera lens –40 39.5 –0.5 4 76 80 

Camera module –40 36 –4 13.5 66.5 80 

Payload OBC –40 52 12 40 45 85 

Ethernet switch –40 34 –6 56 29 85 

HiREV, high resolution video and image. 

 

Table 9. Analysis result of HiREV designed by MLI coating on hot case (mission mode) 

Results (℃) Worst hot case - mission mode (MLI coating) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 77 37 55 30 85 

Solar panel –100 37 –63 97.5 27.5 125 

EPS board –40 62 22 37 48 85 

Battery –10 30.5 20.5 29.5 20.5 50 

Reaction wheel –40 62 22 41.5 43.5 85 

Star tracker –25 42 17 44 6 50 

GPS R –40 61 21 36 49 85 

GPS A –40 21.5 –18.5 46 39 85 

Magnetorquer –40 42.5 2.5 14.5 55.5 70 

UV transceiver –40 42 2 10 75 85 

UV antenna –40 24.5 –15.5 28 42 70 

S-band transceiver –40 42.5 2.5 8 42 50 

S-band antenna –40 24.5 –15.5 28 92 120 

Camera lens –40 47.3 7.3 10.85 69.15 80 

Camera module –40 44.65 4.65 17.5 62.5 80 

Payload OBC –40 58 18 45 40 85 

Ethernet switch –40 50 10 59 26 85 

HiREV, high resolution video and image. 
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4.3.2 Worst cold orbit (mission mode) 
Table 10과 Table 11의 경우 각각 black anodizing 처리 및 MLI 열 설계 처리가 된 경우

이며, 두 경우 모두 모든 부품들의 온도가 허용온도범위를 만족함을 확인하였다.  
 

4.3.3 Worst cold orbit (safe hold mode) 
Table 12의 경우 black anodizing 처리가 되어 있으며, worst cold orbit(safe hold mode)

의 경우 심우주 공간에 직접적으로 노출되어 있는 UV antenna와 S-band antenna가 허용온
도범위보다 낮은 온도를 가짐을 확인하였다. 

Table 13에서 MLI 열 설계를 수행한 경우, UV antenna와 S-band antenna의 온도가 높아
짐에 따라 허용온도범위를 만족하여 모든 부품이 허용온도범위를 만족함을 확인하였다. 

 

Table 10. Analysis result of HiREV designed by black anodizing on cold case (mission mode) 

Results (℃) Worst cold case - mission mode (black anodizing) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 62.7 22.7 37.5 47.5 85 

Solar panel –100 33.5 –66.5 84.5 40.5 125 

EPS Board –40 47 7 20 65 85 

Battery –10 15.7 5.7 11 39 50 

Reaction wheel –40 50 10 32 53 85 

Star tracker –25 32 7 29 21 50 

GPS R –40 48 8 20 65 85 

GPS A –40 7.5 –32.5 28 57 85 

Magnetorquer –40 23.5 –16.5 –6 76 70 

UV transceiver –40 23.5 –16.5 –9.5 94.5 85 

UV antenna –40 6.5 –33.5 –1 71 70 

S-band transceiver –40 23 –17 –12.5 62.5 50 

S-band antenna –40 6.5 –33.5 –1 121 120 

Camera lens –40 28 –12 –8.8 88.8 80 

Camera module –40 25.5 –14.5 –1.7 81.7 80 

Payload OBC –40 42.8 2.8 30 55 85 

Ethernet switch –40 35.4 –4.6 54.6 30.4 85 

HiREV, high resolution video and image. 
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Table 11. Analysis result of HiREV designed by mli coating on cold case (mission mode) 

Results (℃) Worst cold case - mission mode (MLI coating) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 68.5 28.5 42.3 42.7 85 

Solar panel –100 34 –66 82 43 125 

EPS board –40 53 13 25.4 59.6 85 

Battery –10 21.45 11.45 18.2 31.8 50 

Reaction wheel –40 56 16 36.5 48.5 85 

Star tracker –25 35 10 34 16 50 

GPS R –40 53 13 25 60 85 

GPS A –40 15 –25 31 54 85 

Magnetorquer –40 31.5 –8.5 1 69 70 

UV transceiver –40 31 –9 –2.75 87.75 85 

UV antenna –40 16 –24 3.5 66.5 70 

S-band transceiver –40 31 –9 –5.1 55.1 50 

S-band antenna –40 16 –24 3.5 116.5 120 

Camera lens –40 36.6 –3.4 –0.7 80.7 80 

Camera module –40 34.5 –5.5 4.3 75.7 80 

Payload OBC –40 48.8 8.8 35.5 49.5 85 

Ethernet switch –40 42.8 2.8 49 36 85 

HiREV, high resolution video and image. 
 

Table 12. Analysis result of HiREV designed by black anodizing on cold case (safe hold mode) 

Results (℃) Worst cold case – safe hold mode (black anodizing) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 56 16 30.5 54.5 85 

Solar panel –100 28 –72 84 41 125 

EPS board –40 39.5 –0.5 11.3 73.7 85 

Battery –10 8.5 –1.5 3.1 46.9 50 

Reaction wheel –40 42 2 21 64 85 

Star tracker –25 12.8 –12.2 0.7 49.3 50 

GPS R –40 30 –10 0.6 84.4 85 

GPS A –40 2 –38 22 63 85 

Magnetorquer –40 15 –25 –14 84 70 

UV transceiver –40 15.5 –24.5 –18.5 103.5 85 

UV antenna –40 –5 –45 –13.1 83.1 70 

S-band transceiver –40 15 –25 –21 71 50 



 

 

6U 급 초소형 위성 열 설계 및 열 해석 

276  |  https://doi.org/10.52912/jsta.3.3.257 

Table 12. (Continued) 

Results (℃) Worst cold case – safe hold mode (black anodizing) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

S-band antenna –40 –5 –45 –13.4 133.4 120 

Camera lens –40 20 –20 –17.3 97.3 80 

Camera module –40 17.5 –22.5 –11.5 91.5 80 

Payload OBC –40 33 –7 0.5 84.5 85 

Ethernet switch –40 25.5 –14.5 7 78 85 

HiREV, high resolution video and image. 

 

Table 13. Analysis result of HiREV designed by mli coating on cold case (safe hold mode) 

Results (℃) Worst cold case – safe hold mode (mli coating) 

Components Limit Tmin Margin Analysis Tmin Analysis Tmax Margin Limit Tmax

OBC –40 61 21 35 50 85 

Solar panel –100 27 –73 85 40 125 

EPS board –40 45 5 15.5 69.5 85 

Battery –10 12.3 2 6.9 43.1 50 

Reaction wheel –40 48 8 26 59 85 

Star tracker –25 18 –7 7 43 50 

GPS R –40 36 –4 6.5 78.5 85 

GPS A –40 10 –30 25 60 85 

Magnetorquer –40 23.5 –16.5 –6.9 76.9 70 

UV transceiver –40 23.5 –16.5 –11.5 96.5 85 

UV antenna –40 5 –35 –8 78 70 

S-band transceiver –40 23 –17 –13.6 63.6 50 

S-band antenna –40 5 –35 –8 128 120 

Camera lens –40 28.5 –11.5 –9.3 89.3 80 

Camera module –40 26.5 –13.5 –5.1 85.1 80 

Payload OBC –40 38.8 –1.2 5 80 85 

Ethernet switch –40 31 –9 12.5 72.5 85 

HiREV, high resolution video and image. 

 

5. 결론 

본 논문에서는 6U급 HiREV 초소형 위성은 고해상도 이미지 및 동영상 촬영이라는 임무를 
위해 직경 90 mm 망원렌즈가 결합된 2.5U 크기의 광학 카메라가 탑재되며 임무의 성능을 
보장하기 위해 열 제어 시스템 설계가 이루어졌다. 
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열 제어 시스템의 설계 사항에 따른 결과는 다음과 같다. 
 
1. 임무 탑재체 카메라 렌즈 구조체에 aluminum tape를 적용하여 카메라 렌즈의 온도가 

상승하였고, 카메라 렌즈 - 카메라 모듈 간 온도차가 감소하였다. 
2. 상이 마지막으로 맺히는 카메라 모듈과 카메라 렌즈 사이에 열전도율이 높은 구리재질로 

된 형상인 copper bridge 4개를 부착함으로써 모듈과 렌즈 간의 온도차가 감소하였다. 
3. HiREV 초소형 위성 구조체의 겉 표면에 MLI를 적용함으로써 임무 탑재체의 온도가 전

체적으로 상온에 가까운 온도까지 상승하였으며, UHF/VHF(Ultra High Frequency 
/very High Frequency) antenna 및 S-band antenna의 허용온도범위가 만족되었다. 

 
해석을 수행한 결과, 임무 탑재체에 적용된 aluminum tape 및 copper bridge의 2가지 열 

설계를 통해 카메라 모듈과 렌즈 간의 온도차 감소 효과를 확인하였다. MLI 열 설계는 임무 
탑재체 카메라의 렌즈의 온도를 상승시켜 상온에 가깝게 하였으며, UHF/VHF antenna 및 S-
band antenna의 허용온도범위를 만족시켰다. 

본 논문에서는 국내에서 최초로 개발된 6U급 초소형 위성 HiREV에 대해서 다양한 열 해
석을 수행함으로써 임무 탑재체를 위한 열 제어 시스템 설계가 잘 이루어졌음을 확인하였다. 

6U급 초소형 위성은 1U 및 3U급 초소형 위성에 비하여 부피가 크고 고전력을 사용할 수 있
어 미래의 우주 개발 및 탐사를 위한 복잡하고 다양한 임무를 수행할 수 있는 가능성을 내재하
고 있다. 따라서 앞으로 6U급 초소형 위성의 개발이 더욱 많이 이루어질 것으로 판단된다. 

본 논문의 내용은 향후에 국내 및 해외에서 더 다양하고 복잡한 임무 탑재체를 탑재한 6U
급 초소형 위성을 개발할 때에 유용한 자료로 활용될 것으로 기대된다. 
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요 약 

본 논문은 한국항공우주연구원에서 운영 중인 우주물체 충돌위험 관리시스템의 개발 및 운영 현황을 포함

하고 있다. 현재 저궤도위성 6기, 정지궤도위성 3기에 대해 24시간 충돌위험을 모니터링하고 있으며, 필요

시 충돌회피기동을 통해 충돌위험을 완화하여 안전하고 안정적으로 운영하고 있다. 2007년 중국의 자국위

성 요격실험 이후 본격적으로 우주물체와 운영위성 간 충돌위험을 모니터링하고 있으며, 신속하고 효율적

으로 상황에 대처하기 위해 다양한 충돌위험 관리시스템을 개발해왔다. 본 논문에서는 2007년 이후 현재

까지 개발된 우주물체 충돌위험 관리시스템에 대한 소개, 현재 지구주변의 인공우주물체 현황, 현재 운영 

중인 시스템에 대해 기술하였으며, 나아가 앞으로의 전망과 향후 계획에 대해 소개하였다. 

Abstract 

This paper includes the development and operational status of the space object collision risk management 
system operated by the Korea Aerospace Research Institute. Currently, it monitors 6 low-orbit satellites 
and 3 geostationary satellites for collision risks 24 hours, enabling prompt collision avoidance maneuvers to 
ensure safe and stable operations. Since Chinese anti-satellite test (ASAT) in 2007, the monitoring of 
collision risks between space objects and operational satellites has been taken seriously, leading to the 
development of various collision risk management systems to respond quickly and efficiently to such 
situations. This paper provides an introduction to the space object collision risk management system 
developed from 2007 to the present, the current status of artificial space objects around Earth, and the 
system currently in operation. Additionally, it outlines future prospects and plans for the system. 

핵심어 : 우주파편, 우주상황인식, 충돌위험, 충돌회피기동, 위험관리시스템 
Keywords : space debris, space situational awareness, collision probability, 

collision avoidance maneuver, risk management system 
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1. 서론 

지난 60여 년간 인류의 활발한 우주개발로 인해 지구주위 궤도상에 수많은 인공우주물체
가 존재하게 되었다. 지금까지 발사된 지름 10 cm 이상의 우주물체는 57,300여 개로 집계되
며, 이 중 대기로 재진입하여 소각된 29,600여 개 물체를 제외한 27,700여 개의 물체가 여전
히 지구 주변 궤도상에 존재하고 있다[1]. 특히 다목적실용위성이나 차세대중형위성 등 고도 
2,000 km 이하의 저궤도 영역에 많은 우주물체가 밀집되어 있는데, 초속 7–8 km의 빠른 속
도로 움직이는 물체와 충돌할 경우 부분손상이나 영구손상뿐 아니라 수많은 충돌파편을 양산
하여 다른 위성들에게 심각한 위협이 될 수 있다. 2009년 미국 이리듐 33 위성과 러시아 코
스모스 2251 위성이 궤도상에서 충돌하여 약 2,500여 개 파편을 양산하기도 하였으며, 2016
년 유럽우주국 센티넬 1A의 경우 우주물체와의 충돌로 인해 태양전지판이 손상되는 등 우주
물체와의 충돌로 심각한 피해를 받는 상황이 지속적으로 발생하고 있다[2]. 

향후 이와 같은 상황은 더욱 악화될 것으로 전망된다. 뉴스페이스 시대의 본격화에 따라 기
존 소수의 대형위성보다는 다수의 소형위성 운영이 늘어나고, 다양한 민간기업에서도 우주개
발에 참여하기 시작함에 따라 10년 전인 2003년 신규 우주물체 126개에서 2022년 3,100여 
개로 23배 이상 급격히 우주물체가 증가하였다. 올해 상반기까지 등록된 신규 우주물체가 약 
1,900여 개로 향후 3,000–4,000여 개 우주물체가 매년 생겨날 것으로 예상된다. 한편, 2020
년부터 운영이 시작된 미우주군 스페이스팬스는 기존에 추적하지 못했던 지름 3–5 cm의 물
체까지 추적이 기능해졌고, 상대적으로 크기는 작지만 위성에 주요한 손상을 야기하기에는 
충분하기에 위성을 안전하게 운영해야 하는 지상국은 기존 27,700여 개 물체뿐 아니라, 
100,000개에 가까운 우주물체를 고려해야 하는 상황이 되었다[3].  

한국항공우주연구원에서는 저궤도위성 5기, 정지궤도위성 3기, 달탐사선 1기를 운영하고 
있으며, 운영위성들에 근접하는 우주물체를 24시간 모니터링하고 주요한 물체들과의 충돌위
험을 관리하고 있다[4]. 장기적 국가계획에 따라 2030년 이후 국가우주자산의 수가 80기 이
상이 될 것으로 예상됨에 따라 현 시스템의 자동화 비율 상향이나 분석용량 증대, 새로운 환
경에 대한 분석 기능 추가 등 지속적으로 시스템을 고도화하고 있다. 

본 논문의 2장에서는 현 시점의 저궤도, 정지궤도 우주물체의 현황에 대해 분석하였고, 3장
에서는 ACAS(automated conjunction analysis system), KARISMA(KARI space debris 
collision risk management system), CAFAST(conjunction assessment flow automation 
support tool), CAFAST II와 같은 한국항공우주연구원의 우주물체 충돌위험 관리시스템의 발
전과정에 대해 소개하였다. 4장에서는 현재 운영 중인 CA-FAST II 주요기능들에 대해 소개하
였고, 5장에서는 앞으로의 전망, 발전방향들에 대해 고찰하였다. 

 

2.  저궤도, 정지궤도 우주물체의 현황 

Fig. 1은 SATCAT(satellite catalog)에 포함된 정보를 바탕으로 궤도영역 및 기능에 따라 분
류한 결과이다[5]. 지금까지 총 55,438개 물체가 발사되었으며, 이 중 28,529개의 물체는 대
기로 재진입하여 소멸되었다. 재진입한 물체의 경우 저궤도상에 발사되어 임무 후 고도하강
하여 재진입하거나 오랜 기간 방치된 상태에서 서서히 고도가 낮아져 재진입하는 것이 일반
적인 과정이다. 현재 궤도상에 존재하는 물체는 총 26,909개이며, 저궤도에 78%, 중궤도에 
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18%, 정지궤도에 4%의 물체가 존재하는 것으로 나타나 저궤도 영역에 우주물체들이 집중적
으로 분포하고 있음을 알 수 있다. 국적별 비율을 살펴보면 미국이 40%, 러시아(소련)이 28%, 
중국이 19%를 차지하여 세 국가의 우주물체가 전체 87%를 차지하는 것으로 나타났다. 이는 
실제 우주개발이 활발하기도 하지만 궤도상 충돌, 위성요격실험, 고의적 분열 등으로 많은 우
주파편이 생성된 것이 주요한 원인으로 볼 수 있다. 

물체의 종류별 분류의 경우, 위성이 39%, 발사체가 9%, 우주파편이 52%를 차지하였고, 위
성의 경우 전체 10,440개 중 70%가 정상운영 중인 위성으로 높은 비중을 차지하고 있는데, 
이는 스타링크 초대형 군집위성군의 영향으로 볼 수 있고, 뉴스페이스 영향에 따라 향후 지속
적으로 증가할 것으로 예측된다. 

Fig. 2는 SATCAT 데이터에 포함된 임무고도 정보를 이용하여 고도별 우주물체의 집중도를 
확인한 결과로 동시에 현재 운영 중이거나, 운영 예정인 국가위성의 임무고도를 함께 표기하
여 상대적인 위험도를 확인해보고자 하였다. 운영위성 중 스타링크 초대형군집 위성군과 동
일한 고도에서 임무를 수행하고 있는 다목적실용위성 5호의 고도영역에서 압도적으로 높은 
집중도를 보여주었다. 이는 실제 충돌위험 관리업무를 수행하면서 발견되었던 근접빈도의 폭
발적 증가추세와도 일맥상통한 결과이다. 고도 550 km 이상의 구역에서는 고도가 높아질수

 
Fig. 1. SATCAT catalog data statistics. SATCAT, satellite catalog. 

Fig. 2. Space environment analysis for the low orbit operational satellite. 
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록 물체의 집중도가 높아지는데 이는 고도 770 km에서 발생한 미-러 위성충돌과 고도 850 
km에서 발생한 중국의 자국위성요격실험의 영향으로 볼 수 있다[6,7]. 향후 발사될 차세대중
형위성 4호의 경우, 고도 888 km에 위치할 것으로 예상되기에 발사 후 언급한 2건의 분열파
편과 근접상황이 자주 발생할 것으로 예상할 수 있다. 한편, 고도 500 km 이하의 영역에서는 
대기항력으로 인해 궤도수명이 짧아 물체의 집중도가 낮게 나타난다. 대부분의 국가위성이 
고도 500–700 km 범위 내 위치하거나 할 예정이기에 해당 영역에 대한 현황을 살펴보면, 
9,296개 물체 가운데 절반이 운영 중인 미국, 러시아, 프랑스 위성들인 것으로 나타났다. 이
를 통해 우주교통관제의 측면에서 위성운영국이나 중앙관리기관과의 데이터 공유체계를 마
련하고 상호 간 소통할 수 있는 정책적, 기술적 방안 마련이 시급함을 알 수 있다. 

정지궤도의 경우, 국제전기연합(ITU, International Telecommunication Union)의 승인을 
받아 주파수와 기준경도 범위를 발사전에 할당받는다. Fig. 3은 한국항공우주연구원에서 운영 
중인 3기 정지궤도위성과 주변 위성들을 나타낸다. 천리안 위성의 경우, 경도 128.15도를 기
준으로 0.1도 범위 내에서 운영 중이며, 정지궤도복합위성 2A, 2B는 128.25도를 기준으로 
0.1도 범위 내에서 운영하고 있다. 특히 정지궤도복합위성의 경우, 동일한 궤도유지박스
(station keeping box)에 머무르면서 서로 충돌하지 않도록 동시운영(co-location) 전략을 사
용하고 있다. 인근에 위치한 위성들로는 러시아, 일본, 라오스 위성이 있으며, 장기 경도변화
를 관찰해보면 천리안 위성들을 포함하여 일본과 라오스의 경우, 주어진 운영범위 내에서 잘 
유지되고 있었다. 이를 위해 천리안 위성들의 경우, 각각 매주 2회씩 좌우 영역유지, 상하 영
역유지를 위한 궤도조정을 실시하고 있다. 정지궤도영역의 경우, 정상적으로 운영 중인 위성
의 비율이 높은 편이기에 대부분 주어진 영역을 잘 유지하고 있으나, 갑작스러운 고장이나 폐
기임무 실패 등으로 정지궤도 영역에 머무르는 경우, 다른 정지궤도위성의 운영영역으로 표
류하는 경우가 발생하고, 이는 많은 위성의 심각한 영향을 미칠 수 있다. Fig. 4에서는 
RADUGA 1-7이나 EUTE 25C가 대표적인 예시로 볼 수 있다. 

 

Fig. 3. Space environment analysis for the geostationary orbit operational satellite. KARI, 

Korea Aerospace Research Institute. 
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3. 한국항공우주연구원 우주물체 충돌위험 관리시스템 발전과정 

한국항공우주연구원에서 본격적으로 운영위성과 근접우주물체 간 충돌위험 분석 및 관리
를 수행한 시점은 중국의 자국위성 요격실험이 수행된 2007년부터였다. Fig. 5는 FENGYUN 
1C 위성요격실험 결과 발생한 파편들의 고도분포를 나타낸다. 880 km 고도에서 충돌 및 폭
발이 발생하였지만 Fig. 5와 같이 200 km에서 1,500 km까지 분열파편이 넓은 고도영역에 분
포하여 저궤도 대다수 운영위성에 영향을 주었다.  

당시 한국항공우주연구원에서는 다목적실용위성 1호, 2호를 운영하고 있었고, 매일 운영위
성의 궤도와 FENGYUN 1C 파편 간 충돌위험 분석을 운영자가 수동으로 분석하였다. 북미항
공우주방위사령부(NORAD, North American Aerospace Defence Command)에서 배포하는 

Fig. 4. Longitude trend for geostationary orbit satellites. 

 

Fig. 5. Gabbard Plot of FENGYUN 1C Debris. Plot shows the apogee and perigee of each 

piece plotted against its orbital period [7]. 
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TLE(two line element) 데이터를 이용하여 향후 7일 혹은 30일 동안 운영위성과 분열파편의 
근접상황과 충돌위험을 예측하였고, Fig. 6과 같은 보고서를 작성하여 유관기관에 전파하였다. 
초기에는 FENGYUN 1C 파편에 대한 분석을 주로 수행하였으나, 점차 다른 궤도상 분열상황
으로 발생한 파편까지 분석의 범주에 포함하여 분석의 범위를 확장하였다. 동시에 데이터 일
관성 분석, 충돌위험 상세분석, 충돌회피기동에 대한 개념수립, 절차 및 업무의 명세화와 같
이 위성의 운영과 충돌위험 관리업무에 대한 개념이 정립되기 시작하였다. 

2009년 미국과 러시아 위성의 궤도상 충돌로 2,000개 이상 파편이 다시 발생하였고, 기존 
대비 많은 충돌위험이 발생하였기에 자동화 개념이 포함된 충돌위험 관리업무의 체계가 Fig. 
7과 같이 마련되었다. 1단계(자동예측)에서는 NORAD 데이터를 자동으로 획득하고 향후 7일
간 근접상황을 모니터링하며, 그 결과 근접거리가 1 km 이내인 물체가 있을 경우 2단계로 전

Fig. 7. Workflow diagram over time [8]. 

 
Fig. 6. Example daily report for conjunction analysis of FENGYUN 1C DEB. 
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환된다. 2단계(수동예측)은 수시로 갱신되는 운영위성과 근접물체의 궤도정보를 이용하여 반
복적으로 충돌위험을 분석하며, 그 결과 근접거리 100 m 이내이거나 충돌확률이 1/1,000 이
상인 경우 다음 단계로 진입한다. 3단계(회피기동 계획단계)는 반복적인 수동예측을 수행하여 
충돌회피기동 여부를 결정하고, 위성의 촬영임무나 운영 상 제한사항을 고려하여 충돌회피기
동 계획을 수립한다. 4단계(회피기동 수행)에서는 수립된 충돌회피기동 계획을 위성명령으로 
변환하여 위성에 업로드하고 위성기동 전반의 과정을 관리한다. 마지막 5단계(회피기동 종료)
에서는 기동 후 궤도정보를 이용하여 충돌회피기동 평가를 수행하며, 유관기관에 결과를 공
지한다. 

지속적인 우주개발과 궤도상 분열상황이 발생함에 따라 우주물체의 수가 증가하였고, 이로 
인해 우주물체 충돌위험 관리업무의 부담 또한 계속 증가하였다. 이에 Fig. 8과 같이 2010년 
우주파편 충돌분석 자동화시스템(ACAS)를 개발하여 운영에 활용하기 시작하였다. 매일 2번
씩 NORAD의 데이터를 자동으로 획득하고 상용 S/W인 STK(satellite tool kit)과 연동하여 
충돌위험분석을 수행하고 특정 기준을 만족하는 상황 발생시 담당자에게 이메일을 전송하는 
기능이 구현되었다. 또한 기존 TLE 데이터 기반의 분석뿐 아니라 충돌분석에 특화된 
CSM(conjunction summary message) 데이터도 처리할 수 있도록 개발되어 운영에 활용되
기 시작하였다. 

2010년 정지궤도위성인 천리안위성과 2012년 다목적실용위성 3호 위성이 성공적으로 발
사됨에 따라 늘어난 위성들의 임무운영 안정성에 관심이 커져갔다. 이에 한국항공 우주연구
원은 2010년부터 국가현안문제해결형(NAP, national agenda project) 협동연구과제인 “우주
파편 충돌위험 종합관리시스템 개발 및 우주파편 제거시스템 연구”를 수행하여 2013년 
KARISMA 개발을 완료하였고, 2014년부터 정상운영하기 시작하였다[9]. KARISMA는 충돌위
험을 분석하는 기본적 기능에 궤도결정 기능이나 충돌회피기동 수립계획을 추가하여 충돌위
험 관리를 위한 업무들을 하나의 시스템에서 모두 수행할 수 있도록 개발되었다. 또한 Fig. 9
와 같이 근접상황에 대한 이해를 증진시키는 시각화 기능도 강조하였다. 

 

Fig. 8. ACAS system architecture [8]. ACAS, automated conjunction analysis system. 
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Fig. 10은 KARISMA 주요 모듈과 데이터 인터페이스를 나타낸다. SMM(system management 
module)은 외부기관과 데이터를 송수신하고, 각 모듈의 결과물들을 저장 및 관리하는 기능을 담
당한다. CAM(conjunction assessment module)은 연합우주작전센터(CSpOC, Combined 
Space Operation Center, 과거명칭 JSpOC)로부터 획득한 TLE, CSM 데이터를 이용하여 운
영위성과 충돌위험을 분석하고 결과를 나타내는 역할을 담당한다. 다수의 근접상황을 표 형
태로 요약하여 수치적 정보를 나타내고, 사용자가 지정한 상황에 대한 3차원 근접상황 디스
플레이 기능도 제공한다. 우주물체 추적이 가능한 레이더나 망원경이 가용한 경우, 획득한 추
적데이터로부터 우주물체의 정밀한 궤도를 결정하는 ODM(orbit determination module)는 
광학추적데이터, 레이더추적데이터, 위성 GPS 수신기 항행해 등의 관측데이터를 처리할 수 
있으며, 처리된 궤도데이터는 CAM에 전달되어 상세분석에 활용된다. AMM(avoidance 
maneuver module)은 충돌회피기동 계획을 수립하는 기능으로 일반적으로 많이 사용하는 
기동전략을 적용하거나 연료나 기동주기를 최적화하는 전략을 적용하여 충돌회피기동 계획
을 수립할 수 있으며, 초기궤도 및 추력기 사용시 발생하는 오차를 고려한 몬테칼로 시뮬레이
션 기능도 구현되었다[10]. 

Fig. 11의 CA-FAST은 KARISMA 개발경험을 바탕으로 업무의 자동화 비율 향상을 목표로 
2016년 개발되었다[11]. KARISMA의 경우, 충돌위험 관리 전반에 대한 내용을 포괄하는 한
편, CA-FAST의 경우 충돌위험 관리 실무담당자의 업무 흐름에 맞도록 개발되었다. 정의된 
시간마다 CSpOC 데이터를 획득하여 데이터베이스에 저장하고 결과를 전시하는 주요 기능
은 KARISMA와 유사하며, 정해진 기준을 만족할 경우 문자메세지를 운영자에게 발송하여 상
황을 전파하는 기능과 근접상황 발생하거나 운영위성의 기동을 수행한 경우, 사전에 CSpOC
에 공유하여 갱신된 충돌위험분석 결과를 제공받는 기능, 통계기능의 보완, 정지궤도 위성에 
대한 모니터링 강화 등의 개선되었다. 뿐만 아니라 매월 작성하는 상세분석 보고서를 자동으
로 작성해주는 기능도 추가되어 운영자의 업무 부담을 경감시켜주었다. CA-FAST는 이후 우
주상황인식 및 위성운영 유관기관에도 전달되어 관련 업무에 활용되기도 하였다. 

 
Fig. 9. KARISMA System in KARI. KARISMA, KARI space debris collision risk management 

system. 
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우주교통관제의 중요성이 대두됨에 따라 여러 우주운영기관과의 인터페이스 보완의 필요
성, 우주물체 및 운영위성의 급증에 따른 분석용량 확장의 필요성, 우주물체 분열과 같은 돌
발적 우주상황에 대응하기 위한 목적으로 2022년 CA-FAST의 고도화 버전인 CA-FAST II가 
Fig. 12와 같이 개발되어 지금까지 운영에 활용되고 있다(Fig. 13). CA-FAST II에 대한 추가 
내용은 4장에서 소개하였다. 

 
 

 
Fig. 10. KARISMA system architecture. CAM, conjunction assessment module; ODM, orbit 

determination module; AMM, avoidance maneuver module; SMM, system management 

module; TLE, two line element; CSM, command/service module; KARISMA, KARI space 

debris collision risk management system.  

  
Fig. 11. CA-FAST main window. CA-FAST, conjunction assessment flow automation support tool.
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4.  근접 우주물체 대응업무 자동화 지원 툴(CA-FAST II, 
Conjunction Assessment Flow Automation Support 
Tool-II) 

한국항공우주연구원에서는 Fig. 14와 같이 운영위성에 근접하는 물체와 충돌위험을 관리하
고 있다. CSpOC이나 LEOLABS社로부터 CDM(근접데이터메시지, conjunction data message)
를 수신하여 기준에 따라 관심단계, 주의단계, 경계 및 심각단계로 대응하고 있으며, 충돌회피
기동에 해당하는 주의단계는 지금까지 11회 있었고, 운영위성이 모두 기동능력이 있기 때문에 
경계 혹은 심각단계 진입은 없었다.  

CA-FAST II는 이상의 절차를 신속하고 효율적으로 수행하는데 초점을 맞추어 개발되었다. 
2022년 1차 개발이 완료되어 운영을 시작하였으며, 2023년 신규기능 개발을 지속적으로  

 
Fig. 13. Development history of conjunction assessment tool for KARI. ACAS, automated 

conjunction analysis system; KARISMA, KARI space debris collision risk management 

system; CA-FAST, conjunction assessment flow automation support tool; KARI, Korea 

Aerospace Research Institute. 

 
Fig. 12. CA-FAST II main window. CA-FAST, conjunction assessment flow automation 

support tool. 
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진행하고 있다. 시스템의 주요 기능은 아래와 같다. 
 

• 우주상황인식 데이터 획득 및 관리 기능 
• 충돌위험 시각화 및 상세분석 기능 
• 외부기관 인터페이스 기능 
• 통계분석 기능 
• 충돌회피기동 계획 기능 
• 우주물체분열 분석 기능 

 

4.1 우주상황인식 데이터 획득 및 관리 기능 

우주상황인식 데이터에는 우주기상정보, CSpOC에서 제공하는 TLE 데이터, CDM 데이터, 
LEOLABS에서 제공해주는 CDM 데이터가 있으며, 정해진 시간 간격에 따라 자동으로 데이
터를 획득하고 SQL 데이터베이스에 저장하게 된다. 한 주간 수신한 데이터의 간단한 통계를 
확인할 수 있도록 구현하였으며, Fig. 15와 같이 표 형태로 근접상황을 표시하여 각 필드의 조
건을 적용하여 원하는 근접상황들만 확인할 수 있다. 2022년 1년 동안 획득한 CspOC CDM
과 LEOLABS CDM의 수는 약 10만 건 이상이며, 향후 운영위성 증가에 따라 2030년 이후에
는 연간 100만 건 이상의 정보들이 획득되어 활용될 것으로 예측된다.  

획득한 정보 중 Fig. 14의 “C1”의 조건을 만족하는 경우, Fig. 16과 같이 텔레그램 메시지를 
관계자에서 전달하도록 구현되어 있으며, 메시지를 수신한 그룹에서는 즉각적으로 상황에 대
해 논의하여 대응할 수 있다. 근접물체의 이름, 근접시점, 거리, 반경방향의 거리, 충돌확률, 
반경방향에 대한 궤도불확실성에 대한 정보를 포함하며, 동일한 근접상황에 대해 여러 건의 
CDM 데이터가 수신되기 때문에 근접거리에 대한 변화를 나타내도록 구현하였다. 이를 통해 
24시간 모니터링 및 대응 체계를 유지할 수 있다. 

 

Fig. 14. KARI collision risk management process. KARI, Korea Aerospace Research Institute.
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4.2 충돌위험 시각화 및 상세분석 기능 

특정 이벤트에 대한 정보 확인을 위해 Fig. 17과 같이 2차원, 3차원 그래픽 디스플레이를 
확인할 수 있다. CDM 데이터 내 포함된 운영위성과 근접물체의 궤도정보, 궤도정보에 대한 
공분산 정보를 이용하여 궤도 및 궤도불확실성을 모사하였다.  

그림에서 운영위성과 근접물체 주변에 녹색 및 적색으로 표현된 타원체가 궤도의 불확실성
을 의미하는 것으로 타원체가 큰 경우 그만큼 궤도의 불확실성이 크다는 것을 의미한다. 이는 
두 물체 간 충돌확률과도 연관된 수치이며, 직관적으로 불확실성에 대해 파악할 수 있다는 장

 
Fig. 16. CA-FAST II event alarm function. CA-FAST, conjunction assessment flow auto-

mation support tool. 

 
Fig. 15. CA-FAST II data display window. CA-FAST, conjunction assessment flow auto-

mation support tool. 
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점이 있다. 시간에 따른 상대위치의 변화를 동영상 및 사진으로 저장할 수 있는 기능이 있고, 
운영위성 중심으로 관점을 자유롭게 변경할 수 있도록 구현하였다. 해당 기능은 유니티 그래
픽엔진을 이용하여 개발되었고, 현재 지속적으로 고도화 중이다. 

CDM 데이터는 미래시점의 근접상황에 대한 정보를 포함하기에 궤도예측 과정이 필요하며, 
궤도예측 기간이 길어질수록 그 오차는 커지는 특징이 있기 때문에 특정 근접상황에 대해 최
초 CDM 배포 후 업데이트되는 관측데이터를 처리하여 CDM 데이터를 갱신하여 배포한다. 
따라서 동일한 근접상황에 대한 CDM에 대한 추이를 살펴보면 데이터의 일관성과 신뢰성을 
확인할 수 있다. Fig. 18은 추세분석 예시를 나타내는 것으로 다목적실용위성 5호와 PSLB 
DEB와의 근접상황에 대해 총 14개의 CDM 데이터가 생성되었으며, 갱신에 따른 근접거리, 
반경방향거리, 충돌확률의 변화 추이를 확인할 수 있다. 데이터 갱신에 따라 해당 값들의 변
화폭이 크다면 데이터의 일관성을 의심해볼 수 있다. Fig. 18의 경우, 1–6번 데이터에서 일관
적인 경향을 볼 수 있고, 7–14번 데이터에서 일관적인 경향을 확인할 수 있다. 이 경우는 다
목적실용위성 5호의 궤도조정이 7/11에 수행된 영향으로 데이터의 일관성 측면에서 양호하
다고 할 수 있다. 

시각화 기능과 추세분석을 통해 근접상황과 데이터 일관성에 대해 파악한 이후에는 운영위
성의 정밀궤도정보를 이용하여 상세분석을 수행할 수 있다. CDM 데이터에 포함된 운영위성
과 근접물체의 궤도정보 중 운영위성의 궤도정보의 경우, 위성을 직접 운영하는 운영국이 보
유한 정보가 더 정밀하기 때문에 이로 대체하여 분석을 수행할 수 있다. 상세분석에는 근접물
체에 대한 상세정보, CDM 갱신에 따른 근접거리, 반경방향거리, 충돌확률에 대한 추세 분석, 
CDM에 포함된 두 물체의 위치불확실성의 변화 추세 분석, 운영위성의 궤도를 운영국이 보
유한 정밀궤도정보로 대체했을 때 충돌위험분석 등이 포함된다. 

Fig. 19는 CA-FAST II를 이용하여 자동으로 생성된 상세분석보고서의 예시로 내부 관계자
들에게 전달되어 충돌회피기동 수행여부에 대한 결정 등 상황전파 및 의사결정의 주요자료로 
활용된다. 

 

 
Fig. 17. CA-FAST II visualization window. CA-FAST, conjunction assessment flow auto-

mation support tool. 
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4.3 외부기관 인터페이스 기능 

한국항공우주연구원에서는 운영위성들의 궤도정보를 CSpOC에 매일 정기적으로 업로드하
고 있다. CSpOC은 전세계에 위치한 지상관측 인프라를 이용하여 우주물체를 식별하고 추적
하고 있지만 사전에 예고되지 않은 궤도기동의 경우, 이를 식별하여 업데이트하는데 상대적

 
Fig. 18. CA-FAST II trend analysis window. CA-FAST, conjunction assessment flow auto-

mation support tool. 

 
Fig. 19. Fine assessment example for KOMPSAT-3A. 
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으로 오랜 시간이 걸리는 문제가 있다. 위성을 운영하는 기관의 입장에서도 기동 이후 달라지
는 궤도에서 새로운 근접상황이 발생할 가능성이 존재하기에 궤도기동을 계획하는 경우, 
CSpOC에 기동에 대한 정보나 기동 후 예상궤도를 전달하여 운영의 안정성과 효율성을 추구
하고 있다. 이미 CNES, ESA, IRIDIUM, OneWeb, SpaceX, Telesatm Planet 등의 운영기관
에서는 매일 운영위성들의 궤도를 CSpOC에 업로드하고 있다.  

Fig. 20은 CSpOC에 궤도데이터를 업로드하거나 다운로드할 수 있는 기능을 나타낸다. 왼
편의 로컬 드라이브의 정보를 오른편 CSpOC 서버에 업로드하거나 반대로 CSpOC 서버에 
공개된 다른 위성들의 정밀궤도데이터를 다운받아 분석에 활용할 수 있다. 그림에서 한국항
공우주연구원이 운영하는 정지궤도 3기의 정밀궤도데이터가 업로드되어 있는 모습을 볼 수 
있는데, 정지궤도위성의 경우 운영범위 내에 머무르기 위해 빈번하게 궤도기동을 수행하기 
때문에 매일 CSpOC에 정밀궤도데이터를 자동으로 업로드하고 있다. 

한편, CSpOC이나 LEOLABS처럼 운영위성에 근접하는 물체에 대한 정보를 획득하고 싶다
면 독자적인 정밀추적인프라를 구축해야 한다. 국내에서 우주상황인식 용도로 운영되는 레이
더시스템은 없지만 일부 기관에서 우주물체 추적용 광학망원경을 운영하고 있어, 현재 한국
항공우주연구원에서는 관심단계의 우주물체가 식별되면 추적기관에 추적을 요청하고 있다. 
추적된 우주물체의 궤도정보를 이용하여 상세분석에 활용할 수 있기 때문에 식별 즉시 추적
요청을 할 수 있도록 자동화 기능을 구현하여 운영 중이다. Fig. 21은 추적요청기능에 대한 사
항으로 관심우주물체가 식별되면 표에 기록되며, 사전 협의된 요청양식으로 문서가 자동 생
성되어 유관기관 담당자에게 메일을 통해 전달된다. 추적가능여부, 추적데이터가 있는 경우 
이력 관리를 위해 결과를 해당 화면에서 기록하고 있다. 

이는 향후 개발되어 운영될 국가 차원의 우주상황인식 인프라와의 인터페이스로도 연결될 
수 있다. 추가적으로 추적이 실패한 경우에 대한 원인 분석 등 각종 통계 분석에 활용될 수 
있다. 

 
  

 
Fig. 20. CSpOC request window. CSpOC, Combined Space Operation Center. 
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4.4 통계분석 기능 

특정 근접상황에 대한 상세분석뿐 아니라 장기적으로 축적된 충돌위험상황들의 정보를 이
용하여 충돌위험상황의 추이를 이해할 수 있으며, 상습적으로 근접하는 물체를 식별하거나 
충돌위험상황의 빈도가 높은 위성임무궤도를 파악하여 향후 위성개발에 활용하는 등 다양한 
형태로 통계분석 결과를 이용할 수 있다. CA-FAST가 처음 운영되기 시작한 2016년부터 현
재까지 약 7년간의 정보가 데이터베이스에 저장되어 있으며, 신규 컨텐츠에 대한 업데이트 
및 마이그레이션을 지속적으로 수행하고 있다.  

Fig. 22는 2023년 1월부터 8월까지 운영위성 별 근접상황 발생빈도를 나타내며, Fig. 23은 
동일 기간 모든 운영위성에 대한 근접상황에서 상대 접근물체의 종류에 대한 비율을 나타낸
다. 스타링크 대규모위성군의 영향에 따라 유사고도인 다목적실용위성 5호, 3A호와 차세대중
형위성 1호의 근접상황 발생빈도가 두드러지게 높고, 스타링크나 원웹 등 운영 중인 군집위

 
Fig. 21. Tracking request window. 

 
Fig. 22. Statistics window – number of conjunction event w.r.t satellite. 
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성군과의 근접빈도가 높기에 위성체를 의미하는 Payload의 비율이 70% 이상으로 나타나고 
있다. 

통계분석 기능에서는 근접거리에 대한 히스토그램, 연도별 위성별 근접이벤트 수, 근접물체 
종류 별 근접이벤트 비율, 소유국에 대한 비율, 운영상태에 대한 비율, 고도별 우주물체 공간
밀도 분석 등을 분석할 수 있으며, 새로운 지표 분석 필요성에 따라 지속적으로 기능을 확장
하고 있다.  

 

4.5 충돌회피기동 계획 기능 

특정 근접상황에 대해 상세분석 결과를 검토하여 근접시점으로부터 약 48시간 전에 충돌
회피기동 수행여부를 결정하고 있다. 충돌회피기동 수행이 결정되면 기동계획을 수립해야 하
는데 충돌회피기동의 핵심요소는 언제, 어떤 방향으로 얼마만큼 추력을 사용할 것인지 결정
하는 것이다. 충돌회피기동의 목표는 근접거리나 충돌확률 등의 충돌위험지표를 안전한 상태
로 판단되는 수준까지 경감하는 것이다. 시간, 방향, 크기 조합에 따라 무수히 많은 충돌회피
기동 계획 수립이 가능하기에 한눈에 빠르게 충돌회피기동 계획을 결정하도록 기능이 구현되
어야 한다.  

Fig. 24는 충돌회피기동 시간과 추력기 사용시간, 방향에 따른 근접거리의 변화를 히트맵 
형태로 구현한 결과이다. 특정 시간, 특정 방향으로 기동하는 경우 어두운 영역으로 표시되는 
경우도 있고, 반대로 밝은 영역으로 표시되는 경우도 있다. 색깔이 어두울수록 두 물체 간 근
접거리가 가까워지며, 이는 충돌위험이 높아짐을 의미하기에 충돌회피기동 목표기준을 만족
할 수 있는 영역을 탐색하여 충돌회피기동 계획을 수립할 수 있다. 기동 수행 후 운영위성의 
궤도를 모사할 수 있어야 하기에 위성의 물성치, 추력기 성능 등이 종합적으로 반영되어야 정
상적인 충돌회피기동 계획을 수립할 수 있다. 해당 분석 결과를 CSpOC에 전달하고, 피드백 
결과를 확인하여 최종적으로 위성명령 생성 및 업로드하여 기동을 수행하게 된다.  

운영위성은 충돌회피기동 이후 계속 정상임무를 수행해야 하기 때문에 정상임무에 되도록 
영향을 주지 않으면서 동시에 충돌회피기동 목표를 달성하는 최적의 계획수립이 중요하며, 

 
Fig. 23. Statistics window – conjunction event ratio w.r.t operation status. 
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위성 별로 제한조건 등이 상이하기에 관련 담당자들과 협업을 통해 충돌회피기동 계획수립을 
수행하고 있다. 충돌회피기동 수행 및 근접시점이 지나면 위성의 상태를 점검하고 충돌회피
기동의 성능을 평가하는 분석을 수행한다. 

 

4.6 우주물체분열 분석 기능 

우주물체분열 분석 기능은 지난 2021년 러시아 위성요격실험과 같이 궤도상에서 발생한 
충돌이나 분열로 다수 파편이 생성된 경우, 운영위성에 대한 영향성 분석을 수행하는 것으로 
분열모체의 궤도정보와 분열에 대한 개략적인 정보를 입력했을 때 NASA EVOLVE 분열모델
에 따른 분열파편의 수, 파편의 분포를 예측하여 시각화하고 운영위성과의 충돌가능성을 분
석하는 것이 주요 기능이다. 해당 기능은 독립된 프로그램으로 개발된 이후 개선작업을 통해 
CA-FAST II 내 기능으로 추가되어 운영될 예정이다. Fig. 25는 차세대중형위성 1호와 러시아 
자국위성 요격실험 파편(COSMOS 1408 DEB) 간 충돌위험분석 수행 화면을 나타낸다.  

 

 
Fig. 24. Collision avoidance maneuver map for minimum range. 

 
Fig. 25. Conjunction assessment for CAS-1 for COSMOS 1408 breakup debris. 
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5. 정리 및 향후계획 

본 논문에서는 한국항공우주연구원의 우주물체 충돌위험 관리시스템 개발 및 운영현황에 
대해 소개하였다. Table 1은 2020년부터 현재까지 한국항공우주연구원 운영위성에 대한 근
접분석데이터 수, 근접이벤트 수, 관심단계 및 주의단계 진입 빈도를 나타내는 것으로 시간에 
따라 수집되는 데이터의 수와 이벤트 숫자가 빠르게 증가하는 것을 볼 수 있다.  

민간주도 우주개발 및 대규모 군집위성 운영 등의 요인으로 향후 우주물체의 개체수는 빠
르게 증가할 것으로 예상되며, 우주물체를 추적하는 지상관측 인프라 기술발달에 따라 지금
보다 더 작은, 하지만 여전히 위협적인 우주물체 관측이 가능하여 앞으로 운영위성을 위협하
는 식별가능한 우주물체의 수는 폭발적으로 증가할 것으로 예상된다. 

한국항공우주연구원은 2007년부터 본격적으로 운영위성을 안전하게 운영하기 위한 충돌위
험 관리업무를 수행하였으며, 우주환경의 변화, 운영위성의 증가, 충돌위험 관리절차의 고도
화에 따라 지속적으로 분석시스템을 고도화하고 있다. 

향후 우주상황인식의 일부분으로써 충돌위험 관리 개념으로부터 우주자산의 안전하고 효
율적인 운영을 보장하는 정책, 규정, 기술을 포괄하는 우주교통관제(STM, space traffic 
management) 차원의 활동으로 확장되어야 하며, 이를 위해 여러 위성운영국과의 데이터 공
유 및 조정, 분석용량 확장, 자동화 기능의 확장, 상황전파체계 개선 등의 고도화가 지속적으
로 수행될 예정이다. 
 
 
 

Table 1. Recent statistics on conjunction assessments 

 2020 2021 2022 2023. 07 

Number of data 50,630 25,744 96,064 145,269 

Number of events 8,300 4,585 12,877 22,153 

Fine assessment 57 118 279 290 

Collision avoidance 2 2 1 0 

Note - 

CSpOC data 

distribution criteria 

changed 

(information 

distribution only in 

high-risk 

situations) 

LEOLABS 

information 

received 

- 

CSpOC, Combined Space Operation Center. 
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STEPCubeLab-2
시스템�통합�및�플랫폼�개발
STEP CubeLab-II 조선대학교 STSLab에서�큐브위성�경연대회 
사업으로�개발중인 6U 초소형위성입니다.   

초소형�위성
설계·제작시험 위성영상수신 실시간�데이터

분석·처리
탑재체·위성체
시험�및�분석위성관제

1995년�설립�이래�다목적�실용위성�관제시스템�개발을�시작으로
위성�지상시스템, 위성�원격탐사�분야에서�지속적으로�성장하며 
항공우주�전문기업으로�발돋움하였고�최근�초소형�위성�시장에도�진출하였습니다.
다수의�위성�지상시스템�구축�경험을�바탕으로�안정적이고�신뢰도�높은�시스템�설계�및�구현�기술을
보유하고�있으며�해외�유수의�업체들과�협력하여�검증된�초소형�위성의�솔루션을�제공하고�있습니다.

New Space를 위한
인공위성 플랫폼 서비스 
솔탑이 만들어 가겠습니다.

초소형위성�플랫폼�검증
태양전지판�핵심�기술검증
지구관측
우주�기상�관측

Mission

Specifications

궤     도
질     량
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통     신
수     명

:
:
:
:
:

:

태양동기궤도
<�kg
�U
UHF, S-band
�년

지구�관측�카메라
Space Weather Sensor

지구관측(백두산�폭발징후�관측)
태양전지판�기술검증
우주용 TDI 센서�검증
관심대상에�대한�동영상�촬영
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탑재체
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:
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TDI 가시광선�카메라
LWIR 카메라
광대역�카메라
태양전지판�조절�장치(SADA)
점탄성�태양전지판
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태양동기궤도
<�kg
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UHF, S-band
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