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레이저 추적 시스템을 위한 레이더 시스템 개발 
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한국천문연구원 

Development of Radar System for Laser Tracking System 
Ki-Pyoung Sung†, Hyung-Chul Lim, Man-Soo Choi, Sung-Yeol Yu 

Korea Astronomy and Space Science Institute, Daejeon 34055, Korea  

 

요 약 

한국천문연구원이 개발한 인공위성 레이저 추적 시스템(satellite laser ranging, SLR)은 지상에서 극초단파 

펄스 레이저를 발진하여 우주물체를 추적하는 관측 영역에서 레이저에 의해 비행체가 피폭되지 않도록 사

전에 이를 탐지하고, 레이저 발진을 중지시키는 것을 목적으로 비행체 감시 레이더 시스템을 거창 SLR 시

스템에 개발하였다. 개발한 비행체 감시 레이더 시스템은 고주파대역(X-band) 레이더로 SLR 시스템이 지

향하는 방향에 라디오 주파수(radio frequency, RF) 펄스 신호를 송신하고 수신하는 RHS(radar hardware 

subsystem)와 SLR 운영시스템과 인터페이스를 유지하면서 RHS로부터 획득한 RF 펄스 신호를 바탕으

로 비행체 검출 여부 판단 및 레이저 발진을 중지시키는 MCS(main control subsystem)로 구성하였다. 

본 논문에서는 비행체 감시 레이더 시스템을 구성하는 RHS와 MCS 설계 내용을 기술하고, SLR 운영시스

템과의 인터페이스 및 운용 시나리오를 제시한다. 개발된 비행체 감시 레이더 시스템은 항공기를 이용한 

실증 시험을 통해 비행체 검출 및 레이저 중지 신호를 발생하는 것을 확인하여 검증하였다. 

Abstract 

Korea Astronomy and Space Science Institute (KASI) developed an satellite laser ranging (SLR) system for 
tracking space objects using ultra-pulsed lasers. For the safe operation of SLR system, aircraft surveillance 
radar system (ASRS) was developed to prevent human damage from high power laser transmitted from 
the SLR system. The ASRS consists of the radar hardware subsystem (RHS) and main control subsystem 
(MCS), in order to detect flying objects in the direction of laser propagation and then stop immediately the 
laser transmission. The RHS transmits the radio frequency (RF) pulse signals and receives the returned 
signals, while the MCS analyzes the characteristics of received signals and distinguishes the existence of 
flying objects. If the flying objects are determined to be existed, the MCS sends the command signal to 
the laser controller in SLR system to pause the laser firing. In this study, we address the interface and 
operational scenarios of ASRS, including the design of RHS and MCS. It was demonstrated in the aircraft 
experiments that the ASRS could detect an aircraft and then stop transmitting high power laser 
successfully. 

핵심어 : 인공위성 레이저 추적시스템, 우주물체 추적 시스템, 비행체 감시 레이더 
Keywords : satellite laser ranging, space object tracking system, aircraft surveillance 

radar 
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1. 서론 

SLR(satellite laser ranging) 시스템은 우주물체를 대상으로 지상에서 레이저를 발진하여 지
상으로부터 표적까지의 거리를 정밀하게 측정하는 시스템이다. 여기서, 우주물체는 인공위성
과 우주쓰레기를 포함하며 지상에서 거리 데이터를 제공하는 시스템 중 SLR 시스템은 현존
하는 가장 정밀한 거리 측정 데이터를 산출한다. 이 데이터는 국제기구 ILRS(International 
Laser Ranging Service)에 제공되어 측지학, 지구 과학, 우주물체 정밀궤도 결정 등 다양한 
연구 데이터로 활용되고 있다[1–3]. 

SLR 시스템을 이용한 우주물체 추적은 지상에서 발진한 레이저에 의해 항공기 조종사의 
일시적 또는 영구적인 시력 상실, 섬광 실명 등으로 인한 인명 사고로 이어질 수 있다[4,5]. 
따라서, SLR 시스템은 레이저 발진 방향에 비행체 존재 유무를 감지하고 검출 시 자동으로 
레이저 발진을 중지시킴으로써 레이저 발진 중 레이저에 의한 비행체 안전을 확보해야 한다. 
여기서, 비행체는 항공기를 포함한 공중에 날아다니는 모든 물체를 말하며 패러글라이딩, 행
글라이더, 스카이다이빙, 새떼 등 레이저에 의해 피해가 발생할 수 있는 모든 것을 의미한다. 

이러한 문제를 방지하기 위해 전 세계 SLR 시스템에서는 비행체 안전을 확보하기 위한 다
양한 방법을 사용한다. 국제기구 ILRS에 보고된 비행체 검출 방법은 광학 카메라 및 모니터
를 통해 식별하는 방법, 자동종속감시시설 방송(automatic dependent surveillance-
broadcast, ADS-B) 수신 데이터를 통해 식별하는 방법, 항공 교통 관제(air traffic control, 
ATC) 수신 데이터를 통해 식별하는 방법, 적외선(infrared ray, IR) 카메라를 통한 식별 방법, 
관측자의 육안으로 확인하는 방법 등이 있다[6]. 그 중 많은 SLR 시스템에서 활용하고 있는 
비행체 검출 방법은 레이더 시스템을 이용하여 비행체의 안전을 확보하는 방법이다. 레이더
는 다양한 센서로부터의 정보를 이용하여 생성한 레이저 차단 신호를 바탕으로 독립적으로 
레이저 제어가 가능하고, 낮은 유지비용 및 지향 정밀도가 높다는 장점이 있어 SLR 시스템에
서 많이 활용되고 있다[7,8]. 

본 논문에서는 거창 SLR 시스템의 비행체 감시 레이더 시스템 운용 개념 및 시스템 설계에 
대해 기술하고, 항공기를 활용한 실증 실험으로 지향 방향의 비행체 검출신호 및 레이저 차단
신호를 확인하여 시스템을 검증하였다[9]. 

 

2. 거창 비행체 감시 레이더 시스템 개요 

비행체 감시 레이더 시스템은 SLR 시스템의 레이저 빔 발진 방향에 비행체를 감시하고 검
출하여 독립적으로 레이저 발진을 멈추는 용도로 이용된다. Fig. 1에서 보는 바와 같이 
RF(radio frequency) 신호 송출 및 수신 안테나 지향을 위한 RHS(radar hardware 
subsystem)와 RHS 신호를 바탕으로 비행체 검출 여부를 판단하고 레이저 차단 신호를 발생
시키는 MCS(main control subsystem)로 구성된다. SLR 운영시스템은 레이저 빔 발진 방향
에 비행체 감지를 위해 MCS로 현재 지향하고 있는 지향 위치(방위각 및 고도각)를 전송한다. 
MCS는 SLR 운영시스템과 인터페이스를 통해 전송받은 지향 위치를 RHS로 전송하고, RHS
는 모션 제어기를 통해 SLR 운영시스템이 지향하고 있는 위치를 실시간으로 동기화한다. 
MCS는 비행체 검출 신호 및 비행체 감시 레이더 시스템이 지향하고 있는 지향 위치 정보를 
지속적으로 SLR 운영시스템으로 전송함과 동시에 레이저 빔의 지향 축을 따라 원추 모양의 
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빔 형태로 상공을 모니터링한다. 결국, RHS로부터 발사된 RF 송출 신호는 송수신기에 의해 
반송파가 감지되고 MCS에 의해 비행체 유무를 통계적으로 처리한다. 이러한 신호 중 잘못된 
반송 신호는 고정된 시간 범위내의 레인지 필터링과 진폭 차이에 의해 제거한다. 레인지 필터
링은 유효 검출범위(0.2–40 km)에 따른 반송파의 왕복 시간에 따른 필터링을 의미하고, 진폭 
차이는 반송파의 문턱 값 방식을 이용한 필터링을 의미한다. 이러한 필터링을 통해 반송파가 
비행체로 식별되면 MCS는 레이저 차단 신호를 레이저 시스템으로 전송하여 레이저 빔 차단
을 수행함으로써, 비행체로 레이저 빔이 발진될 가능성을 사전에 제거한다. 

 

3. 비행체 감시 레이더 시스템 설계 

3.1 비행체 감시 레이더 시스템 인터페이스 및 운용시나리오 

SLR 운영시스템은 비행체 감시 레이더 시스템이 지향해야 하는 위치 정보와 그에 따른 실
제 지향 위치 및 시스템 이상 유무 등을 종합하여 운용해야 한다. 우주물체를 추적하고 있는 
위치와 비행체 감시 레이더 시스템이 지향하고 있는 위치가 1도 이상 차이가 발생하거나 시
스템에 문제가 발생한 경우에 레이저 발진 또는 운영 중단을 수행하기 위한 인터페이스가 요
구된다. 인터페이스를 통해 상호 공유되는 데이터는 크게 지향 위치를 동기화하기 위한 위치 
데이터와 상태정보를 공유하기 위한 상태 데이터로 구분하였다. 이러한 인터페이스 구성은 

 
Fig. 1. System configuration of ASRS. RHS, radar hardware subsystem; MCS, main control 

subsystem; SLR, satellite laser ranging; ASRS, aircraft surveillance radar system. 
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상호 데이터 간 충돌방지 및 지향 위치 동기화를 위한 신속한 데이터 제공을 고려하여야 한
다. 이를 위해 SLR 시스템과 MCS 사이에 위치 데이터 케이블과 상태 데이터 케이블로 각각 
구성하여 상호 데이터에 대한 영향을 끼치지 않도록 구성하였고, 인터페이스의 간단한 구성 
및 고속의 데이터를 제공하기 위해 시리얼 통신 방식으로 개발하였다. 비행체 감시 레이더 시
스템의 위치 데이터 인터페이스는 RS-232 프로토콜을 바탕으로 매 50 ms 주기로 SLR 운영
시스템에 57600-8-N-1 설정으로 위치 데이터를 요청하고, 그에 대한 응답으로 방위각 위치 
정보 16진수 값을 나타내는 3개의 아스키(ASCII) 문자, 고도각 위치 정보 16진수 값을 나타
내는 3개의 아스키 문자, 운용시나리오에 따른 운영모드 정보 16진수 값을 나타내는 1개의 
아스키 문자와 문자열의 종결을 의미하는 종료 식별자(carriage return, CR) 데이터로 구성하
였다. 상태 데이터는 비행체 감시 레이더 시스템의 RHS와 MCS의 상태 정보를 별도의 요청 
없이 115200-8-N-1 설정으로 SLR 운영시스템으로 주기적으로 전송한다. 상태 데이터는 단
방향 통신으로 레이더의 지향 위치, 경사각, 운영 상태, RF 송출 여부, 송수신기 동작 상태, 
내부 온도, 전류 및 전압 정보가 포함된다. 

SLR 운영시스템과 비행체 감시 레이더 시스템은 마스터-슬레이브 관계를 바탕으로 비행체 
감시 레이더 시스템의 운용시나리오를 설계해야 한다. 또한, 비행체 감시 레이더 시스템은 레
이저 시스템을 자체적으로 제어할 수 있어야 하며, 마스터에 의해서도 제어될 수 있어야 한다. 
이러한 마스터-슬레이브 관계에 따른 효율적 운영을 위해 비행체 감시 레이더 시스템은 Fig. 
2와 같이 2개의 운용모드로 설계하였다. 

운용모드는 준비모드와 동작모드로 구분되고, 인터페이스를 통해 SLR 운영시스템과의 데
이터 전송 시점은 운용모드 중 준비모드로 진입했을 때 동작된다. 여기서, 준비모드는 시스템 
초기화, 자가진단, 하드웨어 기능 시험이 정상적으로 동작되었을 때를 의미하며, 비행체 감시 
레이더 시스템이 재 시작할 때 자동으로 수행한다. 동작모드는 수동 모드(manual mode), 대
기 모드(slave-standby mode), 추적 모드(slave-transmit mode)로 구성된다. 수동 모드는 시
스템 점검, 시스템 정렬 및 테스트를 위해 사용되는 기능으로 SLR 운영시스템으로부터 전송

 
Fig. 2. Operational scenarios of ASRS. SLR, satellite laser ranging; ASRS, aircraft surveillance 

radar system. 
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되는 지향 위치 정보 및 제어 명령을 무시한다. 대기 모드는 지향 위치 정보에 따라 지향 방
향을 동기화하지만, RF 펄스 신호를 송출하지 않는 모드로 우주물체 추적 전 사용되는 모드
이다. 마지막으로 추적모드는 대기 모드와 동일하게 지향 위치를 동기화하고, RF 펄스 신호를 
송출하는 모드로 우주물체 추적 때 사용되는 모드이다. 추적모드에서 비행체를 검출했을 때
는 SLR 운영시스템을 거치지 않고 별도로 구성된 트리거(triger) 신호를 바탕으로 레이저 발
진을 멈추게 된다.  

 

3.2 RHS(Radar Hardware Subsystem) 설계 

RHS은 비행체 감시 레이더 하드웨어로 구성된 서브시스템으로, MCS로부터 지향 위치를 
수신 받아 안테나를 레이저 빔 방향으로 지향하고, RF 펄스 신호를 송수신하여 MCS로 송신
하는 서브시스템이다. Fig. 3과 같이 RHS는 크게 안테나 및 레이돔, 모션 제어기, 레이더 송수
신기, 레이더 제어 보드(radar control board, RCB)로 구성된다.  

안테나는 레이저 빔이 지향하는 특정 방향에만 모니터링하기 때문에 높은 안테나 효율성과 
고지향성 특징을 갖는 파라볼라 반사판 안테나 형태로 레이저 발진 방향을 중심으로 피폭 위
험 영역에 RF 펄스 신호를 집속시키는 용도로 사용되며, 레이돔은 이를 외부 환경으로부터 
보호하는 용도로 사용된다.  

모션 제어기는 방위각 및 고도각 2축 구조로 서보 모터(servo motor)를 이용하여 모션을 
제어한다. SLR 시스템과 지향위치를 동기화하여 비행체를 모니터링하기 위해서는 고려해야 
할 점이 있다. 첫 번째는 지향 방향에 비행체를 지속적으로 모니터링할 수 있도록 보장해야 
한다. 모션 제어기는 각종 센서 및 컨트롤러, 보드 등 다양한 부품으로 구성되는데 이를 제어

Fig. 3. System configuration of RHS. RHS, radar hardware subsystem; RCB, radar control 

board. 
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하기 위한 케이블이 반복적인 회전에 의해 시스템에 영향을 끼쳐서는 안 된다. 두 번째는 지
향 위치를 제한하여 시스템을 보호해야 한다. 고도축의 경우 0도 이하로 내려가게 되면 비행
체 감시 레이더 시스템의 구조물과 충돌이 우려되기 때문에 운용에 제한을 두어 설계해야 한
다. 이러한 부분들을 고려하여 방위축은 회전에 의한 데이터 케이블 손상 방지 및 연속적인 
비행체 검출을 위해 슬립링(slipring)을 적용하여 무한회전이 가능하도록 하였고, 고도축은 충
돌 방지를 위해 -5에 리밋(limit) 스위치를 설치하여 이 범위를 넘지 않도록 설계하였다. 

레이더 송수신기 모듈은 중심 주파수 9.41 GHz, 송신 출력 4 kW, 펄스 폭 1 μs를 갖는 송
신부와 수신 대역폭 3 MHz, 잡음지수 3 dB를 갖는 일본 무선(JRC)사의 해양 레이더 모듈을 
도입하였다. 레이더 송수신기 및 모션제어기를 제어하고 MCS와의 제어신호를 처리할 수 있
는 RCB는 별도로 설계하였다. RCB는 RHS의 기능 제어 및 감시 기능과 MCS와의 인터페이
스를 유지하는 통신 모듈을 구성된다. RCB는 주로 레이더 송수신기 모듈로 송신하기 위한 레
이더 trigger 신호 생성, 수신부에서는 Video 신호출력으로 아날로그 전압 형태를 구성하여 
실시간 모니터링 용도로 사용되며, 모션제어기로부터 방위각 및 고도각 모터 제어 신호, limit 
신호, 브레이크 전원, RF 모니터 신호를 확인한다. 또한, RHS와 MCS 인터페이스 역할을 수
행하기 위한 RS-232, RS-422, RS-485 프로토콜을 지원한다. 

 

3.3 MCS(Main Control Subsystem) 설계 

MCS는 SLR 운영시스템과 RSH 간의 인터페이스 및 제어 신호 생성을 수행하며, RHS로부터 
수신된 RF 펄스 신호를 분석하여 비행체 검출 여부를 판단하고, 레이저 차단 신호를 생성하여 
레이저 시스템으로 전달하는 서브시스템이다. SLR 운영시스템으로부터 수신한 지향 위치와 
RHS로부터 수신한 안테나의 지향 위치를 이용하여 잔차(residual)를 계산하고, 상호 간의 지향 
위치가 문턱(threshold)을 벗어나면 레이저 차단신호를 발생하는 것이 주요 기능이다. 

Fig. 4에 MCS 구성도를 나타내고 있으며, MCS는 SLR 운영시스템 인터페이스를 이용하여 
현재 지향 위치를 전달받고, 서보 모터를 제어하기 위한 지향위치 정보를 RHS로 전달한다. 
동시에 현재 RSH가 지향하고 있는 위치와 지향해야 하는 위치를 실시간 비교하고, 레이더 
송수신기로부터 획득한 RF 신호로 비행체 검출을 판단하도록 설계하였다. 여기서, 가장 고려
해야 할 부분은 문턱 값을 어떠한 방식으로 결정할 것인가에 대한 문제이다. 문턱 값을 정하
는 방식은 크게 두 가지로 구분되며, 고정 문턱 값과 가변 문턱 값을 이용하는 방식이다. 고
정 문턱 값은 검출 신호를 고정된 값으로 비행체 검출 여부를 판단하는 방식이며, 가변 문턱 
값은 비행체 거리에 따른 신호의 감쇄까지 고려하여 비행체 검출 여부를 판단하는 방식이다. 
고정 문턱 값은 가변 문턱 값 방식 대비 비교적 계산 및 구현이 간단한 장점이 있으나 고정된 
문턱 값을 결정하기가 어렵고 오 경보율이 높아지는 단점이 존재한다. 이러한 단점을 보완하
고자 하는 방식이 가변 문턱 값을 이용한 비행체 검출 방식이다[10].  

MCS에서 가변 문턱 값 적용하는 방식을 구현하기 위해 감도 시간 제어(sensitivity time 
control, STC)와 일정 오경보율(constant false alarm rate, CFAR) 알고리즘을 적용하여 구현
하였다. STC 알고리즘은 송신 빔 검출 후 가까운 거리에서는 높은 문턱 값을 사용하고, 이를 
계단 형태로 점점 낮추어 먼 거리에서는 낮은 문턱 값을 사용하는 방식이며, CFAR 알고리즘
은 배경 잡음으로부터 오 경보율을 일정하게 유지하는 방식이다. 배경 잡음 레벨보다 큰 신호
를 무조건 검출 신호라고 판단하면 잡음 신호를 비행체 검출 신호로 오인하여 오경보가 발생
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하게 된다. 따라서, 신호 영역을 일정하게 셀(cell)로 구분하여 검출하고자 하는 셀 영역의 주
변 잡음 세기를 파악하고, 이 신호의 세기를 잡음의 통계치로 사용하여 실제 검출하고자 하는 
셀의 값에 사용하는 방식이다. 이러한 검출방식을 적용한 회로도는 Fig. 5와 같다. 그림에서 
보듯이, 인가된 비디오 신호를 일정 레벨로 증폭하여 FPGA(field programmable gate array)
를 거쳐 전용 마이크로 컨트롤러(micro controller unit, MCU)에서 기준 신호 세기와 비교함
으로써 비행체의 존재 여부를 검출한다. 기준 신호는 교류(alternating current, AC) 검출기의 
MCU에서 발생시키며, MCU의 계산 결과를 이용하여 주포(main bang)와 비행체 검출신호를 
추출하여 local controller에 전달된다. Local controller에서는 레이저 차단 신호를 생성하고 
SLR 레이저 시스템으로 신호를 전달하여 독립적으로 SLR 시스템의 레이저 발진을 멈추도록 
설계하였다. 

 

4. 비행체 감시 레이더 시스템 검증 

비행체 감시 레이더 시스템의 기능 시험 및 검증은 모의 실험 및 시현 검증으로 수행하였
다. 모의 실험은 RHS와 MCS 기능 및 성능 검증을 각각 수행하였다. RHS는 주파수 대역, 송
신 출력, 방위각 및 고도각 지향 기능을 독립적으로 제어하여 스펙트럼 분석기, 지향 데이터
로 확인하였다. MCS는 SLR 운영시스템과 RHS 간의 상호 인터페이스 및 레이저 차단 신호 
생성 여부를 확인하였다.  

모듈 통합시험은 모의 SLR 운영시스템을 별도로 개발하여 비행체 감시 레이더 시스템의 
운용모드에 따른 운용 및 각 모듈의 상태 정보를 확인하여 검증하였으며, 시스템 시현 검증은  

 
Fig. 4. System configuration of MCS. MCS, main control subsystem; RHS, radar hardware 

subsystem; SLR, satellite laser ranging. 
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실제 항공기를 이용하여 Fig. 6과 같은 방법으로 수행하였다. 사전에 항공기 조종사와 특정 
지향 위치를 공유하여 항공기가 그 위치를 선행 비행하도록 하였다. 지상에서는 모니터를 통
해 안테나가 지향하고 있는 방향을 표시하고, 표시된 지향 방향에 항공기가 지나갔을 때 Fig. 
7과 같이 모니터를 통한 비행체 영상과 오실로스코프를 통한 항공기 수신 검출 신호 및 레이
저 차단 신호가 생성되는 것을 확인하였다. 비행체의 경우 비행체 검출 레이더의 검출 반경을 
지나가는 속도가 각기 다르기에 속도가 느린 H-60 헬리콥터와 속도가 빠른 F-15K 전투기를 
활용하여 각 3회식 반복적으로 비행체 검출 테스트를 수행하여 비행체 감시 레이더 시스템의 
기능 및 성능을 최종적으로 검증하였다. 

 
Fig. 6. Aircraft detection method. 

Fig. 5. Aircraft detection diagram. RHS, radar hardware subsystem; LPF, low pass filter, ADC, 

analog to digital converter; AMP, amplifier. 
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5. 결론 

거창 SLR 시스템을 위한 비행체 감시 레이더 시스템은 SLR 시스템의 레이저 지향 방향의 
비행체를 검출하여 레이저 발진 차단을 통해 비행체의 안전을 확보하기 위해 개발되었다. 비
행체 감시 레이더 시스템은 실외장비인 RHS와 실내장비인 MCS로 구분하여 설계하였으며, 
운용 시나리오에 따라 운용되도록 개발하였다. RHS는 SLR 시스템의 지향 방향과 동기화되어 
RF 펄스 신호를 송신하고 반사된 신호를 집속하여 MCS로 전송하는 역할을 수행한다. MCS
는 RF 펄스 신호를 바탕으로 비행체 검출 여부를 판단하며, 이때 사용된 검출 방법은 가변 
문턱 값 방식을 이용하여 개발하였다. 최종적으로 개발된 레이더의 비행체 검출 검증을 위해 
속도가 다른 비행체 2기의 비행 경로에 안테나를 지향하고 RF 펄스 신호를 송신하여 최종적
으로 반사된 수신 검출 신호와 동시에 레이저 차단 신호가 발생하는 것을 확인하였다. 비행체 
감시 레이더 시스템 개발로 인해 거창 SLR 시스템이 안정적이고 지속적인 운용을 지원함과 
동시에 레이저로부터 관측 상공의 비행체 안전을 제공할 수 있을 것으로 기대된다. 
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Abstract 

Attitude control of a satellite is very important to ensure proper for mission performance. Satellites launched 
in the past had simple missions. However, recently, with the advancement of technology, the tasks to be 
performed have become more complex. One example relies on a new technology that allows satellites 
quickly alter their attitude while orbiting in space. Currently, one of the most widely used technologies for 
satellite attitude control is the reaction wheel. However, the amount of torque generated by reaction wheels 
is too low to facilitate quick maneuvers by the satellite. One way to overcome this is to implement posture 
control logic using a control moment gyroscope (CMG). Various types of CMGs have been applied to space 
systems, and CMGs are currently mounted on large-scale satellites. However, although technological 
advancements have continued, the market for CMGs applicable to, small satellites remains in its early 
stages. An ultra-small CMG was developed for use with small satellites weighing less than 200 kg. The 
ultra-small CMG measured its target performance outcomes using a precision torque-measuring device. 
The target performance of the CMG, at 800 mNm, was set through an analysis. The final torque of the 
CMG produced through the design after the analysis was 821mNm, meaning that a target tolerance level 
of 10% was achieved. 

Keywords : control moment gyroscope, agile attitude control, Kistler table, torque, 
reaction wheel, maneuver 

 
 

1. INTRODUCTION 

Advances in semiconductor technology have accelerated the development of satellite 
technologies. Even just 20 years ago, performance outcomes such as the resolution 
compared to the size of a satellite were not efficient. In other words, the resolution of an 
earth observation satellite could be increased by increasing the size of the optical system 
aperture. However, with recent advances in electrical and electronic technologies, 
hardware and software technologies have been developed such that it is now possible to 
increase the resolution while reducing the size of the optical system aperture. With 
regard to the scale of satellites, their size and volume have become significantly smaller. 
However, despite the improvements in performance capabilities, there has not been 
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much change in terms of usability. As one example, it is important for Earth observation 
satellites to secure a large amount of imagery but to maintain a small quantity. Earth 
observation satellites are now required to have more rapid rotational maneuverability 
and other abilities than compared to those in the past. These satellites, known as agile 
satellites, require attitude control systems that can provide rapid multi-targeting pointing 
and tracking capabilities. An agile satellite is much more efficient and functional, and 
data return of substantially increased by given agility [1]. In particular, when considering 
uses such as surveillance and reconnaissance, securing video in real time is paramount. 
Currently, images using optical cameras mounted on Earth observation satellites capture 
target points after an appropriate attitude control step. Attitude control of Earth 
observation satellites uses a reaction wheel assembly (RWA). The existing RWA is an 
essential driving device for attitude control of satellites. From ultra-small cube satellites 
to very large geostationary satellites, the RWA is an essential driving device. However, it 
has a simple operating structure and the driving torque generated during rotation is low 
[2]. In other words, the force required for attitude maneuvering the satellite is low, 
meaning that quick maneuvering is hindered. With low driving torque, there is no torque 
for quick maneuvers to the left or right based on the satellite's flight direction. On the 
other hand, when a spin motor rotating at a high speed is rotated around a gimbal axis, 
very large torque or momentum is generated. A CMG is a device that generates a large 
amount of torque using a gimbal. When a CMG is mounted on a satellite and three-axis 
attitude control is utilized, both the normal operation mode and a rapid operation mode 
are possible. Future satellite applications, such as missile-targeting, imaging and the 
tracking of ground moving targets will, as a necessity, require the ability to execute rapid 
rotational maneuvers. For instance, for the next generation of commercial earth imaging 
satellites, it is preferred to move the entire spacecraft body rapidly compared to than to 
sweeping only the imaging system from side to side. This ensures improved stability and 
high resolution images with better definition [1,3–11]. Therefore, in this study, we present 
torque measurement results from the development of an 800 mNm class CMG that can 
be mounted on a microsatellite, for which demand is rapidly increasing. 

 
2. CMG HW SPECIFICATIONS AND CONFIGURATION 

The performance goals of the CMG that can be mounted on a microsatellites are 
shown in Table 1 [2]. Table 1 establishes the specifications of the weight, volume, and 
communication and power for the interface. In addition, the torque value required for 
highly agile attitude control of the microsatellite is set to 800 mNm as the target 
specification when rotating the gimbal at the maximum rotation speed.  

Considering the values in Table 1, where the CMG development target specifications 
are established, the CMG produced based on these is shown in Fig. 1. The CMG, which 
is size is 106 mm × 106 mm × 158 mm in size, and weighs 3.5 kg, was developed to be 
suitable for high-mobility attitude control of microsatellites [2]. 
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Table 1. CMG target specifications 

Items Specifications 

Torque 800 mNm 

Dimensions 106 mm × 106 mm × 158 mm 

Mass 3.5 kg 

Communications RS422 

Voltage +28 V 

Power consumption (standby/peak) 6 W/26 W 

 

3. CMG HW PERFORMANCE TEST 

3.1 CMG Axis-Alignment for Torque Measurement 

There are various ways to measure CMG performance capabilities. Considering these 
various methods, in this study, performance was measured using a Kistler Table, which 
is one of the most commonly used methods for measuring the torque of a rotary motors. 
Fig. 2 shows the shape of the Kistler Table, which is installed on the granite. A granite 
plate was built to minimize the effects of vibration and other effects when the CMG 
rotates at a high speed. The CMG was then assembled on the Kistler Table, and the 
coordinate axes were defined as shown in Fig. 2 to measure the torque generated from 
the CMG for each axis. 

As shown in Fig. 2(a), the CMG was placed in the center on the granite. By locating the 
CMG at the center of the Kistler Table, the intent is to secure the error between the 
theoretical values and the actual measured values. Fig. 2(b) shows the assembly shape 
used to measure the generated torque value, assuming that it is mounted on the actual 
satellite structure. In the future, individual CMGs will be clustered considering various 

 
Fig. 1. External configuration of a CMG: (a) CAD modeling and configuration, and (b) CMG 

H/W manufacturing configuration. 
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shapes and should be arranged to generate high mobility torque on the axes required in 
various shapes depending on the mission. 

 

3.2 CMG Torque Test Configuration 

The interface between the Kistler Table and the surrounding sensor for measuring the 
CMG torque is shown in Fig. 3 below. The CMG is assembled on the stone surface table, 
and the Kistler Table is positioned at the bottom. A three-axis accelerometer is installed 
at the bottom of the CMG. Acceleration information generated during the operation of 
the CMG is output from the Kistler Table, the output signal is input to a DAQ channel, a 
signal acquisition device, through an amplifier and stored in the control computer. 

(a) (b) 

Fig. 2. Stone surface table, CMG assembly, and axis definitions: (a) Installed at a 90-angle 

with the Kistler table on stone, and (b) Installed at a 45-angle with the Kistler table, the torque 

directions of each axis Fx, Fy, and Fz are also shown. 

Fig. 3. Kistler Table configuration and sensor interface for CMG torque measurement: (a) 

Kistler Table and 90° angle measurement interface, and (b) CMG measurement interface 

assembled at a 45° angle considering actual missions. 
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The main components for measuring the CMG torque consist of the Kistler Table, 
Signal Amplifier, DAQ system, control computer. The main specifications are as follows: 

- Kistler Table: System with built-in piezoelectric three-component dynamometer 
- Signal Amplifier: Signal charge and amplification system 
- DAQ system: Moment calculation for each of the three axes Fx, Fy, Fx in eight 

channels of the Kistler table's four piezoelectric three-component dynamometers 
- Notebook: Displays the measured torque 
 

4. TEST RESULTS AND DISCUSSION 

The configuration and axis definition for CMG torque measurement were established 
in the previous chapter. Based on this, this chapter describes the torque measurement 
results for the CMG assembly configuration. 

 

4.1 CMG Torque Test Results Mounted at 90° Angle 

The CMG torque measurement results in a shape assembled at right angles (CMG is 
assembled vertically with the Kistler table) to the Kistler Table are as follows. When 
measuring the torque of the CMG, the torque was measured by varying the speed of the 
spin motor by considering additional operating conditions depending on the nominal 
conditions and mission. The error with the simulation was also checked (Fig. 4). 

Fig. 5 below shows the speed of the spin motor starting at 1,000 rpm and changing up 
to 5,000 rpm. 

 

 
Fig. 4. CMG torque measurement results under nominal measurement conditions, where the 

spin operates at 5,000 rpm and the gimbal motor rotation angular speed is 1°/s.  
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4.2 CMG Torque Test Results Mounted at 45° Angle 

The CMG torque measurement results for the shape assembled at a 45° angle on the 
Kistler Table are as follows. The performance verification was completed based on 
nominal conditions when measuring the CMG torque. The Kistler Table and the CMG 
torque tilted at a 45° angle are a CMG mounting configuration that takes into account 
the actual mission environment. In this test, considering the operating conditions, the 
speed of the spin motor was varied from 1,000 rpm to 4,000 rpm and the torque that 

    
 (a) (b) 

    
 (c) (d) 

Fig. 5. CMG torque measurement results at a right angle: (a) CMG torque measurement results under nominal measurement 

conditions, where the spin operates at 1,000 rpm and the gimbal motor rotation angular speed is 1°/s, (b) CMG torque measurement 

results under nominal measurement conditions, where the spin operates at 2,000 rpm and the gimbal motor rotation angular speed 

is 1°/s, (c) CMG torque measurement results under nominal measurement conditions, where the spin operates at 3,000 rpm and 

the gimbal motor rotation angular speed is 1°/s, and (d) CMG torque measurement results under nominal measurement conditions, 

where the spin operates at 5,000 rpm and the gimbal motor rotation angular speed is 1°/s. 
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can be generated by CMG was measured. Fig. 6 below shows the torque generated after 
setting the speed of the spin motor built into the CMG to 1,000 rpm. 

 
(a) 

 
(b) 

Fig. 6. CMG torque measurement results tilted at a 45° angle: (a) Kistler Table-Spin motor 

center matching (with the spin motor operating at 1,000 rpm and a gimbal motor rotation 

angular speed of 1 rad/s), and (b) Kistler Table-Gimbal motor center matching (1,000 rpm 

for the spin motor and 1 rad/s rotational angular speed for the gimbal motor). 
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Fig. 7 shows the torque generated after setting the speed of the spin motor built into 
the CMG to 2,000 rpm. It can be seen that the generated torque increases by 
approximately 178% compared to that in Fig. 6. This shows that the speed of the CMG 
spin motor is related to the amount of torque generated. 

 
(a) 

 
(b) 

Fig. 7. CMG torque measurement results tilted at a 45° angle: (a) Kistler Table-Spin motor 

center matching (with the spin motor operates at 2,000 rpm and the gimbal motor rotation 

angular speed is 1 rad/s), and (b) Kistler Table-Gimbal motor center matching (2,000 rpm for 

the spin motor and 1 rad/s rotational angular speed for the gimbal motor). 
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Fig. 8 below shows the torque generated after setting the speed of the spin motor built 
into the CMG to 3,000 rpm. This figure shows that the generated torque increases by  
about 168% compared to that in Fig. 7, including that the speed of the CMG spin motor 
is related to the amount of torque generated. 

 
(a) 

 
(b) 

Fig. 8. CMG torque measurement results tilted at a 45° angle: (a) Kistler Table-Spin motor 

center matching (with the spin motor operates at 3,000 rpm and gimbal motor rotation 

angular speed is 1 rad/s), and (b) Kistler Table-Gimbal motor center matching (spin motor 

operating at 3,000 rpm and gimbal motor’ rotational angular speed of 1 rad/s). 
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Fig. 9 shows the torque generated after setting the speed of the spin motor built into 
the CMG to 4,000 rpm. In this case, the generated torque increases by about 157%  
compared to that in Fig. 8. As above, the speed of the CMG spin motor is related to the 
amount of torque generated. 

 
(a) 

 
(b) 

Fig. 9. CMG torque measurement results tilted at a 45° angle: (a) Kistler Table-Spin motor 

center matching (with the spin motor operating at 4,000 rpm and the gimbal motor rotation 

angular speed is 1 rad/s), and (b) Kistler Table-Gimbal motor center matching (spin motor 

operating at 4,000 rpm and gimbal motor' rotational angular speed of 1 rad/s). 
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Lastly, the torque generated when the spin motor speed is set to 5,000 rpm in a shape 
assembled by tilting the angle of the Kistler Table and CMG by 45° is shown in Fig. 10. 
Fig. 10 below shows the change in the torque on the time axis after setting the speed of 
the spin motor built into the CMG to 5,000 rpm. Here, the generated torque increases 
by approximately 117% compared to the previous Fig. 9 indicating that the speed of the 
CMG spin motor is related to the amount of torque generated. 

 
(a) 

 
(b) 

Fig. 10. CMG torque measurement results tilted at a 45° angle: (a) Kistler Table-Spin motor 

center matching (with the spin motor operating at 5,000 rpm and the rotation angular speed 

of gimbal motor is 1 rad/s), and (b) Kistler Table-Gimbal motor center matching (spin motor 

operating at 5,000 rpm and with a gimbal motor' rotational angular speed of 1 rad/s). 
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Table 2. CMG power consumption 

Mode Test results 

Stand-by power 1.40 W 

Peak power at 5,000 rpm 9.24 W 

 

4.3 CMG Power Consumption 

The power consumption of CMG was measured in two modes. One was measured in 
stand-by mode and the other was measured when the spin motor’s rotational speed was 
at maximum. The results of the CMG power consumption are as follows (Table 2). 

 

5. CONCLUSION 

The torque was measured when the CMG was tilted at a 45° angle, taking into account a 
vertically fastened condition and a clustered condition. When the CMG was vertically 
fastened, measurements were taken by fastening the CMG to the center of the Kistler Table. 
Under the condition of fastening the CMG at an angle of 45°, the torque was measured when 
the center of the CMG's spin motor was at the center of the Kistler Table and when the center 
of the gimbal motor was at the center of the Kistler Table. Comprehensive test results of the 
torque generated according to the assembly angle of this CMG are summarized below. When 
the CMG was fastened vertically, it was found that the measured torque increased 
proportionally when driven in stages from 1,000 rpm to 4,000 rpm compared to the nominal 
condition of 5,000 rpm. Table 3 summarizes the generated torque. 

The torque generated by the CMG when the gimbal motor is tilted at 45° is shown in 
Table 3 below. It was found that as the CMG was tilted by 45°, the moment in the X and 
Y directions became smaller and the moment in the Z direction became larger compared 
to those when the CMG shape was assembled at 90°. It was found that the measured 
torque increases proportionally when driven in stages from 1,000 rpm to 4,000 rpm 
compared to the nominal condition of 5,000 rpm. 

 

Table 3. Torque for each axis of the CMG assembled at a right angle 

Spin 

motor’s 

rotational 

speed 

[rpm] 

Gimbal 

motor’s 

rotational 

speed 

[rad/s] 

CMG torque (mounted at a right angle) 

Mx  

(mNm) 

My  

(mNm) 

Mz  

(mNm) 

Estimated 

torque 

(mNm) 

Measured 

torque 

(mNm) 

1,000 
1 

164 165 0.01 164 164 

2,000 318 313 0.02 328 316 
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Table 3. (Continued) 

Spin 

motor’s 

rotational 

speed 

[rpm] 

Gimbal 

motor’s 

rotational 

speed 

[rad/s] 

CMG torque (mounted at a right angle) 

Mx  

(mNm) 

My  

(mNm) 

Mz  

(mNm) 

Estimated 

torque 

(mNm) 

Measured 

torque 

(mNm) 

3,000 

1 

473 480 0.04 492 476 

4,000 668 651 0.08 657 659 

5,000 824 820 0.06 821 821 

 

Table 4. Torque for each axis of the CMG assembled at a 45° angle 

Spin 

motor’s 

rotational 

speed 

[rpm] 

Gimbal 

motor’s 

rotational 

speed 

[rad/s] 

CMG torque 

(Kistler Table-Spin motor 

center matching) 

 

CMG torque  

(Kistler Table-Gimbal motor 

center matching) 

Mx  

(mNm)

My  

(mNm)

Mz  

(mNm)
 

Mx  

(mNm) 

My  

(mNm)

Mz  

(mNm)

1,000 

1 

128 153 114  121 181 117 

2,000 234 294 217  234 322 222 

3,000 369 439 328  342 487 336 

4,000 521 606 459  574 691 478 

5,000 608 738 552  629 911 581 
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요 약 

뉴스페이스(New Space) 시대에 이르러 궤도상 서비싱(OOS, on orbit servicing) 임무를 수행하기 위한 인

공위성들이 개발되고 있다. 궤도상 서비싱을 위한 다양한 임무는 고장수리, 재급유, 견인, 구성품 교체, 우

주 상 건설 등의 여러 임무가 있으며, 이를 수행하기 위해 로봇팔 탑재체가 탑재되어야 한다. 로봇팔 탑재

체는 기존 인공위성의 탑재체와 달리 고정된 상태로 움직이지 않는 것이 아니라 임무 수행을 위해 지속적

으로 움직여야 하는 탑재체라는 특징이 있으며, 또한 인공위성의 구조체 내부에 존재하는 것이 아닌 우주 

공간에 직접적으로 노출된 상태로 임무 수행을 해야 한다는 특징이 있다. 이러한 탑재체의 특징으로 인해 

극한의 우주 열환경에서 이상 없이 운용될 수 있는 열 설계 및 해석은 필수적이나, 로봇팔 열 설계 및 해석

에 대한 논문은 그리 많지 않은 실정이다. 본 논문에서는 현재까지 개발된 로봇팔 탑재체에 대한 열 설계, 

해석에 대한 사례들을 소개 및 정리하였으며, 마지막에는 앞으로 개발할 로봇팔 탑재체의 열 설계 및 해석

에 대한 방향을 제시해 보고자 한다. 

Abstract 

In the New space era, satellites are being developed to perform on-orbit service (OOS) missions. Various 
missions for orbital service include failure repair, refueling, towing, component replacement, and space 
construction, and in order to do so, a robot arm payload must be mounted. Unlike conventional satellite 
payloads, the robot arm payload is not move in a fixed state, but is a payload that must move continuously 
to perform the mission. It is also characterized by the need to perform the mission while being directly 
exposed to outer space, rather than existing inside the structure of the satellite. Due to the characteristics 
of these payloads, thermal design and interpretation that can be operated smoothly in an extreme space 
thermal environment is essential, but there are not many papers on thermal design and interpretation of 
the robot arm. This paper introduces and summarizes cases of thermal design and interpretation of robot 
arm payloads developed so far, and finally, it intends to suggest directions for thermal design and 
interpretation of robot arm payloads to be developed in the future. 

핵심어 : OOS(on-orbit servicing) 인공위성, 로봇팔, 열 설계 및 해석 
Keywords : on-orbit servicing (OOS) spacecraft, robotic arm, thermal design and analysis 
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1. 서론 

뉴스페이스(New Space) 시대에 이르러 궤도상 서비싱(OOS, on orbit servicing) 임무를 수
행하기 위한 인공위성들이 개발되고 있다. 궤도상 서비싱을 위한 다양한 임무는 고장수리, 재
급유, 견인, 구성품 교체, 우주 상 건설 등의 여러 임무가 있으며, 이를 수행하기 위해 로봇팔 
탑재체가 탑재되어야 한다. 로봇팔 탑재체는 기존 인공위성의 탑재체와 달리 고정된 상태로 
움직이지 않는 것이 아니라 임무 수행을 위해 지속적으로 움직여야 하는 특징이 있으며, 인공
위성의 구조체 내부에 존재하는 것이 아닌 우주 공간에 직접적으로 노출된 상태로 임무 수행
을 해야 한다는 특징이 있다. 또한 로봇팔의 관절 부분에는 허용될 수 있는 온도 범위가 상대
적으로 좁은 전자적 구성품이 배치되어 있다. 이러한 로봇팔 탑재체의 특징으로 인해 극한의 
우주 열환경을 고려하였을 때 탑재체의 성능/기능 및 구동 운용이 이상 없이 수행될 수 있도
록 열 설계 및 해석과 시험을 통한 검증을 하는 것이 필수적이나, 로봇팔 열 설계, 해석 및 시
험에 대한 논문은 그리 많지 않은 실정이다. 현재까지 개발된 로봇팔 탑재체 중 ERA 
(European robotic arm)에 대한 열 설계 및 해석 사례와 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔에 
대한 열 설계 및 해석 사례가 존재하였다. 또한, 중국에서 로봇팔의 관절 부분에 대한 열 설
계 및 해석과 시험을 통한 검증 연구가 수행된 바 있다. 

로봇팔 탑재체는 지속적으로 움직여야 하는 구조물이므로 일반적으로 고정된 인공위성 탑
재체와 다르게 열구조적 관점에서 차이점이 있을 수 있으며, 열 설계 시 추가적으로 고려해야 
할 사항들이 존재할 것으로 판단된다. 본 논문에서는 현재까지 수행된 로봇팔의 개발 및 연구 
사례를 기반으로 앞으로 개발할 로봇팔 탑재체의 열 설계 및 해석에 대한 방향을 제시해 보
고자 한다. 

 

2. 로봇팔 탑재체 열 설계 및 해석 사례 

2.1 ERA(European Robotic Arm) 로봇팔 열 설계 및 해석[1] 

ERA 로봇팔은 러시아 MIR-2 우주정거장에서 사용되기 위해 처음 설계되었으나, 국제우주
정거장(International Space Station, ISS)에 통합되어 국제우주정거장 상에서 궤도상 서비스
를 지원하고 있다. 설계는 오래 전부터 수행되었으나, 2021년에 발사되어 처음으로 우주공간
에서 선외 활동 지원용으로 사용되었다. 

ERA 로봇팔은 Fig. 1 및 2와 같이 로봇팔 길이 11.3 m, 7 자유도로 Dutch Space사에 의해 
개발되었으며, 10년간의 임무수명 동안 처할 수 있는 가능한 모든 열 환경에 대해서 작동되고 
견딜 수 있어야 하기 때문에 다양한 케이스를 고려하여 열 해석이 수행되었고, 이를 기반으로 
열 설계가 수행되었다. 

 

2.1.1 ERA(European robotic arm) 로봇팔 구성 
ERA 로봇팔은 Fig. 1과 같이 팔꿈치(elbow), 팔(limb), 팔목(wrist), 손(hand, end-effector 

and camera/lighting unit)로 구성되며, ERA 자체에 온보드 컴퓨터(on-board computer)가 
탑재되어 있으므로, 국제우주정거장으로부터 독립적으로 작동할 수 있다. 로봇팔에 다양한 
구성품들이 부착되어 있으며, 열적인 부분을 고려하여 열 설계가 수행되었다. 
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2.1.2 ERA(European robotic arm) 로봇팔 운용 모드 
ERA 로봇팔은 4,500시간 동안 작동될 수 있도록 설계되었으며 4,500시간 동안 ‘대기모드

(stand-by mode; all electronics on, motor off)’, ‘운용모드(full operation mode; motor on, 
all electronics peak power dissipation)’, ‘동면모드(in hibernation mode; all units switched 
off but heater system switched on)’의 임무 모드로 운용된다. 

 

2.1.3 ERA(European robotic arm) 로봇팔 특징 
ERA 로봇팔의 주요한 특징은 Table 1과 같다. 
 

2.1.4 ERA(European robotic arm) 로봇팔 요구조건 
ERA 로봇팔의 열 설계와 관련 있는 요구조건으로는 10년간의 임무 수명 동안 작동 가능해

야 하므로 임무 기간 동안 겪는 다양한 우주 열환경에 견딜 수 있어야 한다. 또한 10년 동안 
국제우주정거장에서 동면 가능해야 하며, 동면하는 동안 히터 전력 사용량이 전력 버짓을 초
과하지 않아야 한다. 

 
Fig. 1. Configuration of European robotic arm payload. ERA, European robotic arm. 



 

 

로봇팔 탑재체의 열 제어 설계 및 해석 개발 동향 

30  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.1.27 

Table 1. ERA key figures 

Parameters Values 

Total length 11.3 m 

Range / span 9.2 m 

Degrees of freedom 7 

ERA mass 580 kg 

Peak power dissipation 800 W 

Standby heat dissipation 240 W 

Hibernation heater power consumption 250 W Max. 

Accuracy (open loop) ±40 mm 

Accuracy (closed loop) ±5 mm 

Maximum moveable mass 8,000 kg 

Maximum payload dimensions 3 × 3 × 8.1 m 

Maximum speed of movement 0.2 m/s 

Braking distance 0.15 m 

ERA, European robotic arm. 

2.1.5 ERA(European robotic arm) 로봇팔 열 설계 철학 
위와 같은 요구조건과 ERA 로봇팔의 구성을 고려하였을 때, 열 설계를 위한 철학은 아래와 

같다. 
 
1. 각 부체계 구성품들은 독자적인 열 제어가 되어야 하며, 인접한 부체계와 열전달이 최소화 

되도록 단열 처리가 되어야 한다. 
2. 적절한 능동 열 제어 시스템인 히터와 같이 수동 열 제어 시스템을 적용함으로써 신뢰성  

있는 열 설계가 이루어져야 하며, 열 해석을 통해 예측 가능해야 함. 또한, 로봇팔의 설계의  
변경이 이루어질 시 이를 수용할 수 있어야 한다. 

3. 작동 시 계속적인 발열량을 가지는 전자기 구성품은 열적으로 방열판에 연결되어 있어야 
한다. 짧은 순간에 높은 발열량을 가지는 모터와 같은 구성품은 단열되어야 하며, 주변 시 
스템의 열용량으로 수용 가능해야 한다. 

4. 열 제어 시스템은 모든 구성품에 대해서 임무 기간 내내 스위치가 켜지는(switched-on)  
온도 범위보다 높게 유지해야 한다. 따라서 ERA의 동면 기간 중에 언제든 구성품이 켜 
지고 최소한의 시간(30분) 이내에 작동될 수 있어야 한다. 

5. 열 제어 설계는 로직에 따라 자동적으로 이루어질 수 있도록 설계되어야 하며, 따라서  
단일 고장(single failure)로 인한 IVA(Internal vehicular activity) /EVA(External vehicular  
activity) 개입이 없도록 설계되어야 한다. 이는 히터의 보완 시스템인 핫 리던던시(hot  
redundancy) 개념으로 이루어질 수 있다. 

6. 기능/성능적으로 중요한 구성품의 온도는 지속적으로 감시되어야 한다. 해당 부분의 측정 
온도는 온도범위 조건과 비교되어야 한다. 만약, 온도 범위를 초과할 시 운용자(operator) 
는 즉시 알려야 한다. 
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위의 철학에 따라 ERA 로봇팔의 열 설계는 전력을 사용하는 능동 열제어 방식과 전력을 
사용하지 않는 수동 열 제어 방식을 모두 고려하여 설계되었다. 

 

2.1.6 ERA(European robotic arm) 로봇팔 열 설계 
ERA의 로봇팔 열 설계 사항은 Fig. 2와 같으며, 아래와 같은 열제어 설계 사항들이 고려되

었다. 
 

2.1.6.1 방열판(radiator) 
방열판(radiator)는 이차면경(SSM, second surface mirror) 또는 흰색 페인트(white paint)

로도 적용될 수 있으며, 전자 구성품의 특정 패널에 방열판이 부착된다. 방열판 설계 시 ERA 
로봇팔의 다양한 자세를 고려하여 면적 결정이 필요하며, 태양이 정면으로 직접 방열판을 바
라볼 때 특히 고려되어야 한다. 

 
Fig. 2. Passive thermal design of European robotic arm payload. 
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Basic end-effector, manipulator joint, ERA control computer는 최적의 성능을 위해 방
열판으로 덮어져야 한다. 카메라 및 광학 구성품(camera & lighting unit)에는 구성품의 기하
학적 형상이 평평하지 않고 복잡하여 흰색 페인트가 칠해진다. 

 

2.1.6.2 다층박막단열재(multi-layer insulation, MLI) 
다층박막단열재는 radiator, optics, accessibility/clearance 제한조건이 적용된 부분을 제

외한 모든 우주공간에 노출되는 외부 면적을 덮을 수 있도록 적용되어야 한다. 다층박막단열
재는 0.25 mil aluminised mylar with dacron net spacers가 10번 적층된 layer로 구성되며, 
space에 노출된 최외각 층은 aluminised betacloth로 구성된다. 1 mil aluminised kapton 
layer는 betacloth 및 mylar layer 사이에 삽입되며, 로봇팔에 맞닿는 최내각 층은 0.5 mil 
aluminised nomex로 구성된다. MLI는 velcro를 이용하여 부착되며, 방열판 주변에는 양면 
테이프 등을 이용하여 빈틈이 없도록 부착하여 벤팅(venting)으로 인한 방열판의 오염도 방
지한다. 

 

2.1.6.3 단열 처리(thermal de-coupling) 
카메라 구성품은 ERA 로봇팔과 단열 처리되어야 하며, EVA 중 카메라를 탈착 시 인접한 

부체계에 영향이 없어야 한다. 단열 처리는 다층박막단열재를 이용하여 복사 열 전달을 단열, 
단열 와셔(thermal washer)로 전도 열 전달을 단열시킨다. 카메라와 마운팅 브라켓
(mounting bracket) 간에 단열 와셔가 적용되어 단열처리 되며, 핸드레일(handrail)은 ERA 
로봇팔 간에도 단열 처리 되어야 한다. 구조적 강성 요구조건으로 인해 단열 와셔는 부체계 
사이의 구조적 연결부위(ERA load)에는 부착되지 않는다. 팔 부체계(limb subsystem) 같은 
경우, 열변형을 줄이고자 열전도율이 낮은 복합재나 티타늄을 사용하기 때문에 히터의 열 손
실은 일어날 수 있다. 

 

2.1.6.4 히터 및 온도 센서(히터 and temperature sensor) 
히터 및 온도센서는 전력을 사용하는 능동 열 제어 방식이며, Fig. 3과 같다. ERA의 모든 구

성품들은 ERA의 동면 상태일 때 스위치가 꺼지기 때문에 히터 시스템을 이용하여 허용온도 
범위 밑으로 벗어나지 않도록 해야 한다. 히터는 ERA의 모든 구성품들을 허용온도범위 이상 
될 수 있도록 그 크기가 결정되어야 한다. 히터의 열 제어를 통해 ERA의 모든 구성품들은 언
제든 온도 제약 없이 스위치가 켜질 수 있어야 한다. 모든 히터는 120 V에 연결되어 작동되
며, 고장에 대비하여 히터 시스템은 모두 보상 시스템(redundant system)이 고려되어야 한다. 
핫 리던던트(hot redundant) 히터 전력 라인은 보조 라인을 가져야 하며, 메인 및 보조라인
은 항상 스위치가 켜져 있어야 한다. 주요 라인이 고장날 경우 보조라인이 바로 사용될 수 있
어야 한다. 주요 히터와 보조 히터를 모두 켜 놓을 경우, 동시에 켜져서 히터 전력 버짓을 초
과할 수 있으므로, 보조 히터를 위한 써모스탯(thermostat)의 on/off 설정 온도를 주 써모스
탯보다 낮게 설정해 놓아야 한다. 주 써모스탯의 닫힘이 실패할 경우를 대비해 각각 2개의 써
모스탯이 사용된다. 써모스탯이 열림이 실패될 경우, 보조 히터 시스템이 작동된다. 
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2.1.7 ERA(European robotic arm) 로봇팔 열 해석 
ERA 로봇팔 열 해석을 위해 고려되어야 하는 변수들은 Table 2와 같다. ERA이 겪을 수 있

는 모든 열 환경을 고려해야 하므로 열 해석 케이스 선정은 도전적이면서도 잘 고려되어야 
하는 항목이다. 열 해석 선정을 위한 변수들이 많으나 모두 고려되어야 한다. ERA는 궤도상 
운용 시기, 자세 등을 고려 시 매우 복잡한 우주 열 환경에서 운용되며, 그 중 국제우주정거
장의 형상도 고려되어야 한다. ERA는 7 자유도의 복잡한 자체 형상과 ERA 재배치 및 이동 
여부 등이 고려되어야 하며 이러한 요소가 열적 예측을 더 힘들게 한다. ERA 열 설계는 ERA
의 작동에 필요한 사항을 충족시켜야 한다. 열 해석 케이스는 열 설계 옵션(finishes 선정, 방
열판 방향, 열 반응 시간 등)에 따라 달라질 수 있으며, 열 설계 trade-off 및 열 해석 케이스 
간 반복과정이 필요하다. 변수들의 조합은 결국 수많은 해석 케이스를 생성하게 하며, 이를 
줄이기 위해 열 해석 자체를 최소한으로 모델링하여 수행해야 한다. 

 

2.2 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 열 설계 & 해석[2] 

2007년도에 발사된 화성 로버 탐사선 Phoenix에 탑재된 로봇팔 탑재체에 대한 열 설계 
및 해석 내용 사례를 소개하였다. 

 

2.2.1 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 열 설계 
화성탐사를 위한 화성탐사로버 Phoenix는 Fig. 4와 같이 RA(robotic arm)를 탑재하고 있

으며, Phoenix RA의 액츄에이터(actuator)와 베어링(bearing)은 화성의 추운 환경을 견뎌야 
한다. RA 액츄에이터의 운용 중 최소 허용온도 제한은 –55℃이므로 히터 열 설계를 필요로 
한다. 히터의 크기는 RA가 겪을 수 있는 모든 열 환경을 고려하여 설계 및 결정되어야 하며, 
특히 손목(wrist)이나 관절(joint), 액츄에이터가 있는 부분에 히터 열 설계가 적용되어야 한다.  

 
Fig. 3. Active thermal design concept of European robotic arm payload. 
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Table 2. Thermal analysis parameters of ERA payload 

Parameters Description 

Orbit 

Sun Summer and winter solstices 

Albedo 
Extreme values depending upon the thermal 

response time of the hardware. 

Earthshine 
Extreme values depending upon the thermal 

response time of the hardware. 

Altitude From 270 to 460 km 

Ascending node 

Regarding the: 

- Eclipse time 

- Incident flux reflected by ISS 

- Incident flux variations 

- ISS shading 

ISS 

Attitude Roll, yaw, pitch = ±15°, ±15°, ±15° 

Assembly stage 

From ERA installation to ISS final assembly 

stage with and without docked space 

vehicles 

Configuration 
Orientation of the solar arrays and of the 

gyrodine radiators 

Payload configuration Large payload location 

Boundary T 

Radiators temperatures. These depend 

upon ISS operations and are therefore 

treated as boundary temperatures 

Radiation case 
BOL or EOL properties of the outer surface 

thermo-optical properties 

ERA 

Location on ISS Basepoint positions 

Configuration 
Hibernation position or any reference 

position taken by ERA during an operation 

S/S configuration 
For the basic end effector: rigidised / non 

rigidised 

Radiation case 
BOL or EOL properties of the outer surface 

thermo-optical properties 

Thermal response time 
Each unit has a different thermal response 

time 
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Table 2. (Continued) 

Parameters Description 

Operation 

ERA operation mode Hibernation – standby – peak modes 

Mission 

Installation, maintenance and inspection 

missions defined by a sequence of 

reference tasks 

Time lines 
Motor and electronics duty cycles total 

operating time 

Internal power dissipation
Maximum or minimum dissipation due to 

voltage variation and other uncertainties 

Constraints Related to safety 

ERA, European robotic arm; ISS, International Space Station; BOL, begin of life; EOL, end of life. 

하지만, 히터 열 설계가 필요한 부분은 전자구성품이 포함된 관절 부분이며, 해당 부분은 기
계적인 형상이 복잡하여 히터를 부착하기에 공간적인 제약이 따를 수 있다. 이러한 제약 조건
과 복잡한 열 환경에도 불구하고 Phoenix RA의 히터 열 설계는 잘 이루어졌으며, 설계 요구
조건을 만족시켰다. 추운 화성의 환경을 견딜 수 있는 열 설계를 고려하여, 모든 모터 구성품
에 온도 센서 부착을 하였으며, 히터의 고장으로 인해 과열이 발생할 경우, 컷 오프 써모스탯
(cut-off thermostat)을 통해 예방할 수 있게 설계되었다. 

 

2.2.2. 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 기계적 형상 
화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 기계적 형상은 Fig. 5와 같으며, 접혀져 있는 형상이다. 

  

Fig. 4. Phoenix spacecraft in landed configuration. RA, robotic arm. 



 

 

로봇팔 탑재체의 열 제어 설계 및 해석 개발 동향 

36  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.1.27 

2.2.3 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 구성품 허용온도범위 
화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 기계적 형상은 Table 3과 같다. 
 

Table 3. RA temperature requirements 

RA component 

Operating temp. range

(℃) 

Non-operating temp. 

range (℃) 
Turn-on 

(℃) 
Min. Max. Min. Max. 

Azimuth actuator –55 25 –93 25 45 

Elbow actuator –55 25 –93 25 45 

Elevation actuator –55 25 –93 25 45 

Wrist actuator –55 25 –93 25 45 

RA structure      

Arms & fittings –70 25 –93 25 N/A 

Baseplate –70 25 –93 25 N/A 

Flex cable –70 25 –93 25 N/A 

Scoop –93 25 –93 25 N/A 

Biobarrier      

Pre-deploy N/A N/A –70 40 N/A 

Just prior to & during 

deployment 
–70 0 N/A N/A N/A 

Fig. 5. Phoenix RA mechanical configuration. TECP, thermal and electrical conductivity probe; 

RAC, robotic arm camera; RA, robotic arm. 
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Table 3. (continued) 

RA component 

Operating temp. range 

(℃) 

Non-operating temp. 

range (℃) 
Turn-on 

(℃) 
Min. Max. Min. Max. 

Post-deploy N/A N/A N/A N/A N/A 

RA, robotic arm; N/A, not applicable. 

 

2.2.4 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 운용모드에 따른 형상 
화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 임무 형상은 3가지가 있으며 Fig. 6과 같다. In-trench 형상

은 지면 밑까지 digging하는 형상이며, near-ground 형상은 지면에서 임무를 수행하는 형상
이고, above-deck은 Phoenix보다 위에 로봇팔이 위치하는 형상이다. 

각각의 임무 형상마다 외부 열환경과 내부 발열량이 달라져 히터의 사용량 등 열 설계 수
행 사항이 잘 고려되어야 한다. 

Near-ground 및 above-deck의 경우, 히터를 사용하여 1시간 이내로 액츄에이터의 온도를 
–55℃ 이상으로 올려줘야 하며, in-trench의 경우 3시간 이내로 액츄에이터의 온도를 –55℃ 
이상으로 올려줘야 한다. 

 

2.2.5 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 열 설계 
로봇팔의 구성품 중 관절에 해당하는 액츄에이터는 임무 수행 전 –55℃ 이상의 온도로 유

지되어 있어야 하므로 Fig. 7과 같이 RA 액츄에이터에 패치 형태의 히터가 부착된다. 
외부 열 환경과 임무모드에 따른 내부 발열량 등을 잘 고려하여 히터의 크기와 전력량 등

을 결정해야 하며, 이때 액츄에이터의 형상 중 평평한 면이 히터 크기 결정 시 제약조건이 되
므로 필요 시 액츄에이터의 형상 또는 히터의 형상이 수정되어야 할 필요성도 있을 것으로 
판단된다. 

Fig. 6. Phoenix RA mission operational configuration. RA, robotic arm. 
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비운용 상태인 경우, RA 액츄에이터는 생존 히터 및 단열 없이 화성의 매우 추운 환경을 버
터야 한다. 특히 손목 액츄에이터의 히터 크기 결정이 중요하며, 어렵게 해결해야 할 사항 중 
하나이다. 손목 액츄에이터의 히터 크기 결정 시 액츄에이터 부분은 기하학적 형상이 복잡하
므로 히터 크기를 결정할 때 더 어려움이 존재한다. 

 

2.2.6 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 열 모델 
Fig. 8과 같이 열 모델이 구축되었으며, 3,697개의 노드, 1,715개의 열전달 경로와 1,308개

의 대류 열전달 경로가 사용되었다. 
로봇팔 탑재체를 위한 상세적인 열해석을 위해 비교적 많은 노드 수가 사용되었으며, 이는 

액츄에이터(motor, gear-train, harmonic drive)의 정확한 온도 예측을 위함이다. 
열 모델에 적용된 광학 물성치는 Table 4와 같다. 
 

Fig. 7. Phoenix RA actuator heater locations. RA, robotic arm. 

 

Fig. 8. Phoenix RA thermal model. TECP, thermal and electrical conductivity probe; RAC, 

robotic arm camera; RA, robotic arm. 
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Table 4. RA optical properties 

Component Surface finish 
BOL  EOL 

α ε  α ε 

Motor case Bare aluminum 0.17 0.05  0.25 0.04 

Actuators 

(Heater locations)
Black kapton tape 0.50 0.15  0.55 0.10 

Actuators 

(elsewhere) 

Bare aluminum 0.17 0.05  0.25 0.04 

Bare stainless 

steel 
0.32 0.14  0.56 0.10 

Bare titanium 0.50 0.15  0.55 0.10 

Arm tubes Bare aluminum 0.17 0.05  0.25 0.04 

Flex cable Kapton 0.80 0.80  0.80 0.80 

Fittings 
Bare aluminum 0.17 0.05  0.25 0.04 

Bare titanium 0.50 0.15  0.55 0.10 

Base plate Black kapton tape 0.50 0.15  0.55 0.10 

TECP (thermal and 

electrical 

conductivity 

probe) 

Clear anodized 

aluminum 
N/A N/A  N/A N/A 

RAC (robotic arm 

camera) 

Alodined 

aluminum 
0.50 0.10  0.50 0.10 

Scoop 
Black anodized 

aluminum 
0.53 0.82  0.67 0.87 

BOL, begin of life; EOL, end of life; N/A, not applicable. 

 

2.2.7. 화성탐사로버 Phoenix 로봇팔 열 해석 
열 모델 구축 시에는 불확실성이 항상 존재하므로 더 가혹한 열 환경 조건 하에 열 해석이 

진행된다. 열 해석 시에 고온 및 저온에 대한 최악 해석 조건은 아래와 같다. 
 
- 최악 고온 조건(worst hot case) 열 해석 

: Begin of life(BOL) 광학 물성치, 화성의 뜨거운 환경 
: 액츄에이터의 최대 온도를 예측하기 위해 수행됨. 
: 3.5시간 동안 계속적인 로봇팔 작동(내부 발열량 최대) 

- 최악 저온 조건(worst cold case) 열 해석 
: EOL(end of life) 광학 물성치, 화성의 추운 환경 
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: 가장 추운 로봇팔 형상 
: 히터를 이용한 웜업(warm-up) 시 로봇팔 내부 발열량 X 
: 히터의 크기 결정과 총 히터 전력 소모량 산출을 위해 수행됨. 
 

Phoenix 로봇팔 열 해석 결과 임무 수행을 위해 필요한 히터의 전력 소비량은 Table 5와 
같다. 히터 전력 소비 시 액츄에이터의 온도를 –55℃ 이상으로 유지하기 위해 임무 수행 동
안 히터의 웜업 상태를 유지해야 하지만 내부 발열량으로 인해 온도가 높은 구성품에도 히터
가 같이 작용되므로 모든 구성품이 허용온도범위 이내에서 유지될 수 있도록 히터의 크기와 
전력 소비량을 잘 결정해야 한다. 따라서 구성품의 최대 허용온도 범위를 넘지 않도록 하면서 
1 or 3시간 이내에 최소 허용온도 범위 이상이 될 수 있도록 예열하기 위한 히터의 최적 사용
량이 Table 5와 같이 결정되었다. 

액츄에이터들의 허용된 최대 내부 발열량은 Table 6과 같다. 액츄에이터의 모터들은 3.5시간 동
안 RA가 작동할 때 85℃를 초과하지 말아야 한다는 요구조건이 있다. 너무 큰 내부 발열량을 소비
할 경우, 임무 수행 중 최대 온도를 넘어갈 수 있으므로 허용될 수 있는 발열량에 제약이 있다. 

3.5시간 RA 작동(with 히터 stuck-on) 중 액츄에이터의 온도는 최대 허용온도인 85℃를 
초과하지 않았으며, 이는 작은 사이즈의 윔업 히터 때문이다. 하지만, Table 7과 같이 손목 액
츄에이터의 경우 초과하는 구성품이 존재한다(non-op Max. limit: 110℃). 따라서 stuck-on 
히터 실패 방지를 위해 손목에 cut-off 써모스탯을 부착하여 히터를 제어한다. 

 
Table 5. RA total warm-up heater power results 

Heater location Azimuth Elevation Elbow Wrist 

Motor 0.5 0.3   

Gearbox 0.0 0.3   

House-1 0.8 1.3  9.1 

House-2 0.8  1.0  

House-3    6.3 

Total 2.0 1.8 1.0 15.3 

Total warm-up heater power is 20.1 W.  

RA, robotic arm. 
 

Table 6. RA actuator max allowable internal power dissipation 

Actuator Max allowable motor power dissipation (W) 

Azimuth 4.4 

Elevation 5.2 

Elbow 3.6 

Wrist 5.3 

RA, robotic arm. 



 

 

 
 
 

J. Space Technol. Appl. 4(1), 27-47 (2024)

https://www.jstna.org  |  41

Table 7. RA actuator max allowable internal power dissipation 

Wrist actuator component Maximum temperature (℃) 

Motor 69 

Gearbox 70 

SDPA 109 

Bevel 119 

OPT 113 

RA, robotic arm; SDPA, pinion gear; OPT, output potentiometer. 

 

2.3 로봇팔(Robotic Arm)의 관절(Joint) 열 설계 및 해석[3] 

로봇팔은 우주 열 환경에서 지속적으로 움직여야 하는 탑재체이다. 따라서 동작을 가능하
게 해주는 관절 부분이 계속 움직여야 하며, 동작을 위해서는 허용온도범위 내에서 존재할 수 
있도록 하는 것이 필수적이다. 관절 부분에는 동작을 가능하게 해주는 다양한 전자 구성품들
과 액츄에이터 부분들이 있으며, 해당 구성품들은 로봇팔의 다른 구조적인 파트들보다 허용
온도범위가 좁다. 또한, 해당 구성품들은 지속적이고 오랜 시간 동안 작동해야 하므로 큰 발
열량이 존재할 수 있다. 따라서 관절 부분에 대해서 열 모델을 구축하여 열 설계를 잘 수행해
야 할 필요성이 있다. 

본 절에서는 2023년에 중국에서 연구하였던 로봇팔 관절에 대한 열 설계 및 해석 내용을 
소개하였다. 

 

2.3.1 로봇팔 관절(robotic arm joint) 열 환경 
Fig. 9에서와 같이 관절 부분에는 여러 개의 전자 구성품들이 있으며, 내부 발열량을 가지

고 있다. 또한 전자 구성품들을 구조체가 감싸고 있으며, 구조체는 기본적으로 단열재로 덮여

 

Fig. 9. Internal heat exchange model of the joint. 
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져 있다. 이 중 고발열 구성품이 배치된 쪽에 내부 발열량을 우주 공간으로 빼줄 수 있는 방
열판이 부분적으로 배치되어야 한다. 

관절 부분은 위성체 내부가 아니라 우주 공간에 직접적으로 노출되어 있으므로 다양한 우
주 열환경을 직접적으로 겪게 된다. Fig. 10과 같이 외부 열원으로는 태양열원(solar flux), 지
구 복사선(earth IR), 알베도(albedo)가 있으며, 내부 발열량 또한 관절 내부에 존재한다. 

Fig. 11과 같이 외부 열원은 그래프를 통해 시간에 따라 얼마만큼의 외부 열원이 입사되는
지를 나타내었으며, Fig. 12와 같이 구성품이 작동할 시 발생하는 내부 열원과 큰 외부 열원으
로 인해 7시간 작동 시 허용온도 범위를 넘어갈 수 있기 때문에 열 설계가 필요한 것을 확인
할 수 있다. 

 

Fig. 10. Schematic diagram of the heat exchange of the joint external environment. 

Fig. 11. External heat flux curves and electric box shell temperature curves under extreme 

high-temperature condition. 
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2.3.2 로봇팔 관절(robotic arm joint) 열 설계 
Fig. 13과 같이 로봇팔의 관절 부분을 위한 열 모델이 구축되었으며, 총 5,676 쉘 요소, 

7,378 노드, 197 열적 경로가 사용되었다. 관절 구조체의 크기는 380 mm × 350 mm × 35 
mm이다. 해석 시 사용된 단위 요소의 크기는 30 mm × 35 mm이다. 

열 모델 내에서 내부 열원을 방출시키기 위해 적용된 방열판 역할을 하는 흰색 페인트 영
역은 여러 가지 요인들을 고려하여 결정되어야 하며, Table 8과 같이 총 4가지의 다른 크기의 
코딩 영역을 고려하여 4가지 케이스의 해석을 진행하였다. 

 

2.3.3 로봇팔 관절(robotic arm joint) 열 해석 
로봇팔 관절에 대한 열 해석은 고온이었을 때와 저온이었을 때로 나누어 크게 두 가지 케

이스로 진행된다. 고온이었을 때는 태양 열원, 지구 복사선, 알베도 등의 외부 열원이 크고 관
절 내 구성품의 내부 발열량이 클 때이다. 또한 광학 물성치의 성능 치수가 많이 낮아진 상 

  

Fig. 12. Power distribution of internal heat source. 

Fig. 13. Thermal model of the joint assembly. 
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Table 8. Dimensions of the radiating surface 

Radiating surface code Radiating surface dimension (mm × mm) 

A 205 × 240 

B 145 × 165 

C 100 × 120 

D 0 × 0 

 
태로 가정하고 진행한다. 저온이었을 때는 반대로 외부 열원이 작고, 관절 부분이 작동하지 
않아 내부 발열량이 없을 때이다. 광학 물성치는 성능이 좋은 상태로 가정한다. 

저온이었을 때의 궤도 열 해석 결과는 Table 9와 같으며, 방열판 크기를 다르게 가정했던 
4개의 케이스 모두 모든 구성품이 허용온도 범위 내에 있음이 확인된다. 반면 고온이었을 때
는 방열판이 없는 케이스인 D의 경우 전자 구성품 하나가 허용온도인 50℃를 초과함을 확인
할 수 있다(Table 10). 

Fig. 14에서는 저온이었을 때 방열판의 크기가 제일 큰 케이스인 A에 대한 해석 결과이며 히
터 사용량이 다른 케이스에 비해 가장 크지만 허용온도 범위를 벗어나지 않는다. 반면 고온이
었을 때 방열판이 없는 케이스인 D에 대해 허용온도범위를 벗어나는 경우를 확인할 수 있다. 

따라서 로봇팔 관절의 열 설계는 히터의 사용량을 최소한으로 할 수 있으면서 허용온도범
위를 초과하지 않는 케이스 C가 열 설계를 위해 선정되었음을 확인하였다. 

 
Table 9. Temperatures of components at low ambient temperature 

Component 
Storage 

temperature (℃) 

A 

(℃) 

B 

(℃) 

C 

(℃) 

D 

(℃) 

Harmonic 

reducer 
–40 to 65 –24.2 –27.3 –28.6 –30.0 

Electric motor –40 to 85 –23.2 –26.4 –27.8 –29.2 

Brake –40 to 65 –21.9 –25.5 –27.1 –28.9 

Electricity box –40 to 65 –32.1 –30.8 –30.8 –29.8 

Joint shell –40 to 65 –31.7 –33.6 –35.1 –37.3 

 
Table 10. Temperatures of components at high ambient temperature 

Component 
Operating 

temperature (℃) 

A 

(℃) 

B 

(℃) 

C 

(℃) 

D 

(℃) 

Harmonic 

reducer 
–30 to 50 10.1 10.5 11.2 14.7 

Electric motor –30 to 80 12.4 14.4 16.1 18.7 

Brake –20 to 50 17.8 18.3 23.2 26.8 

Electricity box –30 to 50 31.8 35.9 38.9 52.8 

Joint shell –30 to 50 19.0 22.2 25.6 34.8 
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3. 로봇팔 탑재체 열 설계 및 해석 방향 

3.1 열 설계 방향 

로봇팔 열 설계는 로봇팔이 겪을 수 있는 모든 우주 열환경에 대해서 로봇팔에 존재하는 
모든 구성품들의 온도가 허용온도범위 이내에서 유지될 수 있도록 하기 위해 이루어져야 한
다. 위에서 다루었던 로봇팔에 대한 열 설계 사례들을 기반으로 열 설계에 대한 방향을 고려
한 사항은 아래와 같다. 

 
1. 로봇팔의 관절 부분에는 고발열 구성품이 존재하므로 고온 환경에서 온도가 높아질 수 

있으므로 방열판 열 설계를 수행할 필요가 있다. 
2. 로봇팔의 관절 부분에는 전자 구성품이므로 구조체 파트에 비해서 허용온도 범위가 낮 

으며 작동을 하지 않을 시에는 발열량이 없어 저온 환경에서 온도가 많이 낮아질 수 있다. 
따라서 히터 설계 또한 수행되어야 한다. 

3. 로봇팔의 모든 부체계 구성품들은 불필요한 열적인 상호 영향성을 줄여야 하며, 따라서 
각 부체계 별로 열 설계가 이루어질 수 있도록 부체계 간에는 단열 설계를 적용한다. 

4. 로봇팔의 재질 선징 및 표면 처리가 고려되어야 한다. 재질 선정은 전도 열 전달과 관련 
이 있으며, 표면 처리는 복사 열 전달과 관련이 있다. 재질의 선정 시 열전도율이 높고 
구조적인 안정성이 낮은 재질을 선정할 경우, 열변형으로 인한 문제나 허용온도범위 이내 
온도 제어에 영향이 있을 수 있다. 또한 표면 처리도 마찬가지로 열 해석을 통해 어떤 표면 
처리를 할 수 있을지 결정해야 한다. 

5. 로봇팔 탑재체는 기존에 고정된 상태로 임무를 수행하는 탑재체와 다르게 지속적인 움 
직임이 필요한 탑재체이다. 따라서 동작 가능 여부에 대한 특별한 열구조적인 요구조건이 
없는지 확인이 필요하며, 이를 설계 수행 시에 반영해야 한다. 로봇팔 탑재체는 움직이는 
탑재체이면서 우주공간에 직접적으로 노출된 채로 임무를 수행해야 하는 탑재체이므로 
다양하고 특별한 설계변수가 많을 것으로 판단된다. 따라서 이러한 여러 요소를 동시다 
발적으로 고려하여 설계를 수행해야 하며, 이를 위해 최적화 알고리즘 등 최적의 설계를 
수행하는 것도 고려되어야 한다. 

 

 

Fig. 14. Temperatures of components at low (L)/high (R) condition. 
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3.2 열 해석 방향 

로봇팔 탑재체의 열 설계를 수행하기 위해선 해석적으로 검증해가면서 설계에 대한 타당성
을 판단하고 그 결과를 설계에 반영하는 반복적인 과정이 필요하다. 따라서 설계에 필요한 열 
제어 하드웨어의 선정 및 배치를 고려함과 동시에 궤도 열 해석을 수행을 위한 아래와 같은 
여러 조건들을 마련하기 위해 정보를 수집해야 한다. 아래와 같은 정보가 마련되면 열 모델 
구축을 수행한다. 

 
1. 로봇팔 탑재체 3D CAD 모델 
2. 로봇팔의 모든 구성품(부품)별 열물리적 물성치 

- 열전도율(thermal conductivity, W/m2K), 밀도(kg/m3), 단위질량당 비열(J/kgK) 
3. 로봇팔의 모든 구성품(부품)별 광학 물성치 

- 방사율(emissivity), 흡수율(absorptivity) 
4. 각 구성품별 발열량 정보 

- 로봇팔 임무 모드 및 타임라인 등 임무 관련 정보 
- 임무 모드별 발열량 정보 

5. 각 구성품별 허용온도범위 
- 작동 시 온도 범위(operational temp. range) 
- 미작동 시 온도 범위(non-operational temp. range) 

6. LEO 상에서 로봇 위성의 궤도 형상 정보 
- 고도, 경사각, RAAN(Right ascension of ascending node) 각도 변화 여부 등의 궤도 6요소 

7. 로봇팔-위성체 간 체결 조건(mounting condition) 
- i.e. 볼트 체결 or 단열 체결 

 
또한 열 모델 구축이 완료되면 다양한 경우를 고려하여 로봇팔 탑재체의 입장에서의 최악

의 고온/저온 궤도 해석 케이스를 선정하여 궤도 열 해석 형상을 구축한다. 
 

3.3 추후 고려 사항 

로봇팔의 모든 구성품에 대한 허용온도 범위 여부를 만족시키기 위해 열 설계를 수행하고 
궤도 열 해석을 통해 해석적 검증을 진행하였으나, 구조적인 안정성을 위한 열적인 분포도 고
려되어야 한다. 온도 구배가 심하게 되면 열변형량이 발생하게 될 수 있다. 로봇팔 탑재체는 
기존의 위성 탑재체처럼 움직임이 없는 고정된 상태로 임무를 수행하는 것이 아닌 지속적으
로 움직일 수 있는 동작 여부에 대한 안정성도 평가되어야 한다. 따라서 심한 온도구배가 생
기지 않도록 열 설계를 고려해야 할 것이며, 열변형 또는 온도구배로 인한 구조적인 특별한 
요구조건이 없는지 확인해야 할 것이다. 로봇팔이 동작 시 허용되는 관절 체결부의 열 비틀림
이나 온도 구배로 인한 로봇팔의 정렬 조건 등이 확인되어야 한다. 

 
 
 



 

 

 
 
 

J. Space Technol. Appl. 4(1), 27-47 (2024)

https://www.jstna.org  |  47

4. 결론 

본 논문에서는 다양한 궤도상 서비싱 임무를 수행하기 위해 로봇팔 탑재체를 탑재한 로봇
위성에 대해 소개하였다. 또한 여러 로봇팔 탑재체의 열 제어를 위한 열 설계, 해석에 대한 
사례들을 언급하였고, 이를 통해 앞으로 개발할 로봇팔 탑재체의 열 설계 및 해석에 대한 방
향을 제시하였다. 

본 논문에서는 국내에서 처음으로 로봇팔 탑재체에 대한 열 설계 및 해석 방향을 제시하였
으며, 앞으로 뉴스페이스 시대를 위한 로봇팔 탑재체의 개발에 대한 시야를 넓혀줄 수 있을 
것으로 기대된다. 
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요 약 

본 논문에서 우리는 여러 지상-우주 레이저 어플리케이션의 통합 인프라를 제공하는 ‘충남대학교 레이저 

통합 버스’(Chungnam National University Laser Unity Bus, CLUB) 큐브위성의 컨셉을 소개한다. 오늘날 

뉴스페이스 시대에 들어 우주공간의 활용이 급속도로 확대되면서 전파의 한계가 드러나기 시작했고, 수행

하는 임무들이 다양해짐에 따라 대체 가능한 수단인 레이저가 주목 받고 있다. 레이저는 지상과 우주공간 

사이에서 인공위성 레이저 거리측정(satellite laser ranging, SLR), 레이저 무기, 레이저 통신 등 다양한 응

용분야에 이용할 수 있다. 하지만 지상과 우주공간 사이에서 사용되는 레이저는 지구 대기의 상당한 영향

을 받게 된다. 이에 레이저 전파에 영향을 미치는 대기효과에 대한 이해가 필수적으로 요구된다. 특히 레이

저의 전파 방향을 굴절시키고 파면을 왜곡시키는 대기 난류는 지상과 가까워질수록 강해지기 때문에 하향

링크에 비해 상향링크에 더 큰 영향을 미친다. 하향링크의 경우 지상에서 검출할 수 있기 때문에 검증이 

용이한 반면, 상향링크의 경우 우주공간에서 검출해야 하는 어려움 때문에 검증에 어려움이 있다. 이에 우

리는 상향링크의 레이저 전파에 대한 이해를 돕고 검증하기 위한 큐브위성의 아이디어를 제안한다. 또한 

체계적인 큐브위성 개발을 위해 시스템공학의 진행단계에 따라 CLUB 큐브위성의 임무설계를 중심으로 

요구사항을 분석하여 개념설계를 진행한 결과를 제시한다. 

Abstract 

In this paper, we introduce the concept of the cube satellite Chungnam National University Laser Unity Bus 
(CLUB), which can provide an integrated infrastructure for various ground-space laser applications. With 
the advent of the new space era, the rapid expansion of space utilization has begun to reveal the limitations 
of conventional radio frequencies. As space missions diversify, lasers are garnering attention as a viable 
alternative. Between ground and space, lasers are applied in various fields including satellite laser ranging 
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(SLR), laser weapons, and laser communication. However, laser used between the ground and space are 
significantly influenced by the Earth’s atmosphere. Consequently, understanding the atmospheric effects 
on laser propagation is crucial. In particular, atmospheric turbulence, which refracts and distorts laser 
beams, intensifies closer to the Earth’s surface, exerting a greater impact on the uplink than on the 
downlink. While downlink verification is facilitated by ground detection, verifying the uplink poses 
challenges due to the necessity of space-based detection. In response to these challenges, we propose 
the idea of cube satellite as a means to enhance understanding and verification of laser propagation in the 
uplink. Additionally, we present the results of conceptual design by analyzing requirements, focusing on 
mission design of the CLUB cube satellite, following the stages of systems engineering for systematic 
cube satellite development. 

핵심어 : 지상-우주 레이저, 우주 레이저 응용, 큐브 위성, 초소형 위성, 레이저 통신 
Keywords : ground-space laser, space laser application, cube satellite, nano satellite, 

laser communication 
 

 

1. 서론 
전통적으로 우주와 지구 사이의 미션 수행을 위해서는 우주와 지구 사이에 존재하는 대기

의 영향을 최소화하기 위해 전파(radio frequency)가 필수적으로 사용되었다. 그러나 우주공
간의 활용이 점차 증가하게 되면서 전파의 한계가 드러나기 시작했다. 특히 통신에 있어서 전
파는 사용할 수 있는 주파수 대역이 고갈되고 있는 상황이다. 이와 같은 문제를 해결하기 위
해 전파를 대체할 수단으로 레이저가 주목 받고 있다[1]. 

우주공간을 활용함에 있어서 레이저를 통해 우리는 인공위성 레이저 거리측정(satellite 
laser ranging, SLR), 레이저 무기, 레이저 통신 등 여러 응용 분야에 이용할 수 있다. SLR은 
지상에서 인공위성을 레이저로 추적함으로써 인공위성과의 거리를 수 cm 단위로 정밀하게 
측정하여 위성의 정밀궤도를 산출하는데 사용된다[2]. 또한 지상-우주 레이저는 첩보위성의 
임무수행을 방해하는 용도의 무기로도 사용될 수 있다[3]. 마지막으로 위성과 지상국과의 통
신에 있어서 전파를 대체하는 용도로 레이저 통신을 사용할 수 있다. 레이저 통신은 전파와 
비교하여 주파수 제약에 자유롭고, 높은 주파수로 인해 고속의 데이터 전송속도를 달성할 수 
있으며, 빔의 발산각이 작아 보안적인 측면에서도 뛰어난 성능을 보여줌으로써 차세대 위성 
통신 수단으로 각광받고 있다[4]. 이러한 레이저 어플리케이션은 큐브위성을 통해서도 여러 
연구들이 진행되고 있다. 2018년 발사된 CHOMPTT 큐브위성은 우주공간에서 정밀한 시각
측정과 시각동기화를 위해 플로리다 대학과 나사의 협업으로 개발되었다[5]. CHOMPTT 큐
브위성은 임무를 수행하기 위해 레이저 반사경(laser retro-reflector array, LRA)을 탑재하여 
지상에서 SLR을 수행한다. 또한 2015년과 2017년에는 나사의 광학 통신과 센서 실험
(optical communications and sensor demonstration, OCSD) 프로그램을 통해 Aerospace
사에서 제작된 1.5 U 크기의 Aerocube-7A;7B;7C가 발사되었다. 이들은 저궤도에서 직경 
30 cm의 지상국까지 최소 5 Mbps의 레이저 통신을 시연하면서, 큐브위성을 통해 레이저 통
신이 가능하다는 것을 보여주었다[6]. 

이러한 지상과 우주공간 사이에서 레이저의 운용은 지구 대기로부터 상당한 영향을 받게 
된다[7]. 이에 레이저 전파(propagation)에 영향을 미치는 대기 효과에 대한 이해가 필수적으
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로 요구된다. 특히 대기에 존재하는 난류는 광학렌즈 역할을 하면서 레이저의 전파 경로를 굴
절시키며(beam wandering), 파면을 왜곡하면서 세기의 변동(intensity fluctuation)과 함께 
레이저 빔이 퍼지게 된다(beam spreading). 이때, 우주 레이저는 지상에서 우주로 전파되는 
상향링크(uplink)와 우주에서 지상으로 전파되는 하향링크(downlink)로 나눌 수 있는데, 레
이저 전파의 영향을 미치는 대기 난류는 지상에서 그 세기가 더 크기 때문에 하향링크에 비
해 상향링크에서 더 큰 영향을 미친다는 특징이 있다. Fig. 1에는 하향링크와 상향링크에서의 
레이저 전파 특징을 대략적으로 설명한다. 

Fig. 1과 같은 대기의 영향으로 인해 효율적인 지상-우주 레이저 운용을 위해서는 대기 효
과의 이해와 이를 극복할 수 있는 방안이 필요하다. 대기 효과를 극복할 수 있는 방안으로는 
적응광학(adaptive optics) 시스템을 이용할 수 있다. 대기 난류로 인해 왜곡된 파면을 적응
광학을 통해 보상해줌으로써 대기 효과를 완화시킬 수 있다. 이러한 대기 완화기술들의 효과 
검증은 하향링크의 경우 지상에서 빔을 검출할 수 있기 때문에 검증이 용이한 반면, 상향링크
의 경우 우주공간에서 빔을 검출해야 된다는 문제 때문에 검증에 어려움이 있다. 

이에 우리는 상향링크의 레이저 전파에 대한 이해를 돕고 이를 검증할 수 있는 큐브위성의 
아이디어를 제시한다. 뿐만 아니라 지상-우주 레이저를 이용할 수 있는 통합 인프라를 제공
할 수 있는 ‘충남대학교 레이저 통합 버스’(Chungnam National University Laser Unity Bus, 
CLUB) 큐브위성의 컨셉을 소개하고 큐브위성의 체계적인 개발을 위한 시스템공학 기반의 개
발 단계[8]에 따라 임무설계를 중심으로 요구사항을 분석하여 식별된 요구사항을 토대로 
CLUB 큐브위성의 개념설계를 진행한 결과를 제시한다. 

 

2. 임무 설계 

CLUB 큐브위성은 지상-우주 레이저 통합 인프라를 제공하기 위해 다음의 세 가지 임무를 
갖는다. 첫 번째로 상향링크의 레이저 빔을 검출하여 빔의 중심 위치를 측정함으로써 상향링
크의 beam wandering 효과를 측정하거나, 지상에서의 사전보상을 이용한 상향링크 빔의 보
상효과를 직접적으로 검증한다. 두 번째 임무는 큐브위성에 LRA를 탑재하여 큐브위성을 이

Fig. 1. Propagation features of uplink and downlink lasers. Atmospheric turbulence has a 

greater impact on uplinks because it is stronger on the ground. 
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용한 SLR 기술을 실현함으로써 큐브위성의 정밀궤도를 결정하고 정밀한 위치와 속도를 측정
한다. 마지막으로 레이저 통신 터미널을 탑재하여 지상과 위성 간의 레이저 통신을 수행하는 
것을 주 목표로 한다. 

 

2.1 레이저의 상향링크 전파 특성 검증 

지상과 우주공간 사이의 레이저 빔은 대기 중의 난류에 의해 본래의 전파 경로에서 굴절되
어 도착 각도의 변동을 일으키며 이는 곧 빔의 변위로 이어진다(Fig. 2). 이 효과는 하향링크
에서 보다 상향링크에서 더욱 크게 나타나며, 난류의 세기가 커질수록 증가한다. 굴절된 빔은 
무작위한 분포를 가지며 도달하지만, 이러한 랜덤 분포는 레일리 분포(Rayleigh distribution)
를 따르는 것으로 알려져 있다. 또한 랜덤 분포를 가지는 제곱평균제곱근(root-mean-
square, RMS) 빔 중심의 변위 ඥ〈𝑟௖ଶ〉 값은 상향링크에서 다음과 같이 나타난다[9]: 

ට〈𝑟௖ଶ〉 = ቈ0.54ሺ𝐻 − ℎ଴ሻଶ secଶሺ𝜁ሻ ൬ 𝜆2𝑊଴൰ଶ ൬2𝑊଴𝑟଴ ൰ହ ଷ⁄ ቉ଵ ଶ⁄
 (1)

여기서 H는 위성의 고도, ℎ଴는 관측소의 고도, 𝜁는 관측소 기준 위성의 천정 각이며, 𝑊଴는 
초기 레이저 빔의 크기, λ는 빔의 파장, 𝑟଴는 대기 중의 난류가 광학계에 미치는 영향을 나타
내는 값으로 프리드 매개변수(fried parameter)라고 불린다. 

𝑟଴ = 2.1 ቎ 𝑐𝑜𝑠 𝜁1.46ሺ2𝜋𝜆 ሻଶሺ𝜇ଵ௨ ൅ 0.622𝜇ଶ௨𝛬ଵଵ ଺⁄ ሻ቏ଷ ହ⁄   ሺ𝑓𝑜𝑟 𝑢𝑝𝑙𝑖𝑛𝑘ሻ (2)

여기서 𝜇ଵ௨ 와 𝜇ଶ௨ 는 상향링크에서 대기 난류를 고려한 레이저 전파를 나타내는 매개변수
이며, Λ는 사용하는 레이저의 출력-평면 빔 매개변수(output-plane beam parameter)이다. 
약한 난류 조건에서 식 (1)과 식 (2)를 각각 천정 각 0°, 30°, 60°에서 계산된 fried parameter
와 RMS 빔 중심 변위는 Table 1에서 정리된다. 

 
Fig. 2. The laser beam propagated by atmospheric turbulence is refracted, resulting in 

displacement from the center. 
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Table 1. 𝑟଴ and ඥ〈𝑟௖ଶ〉 according to zenith angle under weak turbulence condition 

Parameters Symbols [unit] Values 

Zenith angle 𝜁 [°] 0 30 60 

Fried parameter 𝑟଴ [cm] 19.34 17.74 12.76 

RMS displacement ඥ〈𝑟௖ଶ〉 [m] 2.34 (1.21”) 2.91 (1.30”) 6.63 (1.71”)

RMS, root-mean-square. 

 
우리는 이러한 빔의 변위를 우주공간에서 측정함으로써 대기 난류에 의한 상향링크 레이저 

빔 전파의 특성을 검증할 수 있는 큐브위성의 아이디어를 제시한다. 큐브위성을 통한 빔의 변
위 측정은 사분면 검출기(quadrant detector)의 빔 위치 측정 방법에 초점을 맞춘다. 사분면 
검출기는 4개의 구역으로 나누어진 각각의 셀에서 측정된 광량을 계산하여 빔의 중심 위치를 
측정하는 장비이다[Fig. 3(a)]. 위 개념을 응용하여 우리는 큐브위성의 각 모서리 부분에 하나
의 광검출기(photodetector)를 배치[Fig. 3(b)]함으로써 각각의 광검출기에서 측정된 광량을 
토대로 상향링크 빔의 중심위치를 측정한다. Fig. 3에는 사분면 검출기의 개념과 CLUB 큐브
위성의 개념을 각각 그림으로 표현되어 있다. 

Fig. 3(b)와 같이 3U 큐브위성의 각 모서리에 광검출기를 배치하여 각 위치의 광검출기에서 
측정된 광량을 각각 P1, P2, P3, P4라고 한다면, 우리는 다음과 같은 식을 통해 빔의 중심 위
치(𝑥௣௢௦,  𝑦௣௢௦)를 계산할 수 있다.  

𝑥௣௢௦ = 𝛼 ሺ𝑃1 ൅ 𝑃4ሻ − ሺ𝑃2 ൅ 𝑃3ሻሺ𝑃1 ൅ 𝑃2 ൅ 𝑃3 ൅ 𝑃4ሻ  (3a)

𝑦௣௢௦ = 𝛽 ሺ𝑃1 ൅ 𝑃2ሻ − ሺ𝑃3 ൅ 𝑃4ሻሺ𝑃1 ൅ 𝑃2 ൅ 𝑃3 ൅ 𝑃4ሻ  (3b)

  
 (a) (b) 

Fig. 3. Concept of uplink beam position detection in CLUB cube satellite. (a) Concept of the 

beam position measurement method using a quadrant detector and (b) configuration of the 

photodetector for measuring the uplink beam position of the CLUB cube satellite utilizing the 

concept of a quadrant detector. CLUB, Chungnam National University Laser Unity Bus.  
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지상에서 발사되어 큐브위성에 도달한 레이저는 보통 큐브위성의 크기보다 더 큰 빔 사이
즈를 갖는다(e.g., 지상에서 10 cm 크기의 시준된 빔(collimated beam)은 400 km 우주공간
에서 최소 1.98 m로 퍼지게 된다). 또한 사분면 검출기와는 다르게 각 광검출기 사이가 분리
되어 있기 때문에 빔의 중심위치를 계산하기 위해서는 각 축에서의 가중치(α,β)가 추가로 계
산되어야 한다. 

우리는 이러한 설계가 상향링크 빔의 중심 위치를 잘 측정할 수 있을지에 대해 시뮬레이션
을 진행하였다. 약한 난류 조건에서 상향링크 빔의 무작위한 변위 분포가 2.34 m, 큐브위성
에 도달한 빔의 크기는 1.98 m이며, 도달한 레이저 빔이 가우시안 광도 프로파일을 갖는다고 
가정했을 때, 1,000개의 샘플에 대해 큐브위성에 탑재된 각 광검출기의 크기를 2 cm로 가정
하여 측정된 광량을 시뮬레이션하였으며, 식 (3a)와 식 (3b)를 통해 중심위치를 계산할 수 있
는지 확인하였다. Fig. 4에서 확인할 수 있듯이 빔의 중심위치 계산결과의 상대 오차율이 평균
적으로 1% 이내인 것을 확인하였다. 빔의 변위가 커질수록 상대 오차율 또한 증가하지만, 그
럼에도 불구하고 10% 이내의 오차율로 빔의 중심을 잘 계산하는 것을 확인하였다(Fig. 5). 이는 
Fig. 3(b)와 같은 설계를 통해서 레이저의 상향링크 전파 특성을 확인할 수 있음을 시사한다. 

 

2.2 SLR(Satellite Laser Ranging)용 큐브위성의 활용 

SLR은 지상에서 위성으로 레이저를 쏘아 반사되어 되돌아오는 광자의 비행시간을 측정함
으로써 위성과 관측소 간의 거리를 정확하게 측정하는 시스템이다. 되돌아오는 광자수가 많
을수록 관측 값의 신뢰도를 더욱 높일 수 있다. 이에 성공적인 SLR을 수행하기 위해서는 지

Fig. 4. Simulation of the accuracy of the uplink beam position calculation. (Left) Comparison 

between the simulated results of beam center displacement (red star) and the calculated 

beam center position of the CLUB (blue cross); and (right) depiction of the relative error rates 

in the calculated results on the vector positions, x-axis and y-axis, respectively. CLUB, 

Chungnam National University Laser Unity Bus. 
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상국의 레이저 성능도 중요하지만 목표물이 받은 레이저를 얼마나 반사할 수 있는지에 대한 
능력 또한 요구된다. 

SLR 관측소에서 발사하여 목표 위성에 맞고 돌아온 레이저의 평균 검출 광자수 𝑁௣௘에 대
한 링크 버짓(link budget)은 다음의 식으로 구할 수 있다[10]: 

𝑁௣௘ = 𝜂௤ ൬𝐸் 𝜆ௌ௅ோℎ𝑐 ൰ 𝜂்𝐺்𝜎௦ ቆ cosଶሺ𝜁ሻ4𝜋ሺ𝐻 − ℎ଴ሻଶቇଶ 𝐴ோ𝜂ோ𝑇஺ଶ𝑇஼ଶ (4)

여기서 𝜂௤는 검출기 양자 효율, 𝐸்는 레이저의 펄스 에너지, 𝜆ௌ௅ோ은 SLR을 위해 사용되는 
레이저의 파장, ℎ는 플랑크 상수, 𝑐는 빛의 속도이다. 𝜂்  와 𝜂ோ은 각각 SLR 관측소의 송신/
수신 광학 효율을 나타내며, 𝐺்는 송신기 이득을 의미한다. 또한 𝐴ோ은 유효 망원경 면적, 𝑇஺
와 𝑇஼ 는 각각 대기 투과율과 권운 투과율을 나타낸다. 이때, 레이저 유효면적(𝜎௦ )은 𝜎௦ =𝜌𝐺𝐴௅ோ஺로 구할 수 있으며, 여기서 𝜌는 광반사율, 𝐺는 목표물의 이득이며, 𝐴௅ோ஺은 LRA의 반
사 면적을 의미한다. 우리는 CLUB 큐브위성을 SLR 용도로 활용하기 위한 LRA의 요구성능
을 식 (4)의 링크 버짓 수식을 통해 계산한다. 링크 버짓을 계산하는데 필요한 SLR 시스템과 
관련된 매개변수들은 거창 SLR 관측소를 기준으로 하였다[11]. 거창 SLR 관측소와 관련된 매
개변수들을 고정하면 평균 검출 광자수는 결국 위성의 고도와 천정 각, 그리고 레이저 유효면
적 𝜎௦ 에 의해서 결정된다. 즉, 효과적인 SLR 임무 수행을 위해서 CLUB 큐브위성이 운용될 
고도와 큐브위성에 탑재될 LRA의 반사면적을 고려하여 큐브위성을 설계한다.  

 

2.3 레이저 통신 임무 수행 

현재 해외에서는 이미 지상-위성 레이저 통신에 대한 많은 연구들이 이루어져 왔다. 특히 
독일의 TESAT사는 2016년 독일항공우주센터 DLR과 함께 소형 및 초소형 인공위성을 위한 

 
Fig. 5. Variation in beam center displacement and center position tracking performance 

according to the intensity of turbulence (The black solid line represents the relative error in 

vector position, the red dashed line indicates the error on the x-axis, and the blue dotdash 

line shows the error on y-axis). 
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우주 레이저 통신 터미널(laser communication terminal, LCT)인 ‘광학 우주 적외선 하향링
크 시스템’(optical space infrared downlink system, OSIRIS)을 개발하였다. OSIRIS를 통해 
TESAT사는 기술 상용화를 하여 우주 레이저 통신 모듈을 판매하고 있다[12]. 우리의 CLUB 
큐브위성은 레이저 통신을 실현하기 위해 TESAT사에서 개발한 큐브위성용 레이저 통신 터
미널을 구매하여 탑재함으로써 레이저 통신을 수행할 수 있게 한다. 또한 레이저 통신을 실현
하기 위해서는 위성을 지속적으로 정밀하게 추적할 수 있는 마운트와 최소 40 cm 구경의 망
원경으로 이루어진 지상국이 필요하다. 현재 한국천문연구원에서는 거창 SLR 관측소의 인공
위성 추적 인프라를 기반으로 한 레이저 통신 지상국 구축을 계획하고 있으며[13]. 이에 본 
CLUB 큐브위성의 레이저 통신 지상국으로 거창 SLR 관측소를 이용할 수 있을 것이다. 뿐만 
아니라 위성과 지상국 간의 안정적인 통신링크를 확보하기 위해 위성은 지상국을 정밀하게 
지향해야 한다. 이를 위해 LCT 제품을 선정한 뒤, 요구되는 지향 정밀도를 식별하여 큐브위
성의 자세제어 정밀도 요구사항의 근거를 추가한다. 

 

3. 요구사항 분석 

3.1 레이저의 상향링크 전파 특성 검증을 위한 요구사항 

CLUB 큐브위성의 각 모서리에 배치되는 광검출기들은 큐브위성의 각 모서리 부분에 위치
해야 한다고 제한하면, 그 크기에 따라서 센서의 중심 위치가 변화하기 때문에 빔 중심 추적 
성능에 영향을 미치게 된다. Fig. 6은 광검출기의 크기변화에 따른 빔 중심 추적 성능의 변화
를 각각의 축에 대해서 보여준다. 

Fig. 6에서 보이는 바와 같이 광검출기의 크기는 반지름이 2 cm인 크기에서 빔의 위치를 
평균적으로 가장 적은 오차로 추적할 수 있는 것으로 나타났다. 이에 우리는 상향링크 레이저
의 전파 특성을 확인하는 임무를 효과적으로 수행하기 위해 각 광검출기의 크기를 반지름 2 
cm로 제한한다. 

Fig. 6. Error rate in the calculation of beam center position based on the size of the 

photodetector. The performance of beam center tracking is influenced by the size of the 

photodetector, as it leads to variations in the sensor’s position. 
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3.2 SLR(Satellite Laser Ranging) 임무 수행을 위한 요구사항 

식 (4)의 평균 검출 광자수에 대한 링크 버짓을 계산하는 과정에서 SLR 관측소 성능에 관한 
요소와 자연적인 요소를 고정하면 결국 평균 검출 광자수는 위성의 고도와 위성에 탑재된 LRA 
성능에 의해 결정된다. Fig. 7(a)는 천정각 0°에서 LRA의 반사면적과 위성의 고도에 따라 거창 
SLR 관측소에서 측정할 수 있는 평균 검출 광자수를 보여주며, Fig. 7(b)는 600 km 고도의 위
성에서 천정각과 LRA의 반사면적에 따른 평균 검출 광자수를 보여준다. Fig. 7의 그림에서 보
이는 바와 같이 위성의 고도가 낮을수록, LRA의 면적이 커질수록 SLR 임무수행의 효과가 증가
할 것이다. 이에 우리는 위성의 운용고도를 400–600 km로 제한하고, LRA의 크기와 이를 구성
하는 코너 큐브 역반사체(corner cube reflector, CCR)는 큐브위성의 공간적/질량적 한계를 고
려하여, 이후 CLUB 큐브위성의 운용을 위해 필요로 되는 탑재체들을 우선적으로 고려한 뒤 
LRA의 크기를 결정한다. 이때, Fig. 7(b)에서 보이는 바와 같이 높은 고도(𝐻 = 600 km), 적은 
반사면적(𝐴௅ோ஺ = 2 cmଶ)을 가지는 경우 높은 천정 각에서 평균 검출 광자수가 105 이하로 계
산되었다. 이는 가장 좋지 못한 성능을 모사함으로 우리는 CLUB 큐브위성의 SLR 링크 버짓 
요구사항으로 105 이상의 평균 검출 광자수를 얻을 수 있게끔 설계해야 한다. 

 

3.3 레이저 통신을 수행하기 위한 요구사항 

레이저 통신은 TESAT사에서 판매하는 LCT를 사용한다. 이에 해당 LCT에서 요구되는 위
성의 성능들이 CLUB 큐브위성의 요구사항에 반영되어야 한다. 우리가 레이저 통신을 위해 
이용하고자 하는 큐브위성 LCT의 세부 스펙은 Table 2에서 나타난다. 

해당 큐브위성 LCT는 최대 10 W의 전력을 소모하며, 397 g의 질량과 0.3 U의 크기를 가지
고 있다. 저궤도에서 지상국과의 통신 범위가 보장되어 있으며, 수명 또한 3년으로 큐브위성
의 탑재체로써 적합한 규격을 가지고 있다. 하지만 최대 10 W의 높은 전력소모량은 CLUB 
큐브위성의 전력계 서브시스템(electrical power subsystem)을 설계할 때 고려되어야 할 것
이다. 또한 안정적인 레이저 통신을 운용하기 위해서는 큐브위성이 지상국을 1° 이내의 정밀 

 (a) (b) 

Fig. 7. Calculation of link budget to determine satellite altitude and LRA size for SLR mission 

performance. (a) Variation of the average detected photon count at the Geochang SLR station 

with LRA area and satellite altitude at a zenith angle of 0°. (b) Changes in average number of 

photons according to the zenith angle of the 600 km satellite and the cross-sectional area of 

the LRA. SLR, satellite laser ranging; LRA, laser retro-reflector array. 
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Table 2. Specification of the selected cube satellite laser communication terminal 

Commercial off-the-shelf laser 

communication terminal for cube satellite 

[Tesat-Spacecom] 

Key parameter Specification 

Range 
LEO to ground; 

1,500 km 

Channel data 

rate 

(Downlink) 100 Mbps 

(Uplink) 1 Mbps 

Mass 397 g 

Size 9 x 9.5 x 3.5 cm3 (0.3 U)

Power 

consumption 
10 W (peak) 

Lifetime 3 years in LEO orbit 

Field of regard 

േ1° integrated fine 

steering mirror capability 

(requires S/C body 

pointing) 

LEO, low-earth orbit. 

 

도로 지향(pointing)할 수 있어야 한다. 이는 자세제어계 서브시스템(attitude determination 
& control subsystem)을 설계할 때의 요구조건으로 두어 안정적인 레이저 통신을 실현한다. 

 

4. 결과 

위에서 우리는 CLUB 큐브위성의 임무설계에 중점을 맞춰 요구사항들을 분석하였다. 레이
저 빔의 상향링크 전파 특성을 검증하기 위해서는 각 모서리에 배치된 광검출기 크기가 2 
cm 수준으로 제작되어야 하며, SLR 임무를 수행하기 위해 탑재되는 LRA는 크기가 커질수록 
임무수행의 효과가 향상되지만, 큐브위성 플랫폼의 공간과 질량적 제약으로 인해 최대 반경 
5 cm의 LRA를 탑재할 수 있으며, 정확한 LRA의 구성은 큐브위성의 서브시스템을 설계한 이
후 유동적으로 조절하여 결정한다. 또한 레이저 통신 임무를 수행하기 위해 우리는 TESAT사
에서 개발된 상용 큐브위성 LCT를 사용할 예정이며, 이는 높은 전력소모량으로 인하여 적절
한 배터리 용량과 전력생산이 요구됨과 동시에 일정 수준의 지향 정밀도를 달성해야 한다. 이
와 같이 식별된 CLUB 큐브위성의 요구사항들은 Table 3에서 정리된다. 이는 CLUB 큐브위
성의 임무수행을 위한 요구사항만을 반영하였으며, 큐브위성의 운용에 필요한 서브시스템들
에 대한 요구사항은 반영되지 않았음을 강조한다. 또한 해당 요구사항들을 토대로 CLUB 큐
브위성의 초기 3D CAD 모델을 제작하였다. Fig. 8에서는 제작된 CLUB 큐브위성의 3D CAD 
모델과 큐브위성에 탑재된 부품들의 구성을 보여준다. 

Fig. 8에서 보여주는 3D CAD 모델에서는 CLUB 큐브위성을 3 U 크기로 가정하고 임무수
행을 위한 탑재체(payload)를 제외한 나머지 서브시스템들은 요구사항과는 무관하게 일반적
으로 구성되는 부품들을 적재하여 CLUB 큐브위성의 초기 컨셉 모델을 구상하였다. 명령&데 
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Table 3. Requirements for mission performance according to the conceptual design of the 

CLUB cube satellite 

Level 1 User requirement definition 

ID Title Requirements 

URD0001 Size 
The satellite shall be designed as 3 U [TBD] 

cube satellite 

URD0002 Orbit 
The satellite shall be operated on low earth 

orbit (LEO) at 400–600 km [TBD] of altitudes

URD0003 Payloads 

The satellite shall carry at least the following 

payloads 

- Four photodetectors 

- Laser retro-reflector array 

- Laser communication terminal (LCT) 

URD0004 
Uplink propagation 

measurement 

The four photodetectors shall be able to 

measure the center position of the beam 

within the relative error rate of 1% [TBD] 

URD0005 SLR link budget 

The reflected laser from the satellite shall 

have an average number of photons of at 

least 1E + 5 [TBD] or more 

URD0006 
Laser communication field 

of view (FOV) 

Laser shall enter a LCT at least 1° [TBD] from 

the center axis 

CLUB, Chungnam National University Laser Unity Bus; TBD, to be determined; SLR, 

satellite laser ranging. 

Fig. 8. Initial CLUB cube satellite 3D CAD model equipped with payloads required for mission 

execution and subsystems fundamentally necessary for cube satellite operations. GNSS, 

global navigation satellite system; CLUB, Chungnam National University Laser Unity Bus.  
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이터처리 서브시스템으로 온보드 컴퓨터(on-board computer)를 두어 각 서브시스템 간의 
연결을 도모하고, 동시에 CLUB 큐브위성의 임무 중 하나인 관측된 빔의 중심을 계산하는 역
할을 한다. 전력계 서브시스템은 모든 탑재체들에게 전력을 충분히 공급할 수 있는 배터리와, 
이를 충전할 태양전지, 그리고 전력을 효율적으로 분배해 줄 전력계 보드(EPS board)로 구성
된다. 자세제어계 서브시스템은 자기토커(magnetorquer)와 태양센서(sun sensor), 그리고 
GNSS(global navigation satellite system) 정보를 수신하여 자세를 결정하고, 반작용휠
(reaction wheel)을 통해 큐브위성을 제어한다. 이후의 과정에서 추가로 식별되는 자세제어
계의 요구사항에 맞추어 별 추적기 등의 추가 요소들을 고려한다. 마지막으로 CLUB 큐브위
성은 레이저 통신과는 별개로 통신계 서브시스템을 구성한다. 하향링크로 S-밴드, 상향링크
로 UHF(ultra high frequency) 대역을 사용하여 큐브위성에서 명령을 전송하거나, 큐브위성
에서 수집된 데이터를 지상으로 전송하는 역할을 한다. 이와 동시에 레이저 통신을 통해 데이
터를 송수신하여 전파통신과 레이저 통신의 차이를 직접적으로 확인할 수 있다. 

 

5. 결론 및 논의 

본 논문에서는 지상-우주 레이저 어플리케이션을 효과적으로 이용하기 위해 레이저 전파의 
이해와 검증을 수행하는 큐브위성의 아이디어를 제시한다. 이와 동시에 지상-우주 레이저 어
플리케이션을 우주공간에서 통합적으로 이용할 수 있는 인프라를 만드는 것을 목표로 한다. 
이를 목표로 큐브위성의 임무를 설계하고 임무의 실현 가능성을 검토하며, 효과적인 임무수
행을 위한 요구사항들을 분석한다. 본 논문에서 식별된 요구사항들은 CLUB 큐브위성의 임무
수행을 위한 탑재체들을 중점으로 진행되었으며, 서브시스템들에 대해 자세한 요구사항들은 
고려되지 않았다. 

이와 같은 CLUB 큐브위성의 임무 컨셉과 개념설계 결과를 기반으로 개발에 필요한 요소들
을 계속해서 발전시켜 나갈 것이며, 이후 예비설계 단계에서는 현재까지 수행된 국내 큐브위
성 발사와 운영사례를 분석하여 도출된 발생 가능한 문제점들[14]을 함께 고려하면서 위험요
소들에 대해 대응해 나갈 것이며, 시스템 공학의 기술 관리 프로세스에 따라 체계적인 관리를 
통해 큐브위성을 개발하고자 한다. 또한 우리의 CLUB 큐브위성을 통해 앞으로의 지상-우주 
레이저 전파의 이해를 돕고, 우주공간에서 다양한 레이저 응용기술의 사용이 가능한 인프라
를 구축함으로써 우리의 큐브위성이 앞으로의 지상-우주 레이저 사용에 큰 역할을 할 수 있
을 것으로 기대한다. 
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Analysis of the Effectiveness of Space Object Collision Avoidance 
through Nano-Satellite Attitude Maneuver 
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요 약 

본 연구에서는 추력기가 없는 저궤도 초소형위성의 자세변경을 통한 궤도변경 방식이 충돌회피기동에 얼

마나 효과적인지 분석하였다. 연구 결과, 단면적의 변화는 위성의 진행방향에 영향을 주며, 단면적 변화비

율과 임무고도에 따라 기동전 궤도의 변화량이 달라졌다. 특히, 임무고도가 낮은 위성에서 짧은 시간 동안

의 자세변경으로 충돌위험을 현저히 감소시킬 수 있음을 확인하였다. 본 연구를 통해 추력기가 없는 초소

형위성 운영에 있어 자세기동을 통한 단면적의 변화방식이 충분히 활용가능한 방안으로 판단되며, 뉴스페

이스 시대의 위성 운영 안전성 향상에 기여할 것으로 기대된다. 

Abstract 

This study analyzed the effectiveness of orbital change through attitude change in nano-satellites operating 
in low Earth orbit (LEO) without thrusters, focusing on collision avoidance maneuvers. The results revealed 
that changes in the satellite's cross-sectional area significantly impact its in-track direction, influenced by 
the aspect ratio of cross-sectional area change and mission altitude. Notably, satellites at lower altitudes 
demonstrated significant reduction in collision risks with a small amount of attitude change. Through this 
study, it is judged that the changing the cross-sectional area through attitude maneuver is a sufficiently 
suitable method in the operation of nano-satellites without thrusters, and is expected to contribute to 
improving the safety of satellite operations in the New Space era. 

핵심어 : 초소형위성, 자세기동, 궤도변경, 충돌회피, 뉴스페이스 
Keywords : nano-satellites, attitude maneuver, orbital change, collision avoidance, 

new space 
 

 

1. 서론 

뉴스페이스 시대에 발맞추어 위성 발사 및 운영이 활발해지고 있다. 초소형위성은 초기 교
육목적에서 시작하여 현재는 상업적 목적, 과학임무, 궤도상 기술검증, 심지어 군사목적으로
도 활용되고 있다. 고가의 대형위성을 운영하는 대신 수십에서 수백 대의 초소형위성 군집임
무를 통해 지구관측의 관점에서 재방문주기를 혁신적으로 줄이거나 쉽게 도전하기 어려운 임
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무들에 적극적으로 활용되고 있다. 이러한 초소형위성들의 발사는 지속적으로 이루어지고 있
으며 2023년까지 누적 2,400기 이상의 초소형위성들이 발사되었다[1]. 

한편, 지구 주위 궤도상에 존재하는 우주물체의 숫자도 빠르게 증가하고 있다. 현재 궤도상
에 있는 지름 10 cm 이상의 물체는 28,300개로 해마다 가파르게 증가하고 있는 추세이다[2]. 
여기에는 운영 중인 위성뿐 아니라 고장난 위성, 발사체 동체, 폭발이나 분열로 생성된 파편
들도 모두 포함되어 지구 주변 궤도의 혼잡도는 점차 높아지고 있다. 

우주물체의 숫자가 증가하고, 궤도상 공간밀도가 높아짐에 따라 위성을 운영하는 지상국에
서는 근접하는 우주물체와의 충돌위험을 줄이기 위한 여러 절차와 업무들을 수행해야 한다. 지
상에서 추적이 가능한 10 cm 이상의 물체 간 충돌은 위성의 전손이나 심각한 기능장애를 야기
하기 때문이며, 현재 한국항공우주연구원에서도 운영 중인 저궤도, 정지궤도위성들에 근접하는 
우주물체를 24시간 감시하고 필요시 충돌회피기동을 통해 그 위험을 관리하고 있다[3]. 

근접하는 우주물체가 제어 가능하며 상대 지상국과 협업이 가능하다면 적절한 의사소통을 
통해 충돌회피 여부를 조율할 수 있으나, 이러한 경우는 아직까지 흔하지 않은 일이다. 대부
분 제어가 불가능한 우주파편의 근접이 많기에 능동적인 충돌회피기동이 필요한데, 이를 위
해서는 궤도를 변경할 수 있는 추력기가 필요하다. 그러나 초소형위성의 경우, 추력기를 탑재
한 위성의 비율이 10%도 되지 않기에 대부분의 경우 충돌위험이 충분히 높음에도 별도의 대
응을 수행하지 못하는 경우가 많았다[1]. 

본 연구에서는 저궤도에서 임무를 수행하는 추력기가 없는 초소형위성을 대상으로 자세를 
변경함으로써 궤도를 변경하는 방식이 충돌회피기동의 역할을 수행할 수 있는지, 실제 임무
에서의 영향은 어느 정도인지에 대한 효용성을 분석하였다. 기존 궤도상에서 자세기동을 통
해 궤도변경이 가능함을 확인한 사례[4]나 충돌회피기동을 목적으로 하는 자세기동에 대한 
유도제어 연구들[5–7]이 있으나, 본 연구에서는 얼마나 오래 자세를 변경해야 위험이 충분히 
감쇄되는지 단면적의 변화에 따른 효과나 위성의 임무고도에 따른 효과도 함께 살펴보았다. 

 

2. 문제정의 

본 연구의 타겟은 초소형위성이다. Fig. 1은 초소형위성의 타입별 발사빈도를 나타낸다. 가
장 많이 발사된 초소형위성은 3U 위성이며, 다음으로 6U, 1U 위성 순으로 나타났다. 현재 가
장 많은 초소형위성 군집을 형성하고 있는 Planet Labs처럼 상당수의 초소형위성의 임무는 
지구관측 임무이며, 향후 발사될 SatRev 등의 임무도 지구관측 임무이기에 3U 이상의 초소
형위성 발사가 증가할 것으로 예상된다. 

Fig. 2는 발사 후 초소형위성들의 궤도의 분포를 나타낸다. ISS에서 사출되어 유사한 궤도를 
가지는 경우가 가장 많은 것으로 나타났으며, 고도 500 km의 태양동기궤도, 525, 520, 530 
km의 태양동기궤도 순서로 나타났다. 대부분 400 km에서 800 km 사이에 위치하는 것을 알 
수 있다. 이상의 통계에 기반하여 본 연구에서는 고도 400 km에서 800 km에 존재하는 3U
급 초소형위성을 중심으로 분석을 수행하였다.  

자세기동을 통한 궤도변경은 위성이 받는 대기저항을 변경하는 것으로 위성에 탑재된 반작
용 휠이나 자기 토커를 사용하는 것이 일반적이고, 이는 위성의 진행방향(+Intrack) 혹은 진
행방향과 반대방향(-Intrack)에 대한 속도증분을 가하는 것과 같다. 따라서 지구반경방향
(radial)이나 수직방향(crosstrack)에 대한 속도증분의 유의미한 변화는 없다고 할 수 있다. 평
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소 임무를 수행하는 자세에서의 단면적이 0.3 m2이라고 가정했을 때 자세기동을 통해 단면적
을 0.1 m2로 줄일 경우, 일정시간이 흐른 후 기동 전과 비교하여 상대적으로 높은 고도에 위
치하게 될 것이며, 단면적을 0.6 m2으로 증가시킬 경우 더 낮은 고도에 위치하게 될 것이다. 
다른 고도로 이동한다는 의미는 장반경의 변화를 의미하고 이는 주기의 변화를 야기하여 Fig. 
3과 같이 근접하는 우주물체와의 근접거리를 증가시킬 수 있게 된다.  

자세기동을 통해 고도를 변경하는 것에는 대기저항에 관련한 요소들을 살펴봐야 한다. 식 
(1)은 저궤도 위성에 작용하는 대기저항 𝐹ௗ를 나타낸다. 𝐶ௗ는 항력계수, ρ는 대기밀도, 𝑣는 
위성의 속도, 𝐴는 단면적을 각각 의미한다. 

 

𝐹ௗ = 12𝐶ௗ𝜌𝑣ଶ𝐴 (1)

Fig. 1. Nano-satellite types [1]. 

Fig. 2. Nano-satellite approximate orbits after launch [1]. 
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항력계수의 경우, 위성의 형상이나 표면의 거칠기 등에 따라 달라지나 한번 발사된 위성의 
항력계수를 변경하는 것은 어렵기 때문에 본 연구에서는 항력상수를 고정된 상수로 정의하여 
분석을 수행하였다. 

고도와 단면적 변화율(AR, aspect ratio), 자세기동 후 달라진 단면적을 유지하는 시간을 제
어변수로 설정하여 다양한 조합의 분석을 수행하였으며, 분석은 기동시작 48시간 후의 기동 
전과 후의 상대거리를 계산하는 방식으로 수행하였다. 일반적으로 충돌회피기동 수행 여부를 
결정하고 수행계획 및 기동준비에 소요되는 시간을 고려해야 하기에 충돌회피기동 계획은 
48시간 전에 수립한다고 가정하였다.  

Table 1은 시뮬레이션을 위한 의사코드를 나타낸다. 위성의 임무와 하드웨어 설계에 따라 
형상이 달라질 수 있으나, Fig. 4와 같이 일반적인 3U 초소형위성의 형상을 고려하여 최소 단
면적은 0.01 m2, 최대 단면적은 0.16 m2으로 정의하였으며, 평균 단면적은 두 단면적의 평균
값인 0.08 m2로 정의하였다. 평균 단면적을 기준으로 자세기동을 통해 최소 0.01 m2에서 최 

 

Table 1. Simulation setup: This simulation aims to evaluate how effective attitude maneuvers 

are. It does so by measuring the change in the satellite's position before and after performing 

the maneuver. During the simulation, various factors are varied: the cross-sectional area of 

the satellite, the mission altitude, and the duration of the attitude maneuver 

Area (m2) 0.01, 0.06, 0.16 

Altitude (km) 400–800 (step size: 10) 

Duration (sec) 300–86,400 (step size: 300) 

Fig. 3. Effect of attitude maneuver: The minimum distance can be increased by altering the 

altitude through an attitude maneuver. The object labeled in red represents the approaching 

risky object, while the object labeled in yellow shows the satellite's position before maneuver, 

and the object labeled in green indicates the satellite's position after maneuver. The yellow 

ellipsoids around the objects represent the uncertainty in their locations. 
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대 0.16 m2까지 변하도록 설정하였다. 최대값의 경우, 평균 단면적 대비 변화율의 계산상 편
의성을 위해 0.16 m2으로 설정하여 시뮬레이션을 수행하였다. 

임무고도는 400 km에서 800 km까지 10 km 단위로 변하며, 자세변경 후 유지하는 시간은 
5분에서 24시간까지 5분 간격으로 변하도록 설정하여 자세기동으로 인한 궤도변화의 효용성
을 확인하였다. 위성의 질량은 5 kg으로 설정하였으며, 그 외 궤도전파를 위한 섭동모델 및 
세부 파라미터는 Table 2와 같다. 

 

3. 결과 

본격적인 시뮬레이션에 앞서 자세변경에 따른 궤도변화의 효과를 확인하기 위해 가상의 근
접상황을 구성하였다. 위성(primary)과 근접물체(secondary)의 궤도는 Table 3과 같다. 
Table 3의 상황에 적용한 임무고도는 400 km이다. 

두 물체는 Table 4와 같이 2024년 1월 3일 12시경에 가장 근접하게 되고, 이때 근접거리
는 53 m, 최대충돌확률은 1.97E-03으로써 충돌회피기동 수행이 필요한 기준을 만족하게 된
다. 충돌확률은 두 물체 간 이격거리, 두 물체의 궤도에 대한 불확실성, 크기 정보를 기반으로 
계산하게 되며, 이때 궤도에 대한 불확실성 정보가 가용하지 않는 경우, 최악의 케이스를 가
정하여 계산하는 것이 최대충돌확률의 개념이다[8]. 

Table 2. Propagator setup 

Perturbation Value 

Gravitational force EGM2008 (21 × 21) 

Atmosphere model Jacchia-Roberts (Constant F10.7 = 150) 

Solar radiation pressure Dual cone 

Third body Sun, Moon 

 
Fig. 4. Shape example of 3U nano-satellite (C3S electronics development). 
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Table 3. Orbit elements of primary and secondary objects (orbit epoch time: 1 Jan 2024 

00:00:00 UTC) 

Coord. J2000 Primary Secondary 

Semi-major axis (km) 6,778.000 6,777.712 

Eccentricity 0.00000 0.00034 

Inclination (deg) 98.000 68.029 

RAAN (deg) 360.000 10.390 

Arg. of perigee (deg) 0.000 203.423 

Mean anomaly (deg) 360.000 149.727 

UTC, coordinated universal time. 

Table 4. Conjunction assessment results of before attitude maneuver 

TCA (UTC) 3 Jan 2024 12:06:15.649 

Minimum range (km) 0.0537 

Maximum collision probability 1.9787E-03 

Radial distance (km) –0.0510 

Intrack distance (km) –0.0157 

Crosstrack distance (km) 0.0061 

TCA, time to closest approach; UTC, coordinated universal time. 

 

Fig. 5는 두 물체가 가장 가까워지는 시점에서의 3차원 상 시각화 모습이다. 기동 전 위성 
기준으로 더 낮은 고도의 위험물체가 위성의 아래 측면으로 지나가는 모습을 확인할 수 있다. 

 
Fig. 5. Visualization for conjunction event for primary and secondary object. UTC, coordinated 

universal time. 



 

 

초소형위성 자세제어를 통한 우주물체 충돌회피 효용성 분석 

68  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.1.62 

1월 1일 위의 근접상황에 대해 인지하고, 충돌회피기동 계획을 수립하여 1월 2일 0시 0분 
0초에 자세기동을 통해 기존 0.08 m2인 단면적을 0.01 m2로 줄인 후 5분간 대기하고, 다시 
단면적을 0.08 m2로 복구하는 기동을 모사하였다. 

Fig. 6은 시간에 따른 자세기동 전과 후의 궤도 차이를 나타내는 그래프이다. 위성의 진행
방향의 차이가 시간에 따라 점차 증가하는 것을 볼 수 있으며, 2일 경과 후에는 약 500 m 이
상 증가하는 것으로 나타났다. 이는 임무고도가 400 km로 낮은 편이며, 자세의 변화를 통한 
단면적 변화도 비교적 크게 설정하였지만 별도의 추력기 없이 자세변경만으로 유의미한 궤도
변화를 만들 수 있음을 확인할 수 있다. 

본 자세기동을 통해 기동 36시간 후에 예정된 근접상황의 충돌위험도 크게 감소하였다. 상
세 내용은 Table 5에서 확인할 수 있는데, 근접거리의 경우 당초 53 m 수준에서 360 m까지 
증가하였으며, 이에 따른 최대충돌확률은 당초 대비 1/100 수준으로 감소하였다. Fig. 7은 자
세기동 전과 후, 근접물체에 대한 3차원 시각화 결과를 나타낸다. 자세기동 전에 비해 단면적
을 감소시켰기에 위성이 받는 대기항력이 감소하였고, 기존 대비 더 높은 고도에 있기 때문에 
궤도주기가 상대적으로 느려 기존 위성의 위치 대비 뒤쪽에 위치하고 있음을 확인할 수 있다.  

위 특정 사례에 대한 분석을 통해 자세기동을 통한 단면적 변화의 효용성에 대해 확인할 
수 있었다. 다음으로 Fig. 4에서 정의한 조건으로 시뮬레이션을 수행하였다. 

Table 5. Conjunction assessment results of before and after attitude maneuver 

 Before attitude maneuver After attitude maneuver 

TCA (UTC) 3 Jan 2024 12:06:15.649 3 Jan 2024 12:06:15.675 

Minimum range (km) 0.0537 0.3596 

Maximum collision 

probability 
1.9787E-03 2.2178E-05 

Radial distance (km) –0.0510 –0.0543 

Intrack distance (km) –0.0157 0.3434 

Crosstrack distance (km) 0.0061 –0.0920 

TCA, time to closest approach; UTC, coordinated universal time. 

 
Fig. 6. Orbital difference over time in RIC coordination. RIC, radial, intrack, crosstrack; UTC, 

coordinated universal time. 
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Fig. 8–10은 위성의 임무고도와 자세변경 후 유지시간(attitude maneuver duration)에 따
른 48시간 후 기준궤도(자세기동 수행하지 않은 궤도)와의 상대거리(유클리드 거리)를 나타내
는 히트맵 그래프이다. 자세변경에 따른 단면적 변화는 대부분 위성의 진행방향(in-track)에 
영향을 미치는 것으로 나타났다. AR는 변경 후 단면적과 변경 전 단면적의 비율을 나타내는 
것으로 AR이 0.125인 경우, 변경 전 단면적인 0.08 m2에 대해 0.125배인 0.01 m2로 단면적
을 변화시켰다는 것을 의미하며, 기존 대비 단면적이 작아졌기 때문에 대기항력을 적게 받고, 
변경 전 대비 상대적으로 높은 고도, 진행방향에 대해서는 더 뒤쪽에 위치하게 된다. 반대로 
AR이 1보다 큰 경우 변경 전보다 단면적을 증가시켜 고도가 더 낮아지게 된다. AR이 1에 가
까울수록 단면적의 변화가 작기에 상대거리는 작아지며, 임무고도가 낮아질수록 대기밀도가 
높기에 단면적 변화에 따른 효과가 극대화되는 것을 볼 수 있다. 동일한 방식으로 단면적의 
변화가 오래 지속될수록 상대거리는 증가하는 것을 확인할 수 있다.  

AR이 0.125인 경우, 자세기동 시작 후 상대거리는 최대 55 km, AR이 0.75인 경우 15.7 
km, AR이 2인 경우 63.2 km까지 증가하는 것을 볼 수 있다. 대부분의 우주운영기관에서는 
충돌회피기동 수행기준으로 근접거리와 충돌확률을 고려하고 있고, 근접거리 100 m 이하, 
충돌확률 1/1,000 혹은 1/10,000 이상인 경우로 정의하고 있다. 충돌확률의 경우는 궤도에 
대한 불확실성까지 고려하여야 하기에 근접거리에 대한 기준으로 살펴보면, 근접거리 100 m 
이내인 충돌위험 상황에서 이를 해소하기 위해서는 100 m 이상의 상대거리를 확보하면 된다. 
위 4가지 경우 중 최악의 경우에서도 자세기동을 수행한 후 5시간 정도 지나면 근접물체와의 
거리가 100 m 이상 확보된다는 사실을 알 수 있다. 임무고도가 낮은 위성들의 경우, 1시간 
미만의 짧은 시간 동안 자세변경을 통한 단면적 변경만 해주어도 충돌위험을 0에 가깝게 줄
일 수 있다는 사실을 알 수 있다.  

Fig. 7. Visualization for conjunction event for primary and secondary object (‘Before’ means 

primary object without attitude maneuver and ‘After’ means primary object with attitude 

maneuver). UTC, coordinated universal time. 
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단면적 변경시간을 줄이기 위해서는 단면적을 넓게 바꾸어 고도를 낮추는 것이 유리하지만 
자연 고도감소 및 추력기 사용 제한 등을 고려했을 때, 단면적을 줄여 상대거리를 증가시키는 
것이 적절할 것이다. 한편, 임무종료에 대비하여 고도를 낮춰야 하는 상황이라면 고도를 낮추
어 상대거리를 증가시키는 것이 효율적이다. 결국 단면적이 변화된 채로 유지되는 시간이 늘
어날수록 상대거리가 증가하는 것으로 정상임무를 수행하되 임무를 수행하지 않는 구간에서 
단면적을 변화시키는 형식으로 상대거리를 조정할 수 있을 것이다. 하우스키핑 모드에서 태
양을 지향하는 경우, 태양을 지향하되 단면적을 최대한 늘릴 수 있는 자세제어를 수행한다면 
임무의 영향을 최소화할 수 있다. 

 
Fig. 9. Deviation according to mission altitude and attitude maneuver duration (AR = 0.75). 

AR, aspect ratio. 

 
Fig. 8. Deviation according to mission altitude and attitude maneuver duration (AR = 0.125). 

AR, aspect ratio. 
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또한 임무고도가 600 km까지는 자세기동을 통한 단면적 변화로 충돌위험을 충분히 줄일 
수 있다는 사실도 확인할 수 있고, 임무고도가 높아질수록 단면적의 변화를 증가시켜야 상대
거리의 충분한 조정이 이루어질 수 있다. 

마지막으로 본 연구에서는 태양활동에 따른 대기밀도 변화를 일정한 수치로 고정하여 분석
하였는데, 만일 태양활동이 강해진다면 자세기동을 통한 상대거리 증가폭 또한 유의미하게 
증가할 것으로 판단된다. 본 연구에서 가정한 F10.7 수치는 150으로써 Fig. 11의 25차 태양
활동의 극대기 수치에 해당한다. 만일 분석시점을 2025년 이후로 설정할 경우, F10.7 수치는 

 
Fig. 10. Deviation according to mission altitude and attitude maneuver duration (AR = 2). AR, 

aspect ratio. 

 
Fig. 11. Monthly variation of the observed and predicted (underlined) values of the sunspot 

numbers and F10.7 cm index [9]. 
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100 혹은 그 이하에 머무르게 될 것이며, 본 연구 결과 대비 자세기동을 통한 충돌회피기동 
효과는 줄어들어 결국 더 오랜 시간 변경된 자세를 유지해야 할 것이다. 

 

4. 결론 

본 연구에서 저궤도에서 임무를 수행하는 추력기가 없는 초소형위성을 대상으로 자세를 변
경함으로써 궤도를 변경하는 방식이 충돌회피기동에 어느 정도 효과적인지 분석하였다. 연구 
결과, 자세변경에 따른 단면적 변화는 주로 위성의 진행방향에 영향을 미치며, 단면적의 변화 
비율(AR)과 임무고도에 따라 상대거리에 유의미한 차이가 발생하는 것을 확인할 수 있었다. 
특히, 단면적을 증가시킬수록 또는 임무고도가 낮을수록 단면적 변화에 따른 효과가 극대화
되며, 이는 충돌회피에 큰 도움이 됨을 보여주었다. 임무고도가 낮은 위성들의 경우, 짧은 시
간 동안의 자세변경만으로도 충돌위험을 현저히 줄일 수 있으며, 이는 충돌회피기동 계획을 
수립하는 데 있어 중요한 요소로 작용한다. 단면적 변경시간을 줄이기 위해서는 단면적을 넓
게 바꾸어 고도를 낮추는 것이 유리하나, 임무수행 중인 위성의 경우 고도 하강 후 다시 올릴 
수 없기에 단면적을 줄여 상대거리를 증가시키는 것이 적절할 수 있다. 또한, 임무종료에 대
비하여 고도를 낮추는 상황이라면 고도를 낮추어 상대거리를 증가시키는 것이 효율적일 것이
다. 향후, 임무수행이 가능하면서 서로 다른 단면적을 가지는 위성의 자세들이 존재한다면 이
를 조합하여 임무중단을 최소화하면서 충돌회피를 수행할 수 있는 연구를 수행할 예정이다. 

궁극적으로는 초소형위성들도 전기추력기와 같은 궤도기동 능력을 갖추는 것이 바람직하
나 기술의 일반화가 이루어지기 전에 자세기동을 통한 충돌위험 경감으로 뉴스페이스 시대에 
점차 증가할 초소형위성들의 안전한 운영에 기여할 수 있을 것이다. 
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광통신 지상국 구축을 위한 자유공간 광통신 실험 
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Experiments of Free-Space Optical Communication for Optical 
Ground Station 
Taewoo Kim1,2, Wonseok Kang1†, Sang Hoon Oh1, Yong-sun Park1,3, 
Jung-Hoon Kim1 

1Spacebeam Inc., Cheongju 28165, Korea 
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요 약 

기존의 위성-지상 간 정보 전달에 사용하던 전파 통신의 한계가 가시화됨에 따라, 이를 광학 레이저 통신

으로 극복하고자 전세계에서 다양한 실험이 이루어지고 있다. 본 논문에서는 인공위성에서 레이저 송출을 

담당하는 광통신 터미널(optical communications terminal, OCT)과 지상에서 정보를 수신하는 광통신 지

상국(optical ground station, OGS)을 자체 개발하고, 이를 이용한 자유공간 광통신(free-space optical 

communication, FSOC) 실험을 수행하였다. 30 mm 구경의 광통신 터미널과 250 mm 구경의 이동형 광

통신 지상국 망원경, 상용 10 Gbps SFP+ 모듈과 미디어 컨버터를 이용하여, 4K HDMI(high-definition 

multimedia interface) 신호를 1,550 nm 파장의 레이저에 담아 송출하고 수신하는데 성공했다. 실험의 송

수신거리는 각각 3, 9, 20 km이며, 각각의 거리에서 신호의 수신 세기는 +6.1, –2.8, –10.9 dBm이다. 4K 

HDMI 영상은 끊김 없이 10분 이상 지속됨을 확인하였다. 

Abstract 

As the limitations of conventional radio communications between satellites and the ground become 
apparent, various experiments are being conducted around the world to overcome them with space laser 
communication. In this study, we address the development of our own optical communications terminal 
(OCT) and optical ground station (OGS) and the experiments of free-space optical communication (FSOC) 
using them. Using a 30 mm-diameter OCT and a 250 mm-diameter portable OGS telescope, as well as 
commercial 10 Gbps SFP+ modules and media converters, we successfully transmitted and received 4K 
high-definition multimedia interface (HDMI) signals through 1,550 nm optical laser beam. The transmission 
and reception distances of the experiment were 3, 9, and 20 km, respectively, and the received signal 
strength at each distance was +6.1, –2.8, and –10.9 dBm, respectively. It was demonstrated that the 4K 
HDMI video lasted for over 10 minutes. 

핵심어 : 우주 광통신, 자유공간 광통신, 광통신 터미널, 광통신 지상국 
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1. 서론 

자유공간 광통신은 지상의 광통신 네트워크에서 사용하는 광통신 레이저를 광섬유 없이 자
유공간을 통해 전달하는 기술이다[1]. 이를 우주로 확장하면 우주에서 전파보다 훨씬 빠른 속
도로 위성-위성 간 혹은 위성-지상 간에 통신망을 구축하는 것이 가능하다. 위성의 발사비용
을 낮춘 재사용 로켓과 큐브 위성의 등장은 인공위성을 활용하려는 민간기업의 우주진입장벽
을 낮추었고 이로 인해 우주로 발사되는 인공위성의 개수가 기하급수적으로 증가하고 있다. 
지금까지는 우주 통신으로 무선 전파(radio frequency, RF) 통신을 활용했다. 오랫동안 활용
해온 만큼 전파 통신 기술의 성숙도나 안정성은 매우 높다. 하지만 최근에 고해상도의 카메라
와 합성 개구 영상 레이다(synthetic aperture radar, SAR)를 탑재한 인공위성들이 많아지며 
대용량의 자료를 지상으로 전달하기에는 전송속도에 한계가 있다. 이를 극복하기 위한 초고
속 통신 기술의 필요성이 증대되고 있다. 또한 전파 통신은 간섭의 우려가 있어 국제전기통신
연합(International Telecommunication Union, ITU)에서 매우 엄격하게 주파수를 관리하고 
있어 주파수 허가를 받는데 오랜 시간이 걸리며, 폭발적으로 증가하는 인공위성으로 인해 가
용 주파수 대역도 조만간 포화될 것으로 예상된다. 그래서 현재는 주파수 허가가 필요치 않고, 
전파보다 100배 이상의 빠른 전송이 가능한 우주 광통신 기술이 차세대 통신기술로 주목받
고 있다. 우주 광통신을 위해서는 고출력의 레이저가 사용되므로, 인체에 안전한 1,550 nm 
파장 대역이 주로 사용되고 있다. 1,550 nm의 레이저는 대부분 각막에 흡수되어 고출력의 경
우에도 비교적 인체에 안전하다[2,3]. 

해외에서는 1990년대부터 우주 광통신 기술 개발을 추진해오고 있다. 1995년, 일본은 정지
궤도위성인 ETS-VI(Engineering Test Satellite VI)와 NICT(National Institute of Information 
and Communications Technology) 1.5 m 망원경으로 광학 파장의 레이저를 이용한 1 
Mbps의 양방향 통신을 세계 최초로 성공하였다[4]. NASA는 2022년에 LCRD(laser 
communications relay demonstration)를 정지궤도(geosynchronous equatorial orbit, 
GEO)에 올렸으며, 2023년에 저궤도(low earth orbit, LEO)의 국제우주정거장에 ILLUMA-
T(Integrated LCRD Low earth orbit User Modem and Amplifier Terminal)를 올려, 1.2 
Gbps의 저궤도-정지궤도-지상 간 우주 광통신 릴레이 실험을 준비한다[5]. 또한 2022년에 
우주로 올라간 6U 크기의 PTD-3(Pathfinder Technology Demonstrator-3)에 탑재된 광통
신 터미널 TBIRD(terabyte infrared delivery)에서 송출한 레이저 신호를 지상의 TMF(table 
mountain facility)에 있는 OCTL(optical communications telescope laboratory)인 1 m 망
원경을 이용하여 200 Gbps의 속도로 수신하는데 성공하였다. 이 실험에서는 1회 약 5분의 
시간 동안 1.4 TB의 자료를 수신하였다[6]. 그리고 NASA는 기존의 전파를 이용한 심우주 탐
사의 한계를 해결하기 위해 DSOC(deep space optical communication) 임무를 진행 중이
다. 2023년 11월에 DSOC가 담긴 Psyche 탐사선을 발사하였고, 12월 11일에 지구-달거리 
80배에 해당하는 3,100만 km에서 초고화질 스트리밍 비디오 전송에 성공했다. Psyche 탐사
선에서 송신된 레이저가 지구에 도달하는데 101초가 걸렸고, 최대 전송속도는 267 Mbps였
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다. 이 실험에서 22 cm 직경의 거울로 송신한 레이저 신호는 지상의 5.1 m 헤일 망원경이 수
신하였다[7]. 독일의 TESAT에서는 DLR(Deutsches Zentrum für Luft und Raumfahrt)과의 
협력 연구를 통해, 광통신 지상국과 통신할 수 있는 초소형 위성용 광통신 터미널을 판매하고 
있다. 무게는 360 g이고, 약 0.3 U의 크기와 10 W의 전력을 소모하며 속도는 100 Mbps이다
이 초소형 광통신 터미널의 구경은 약 25 mm 정도이다(Fig. 1)[8]. DLR에 뿌리를 두고 있는 
Mynaric은 2.5 Gbps 속도로 6,500 km 이상의 거리에서 통신이 가능한 중형 광통신 터미널
을 개발하여 판매하고 있다. 이 광통신 터미널의 구경은 80 mm이며, 크기는 약 37 cm × 28 
cm × 25 cm이다(Fig. 1)[9]. 

전세계는 지금, 저궤도에서 지상으로 바로 연결되는 초고속 레이저 통신 실험, 정지궤도를 
이용한 광통신 릴레이 실험을 통해 우주 광통신 상용화를 위한 기반 기술을 확보하고 있으며, 
우주 탐사를 위한 초장거리 우주 광통신 실험도 함께 수행 중이다. 앞으로 우주 광통신은 우
주에서 전파 통신의 단점을 보완할 수 있는 핵심적인 통신 기술이 될 것이라 예상한다[5–7]. 

국내의 연구개발 현황은 다음과 같다. 연세대학교는 위성과 위성 간 우주 광통신을 구현하
기 위해 편대비행 초소형 위성과 광통신용 광학계를 개발하고 있다[10]. 한국과학기술원
(KAIST)은 2020년부터 상용 천체망원경을 이용한 광통신 지상국과 함께, Star Tracker와 
PAT(pointing, acquisition & tracking) 기술을 개발하고 있다[11]. 한국전자통신연구원(ETRI)
은 2020년에 무인 이동체에 적용할 수 있는 2.5 Gbps 속도의 자유공간 무선 광통신 기술을 
확보하였다. 1,530 nm과 1,590 nm로 두 파장을 분리해서 송수신 하였고, 비가 오거나 안개
가 있는 환경에서도 1 Gbps의 전송속도를 확보할 수 있는 것을 확인하였다[12]. 한국천문연
구원(KASI)은 기존의 인공위성 레이저 추적기(SLR, satellite laser ranging)에 적용된 위성 정
밀 추적과 적응 광학 기술을 바탕으로, 광통신 지상국 구축에 필요한 기술인 PAT와 대기 완
화 방법을 개발하고 있다[13]. 그러나 현재 국내에서는 우주 광통신을 실증한 사례가 없기에, 
NASA(National Aeronautics and Space Administration)가 일본 NICT와 협력하여 수행한 
GOLD(ground/orbiter lasercomm demonstration) 실험과 같이 광통신 지상국을 먼저 구축
하여 실증하는 사례가 필요한 상황이다[4].  

본 논문에서는 광통신 지상국 구축을 위해 수행한 자유공간 광통신 실험과 관련하여, 자체 
개발한 광통신 터미널 및 광통신 지상국 장비와 실험 방법, 그리고 지상 3, 9, 20 km 거리에
서 수행한 자유공간 광통신 실험 결과와 향후 계획을 논하고자 한다.  

Fig. 1. Tesat CubeLCT (left), Mynaric CONDOR Mk3 (right). 
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2. 실험 방법 및 장비 

우주 광통신은 레이저 빔폭(beam divergence)을 매우 작게 만들어 전송하기에 전파통신보
다 송신에 필요한 전력소모가 작다. 하지만 송신 레이저 빔폭이 작은 만큼 수신부로 보내는 
레이저의 정밀한 정렬이 필요하기 때문에, 광통신 터미널과 지상국간의 정밀한 정렬이 해결
되야 하는 가장 어려운 문제 중 하나이다. 본 실험에서는 NASA의 TBIRD 실험과 같이 상용
으로 쉽게 구할 수 있는 제품을 활용하여, 장비의 제작 비용을 줄이면서 정밀한 정렬이 가능
한 단방향 자유공간 광통신 실험 장비를 자체 개발하였다. 

광통신 터미널로 이용할 송신부는 직경 30 mm 렌즈를 활용해서 레이저를 송신할 수 있는 
광학계를 만들었고, 빔스플리터와 카메라를 장착하여 정밀한 지향이 가능하도록 설계했다
(Fig. 2). 그리고 송신 레이저 지향을 정밀하게 제어하기 위해 상용 천문관측용 가대를 활용하
였다. 이렇게 만든 송신용 광통신 터미널의 기본 사양은 Table 1과 같다. 

광통신 지상국을 위한 수신부는 Fig. 3과 같이 250 mm 반사망원경과 가대를 사용하였다. 
망원경에 연결된 레이저 수신부는 Fig. 4와 같이 설계하였다. 망원경에서 모아진 빛을 볼록렌
즈를 이용하여 평행한 빔으로 만들고, 빔스플리터로 빔을 나누었다. 그리고 각각의 볼록렌즈
로 빔을 모아 한쪽은 송신부의 비콘(beacon) 660 nm 레이저를 가시광 카메라로 보고, 다른 
한쪽은 광통신 터미널의 1,550 nm 레이저를 정밀하게 지향하여 수신용 MMF(multi mode 
fiber)에 도달할 수 있도록 설계하였다[14]. 지상국 레이저 수신부의 상세한 사양은 Table 2
에 제시하였다. 

 

Table 1. Specification of 30 mm optical communications terminal (OCT) 

Lens 30 mm (ZWO mini guider scope) 

Focal length 120 mm 

Camera ZWO ASI178 mm 

FOV (field of view) 212' × 143' 

Fiber type SMF (single mode fiber) 

Fig. 2. 30 mm OCT design (left) & picture (right). SMF, single mode fiber; EDFA, erbium-

doped fiber amplifier; OCT, optical communications terminal. 



 

 

우주 광통신 

78  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.1.74 

Table 2. Specification of optical ground station (OGS) 

Telescope GSO 250 mm reflector 

Telescope focal length 2,000 mm 

Camera ZWO ASI174 mm 

Camera FOV 23' × 14.6' 

Fiber type MMF (multi mode fiber) 

Fiber FOV 19.33" 

FOV, field of view. 

 

자유공간 광통신을 위한 모뎀은, 지상 통신 네트워크를 구성할 때 사용하는 SFP+를 활용하
였다. SFP+는 규격에 맞게 대량 생산되고 있는 제품이며 손쉽게 구할 수 있다. 실험에 사용한 
SFP+ 모듈은 1,550 nm 파장을 사용하며 10 Gbps 전송속도를 가진다. 출력은 약 +2 dBm이
며, 이를 상용 EDFA(erbium-doped fiber amplifier)를 이용하여 +23 dBm으로 증폭시켜서 
실험을 하였다. SFP+용 미디어컨버터를 이용하여 4K HDMI(high-definition multimedia 
interface) 영상을 레이저 신호로 변환하였다. 이 실험에서 SFP+로 안정적으로 신호를 받아
들일 수 있는 수신세기의 한계는 약 –17 dBm 정도이다. 전체적인 실험 설계는 Fig. 5와 같다.  

Fig. 3. OGS at BOAO. OCT, optical communications terminal; OGS, optical ground station; 

BOAO, Bohyunsan Optical Astronomy Observatory. 

Fig. 4. OGS receiver optical design. OGS, optical ground station. 
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1,550 nm 파장의 레이저는 상용 가시광 카메라로 감지하기가 어렵다. 그래서 광통신 터미
널의 레이저 빔을 정밀하게 지상국을 향하게 하고 광통신 터미널의 레이저 신호를 지상국에
서 정확하게 광섬유에 위치시키기 위해, 60 mW의 출력을 내는 가시광 660 nm 파장의 비콘
을 이용했다. 광통신 터미널과 지상국이 서로 쉽게 찾을 수 있도록 각각의 비콘 레이저는 약 
0.6도의 빔폭을 가지도록 설계했다. Fig. 6과 같이 가시광 카메라로 시야내 비콘의 위치를 확
인하며, 광학 파워미터(optical power meter)로 측정한 1,550 nm 레이저의 수신세기가 최대
가 되도록 정렬하였다. 

수신세기 예측을 통해 자유공간 광통신의 가능성을 검증하기 위해, 본 실험에 앞서 광통신 
터미널과 레이저의 빔폭을 정량적으로 측정하였다. 광통신 터미널로부터 3 km 떨어진 곳에 
CCR(corner cube retroreflector)을 설치하여, CCR에 반사된 레이저의 세기를 어긋난 각도
에 따라 기록하였으며, 그 결과를 가우시안(Gaussian) 맞춤하여 광통신 터미널의 송신 레이
저 빔폭을 측정하였다. 그 결과는 Fig. 7과 같다. 방위각(좌우) 방향으로는 약 363 μrad이며, 
고도(위아래) 방향으로는 약 185 μrad이다. 이 측정에 사용한 상용 가대의 지향오차는 ±100 

Fig. 5. Diagram of FSOC experiment with 4K HDMI live streaming system. OCT, optical 

communications terminal; EDFA, erbium-doped fiber amplifier; FSOC, free-space optical 

communication; HDMI, high-definition multimedia interface. 

 
Fig. 6. FOV of OCT and Rx beacon (left), FOV of OGS and Tx beacon (right) at distance of 20 

km. FOV, field of view; OCT, optical communications terminal; OGS, optical ground station. 
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μrad 정도이며, 가대의 좌표 값에 맞춰 맞춤을 수행한 결과이다. 향후 빔폭을 더 정밀하게 측
정할 수 있는 방법을 고안할 예정이다. 

 

3. 실험결과 

자유공간 광통신 실험은 3, 9, 20 km에서 수행했다. 광학 파워미터를 이용하여 각각의 거리
에서 감지되는 레이저 신호의 값을 측정하여 정밀하게 정렬을 시도하였고, 최대의 수신 세기
가 오는 상황에서 영상을 주고받는 실험을 수행했다. 3 km와 9 km 거리의 실험은 충북 청주 
오송읍 근방에서 실험하였고, 20 km 실험은 보현산 천문대와 경북 영천시 시내에서 수행했다. 
실험 장소에 대한 정보는 Fig. 8과 Table 3에 제시하였다.  

3, 9, 20 km 거리에서 30 mm 광통신 터미널로 송신하고, 250 mm 지상국 망원경으로 수
신한 실험 결과는 Fig. 9와 같다. 3, 9, 20 km 거리에서 수신한 레이저 신호의 수신 세기는 각 

Fig. 7. Measurements and fitting results of the reflected beam power for azimuthal (left) and 

elevational (right) direction. The orange dots and blue dashed lines represent the received 

power and Gaussian fitting result, respectively. 

Fig. 8. The map of the sites for 3, 9, and 20 km experiments. 
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Table 3. Site information of free-space optical communication (FSOC) experiments [15] 

Distance (km) Date Temperature (℃) Humidity (%) 

3 Sep 5 2023, 11 h 28.1 62 

9 Sep 11 2023, 17 h 30.6 47 

20 Nov 2 2023, 16 h 25.7 36 

각 +6.1 ± 0.5, –2.8 ± 1.3, –10.9 ± 1.6 dBm이다. 송신 레이저의 세기가 +23 dBm이라고 가
정했을 때, 전송 손실은 각각 –16.9, –25.8, –33.9 dB이다.  

SFP+의 수신 한계가 약 –17 dBm이므로, 광학 파워미터로 측정한 결과를 보면 20 km에서
도 거의 끊김 없이 10 Gbps 속도의 통신이 가능하다는 것을 알 수 있다. 20 km 거리에서 실
험할 때는, 드론으로 촬영한 영상을 콘솔에서 실시간으로 받아 4K HDMI로 변환하여 송출하
는 실험을 수행하였다. 20 km에서 HDMI 실시간 영상 송출 실험을 수행한 결과, 10분 이상 
끊김 없이 영상을 받을 수 있는 것을 확인하였다. Fig. 10을 보면, 영천 시내에서 광통신 터미
널을 통해 실시간으로 전송한 드론 영상이 보현산천문대에 있는 지상국에서 성공적으로 수신
된 것을 확인할 수 있다.  

 
Fig. 9. The measurements of the received power for 3, 9, 20 km experiments for 1 minute. 

The plots show the measurements over time (left) and the histogram (right).  

Fig. 10. Field of view of OCT at a distance of 20 km, including Bohyunsan Optical Astronomy 

Observatory (BOAO) (left). The received live streaming HDMI video at OGS (center) and the 

HDMI video transmitting OCT (right). OCT, optical communications terminal; HDMI, high-

definition multimedia interface; OGS, optical ground station. 
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4. 토의 

본 연구에서 진행한 자유공간 광통신 실험은 우주에서 이루어질 레이저 광통신을 구현하기 
위한 준비 과정이다. 여기서 개발한 광통신 터미널과 지상국 시스템을 활용해 수행한 실험에
서 계산된 자유공간 광통신의 링크 버짓(link budget)은 Table 4와 같으며, 이를 적용하여 실
험 결과를 맞춤 한 결과는 Fig. 11과 같다. 링크 버짓은 다음 식 (1)을 이용해 계산했다.  

𝑃ோ = 𝑃் (𝐺் 𝜂்) 𝐿ௌ 𝐿௔௧௠ (𝐺ோ𝜂ோ) (1)

여기서 𝑃ோ과 𝑃்는 수신부와 송신부의 광학 세기를, 𝐺்와 𝐺ோ은 송신부 및 수신부의 안테나 
이득(gain)을 𝜂்과 𝜂ோ은 송신부와 수신부의 광학계 손실을 말한다. 𝐿ௌ과 𝐿௔௧௠은 각각 거리에 
의한 손실과 대기 산란 및 흡수에 의한 손실을 의미한다. 𝐿௔௧௠은 맑은 날 1,550 nm 파장의 
손실 값을 적용하였다[16]. 

이 장비를 그대로 활용하여 우주와 통신한다고 가정하고 거리를 1,000 km로 증가시키면, 
대기 산란에 의한 손실은 약 1 dB 정도 감소하겠지만, 거리에 의한 손실은 34 dB 정도 늘어난
다. 즉 예상할 수 있는 수신 세기는 약 –43.4 dBm이다. 현재 통신할 수 있는 수신세기는 –17 
dBm 정도이므로, 약 26 dB 정도의 손실을 극복할 방법이 필요하다.  

큐브 위성이 폭발적으로 증가하는 상황에서 우주 광통신은 저궤도의 큐브 위성에 최적화된 
대용량 자료 통신 수단이 될 가능성이 높다. 그러나 큐브 위성은 가용 전력과 자세 제어의 정
밀도의 한계를 가지고 있기에, 더 높은 출력과 더 좁은 빔폭을 활용한 광통신 터미널을 탑재
하는 것이 어렵다. NASA의 TBIRD 사례를 봤을 때, 출력은 1 W(+30 dBm) 정도, 송신 레이
저 빔 폭은 100–150 μrad 정도에 머물 가능성이 높다. 따라서 위성 단에서 우주 광통신의 효
율을 개선할 수 있는 여지는 한정되어 있다. 여기서 진행한 실험과 비교해 봤을 때, 레이저 
출력은 +7 dB 정도 개선하는 것이 가능하며, 빔 폭에 의한 송신 안테나 이득(gain)은 +5 dB 
정도 증가시킬 수 있을 것이다. 총 +12 dB 정도의 이득을 기대할 수 있다. 

 

Table 4. Link power budget of the 20 km experiment [16] 

Parameter 
Equivalent value 

[dB or dBm] 

Tx laser power (200 mW) +23.0 dBm 

Tx antenna gain (185 μrad) +86.7 dB 

Tx optics loss (beam splitter) –1.0 dB 

Free space loss (20 km) –224.2 dB 

Atmospheric loss (0.1 dB/km × 20 km) 

- Clear weather condition @ 1,550 nm 
–2.0 dB 

Rx antenna gain (250 mm) +114.1 dB 

Rx loss (beam splitter, secondary mirror, coupling) –7.5 dB 

Rx power in fiber –10.9 dBm 
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따라서 광통신 지상국의 입장에서 극복해야 하는 손실은 약 14 dB 정도라고 예측할 수 있
다. 1 m의 구경을 가진 망원경을 활용하면 +12 dB 정도의 이득을 볼 수 있으며, 수신부를 개
선하여 약 3 dB 정도의 수신 손실을 개선할 수 있을 것이라 기대하고 있다. 따라서 현 광통신 
지상국 시스템의 개선을 통해 1 W의 레이저 출력과 100 μrad의 빔폭을 가진 위성과 통신하
는 것은 어렵지 않을 것으로 기대한다. 

 

5. 결론 

이번 실험에서 3, 9, 20 km 거리별로 자유공간 광통신 실험을 하고, 4K HDMI 영상이 끊김 
없이 10분 이상 지속됨을 확인하였다. 또한 그 수신 세기를 측정함으로써, 자체 개발한 광통
신 터미널과 지상국 시스템의 수신 효율을 정량화 할 수 있었다. 이 결과를 바탕으로 1,000 
km 이상의 거리에서 우주와 통신하기 위해 필요한 광통신 지상국의 필요 요건을 찾아낼 수 
있었으며, 차후 수신용 망원경의 구경을 1 m로 증가시키고 레이저 수신부를 개선하여 이를 
극복할 수 있을 것이라 기대한다. 특히 여기서 개발한 광통신 터미널과 지상국 시스템은 4K 
HDMI 무손실 영상을 실시간으로 우주로부터 수신하는데 최적화된 기술로 구축된 것이기에, 
앞으로의 활용 가능성 또한 높을 것으로 기대된다.  
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