
1. 서  론

  과학기술위성 2호는 KAIST 인공위성연구센

터에서 개발되고 있는 다섯 번째 과학실험용 소

형 인공위성으로 지난 9월 27일에 성공적으로 

발사된 과학위성 1호(STSAT-1)에 이어 두 번

째로 우주과학 탑재체가 장착되어 2005년 하반

기에 우리나라에서 발사될 예정이다.    

  일반적으로 인공위성의 열제어 시스템은 가혹

한 우주 열환경으로부터 위성의 각 서브시스템

들이 정상적으로 동작하는데 필요한 온도로 유

지 시켜주는 역할을 한다. 따라서 초기 설계시

에 주어진 우주궤도환경, 시스템들의 온도요구 

조건, 소비전력량과 위성체의 구조적인 제한조

건을 고려하여 열제어 시스템의 사양과 열제어 

방법을 결정한다.       

  본 논문은 과학기술위성 2호의 초기 개발과정

에서 수행한 위성본체 개념설계 결과와 궤도선

택에 따른 지구그림자(Eclipse)주기 해석결과를 

바탕으로 태양전지판과 위성본체의 예비 열설계 

결과를 다룬다.

2. 궤도환경 

  위성의 열설계는 예상되는 임무의 종류와 궤

도환경에 향을 받는다. 따라서 초기 열설계 

과정에서 위성의 주임무와 궤도환경의 특성을 

분석해야 한다.

  과학기술위성 2호의 예상되는 궤도는 고도 

300∼1500km, 궤도경사각 55°∼80°의 타원궤도

이다. 이러한 궤도에서는 시간경과에 따라 지구

그림자의 주기가 불규칙적으로 변화한다[1]. 이러

한 불규칙한 지구그림자 주기변화는 위성본체

 표 1. 궤도경사각에 따른 지구그림자 주기

궤도경사각

(degree)

최대 태양노출 

주기(day)

최대 지구그림자 

주기(%)

55 13 36.27

60 12 36.50

65 16 36.50

70 18 36.53

75 25 36.57

80 23 35.85

와 탑재체의 온도변화를 유발하며 초기 열설계 

과정에서 예상되는 궤도환경의 특성을 위성본체

의 열설계에 반 해야 한다. 표 1은 과학기술위

성 2호의 궤도경사각 변화에 따른 지구 그림자

주기 변화를 나타내며 위성은 궤도경사각 변화

에 따라 최대 23일 동안 태양에 노출된다. 

    3. 예비 열해석과 설계 

  3.1 설계요구조건

  위성시스템의 온도는 임무를 수행하는 동안 

가혹한 우주환경에서 허용온도 범위이내에서 유

지되어야 한다. 위성의 열제어 시스템은 위성시

스템의 온도를 허용범위 이내에서 조절하며 구

조적인 열변형을 최소화 한다. 

  열제어시스템의 설계변수는 위성의 크기와 형

상, 임무수명, 전력소모량, 온도요구조건, 열전도  

율 및 방사율과 같은 열제어 물성치이며 위성개

발 초기에 궤도상관관계와 위성시스템의 설계조

건을 도출하여 정해진다. 특히 태양관측을 주임

무로 하는 과학기술위성 2호의 경우에 탑재체의 

임무수행에 따른 특별한 열설계 요구조건이 제 
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표 2. 주요 설계온도 범위

 

주요 시스템
설계온도 범위 (℃)

최 소 최 대

축전지 0 +35

태양전지 -40 +80

탑재체 -30 +50

통신 -16 +46

데이터 처리 -30 +80

자세제어 -20 +60

구조체 -45 +65

시될 수 있다. 

  표 2는 과학기술위성 2호의 주요 설계온도범

위를 나타낸다. 각 시스템의 온도는 외부와의 

열교환량에 위해 결정되며 일반적으로 축전지는 

0∼+35 ℃, 전자부품은 -20∼+60℃, 태양전지는

-100∼+100℃의 설계온도범위를 갖는다. 태양전

지의 온도변화는 태양전지의 효율에 향을 주

며 일반적으로 임무초기의 태양전지 효율이 임

무말기의 효율보다 약 20% 높다. 따라서 태양

전지판 설계시 임무초기와 임무말기의 태양전지

의 효율변화가 고려된 설계변수를 도출하고 반

해야 한다.

  3.2 위성형상 정의

  위성의 예비 열설계는 설계 요구조건을 도출

하고 위성의 형상을 결정하는 과정이 선행되어

야 가능하다. 과학기술위성 2호의 형상을 정의

하기 위하여 전력, 통신, 구조, 탑재체의 요구사

항과 제한조건들을 분석하는 시스템 수준의 연

구가 수행되었다. 그림 1과 표 3은 과학기술위

성 2호의 구조형상을 나타낸다. 위성의 형상을 

결정하는 과정에서 위성 내부시스템의 위치는 

구조와 열설계 요구조건을 최적화하여 선정된

다.

  열해석 문제를 단순화하기 위하여 위성의 형

상을 구형(Spherical shape)으로 가정할 수 있다
[3]. 표 3에서 표면적은 위성의 전체 면적을 구의 

면적으로 환산한 값을 의미한다.

  3.3 극한 온도계산 과정과 결과

  위성의 열환경은 임무궤도에 따른 태양과 지

구로부터의 열복사량에 따라 결정된다. 궤도에

서의 열환경은 태양에너지, 지구반사에너지, 지

    

그림 1. 구조형상

           

표 3. 구조형상

    

항 목 구조형상

형상(구조) 육각(프레임구조)

높이(m) 0.8 

너비(m) 0.4

표면적(m2) 2.33

구방사에너지가 있으며 발사과정에서 희박한  

대기와의 마찰에 의한 가열효과가 있다. 표 4는 

과학기술위성 2호의 주요 열환경을 나타낸다.   

  태양전지판과 위성본체의 극한온도를 계산하

기 위하여 열해석을 수행하 다. 위성의 온도는 

위성내부에서 발생하는 열과 위성 표면에서의 

열교환에 의해서 결정된다. 위성에 직접 유입되

는 태양 복사에너지(External heat flux)는 식 1

과 같이 나타낼 수 있다
[3]. 식 1에서 유효면적계

수는 태양광에 의한 위성의 투 면적을 위성의 

전체 표면적으로 나눈 값이다. 

       QS = SµiAα                     (1)

  여기서,
 S       :  태양 열유속, W/m2 

          µi    :  유효면적계수

        

표 4. 주요 열환경

  

항 목 열환경

태양복사에너지(W/m2) 1358±5

지구복사에너지(W/m2) 237±7

지구반사 계수 0.35

고도(km) 300∼1500



         A       :  표면적, m2

          α      :  위성표면의 열흡수율

        

  위성은 열적평형상태에 도달하기 위하여 우주

로 열에너지를 방사하고 태양과 지구에 의한 복

사에너지를 흡수한다. 위성 표면에서 외부로 방

출되는 열에너지는 식 2와 같이 나타낼 수 있다
[3,5].

       QR = AσT 4                     (2) 

   여기서,    :  위성표면의 열방사율

          σ   :  Stefan-Boltzman constant

               = 5.67×10-8 W/m2․K4

         T   :  절대온도, K

  일반적으로 일년 동안의 평균 지구복사량은 

237±7 W/m
2 이다. 위성표면에서의 지구복사 에

너지 입사량은 위성고도의 함수로 나타낼 수 있

으며 위성의 형상을 구형으로 가정했을 때 식 3

과 같이 나타낼 수 있다[3].  

     QE = 0.5Aφr
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여기서, φr    :  지구복사량, W/m
2

      RE   :
 지구의 반경, km

                :  위성과 지구중심사이의 거리, km

  태양빛이 지구표면에 반사(Albedo)되어 위성

에 유입되는 태양복사는 위성의 위치와 고도, 

태양방향의 함수로 나타낼 수 있다. 구형 위성

체의 지구반사 열유속(Heat flux)은 식 4와 같이 

나타낼 수 있다
[3].  

 QA= 0.125AGSa
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  여기서, GS   :  태양복사에너지

          a        :  지구반사계수 

  식 1∼4와 위성으로 흡수된 열에너지와 방사

된 열에너지 그리고 위성 내부에서 발생한 열에

너지(Q P)사이의 열평형 관계식(식 5)으로부터 

위성본체와 태양전지판의 정상상태 온도를 계산

할 수 있다.

     Q S＋Q E  ＋Q A＋Q P－Q R＝0       (5)

  궤도환경에서의 위성의 온도분포를 계산하기 

위하여 유한요소해석을 수행하 으며 그림 2는 

유한요소 열해석 모델을 나타낸다. 이러한 궤도

열해석 결과를 이용하여 식 5에 의해 구해진 근

사해의 정확성을 검증하고 위성내부의 온도분포

를 계산하 다.  

  표 5와 그림 3은 열방사율과 열흡수율 변화에 

따른 태양전지판의 고온 극한온도를 나타낸다. 

표 5의 각 경우에 대하여 식 5에 의한 근사해와 

유한요소해석에 의한 수치해를 비교하 으며 태

양전지판의 온도는 수동적 열제어만으로도 온도

요구조건 범위 내에서 조절될 수 있다. 

  태양전지판의 근사해와 수치해 비교에 의해 

검증된 근사해 계산방법을 이용하여 위성본체 

내․외부의 고온과 저온 극한온도를 계산하    

                                             

    

  

그림 2. 유한요소 열해석모델

표 5. 태양전지판의 고온 극한온도 비교

열복사 특성 근사해 수치해 설계요구

흡수율 0.26
118.01℃ 120.50℃

＜ 80℃
방사율 0.08

흡수율 0.4
72.04℃ 71.20℃

방사율 0.8



  

그림 3. 태양전지판  온도분포

      

그림 4. 전장박스 온도분포 

 표 6. 예비 열설계 결과

항 목 내 용

열제어 방법

태양전지판 수동적 열제어

위성본체
수동․반능동 

열제어

방열판 면적 0.498 m2

가열기 필요 없음

다. 계산된 극한온도를 설계요구조건과 비교하

여 태양전지판과 위성본체의 수동적 열제어 방

법을 결정하 으며 위성본체의 열제어를 위한 

방열판 면적을 계산하 다. 그림 4는 위성 내부

에 장착되는 전장박스 내부의 소비전력을 10W

로 가정했을 때 전장박스의 정상상태 온도분포

를 나타낸다. 계산된 전방박스의 온도범위는 1

0℃∼53℃로 대부분 설계요구조건을 만족하지만 

축전지와 같이 설계요구 온도범위가 작은 시스

템에는 반능동 열제어 방법이 적용될 예정이다. 

표 6은 예비 열설계 결과를 나타낸다.

     4. 결 론

  본 논문에서는 과학기술위성 2호 열제어 시

스템 개발 중에 수행한 예비 열설계 과정과 결

과를 제시하 다. 예상되는 궤도환경을 분석하

여 근사해와 수치해의 계산과정에 반 하 으며 

계산된 근사해와 수치해를 이용하여 태양전지판

과 위성본체의 열제어 방법을 결정하 다. 태양

전지판의 열제어 방법은 수동적 열제어이며 위

성본체는 방열판을 통한 수동적 열제어와 전력

소비가 많거나 허용온도 범위가 작은 시스템에 

선택적으로 반능동 열제어방법을 사용한다.  

  KAIST 인공위성연구센터는 예비열설계 결과

를 바탕으로 2004년 중반기까지 과학기술위성 2

호의 구조 및 열모델을 개발하여 수치적 열해석

모델 검증을 위한 열평형시험을 수행할 계획이

다.   
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