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Technology Trends in CubeSat-Based Space Laser 
Communication 
Chanil Yeo†, Young Soon Heo, Siwoong Park, Hyoung Jun Park 

Electronics and Telecommunications Research Institute, Daejeon 34129, Korea 
 

요 약 

큐브위성은 저비용, 짧은 개발 기간, 임무 지향적 성능 고도화, 군집 및 편대 비행을 통한 다양한 임무 수

행이 가능하여 지구관측, 우주탐사, 우주 과학기술 검증 등 다양한 분야에서 활용성이 높다. 최근 큐브위성

의 활용성이 높아지고 응용 분야가 확대됨에 따라 대용량 데이터의 고속 전송에 대한 요구가 전례 없이 증

가하고 있는 추세이다. 레이저 기반 자유공간 광통신 기술은 기존 전파통신 방식 대비 고속으로 대용량 데

이터 전송이 가능하고, 비면허대역 스펙트럼 사용, 저비용, 저전력, 높은 보안 특성 및 소형 통신 플랫폼의 

활용 가능성 등 다양한 장점이 있어 큐브위성 임무 지원을 위한 고성능 통신 수단으로 적합하다. 본 논문

에서는 큐브위성 기반 우주 레이저 통신 핵심 구성요소 및 특징을 살펴보고, 최근 연구동향, 대표 기술개발 

사례 그리고 실증 결과와 함께 향후 개발 계획 등에 대해 살펴보고자 한다.  

Abstract 

CubeSats are being utilized in various fields such as Earth observation, space exploration, and verification 
of space science and technology due to their low cost, short development period, enhanced mission-
oriented performance, and ability to perform various missions through constellation and formation flights. 
Recently, as the availability of CubeSats has increased and their application areas have expanded, the 
demand for high-speed transmission of large amounts of data obtained by CubeSats has increased 
unprecedentedly. Laser-based free space optical communication technology is capable of transmitting 
large amounts of data at high speeds compared to the existing radio communication methods, and 
provides various advantages such as use of unlicensed spectrum, low cost, low power, high security 
characteristics, and of use a small communication platform. For this reason, it is suitable as a high-
performance communication technology to support CubeSat missions. In this paper, we will present the 
core components and characteristics of CubeSat-based space laser communication system, and recent 
research trends, as well as representative technology development results. 

핵심어 : 우주 레이저 통신, 큐브위성, 레이저 통신 터미널, 광지상국 
Keywords : space laser communication, cubesat, laser communication terminal, optical 

ground station 
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1. 서론 

최근 우주산업의 급속한 변화와 발전으로 개발 비용이 크게 소요되는 대형 인공위성을 대신
하여 저비용, 짧은 개발 기간, 임무 지향적 성능 고도화, 군집 및 편대 구축을 통한 다양한 임무 
수행 등 여러 장점을 가지고 있는 큐브위성(CubeSat)이 지구관측, 우주탐사, 우주실험 및 우주
기술 검증을 비롯하여 저궤도(LEO, low earth orbit) 통신 네트워크 구축 등을 목적으로 크게 
주목 받고 있으며, 실제 활용되고 있다[1–4]. 위성의 소형화와 함께 초소형 센서 기술의 발전 
및 원격 이미징 기술의 해상도 향상으로 인해서 위성에서 지상으로 전송하는 데이터 용량이 전
례 없이 급격히 증가하고 있다[5,6]. 그러나 기존 X-대역 및 Ka-대역과 같은 무선 주파수(RF, 
radio frequency) 통신 방식은 스펙트럼 가용성이 제한되고, 지속적으로 증가하는 다운링크 전
송 용량과 속도에 대한 요구사항을 충족하기 어려운 한계 상황에 직면하고 있다[1,3,7].  

이러한 상황에서 자유공간 광통신(FSOC, free space optical communication) 기술은 기존 
RF 통신 방식 대비 고속으로 대용량 데이터 전송이 가능하고, 비면허대역(unlicensed 
spectrum) 스펙트럼 사용, 저비용, 저전력, 높은 보안 특성 및 소규모 플랫폼에서 고성능 통
신용 페이로드(payload)로 활용 가능 등 다양한 장점을 제공하여 우주-우주(S2S, space-to-
space), 우주-지상(S2G, space-to-ground) 간 초고속·대용량 우주 통신 네트워크 구축을 위
한 목적으로 활발히 연구되고 있다[6–11]. 큐브위성의 임무가 복잡해지고 활용분야가 확대됨
에 따라 큐브위성에 대해 더 높은 데이터 전송 속도를 요구하는 수요가 점차 증가하는 추세
이다. 최근 세계적으로 큐브위성 탑재를 위해 소형, 경량, 낮은 전력 소비 특성을 갖도록 설계
된 큐브위성용 우주 레이저 통신 터미널(space laser communication terminal)과 이를 활용
한 S2S 및 S2G 통신기술에 대한 다양한 연구와 실증이 대규모 프로젝트를 기반으로 미국의 
항공우주국(NASA, National Aeronautics and Space Administration), 제트추진연구소(JPL, 
Jet Propulsion Laboratory), MIT(Massachusetts Institute of Technology)의 링컨연구소
(Lincon Lab) 및 유럽우주국(ESA, European Space Agency), 독일 항공우주센터(DLR, 
Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt), 일본 국립정보통신연구기구(NICT, National 
Institute of Information and Communications Technology) 등 우주 기술 강국과 선진 연
구기관을 중심으로 진행되고 있다[7,11–17]. 앞으로 레이저 통신 터미널을 탑재한 큐브위성
은 정지궤도(GEO, geosynchronous equatorial orbit) 위성을 포함한 고궤도 위성의 백본망
(backbone network) 구성, 저궤도 위성 간 통신(ISL, inter satellite link) 구축 및 저궤도 위
성과 성층권 비행선 또는 항공기 간 레이저 통신 링크 형성 등에 중추적인 역할을 할 것으로 
기대된다[7,12–18].  

본 논문에서는 큐브위성 기반 우주 레이저 통신 기술의 핵심 구성요소와 특징 및 큐브위성
과 지상 간 레이저 통신을 위해 필요한 기술에 대해 서술하고, 최근 연구동향 및 유럽과 미국
의 대표 기술개발 결과와 함께 향후 개발 계획 등에 대해 살펴보고자 한다. 

 

2. 큐브위성 기반 레이저 통신 핵심 구성요소 및 특징 

2.1 우주 레이저 통신 세그먼트 

큐브위성의 한정된 크기와 무게 조건은 큐브위성용 레이저 통신 터미널에 대해 매우 엄격
한 크기, 무게, 전력 소비(SWaP, size, weight and power) 조건을 요구한다. 이러한 이유에서 
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큐브위성용 레이저 통신 터미널은 낮은 SWaP 특성을 갖도록 구조와 기술 측면에서 혁신적 
접근 방식이 필수적이다. 먼저 낮은 SWaP 달성을 위해 망원경 개구(telescope aperture)의 
형태(반사 또는 굴절)을 포함하여 광신호 송신 광학부와 수신 광학부의 구성(monostatic 또
는 bistatic) 등 광학시스템 구조 설계가 매우 중요하다. 특히 망원경 개구 크기는 전체 광학
시스템 및 레이저 통신 터미널의 크기와 부피를 결정할 뿐만 아니라 고대역 폭의 안정적 레
이저 통신 링크 구축과 통신 품질 유지를 위한 레이저 통신 링크 마진(link margin) 확보를 
위해 신중한 결정이 필요하다. 링크 마진 도출에는 망원경 개구 크기 외에도 송신 빔의 발산
각, 전송 거리, 광원 출력, 광수신기 감도, 광학계 손실, 링크 형성 조건 등 다양한 요소들이 
함께 고려되어야 한다. 여기서 광원 출력은 높을수록 충분한 레이저 통신 링크 마진 확보에 
이점을 제공하지만, 소비 전력이 증가하는 문제가 있다. 이렇듯 레이저 통신 터미널의 핵심 
구성요소 간 상충관계(trade-off)가 존재하므로 임무 및 시스템 요구사항을 종합적으로 고려
하여 설계하고, 필요에 따라 대안 기술을 활용하는 전략이 요구된다. 일 예로, 광원 출력을 높
이지 않고도 송신기 내부에 회절 한계 광학시스템을 고도로 설계하고 집적함으로써 송신 빔
의 발산각을 최소화하는 기술을 통해 광 수신부로 입사하는 광신호의 에너지 밀도를 높임으
로써 링크 마진을 높이고, 최대 달성 가능한 데이터 속도를 확보는 전략이 있다. 

다음으로 큐브위성용 레이저 통신 터미널 소형화 및 경량화를 위해 광신호의 송신과 수신
에 사용되는 트랜시버(transceiver) 모듈 및 통신에 필요한 모뎀을 큐브위성 폼팩터(form 
factor)에 맞도록 규격화 및 소형화 하는 기술이 필요하다. 이를 위해 광자 집적 회로
(photonics integrated circuits)에 반도체 기반 레이저 광원(laser diode), 애벌런치 광검출기
(APD, avalanche photo diode), 변조기(modulator) 등 능동 소자와 렌즈(lens), 필터(filter), 
스플리터(splitter) 등 수동 소자를 포함하여 고속 디지털 회로를 온보드(on-board) 통합해야 
한다. 이렇게 고도로 통합된 트랜시버 모듈과 통신 모뎀은 각 구성요소와 전체 디바이스에 대
해 우주 발사 및 운영 환경 특성을 고려한 표준 시험 조건에 따라 기계, 열, 전자기 시험 검증
을 거치고, 신뢰성을 확보되어야 한다. 

끝으로 큐브위성에 탑재 가능한 레이저 통신 터미널 개발을 위해 레이저 통신 링크 구축 
및 운영을 위해 필수적으로 필요한 PAT(pointing, acquisition and tracking) 시스템 경량화 
및 소형화 기술이 요구된다. PAT 제어는 큐브위성의 움직임 및 진동 정도와 통신 링크 형성 
단계에 따라 coarse PAT 모드와 fine PAT 모드를 적응적으로 전환하여 동작할 수 있도록 하
는 것이 일반적이다. 레이저 통신 링크 형성을 위해 송신 빔과 수신 빔이 정확히 동일한 광학 
경로로 결합되도록 하는 양방향 광정렬 PAT 프로세스는 큐브위성의 자세 결정 및 제어 시스
템(attitude determination control system)을 활용하여 ±1° 범위 내로 coarse 포인팅
(pointing)을 수행하고, 레이저 통신 터미널 내부에 포함된 광학시스템에 집적된 FPA(fine 
pointing assembly) 제어를 통해 ±1° 범위의 불확실성 원뿔을 ~수 μrad 수준으로 정확히 
지향하도록 하는 fine 포인팅 순서로 진행된다[17]. 여기서 레이저 통신 터미널의 FPA는 일
반적으로 광기반 사분할 광검출기(QPD, quadrant photo diode)와 고속 스티어링 미러(FSM, 
fast steering mirror)로 구성되며, 경우에 따라 데이터 통신을 위한 APD가 함께 활용된다. 
QPD는 상대편 레이저 통신 터미널 또는 광지상국(OGS, optical ground system)에서 보낸 
비콘 빔을 감지하여 각도 오프셋을 측정하고, 온보드 마이크로 컨트롤러에 의한 정렬 각도 오
류 계산에 활용된다. FSM은 PAT 제어 루프를 통해 빠른 속도로 각도를 제어함으로써 측정된 
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각도 오프셋을 신속히 보상하여 데이터 수신율을 높이는데 활용되며, 상대편 레이저 통신 터
미널로 향하는 송신 빔의 정밀 지향과 PAA(point ahead angle) 기능 제공을 통해 송신 에러 
감소에 활용된다. 큐브위성용 레이저 통신 터미널에 사용되는 QPD 및 FSM 모듈의 크기와 
배치에 따라 광학시스템 전체 크기가 변경될 수 있으므로 소형 QPD 및 FSM 모듈을 집적하
고, 이들을 포함한 광학시스템 내부 광경로의 최적화 설계가 필요하다. 아울러 저전력 FSM 
사용 및 PAT 제어 루프 최적화를 통한 소비전력 최소화가 동반되어야 한다. 

 

2.2 광지상국 세그먼트 

광지상국은 큐브위성용 레이저 통신 터미널과 대조적으로 낮은 SWaP 제약 조건에서 상대
적으로 자유롭다. 이러한 이유로 광지상국은 큐브위성용 레이저 통신 터미널보다 큰 규모의 
망원경을 설치하여 위성용 레이저 통신 터미널에서 미약한 신호가 도달하더라도 데이터 통신
을 가능하게 하고, 복잡한 PAT 시스템을 포함한 추가 구성 요소를 구비함으로써 위성과 위
성용 레이저 통신 터미널이 갖는 낮은 PAT 정밀도 성능 한계를 보완하는 역할을 한다. 

대표적으로 광지상국에는 대기외란(atmospheric turbulence)로 인해 광신호의 위상(phase)
과 강도(intensity)가 변하고, 신호 왜곡이 발생하는 현상을 감소시킴으로써 레이저 통신 품질
을 높이기 위해 적응광학(AO, adaptive optics) 시스템을 추가적으로 구비된다. 적응광학 기
술은 큐브위성에서 전송되어 도달한 다운링크 신호를 수신부 광섬유 또는 광 검출기에 효과
적으로 결합시키고, 시간에 따른 수신 광량의 강도 변동을 감소시키는 솔루션 기술이다. 광지
상국은 적응광학 시스템을 통해 광 검출기에 입사되는 광량이 대기의 영향으로 데이터 분석
을 위해 필요한 임계값 아래로 떨어지는 현상을 개선함으로써 데이터 프레임 손실 방지 기능
을 갖는다. 적응광학 시스템은 대표적으로 수신 빔의 파면 측정 및 분석을 위한 파면 센서
(wavefront sensor)와 변형된 파면을 보정하기 위한 변형 거울(deformable mirror) 및 이를 
실시간 제어하는 제어시스템(real-time control system)으로 구성된다. 

광지상국에는 큐브위성과 광지상국 간 레이저 통신 링크 형성을 위해 PAT 초기단계에 활
용되는 비콘(beacon) 송신기가 추가적으로 집적된다. 광지상국은 Coarse PAT 프로세스 단
계에서 높은 광 출력과 넓은 빔폭의 비콘 빔을 사용하여 큐브위성을 먼저 포인팅하고, 포인팅 
정밀도 향상을 위해 비콘 신호 또는 RF 신호를 활용한 피드백 정보를 수신하여 추가적으로 
포인팅 각도를 조정한다. 

 

3. 큐브위성 기반 레이저 통신 연구동향 

큐브위성 기반 우주 레이저 통신 기술개발과 실증을 위한 연구는 2010년대 들어 미국, 유
럽, 일본 등에서 국가 프로젝트를 통해 다수가 수행되었으며, 저궤도를 이용하였다. Table 1
에는 현재까지 수행된 큐브위성 기반 레이저 통신 기술 관련 글로벌 프로젝트와 상세 내용이 
정리되어 있다. 각 프로젝트는 추진 목적과 특징에 따라 서로 다른 링크 유형, 전송 거리, 전
송 속도, 변조방식 및 레이저 통신 터미널의 크기, 무게, 소비전력 등 특징을 갖는다.  

먼저 세계 최초의 큐브위성 기반 레이저 통신 페이로드 임무는 미국 NASA와 US Aero-
space가 공동으로 수행한 OCSD(Optical Communication and Sensor Demonstration) 프
로젝트로 큐브위성을 활용하여 우주 레이저 통신을 실제로 검증하고, 위성 간 통신 성능 개선을   
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Table 1. Details of CubeSat-based laser communication projects 

 OCSD CLICK-A Q4 TBIRD CubeLCT VSOTA 

Research 

institute 

(Country) 

NASA/US 

Aerospace

(US) 

NASA/MIT

(US) 

NASA/JPL

(US) 

NASA/MIT 

(US) 

TESAT/ 

DLR 

(Europe/

Germany)

NICT 

(Japan) 

Link type LEO-GND LEO-GND LEO-LEO LEO-GND LEO-GND LEO-GND

Range (km) 450 400 200 530 560 700 

Data rate 

5–200 Mbps

(downlink)

10 kbps 

(uplink) 

10 Mbps

(downlink)

1 Gbps 

(downlink)

200 Gbps 

(downlink) 

5 kbps 

(uplink) 

100 Mbps

(downlink)

1 Mbps 

(downlink)

Modulation 

method 

OOK 

(downlink)

PPM 

(uplink) 

PPM 
NRZ OOK

/M-PPM

QPSK 

(downlink) 

PPM 

(uplink) 

IM/DD 
NRZ 

(downlink)

Optical 

power of 

terminal (W)

2 - 1 1 - 

0.27 

(980 nm)

0.54 

(1,550 nm)

Aperture 

diameter of 

terminal 

(mm) 

- - 
10 (Tx) 

25 (Rx) 

22 (Tx) 

23 (Rx) 
20 (Tx) - 

Aperture 

diameter of 

telescope 

(mm) 

400 300 - 1,000 

400 

(stationary)

600 

(transport)

1,500 

(stationary)

300 

(transport)

Wavelength 

(nm) 

1,064 

(downlink)

1,550 

(uplink) 

1,550 

(downlink)

975 

(beacon)

850 

(downlink)

1,550 

(downlink) 

1,537 

(uplink) 

1,550 

(downlink)

1,590 

(beacon)

980/1,550

(downlink)

Volume of 

terminal 

(cm) 

- 
96 × 119

× 96 
- 

18 × 10 ×  

10 

9 × 9.5 × 

3.5 
- 
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Table 1. (Continued) 

 OCSD CLICK-A Q4 TBIRD CubeLCT VSOTA 

Weight of 

terminal (kg)
- 0.8 - 2.25 0.397 ~0.7 

Power 

consumption 

of terminal 

(W) 

- 15 - 100 8.5 < 10 

Launch time 2015/2017 2022 - 2022 2021 2018 

OCSD, Optical Communication and Sensor Demonstration; CLICK, CubeSat Infrared Laser
Bidirectional Communication-A; TBIRD, TeraByte InfraRed Delivery; NASA, National
Aeronautics and Space Administration; MIT, Massachusetts Institute of Technology; JPL, Jet
Propulsion Laboratory; DLR, Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt; LEO, low earth
orbit; NICT, National Institute of Information and Communications Technology; PPM, pulse
position modulation; OOK, On-off keying; QPSK, Quadrature Phase Shift Keying; IM,
Intensity Modulation; DD, Direct Detection; NRZ, non-return-to-zero.  

위한 목적으로 수행되었다. OCSD 큐브위성을 이용하여 LEO-GND(ground) 정밀 광정렬 포
인팅 및 광무선 통신 링크 검증을 위해 OCSD-A 위성이 2015년 10월 발사되고, OCSD-B/C 
위성이 2017년 11월 발사되었다[13,14]. OCSD 테스트는 맑은 날 야간에 OCSD 큐브위성과 
미국 캘리포니아 윌슨(Wilson) 마운틴에 위치한 광지상국 망원경(30 cm) 간 정밀 광정렬 포
인팅 및 광무선 통신 링크 검증을 수행하여 200 Mbps 속도로 다운링크에 성공했다[14].  

NASA와 MIT는 동일한 지구궤도에서 400 km 떨어진 큐브위성을 활용하여 LEO-GND 간 
광통신 실험을 목적으로 CLICK(CubeSat Infrared Laser Bidirectional Communication-A) 
프로젝트를 수행했다. CLICK-A 프로젝트에 사용된 큐브위성용 레이저 통신 단말기(1.2 U)는 
개발비용 절감을 위해 상용 기성품(Commercial off-the-shelf, COTS) 광학 장치와 광섬유 
장치가 사용되었다. NASA는 CLICK 프로젝트를 통해 FSM을 활용한 정밀 포인팅 성능 및 제
어 루프 알고리즘을 검증했다. 또한 넓은 빔 폭과 수신각을 갖는 RF 신호를 활용한 초기 
PAT 프로세스 테스트를 수행했다[13,15]. 

NASA와 제트추진연구소는 위성 간 전방향 광통신기(ISOC, inter-satellite omnidirec-
tional optical communicator) 기반 차세대 군집 위성 간 레이저 링크 플랫폼인 Q4 임무를 
제안하고, Gbps 데이터 속도로 다수의 큐브위성 간 동시 통신 구현을 위해 필요한 주요 임무 
검증 목표를 수립했다. Q4 임무에는 최대 시야각 커버리지(360°), 최대 200 km 신호 송수신, 
최대 1 Gbps 데이터 속도의 위성 간 통신, 동시 다중 사용자 액세스 유지 기능 검증이 있다. 
Q4 임무는 6 U 크기 큐브위성 4기로 구성(1기의 리더 위성과 3기의 추종 위성)되며, 각 큐브
위성에는 10 mm 크기의 송신기(Tx, transmitter)와 25 mm 크기의 수신기(Rx, receiver)를 
갖는 레이저 통신 터미널이 탑재된다[16].  

NASA와 MIT 링컨연구소는 COTS 제품과 기술을 활용하여 최대 200 Gbps(채널당 최대 
100 Gbps) 데이터 전송 속도를 갖는 6 U 크기를 갖는 큐브위성과 광지상국 간 LEO-GND 
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다운링크 핵심기술을 개발 및 검증하기 위한 TBIRD(terabyte infraRed delivery) 프로젝트를 
수행했다. TBIRD에 대한 상세 내용은 Chapter 4.2에 상세히 기술되어 있다.  

유럽의 TESAT은 2018년 독일 DLR 및 GomSpace사와 함께 혁신적인 소형 위성의 임무 
수행 및 거의 실시간에 가까운 글로벌 우주 데이터 전송 서비스 상용화를 위해 LEO-GND 
간 100 Mbps 다운링크 속도를 제공하는 0.3 U(9.5 × 9.5 × 3 cm3) 크기의 큐브위성용 레이
저 통신 단말 제품인 CubeLCT를 개발했다. CubeLCT에 대한 상세 내용은 Chapter 4.1에 
상세히 기술되어 있다. 

일본 NICT의 우주 레이저 통신 연구 역사는 오래되었으며, 2005년 처음으로 저궤도 위성
과 지상 간 양방향 레이저 통신 링크 구축 기술을 확보했다. 일본 최초의 큐브위성용 레이저 
통신 단말기 연구는 VSOTA(Very Small Optical TrAnsponder) 프로젝트를 통해 2016년 
NICT와 도쿄대학이 함께 협력하여 시작되었으며, LEO-GND 간 통신을 목표로 한다. 
VSOTA에서 개발되는 큐브위성용 레이저 통신 단말은 듀얼 밴드 파장(980 nm 및 1,550 nm) 
전송 지원을 특징으로 한다[13]. 
 

4. 대표 기술개발 사례 및 상세 기술 

 4.1 유럽 CubeLCT(가장 작은 우주 레이저 통신 터미널) 

CubeLCT는 초소형 레이저 통신 터미널로 위성 광통신 분야에서 세계적 선두기업인 TESAT 
Spacecom과 독일 DLR의 통신 및 항법 연구소(institute of communications and 
navigation)가 공동으로 개발을 진행한 OSIRIS4CubeSat(Optical Space Infrared Downlink 
System for CubeSats) 프로젝트 결과 도출된 큐브위성을 위한 상업용 레이저 통신 터미널이
다(Fig. 1)[19]. TESAT은 저궤도-지상 간 레이저 통신 상용 솔루션을 제공하기 위해 프로젝트 
초기부터 수요 기업으로서 공동개발에 참여했다. CubeLCT는 산업체와 연구 기관이 각각 보
유한 경험과 인프라 및 특화기술을 함께 결합하여 완성한 결과물로 현재 가장 작은 우주 레
이저 통신 터미널이다[8, 17–19].  

 
Fig. 1. OSIRIS4CubeSat project: (a) Illustration of optical download from CubeLCT to optical 

ground station, (b) highly compact laser communication terminal CubeLCT and (c) optical 

ground station on the roof of the DLR institute of communications and navigation in Oberp-

faffenhofen [19]. OSIRIS4CubeSat, Optical Space Infrared Downlink System for CubeSats; 

DLR, Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt. 
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4.1.1 CubeLCT 설계  
CubeLCT는 큐브위성 폼팩터에 맞춰 개발되었으며, 9 × 9.5 × 3.5 cm3(~0.3 U)의 크기와 

0.397 kg의 무게 및 8.5 W의 피크 소비전력 특성을 갖는 큐브위성용 레이저 통신 터미널로 
저궤도에서의 운영 기간은 약 5년이다. 0.3 U 크기로 소형화하기 위해 CubeLCT는 인쇄 회로
기판(PCB, printed circuit board)을 광학 벤치로 사용하여 광학 부품을 PCB에 배치하고 통
합했다[17–20]. 초기 CubeLCT의 PCB 재료의 열변형에 따른 정렬 틀어짐 및 오류를 방지하
기 위한 목적으로 열팽창계수(CTE, coefficient of thermal expansion)가 제로에 가까운 
Copper-Invar-Copper(CIC) 사용이 고려되었으나, 설계 분석단계에서 CIC 재료를 사용함에
도 불구하고 고온과 저온의 우주 환경조건에서 PCB 상단에 통합된 광기계(optomechanics)
의 움직임으로 인해 정렬을 보장하기 어려운 것으로 나타났고, 이를 해결하기 위해 DLR은 
광학 부품을 두 개의 알루미늄 블록으로 감싸는 방향으로 설계를 변경했다[20]. 그 결과 
CubeLCT에는 알루미늄과 열팽창계수가 불일치하는 CIC 재료를 대신해 일반적인 PCB 재료 
사용이 가능하게 되었다.  

일반적으로 송신 빔과 수신 빔의 정렬 복잡도는 광학요소들의 자유도 증가에 따라 기하급
수적으로 증가한다. 이러한 이유에서 두 알루미늄 블록에 통합되는 CubeLCT의 모든 광학 
요소들은 조정 가능한 메커니즘 없이 구축되도록 설계되었다. 이와 같은 접근방법은 광기계
의 정확한 제작과 함께 제작 공차를 고려한 광학시스템 설계 및 분석을 요구한다[20]. 
CubeLCT에서 수신 광학부의 개구는 20 mm 크기를 가지며, 레이저 광원은 전자 메인보드 
위에 집적되고, 드라이버 전자 장치는 수동 냉각 요소가 상단에 위치한 인쇄 회로기판에 위치
하며, 수신기 센서는 별도의 PCB에 탑재되어 모듈식으로 집적된다[19,20]. 

OSIRIS4CubeSat 프로젝트 개발은 향후 더 높은 데이터 전송 속도 제공 기능을 포함하여 
양자 키 배포(quantum key distribution)와 위성 간 링크 기능도 동일 플랫폼을 활용하여 제
공 가능하도록 모듈식 설계 접근 방식이 고려되었다. 이러한 이유로 OSIRIS4CubeSat 플랫
폼은 큰 틀에서 재설계하지 않고 광학, 전자, 기계, 소프트웨어, 제어 및 인터페이스 등 하위 
시스템(subsystem)을 모듈식으로 쉽게 변경 및 조정함으로써 추가적인 성능 향상과 기능 확
장 이 가능하다[18].  

 

4.1.2 CubeLCT 레이저 통신  
CubeLCT는 1,550 nm(C-band) 데이터 전송 파장을 활용하여 저궤도에서 광지상국으로 

약 100 Mbps 속도로 다운링크 전송이 가능한 광무선 통신 하위 시스템을 갖는다. 광지상국
과 저궤도 CubeLCT 간 업링크에는 1,590 nm(L-band) 전송 파장이 활용되며, 업링크 빔은 
비콘 역할로도 활용된다[17–20].  

CubeLCT 데이터 통신은 소형 온보드 장치에서 100 mW 피크 전력으로 구동하는 고출력 
레이저 다이오드(high power laser diode) 신호 세기를 변조하고, 광 검출기에서 직접 신호를 
검출하는 IM/DD(intensity modulation/direct detection) 방식을 사용한다. CubeLCT 내부
는 외부 신호로부터 완전히 독립적이며, 어떠한 데이터 처리도 수행하지 않도록 설계되었다. 
이러한 이유로 순방향 오류 수정(FEC, forward error correction)을 포함한 채널 코딩은 큐브
위성 버스에서 수행되며, 필요에 따라 온보드 컴퓨터(OBC, onboard computer), 소프트웨어 
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정의 라디오(SDR, software defined radio), 페이로드 컨트롤러(PCON, payload controller) 
등 기타 큐브위성 하위 시스템에서 채널 코딩 수행이 가능하다[18].  
 

4.1.3 CubeLCT PAT 
CubeLCT를 통해 광지상국으로 최대 달성 가능한 다운링크 속도는 광지상국에서 수신되는 

광신호의 세기와 직접적으로 관련이 있다. 따라서 높은 데이터 전송률을 달성하기 위해 
CubeLCT로부터 광지상국으로 더 많은 광신호 에너지가 도달하여 광-전 변환(optical-
electrical conversion)이 일어날 수 있도록 돕는 기술이 요구된다. 이를 위해 CubeLCT와 광
지상국 간 정확한 상호지향과 양방향 광정렬이 필수적이다. CubeLCT에는 광지상국을 정확
하게 지향할 수 있도록 하기 위해 위성의 자세 결정 및 제어 시스템과 함께 절대 포인팅 영역
에 대한 요구사항을 ±1° 범위 내로 유지하도록 포인팅 오류를 보상하고, 정확한 광정렬이 가
능하도록 돕는 FSM 장치가 탑재되어 있다. 또한 CubeLCT는 신호의 전파 시간 경과에 따른 
경로 오차를 보상하기 위한 PAA 보정 기능도 포함하고 있다. 이를 통해 CubeLCT는 단일 광
지상국과 최대 15분간 통신이 가능하다. 광지상국에서는 CubeLCT와 정밀한 레이저 통신 링
크 구축을 위해 비콘 레이저 빔을 CubeLCT를 향해 송신한다. CubeLCT에서는 광학시스템
에 내장된 QPD 광 검출기를 활용하여 광지상국으로부터 전송된 비콘 신호를 검출하고, 
CubeLCT와 광지상국 간 포인팅 오류 값을 제어시스템에 제공함으로써 FSM 제어를 통해 포
인팅 오류를 보상한다. 포인팅 오류 수정을 위해 CubeLCT 내부에는 비콘과 동일한 광 경로
로 광지상국을 향해 광신호가 정확히 전송될 수 있도록 하는 FPA 장치와 제어 루프 컨트롤
을 담당하는 마이크로 컨트롤러가 탑재된다. ±1°의 시야(FOV, field-of-view)를 커버할 수 
있는 FPA 장치는 200 Hz 대역폭의 제어 루프를 통해 높은 에너지 밀도의 광신호가 광지상국
으로 정확히 전달될 수 있도록 한다[18]. 

 

4.1.4 CubeLCT 인터페이스  
CubeLCT는 우주 데이터 시스템 자문 위원회(CCSDS, Consultative Committee for Space 

Data Systems)의 O3K(Optical On-Off Keying) 표준을 따른다[18]. O3K를 위한 CCSDS 표
준화 실무그룹은 DLR 주도로 시작되었으며, CubeLCT 레이저 통신 터미널의 상업적 사용 
확장에 기여했다. CubeLCT는 데이터 통신을 위한 인터페이스로 저전압 차등신호(LVDS, low 
voltage differential signal) 방식을 지원하며, TM/TC(Telemetry and Telecommands) 통신
을 위해 UART(Universal Asynchronous Receiver Transmitter) 인터페이스를 지원한다. 또
한 우주에서 재프로그램밍(reprogramming) 가능하도록 JTAG(joint test action group) 인터
페이스가 구현되어 있다[19–21]. CubeLCT는 추가 개발 로드맵에 따라 향후 저궤도-광지상
국 간 1 Gbps 다운로드 속도 지원 및 위성 간 양방향 100 Mbps 광통신 링크 지원이 가능하
도록 인터페이스를 제공한다.  

 

4.1.5 CubeLCT 광지상국 
DLR 광지상국은 독일 Oberpfaffenhofen에 위치한 통신 및 항법 연구소 건물 옥상에 고

정식으로 장착되어 있다. 통신 및 항법 연구소 건물 옥상에 설치된 DLR 광지상국은 40 cm 
직경의 주경을 갖는 반사형 망원경 구조를 갖는다. DLR은 고정식 광지상국과 별도로 이동식 
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광지상국(TOGS, transportable optical ground station)을 2011년 개발했다. 이동식 광지상
국은 접이식 구조를 통해 최대 3.5 m 높이까지 배치 가능한 60 cm 직경의 알루미늄 
Ritchie-Chrétien 망원경 구조를 갖는다[19]. Ritchie-Chrétien 망원경은 이동 중 충격과 먼
지로부터 보호받기 위해 탄소 섬유로 만들어진 충격 흡수 마운트에 설치된다. 이동식 광지상
국의 신속한 위치 선정과 자세 결정을 위해 위성 내비게이션 및 자세 센서 기반 매개변수 자
동 식별 시스템이 사용되며, GPS 위치 기반 레이저 반사경이 추가 개발되어 활용되고 있다. 
이동식 광지상국은 재해 발생 후 재난 현장에 대한 항공 사진 또는 위성 사진을 신속하게 다
운링크하여 실시간 정보를 바탕으로 인명 구조 및 피해 상황 파악 등 다양한 임무 수행이 가
능하도록 하는 역할을 한다. 아울러 이동식 광지상국은 기상 조건에 의한 영향을 줄임으로써 
위성-지상 간 레이저 통신이 원활히 수행되도록 돕는 기능 외에도 구름의 범위 및 기상 통계 
측면에서 고정식 광지상국의 신규 위치 선정 및 평가 수단으로 활용된다[19]. 

 

4.1.6 CubeLCT 실증  
CubeLCT는 2021년 1월 미국 플로리다 케이프 커네버럴 우주군 기지(space force station)

에서 OSIRIS4CubeSat 프로젝트 개발 결과의 궤도 시연(IOD, in-orbit demonstration)과 기
능 확인을 통한 신뢰성 검증을 목적으로 PIXL-1(Photo Images Cross Laser-1) 임무를 위한 
3 U 규격(3.4 kg)의 소형 큐브위성 플랫폼인 CubeL(GomSpace사 제작)에 탑재되어 SpaceX
의 Falcon-9을 이용해 태양 동주기 궤도(SSO, sun-synchronous orbit)로 발사되었다[18–20]. 
PIXL-1은 큐브위성 규모의 소형 위성에 탑재 가능한 컴팩트한 레이저 통신시스템을 설계 및 
제작하고, 이를 활용하여 실제로 지구 저궤도에서 촬영한 고해상도 이미지를 광지상국으로 
레이저 통신을 통해 전송하는 것을 목표로 독일 DLR과 TESAT사가 공동으로 수행한 임무이
다. CubeLCT의 신호는 2021년 8월 광지상국에서 처음으로 수신되었으며, 이후 CubeLCT에 
내장된 FPA 추적 루프 활성화를 통해 2021년 9월 초 첫 번째 추적 잠금(tracking lock) 프로
세스를 완료했다. CubeLCT와 지상 간 통신 시험에는 독일 DLR의 고정식 광지상국과 이동
식 광지상국이 함께 사용되었다. 안타깝게도 광지상국에서 CubeLCT 신호 수신에는 성공했
으나, 온보드 별 추적기(star tracker)가 안정적인 추적에 필요한 수준의 성능을 발휘하지 못
하고, 보조 센서인 자력계(magnetometer) 또한 별 추적기에 비해 큰 오차를 보임으로써 
OSIRIS4CubeSat 프로젝트는 아직까지 최종 단계를 완전히 완료하지 못한 상황이다[18]. 현
재 CubeLCT와 광지상국 간 성공적인 데이터 다운링크 최종 목표 달성을 위해 DLR의 우주 
작전 센터(GSOC, German Space Operations Center)와 GomSpace사가 함께 별 추적기의 
정확성을 높이고, 자세 방향 제어시스템(AOCS, attitude orientation control system)을 안정
화하여 포인팅 정확도를 향상시키기 위해 협력하고 있다.  

 

4.1.7 추가 개발 계획 – CubeISL 
DLR은 소형 군집 위성을 활용한 위성 간 통신(ISL) 시대를 대비하여 CubeLCT를 위성 간 

통신 분야로 확장하기 위한 CubeISL 프로젝트를 시작했다. 2025년 발사 예정인 CubeISL 프
로젝트의 목표는 최대 1,500 km 거리에서 100 Mbps 속도로 양방향 데이터 전송이 가능한 
위성 간 레이저 통신 시스템의 개발 및 실증이며, 이와 함께 지상으로 데이터 다운로드 전송 
속도를 1 Gbps로 높이는 목표를 설정했다[22]. CubeISL 페이로드는 크기 1 U, 무게 1 kg, 최
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대 소비전력 30 W, 위성 간 데이터 전송 속도 100 Mbps, 광지상국 다운링크 속도 1 Gbps 
및 FPA 관심 영역 ±1° 이내 값을 갖는다. CubeISL은 큐브위성 간 양방향 통신 및 CCSDS의 
O3K 표준과 호환 운영하기 위해 1,537 nm와 1,553 nm(C-band) 두 파장을 사용함으로써 
송신 빔과 수신 빔을 구분하도록 구성된다. 또한 광지상국으로부터 1,590 nm(L-band) 비콘 
빔 수신이 가능하도록 구성된다[18,22]. CubeISL은 CubeLCT의 모듈식 접근 방식의 도움으
로 개발에 필요한 노력이 감소하고, 개발과 인증에 필요한 시간 단축이 가능하다. CubeLCT
를 기반으로 하는 CubeISL 터미널은 CubeLCT와 동일한 20 mm 수신 개구 크기를 가지며, 
고출력 레이저 다이오드를 비롯하여 CubeLCT에 적용된 대부분의 부품 재사용이 가능하다. 
CubeISL에는 CubeLCT와 차별적으로 양방향 데이터 통신을 위한 APD 광검출기와 1 W 광 
출력을 생성하기 위한 EDFA(erbium doped fiber amplifier) 증폭기가 송신기 시스템에 추가 
장착된다. 또한 CubeISL은 송신 데이터를 준비하고, 수신 데이터를 분석하는 동시에 큐브위
성 버스에 인터페이스를 제공하는 등 CubeISL의 주요 운영 프로세서 역할을 하는 데이터 처
리 장치(DHU, data handling unit)를 추가 탑재한다. 

DLR 통신 및 항법 연구소와 RSC3(responsive Space Cluster Competence Center)는 
CubeISL의 시연 및 검증을 위해 약 8 kg 무게의 12 U(2 × 6 U) 큐브위성(30 × 20 × 10 cm3)
을 2대를 활용할 예정이다[18]. 2대의 큐브위성은 모두 높은 경사도의 지구 저궤도로 발사될 
예정이며, 최대 통신 거리인 1,500 km까지 다양한 거리에 대해 큐브위성 간 양방향 레이저 
통신 실험을 수행할 예정이다. CubeISL 검증을 위해 위성에는 추진기가 장착되며, 두 위성의 
알려진 위치와 실제 위치 간 차이를 포함하여 최대 허용 오차 ±0.1°를 갖도록 GNSS(global 
navigation satellite system) 수신 센서가 장착된다. 또한 위성의 정밀한 자세 결정 및 제어를 
위해 별 추적기가 장착된다. CubeISL 검증을 위한 두 큐브위성의 운영은 DLR GSOC에서 담
당하며, 이를 위해 큐브위성은 GSOC 지상국과 호환을 위해 극초단파(UHF, ultra high 
frequency) 방식을 대신하여 TM/TC용 S-band 대역의 트랜시버를 사용한다. CubeISL 레이
저 통신 터미널은 큐브위성 간 ISL 외에도 메인 위성과 다수의 큐브위성이 클러스터를 형성
하여 운영되는 개념을 추가 검증할 예정이다[18]. 추가 검증의 목적은 큐브위성의 운용 전력 
수준에 적합하지 않은 작업을 메인 위성의 온보드에서 처리할 수 있도록 메인 위성이 큐브위
성의 데이터를 수집하고, 메인 위성에서 처리한 결과를 큐브위성 간 ISL을 통해 다시 전달하
는 기술을 검증함으로써 우주 위성 인프라의 효율적 활용법을 완성하고자 하는데 있다.  

 

4.2 미국의 TBIRD(세계 최고 성능의 큐브위성용 레이저 통신 터미널) 

미국 NASA의 고더드 우주비행센터(Goddard space flight center)와 MIT 링컨연구소는 
2014년부터 상용 COTS 제품을 사용하여 저렴한 비용으로 우주 임무를 지원하기 위해 
TBIRD 프로젝트를 기획했다(Fig. 2)[23]. TBIRD 프로젝트는 NASA의 고더드 우주비행센터, 
제트추진연구소, 에임스 연구센터(Ames research center), MIT 링컨연구소 및 테란 오비탈
(Terran orbital)사가 공동으로 소형 폼팩터를 갖는 6 U 큐브위성(테란 오비탈 개발)에 탑재된 
레이저 통신 터미널(MIT 링컨연구소 개발)을 이용하여 캘리포니아 테이블 마운틴에 위치한 
제트추진연구소의 광통신 망원경 연구소(OCTL, Optical Communications Telescope 
Laboratory) 광지상국으로 최대 200 Gbps 속도 다운링크를 목표로 수행되었다[6–7,10]. 그 
결과 2023년 5월 고도 약 530 km에 위치한 TBIRD 큐브위성에서 OCTL 광지상국으로 5분
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간 최대 4.8테라바이트(TeraByte, TB) 규모의 데이터 다운링크에 성공했다[7]. 다만 최대 200 
Gbps 다운링크 속도는 광지상국 내부 교란에 의한 드롭아웃(dropout) 현상으로 다운링크 전
체 시간 동안 유지되지 못한 것으로 보고되었다[7]. NASA에서는 TBIRD 프로젝트에 몇 가지 
COTS 제품과 관련 기술을 활용했으며, 특히 전례 없는 데이터 전송을 위해 100 Gbps 상용 
트랜시버와 고속 판독이 가능한 테라바이트급 온보드 저장 버퍼를 적용했다. TBIRD 프로젝
트는 통신 링크 구축 및 복구를 위해 필요한 PAT 시간 경과에 따른 지연 문제 및 대기 현상
에 의한 페이딩(fading) 에러가 없는 안정적 데이터 전송을 보장하기 위해 수신되지 않은 데
이터 프레임을 자동 반복 요청(ARQ, automatic repeat request)하여 재전송하도록 하는 맞춤
형 프로토콜을 기반으로 개발되었다[6–7,10]. 
 

4.2.1 TBIRD 설계 
TBIRD 프로젝트를 위해 MIT 링컨연구소는 3 U보다 작은 크기와 3 kg 이하 무게를 갖는 

우주 레이저 통신 터미널을 설계 및 제작했다. 레이저 통신 터미널의 핵심인 광 어셈블리
(optical assembly)는 다운링크 데이터 전송을 위한 22 mm 직경의 송신부 개구와 업링크 데
이터 수신을 위해 23 mm 직경의 수신부 개구를 별도로 갖는 바이스태틱(bistatic) 광학구조
를 가지며, 액추에이터(actuator)가 없는 모놀리식(monolithic) 하우징에 장착된다[10]. 
Terran Orbital사는 6 U 크기의 큐브위성 버스를 설계 및 제작하고, 제트추진연구소의 
OCTL은 TBIRD 레이저 통신 터미널에서 지상의 OCTL 광지상국으로 전송된 광신호가 단일 
모드 광섬유에 높은 효율로 입사되게 함으로써 안정적 데이터 통신이 가능하도록 1 m 직경
의 망원경과 적응광학 시스템을 구축하고 일부 기능을 개선했다[10]. MIT 링컨연구소는 레이
저 통신 터미널 외에도 OCTL 광지상국과 TBIRD 큐브위성 간 업로드 및 다운로드를 위해 
필요한 고속 디지털 전자 장치를 설계하고 제작했다. TBIRD 레이저 통신 터미널에는 테라바
이트 데이터 캐시 처리를 위해 PC급 고속 SSD(solid state drive) 4개로 구성된 2 TB 버퍼가 
설계되어 온보드에 장착되었다[24]. SSD는 다른 COTS 구성 요소와 함께 감마 및 양성자 방
사선 테스트를 거쳤으며, 우주 임무에 적합한 것으로 확인되었다. 

 
Fig. 2. TBIRD project: (a) Illustration of TBIRD downlinking data over lasers links to optical 

ground station, (b) PTD-3 CubeSat with laser communication terminal and solar panels 

deployed and (c) TBIRD’s optical ground station in Table Mountain, California [23]. TBIRD, 

terabyte infrared delivery; PTD, pathfinder technology demonstration). 
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TBIRD 시스템은 우주 레이저 통신 터미널 버퍼(2 TB)에서 광지상국 버퍼(2 TB)로 100 
Gbps 전송 모드 또는 200 Gbps 전송 모드로 데이터 전송이 가능하다. 레이저 통신 터미널
에 포함된 버퍼는 200 Gbps 모드에서 100 Gbps의 판독 속도를 두 개의 채널 중 하나에 제
공하며, 이때 다른 100 Gbps 채널은 가상 버퍼의 더미 데이터(dummy data)로 채워지도록 
설계되었다[6]. TBIRD 레이저 통신 터미널은 OCTL 광지상국에서 제공하는 1,534 nm 업링
크 신호를 활용하여 큐브위성이 자세 결정 및 제어 시스템을 통해 광지상국을 정확히 지향하
도록 10 Hz 속도로 피드백을 제공하는 기능이 포함되었 있다. 한편, OCTL 광지상국은 공간 
다이버시티(spatial diversity)를 위해 4채널로 구성된 낮은 데이터 속도(2 kbps)의 광학 업링
크를 제공하도록 설계되었으며, 광학 업링크 신호는 자동 반복 요청 피드백 기능 구현과 함께 
큐브위성의 본체 포인팅과 공간 추적을 위한 비콘 역할로 사용 가능하도록 설계되었다[6,7]. 

TBIRD 레이저 통신 터미널은 트랜시버, FPGA(field programmable gate array) 및 SSD 등 
모든 전자 부품이 동작하는 동안 최대 100 W의 전력이 소비되며, 그 결과 약 3℃–4℃ 온도 
상승이 발생하여 통신 임무 지속 시간이 제한된다[6]. 이러한 이유에서 송신 및 수신 광학부
는 열적 드리프트(thermal drift)를 방지하기 위해 전자장치로부터 열적으로 절연되도록 설계
되었다. 

 

4.2.2 TBIRD 레이저 통신 
TBIRD 레이저 통신 터미널과 광지상국 간 다운링크는 채널당 최대 100 Gbps 속도의 

COTS 기반 광섬유 트랜시버에서 생성된 1,550 nm 광신호가 파장 분할 다중화되어 1 W 출
력을 갖는 EDFA로 전송되고, 최종적으로 송신부 개구를 통해 150 μrad 이하 발산각으로 방
사됨으로써 시작된다. 100 Gbps 또는 200 Gbps 모드로 선택적 동작이 가능한 레이저 통신 
터미널의 최대 광 출력은 0.8 W이며, 200 Gbps 모드에서 광 출력은 두 채널 간에 균등하게 
배분된다[6,24]. TBIRD 레이저 통신 터미널이 200 Gbps 모드로 동작하는 경우, 100 Gbps 모
드 대비 COTS 모뎀 하나를 추가 활성화되고 약 20 W의 추가 전력 소모가 필요하다. 다운링
크에 사용되는 트랜시버는 기존 1,550 nm 대역의 유선 광통신에서 사용되는 이중 편파(dual 
polarization) QPSK(quadranture phase shift keying) 변조와 FEC를 함께 활용하여 전력측
면에서 효율적이고, 오류 없는 작동이 가능하도록 했다. TBIRD 다운링크 통신에서 페이딩이 
없는 경우, 최대 데이터 처리량 100 Gbps 및 200 Gbps에 대해 광지상국의 광 검출기에서 
요구되는 수신 전력은 각각 약 –42 dBm 및 –39 dBm 수준이다[7].  

TBIRD 시스템은 누락되거나 삭제된 모든 프레임이 성공적으로 수신될 때까지 재전송 되
도록 하는 맞춤형 자동 반복 요청 프로토콜을 활용하여 레이저 통신 터미널의 오류 없는 데
이터 전송을 보장한다. TBIRD의 자동 반복 요청 프로토콜은 유효 전송 시간이 없는 가상 채
널 세트를 형성하도록 함으로써 수신 광량에 밀리초급 변동이 발생하는 경우에도 높은 처리 
효율을 달성하도록 맞춤 설계되었다. TBIRD 레이저 통신 터미널에서 광지상국으로 다운링크
되는 데이터는 자동 반복 요청 프레임에 캡슐화되어 전송된다. 광지상국이 자동 반복 요청 프
레임을 성공적으로 수신한 경우, 광지상국은 이를 TBIRD 레이저 통신 터미널에 알리기 위해 
긍정 확인(positive acknowledgement) 신호를 업링크를 통해 반복 전송한다. 자동 반복 요
청 프레임 전송에 소요되는 시간은 약 1 ms이고, 프레임 크기는 조정 가능하며 일반적으로 
100 Gbps 및 200 Gbps 모드에서 각각 약 15 MB 및 30 MB 수준이다[10]. 자동 반복 요청 
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메시지는 가상 채널당 1비트로 구성되며, 각 메시지가 단일 Reed-Solomon(223, 255) 업링
크 코드의 페이로드 대부분을 채우도록 1,752개의 가상 채널이 있다. 레이저 통신 터미널의 
업링크 수신기는 광지상국으로부터 수신한 메시지에 대한 유효성 판단을 위해 각 자동 반복 
요청 메시지에 추가된 순환중복검사(cyclic redundancy check) 코드를 확인한다. 유효한 업
링크 메시지가 수신되는 경우, 레이저 통신 터미널에서는 모든 가상 채널에 대한 상태 업데이
트가 진행된다[24]. 

 

4.2.3 TBIRD PAT 
TBIRD 임무에서 PAT 프로세스는 TBIRD 큐브위성의 자세 결정 및 제어 시스템에 의존하

며, 레이저 통신 터미널의 지향각을 다운링크 빔폭 내로 향하도록 조정하기 위해 광지상국으
로부터 수신한 업링크 비콘 각도 측정값을 활용한다. TBIRD 레이저 통신 터미널은 지향각 
정밀 조정을 위해 10 μrad RMS(root mean square) 정확도의 10 Hz 포인팅 오류 피드백을 
TBIRD 큐브위성의 자세 결정 및 제어 시스템에 제공하고, 폐쇄 루프(closed-loop) 기반 
body 포인팅을 통해 데이터 다운링크가 가능하도록 한다[6]. TBIRD의 body 포인팅 방식은 
온보드 별 추적기 및 자이로 센서 등 자체 센서 정보에 의존하는 기존의 개방형 루프(open-
loop) 포인팅 접근 방식과 차별적이다. TBIRD 큐브위성의 body 포인팅은 큐브위성 버스에 
장착된 리액션 휠(reaction wheels)을 활용한다. 약 530 km 고도에서 임무를 수행하는 
TBIRD의 PAA 각도는 약 50 mrad 수준이며, 레이저 통신 터미널에 함께 내장된 가시광 카
메라의 시야각은 1 rad 수준이다[10]. 

광지상국은 카메라를 통해 TBIRD 레이저 통신 터미널에서 전송된 다운링크 빔을 가장 먼
저 감지하고, 카메라 피드백 정보를 기반으로 김발(gimbal) 포인팅을 수정하기 위해 제어 루
프를 닫는다. 이는 광지상국으로 전송된 빔을 적응광학 시스템의 파면 센서로 향하도록 조정
하고, 적응광학 시스템의 팁/틸트(tip/tilt) 및 변형 거울 제어 루프를 통해 다운로드 빔을 광
섬유 또는 광 검출기에 결합되도록 하기 위함이다. 광지상국에서 적응광학 루프 폐쇄(loop 
closure)를 위한 다운링크 빔 감지 프로세스는 약 10초가 소요되며, 전체 획득(acquisition) 
프로세스는 TBIRD 레이저 통신 터미널에서 초기 업링크 빔을 감지한 후 약 20초 이내에 완
료된다[7].  

한편, 광지상국은 TBIRD 레이저 통신 터미널을 정확하게 포인팅하기 위해 TBIRD 큐브위
성의 궤도력(ephemeris) 정보가 필수적이다. 광지상국에서 TBRID 레이저 통신 터미널로 업
로드 되는 빔의 반치전폭(FWHM, Full Width Half Maximum)은 380 μrad 이하 수준으로 
0.1 dB 미만의 포인팅 손실을 갖는다[7]. 추적 오류는 바이어스와 0.01 Hz 이하 저주파 드리
프트(low-frequency drift)에 의해 결정되고 포인팅 성능은 제어 알고리즘 최적화를 통해 향
상 가능하며, 향상된 포인팅 정확도는 더 작은 빔폭 사용을 가능하게 하여 추가 링크 마진 확
보에 이점이 있다.  

 

4.2.4 TBIRD 광지상국 
TBIRD 임무를 위한 제트추진연구소의 OCTL 광지상국은 1 m 반사 망원경에서 TBIRD 레

이저 통신 터미널로부터 수신한 빔을 쿠데(Coudé) 경로를 통해 단일 모드 광섬유로 연결하
기 위한 벤치 탑(bench-top) 적응광학 시스템을 갖추고 있다[6]. OCTL 광지상국에 도달하여 
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적응광학 시스템을 거쳐 단일 모드 광섬유로 출력되는 광신호는 사전 증폭(preamplification) 
및 파장 역다중화(demultiplexing) 과정을 거쳐 지상 모뎀으로 전송되어 복조(demodulation) 
및 복호화(decoding) 된다. 지상 모뎀에서 성공적으로 수신된 데이터 프레임은 100 Gbps 속
도로 광지상국의 버퍼에 기록되며, 최종적으로 파일 검색 및 분석을 위해 서버로 다운로드 된
다. 광지상국에 설치되는 버퍼는 12.5 Gbps 속도로 드라이브에 쓰기가 가능한 8개의 SSD로 
구성된 병렬 아키텍처를 가지며 최대 100 Gbps 쓰기 속도를 지원한다. TBIRD 다운링크가 
200 Gbps 모드(2채널)로 운영되는 경우, 광지상국 버퍼는 두 개 채널 중 하나의 채널 데이터
만 기록한다[6]. OCTL 광지상국은 2022년 초부터 운영을 시작한 LCRD(laser communi-
cations relay demonstration) 임무의 주요 광지상국(OGS-1)이기도 하다. OCTL 광지상국은 
TBIRD 임무 요구사항을 수용하기 위해 LCRD 임무 지원을 위한 광학 및 운영 설정을 수정
하였으며, 일부 설정 조정을 통해 LCRD 모드와 TBIRD 모드 간 전환이 가능하도록 운영되
고 있다[6].  

TBIRD 업링크 신호는 1,534 nm 파장을 활용하여 이진(binary) 펄스 위치 변조(PPM, 
pulse position modulation) 방식을 통해 2 kbps 전송 속도로 송신된다. 이때 레이저 통신 
터미널의 업링크 수신기가 대기외란의 유효 섬광 지수(effective scintillation index)를 줄임
으로써 페이딩 현상을 완화하기 위한 목적으로 업링크 빔은 4개의 공동 조준(co-
boresighted) 송신부 개구에서 Spatial diversity 기술을 활용하여 동시에 전송된다[10]. 업링
크 빔은 넓은 범위에 걸쳐 우주 레이저 통신 터미널을 지향하기 위해 다운링크 빔 대비 상대
적으로 큰 FWHM(약 450 μrad)을 갖는다. 2 kbps 업링크는 주로 FEC 코딩 오버헤드를 고려
한 후, 반복 요청 신호 처리에 1.8 kbps의 사용자 데이터 전송 속도(user data rate) 사용이 
가능하다[23].  

 

4.2.5 TBIRD 실증 
TBIRD 시스템은 태양 동기 궤도 시연(약 고도 530 km)을 위해 2022년 5월 말 PTD 

(pathfinder technology demonstration)-3 큐브위성에 탑재되어 발사되었으며, 2022년 6월 
초 레이저 통신 운영을 시작했다. 2022년 6월부터 11월까지 43회의 실험(야간 29회, 주간 
14회)을 통해 광지상국을 통과하는 5분간 200 Gbps 속도로 최대 4.8 TB 데이터를 오류 없이 
다운링크하는 전송 시연에 성공했으며, 이는 현재 세계 최고 속도의 우주 플랫폼과 지상 간 
데이터 다운링크 결과이다[7]. 43회의 다운링크 전송 시험에서 일반적으로 대기외란에 의한 
영향이 상대적으로 적은 야간에 더 좋은 수신 신호 검출 결과가 도출되었다. 다운링크 처리량
은 광지상국 하늘을 통과하는 동안 고도(거리) 변화 및 대기 페이딩 변화에 따라 변하는 결과
를 보였으며, 일반적으로 높은 고도에서 최대의 다운링크 처리량 결과가 도출되었다[7].  

 

5. 결론 

본 논문에서는 지구관측, 감시정찰, 우주탐사 및 우주기술 검증 등을 목적으로 크게 주목 
받고 있는 큐브위성의 원활한 임무수행을 위해 차세대 우주 레이저 통신 기술 적용의 필요성
을 인식하고, 큐브위성 기반 레이지 통신시스템 구현 및 활용에 필요한 핵심 구성요소와 이들
의 특징에 대해 살펴보았다. 특히, 우주 기술을 선도하는 미국과 유럽의 세계 최고 성능 및 
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초소형 큐브위성 기반 레이저 통신 기술 개발 결과와 실증 사례를 자세히 분석하였다. 이를 
통해 큐브위성과 지상 간 레이저 통신 링크 구축과 운영을 위해 필요한 시스템 설계, 통신방
식, PAT 프로세스 및 임무별 광지상국 기술과 특징에 대한 폭넓은 정보를 얻을 수 있었다. 기
존 지상 기반 통신 서비스영역이 우주로 확장되고, 국방 및 국가 안보 분야에서 우주통신의 
역할과 중요성이 점차 커짐에 따라 국내에서도 우주 레이저 통신 핵심 기술확보와 제품 국산
화 관련 필요성이 대두되고 있다. 최근 정부와 군에서 국내외 환경에 능동적으로 대응하기 위
해 우주 레이저 통신 분야 기술 내재화 및 관련 산업 육성을 위한 프로젝트를 추진 중이다. 
아울러 국내 중소기업 및 벤처기업을 중심으로 큐브위성에 활용 가능한 우주 레이저 통신 기
술과 임무장비 개발 및 사업화를 진행 중이다. 앞으로 뉴 스페이스 시대에서 우주산업을 선도
하고 국내기업의 차세대 우주 통신 서비스 신시장 선점을 돕기 위해 국가차원을 전폭적인 지
원과 여러 연구기관 및 산업체의 공동 협력이 절실히 필요한 시점이다. 
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요 약 

현대 천문학에서의 대형 기기 개발은 많은 자원과 인력이 소모되기 때문에 시스템 엔지니어링 및 프로젝트 

관리 능력은 현장에서 필수적인 역량이다. 우리는 관측 가능한 실습용 분광기를 제작하고 관측하여 시스템 

엔지니어링 경험을 쌓을 수 있는 학부 교육프로그램을 제안한다. 한국천문연구원의 우주인력양성사업의 

일환으로 충남대에서 진행된 파일럿 프로그램은 '창의천문기기 개발 및 관측'이라는 가칭으로 총 24명의 

학생들이 수강하였으며, 5개 조에서 분광기를 만들어 태양, 달, 별 등의 스펙트럼을 측정하고 연구를 진행

하였다. 학생들의 기기 개발과정은 수차례의 리뷰회의를 통하여 가이드 되었으며 개발과정과 문서화된 결

과를 통해 성적을 배분하였다. 기기개발 학생들은 이 기회를 통해 시스템 엔지니어링의 기본 원리뿐 아니

라 프로젝트 매니지먼트, 광학설계, 기계설계 등에 대해 전반적으로 익힐 수 있었다.  

Abstract 

The abilities of system engineering and project management (PM) are essential in the development of large 
instrumentations in modern astronomy. We propose a novel undergraduate educational program that 
allows students to gain experience in system engineering and PM by making a practical small spectrograph 
along with its test observation. A pilot program titled "Creative Astronomical Instrument Development and 
Observation" was conducted in Chungnam National University, as a part of the Space Expert Training 
Program of Ministry of Science and ICT during the Fall semester of 2023. After five teams were organized 
from 24 participating students, each team manufactured a spectrograph and observed spectra of the Sun, 
Moon, or planets with it. The development process was guided by several reviews, and students were 
evaluated based on the outcomes of their development processes and documentation. Through this 
program, students acquired fundamental principles of systems engineering and PM, as well as optical and 
mechanical engineering skills. 

핵심어 : 시스템 엔지니어링, 프로젝트 관리, 분광기 
Keywords : system engineering, project management, spectrograph 
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1. 서론 

우주과학 및 천문학 분야에서의 형 기기 개발 과정은 이론적인 장비를 현실화하고 주어
진 자원을 효율적으로 활용할 수 있도록 시스템 엔지니어링(system engineering, SE)과 프로
젝트 매니지먼트(project management, PM) 등 산업공학적 기술이 필수적이다[1–3]. 하지만 
국내 천문학 연구 개발자들의 성장 루트는 이과계열에서 순수 천문학에 한 경험만을 쌓고 

학원 과정 중 프로젝트에 참여하며 공학적인 툴의 용어를 익히는 수준의 경험을 한 후 
학이나 연구소에서 프로젝트를 이끄는 경우가 다수다. 과학 목적이 분명한 천문학 분야에
서 관련 연구자의 주도적인 참여는 필수적이지만 형 프로젝트의 경우, 산업공학에 한 이
해가 부족한 상황에서의 프로젝트 진행은 인력과 비용 측면에서의 비용적인 낭비와 프로젝트 
실패 가능성을 높인다. 또한 프로젝트의 주 참여자인 학부생, 학원생은 시스템 엔지니어링
의 낮은 이해도로 인해 시스템 엔지니어링과 프로젝트 관리 요소들이 성공적 과제 진행 도구
가 아닌 추가적 업무 부담으로 다가온다.  

연구개발사업에서 시스템 엔지니어링 체계에 한 낮은 이해도로 인한 프로젝트 위험요소
는 근본적으로 학부 과정에서부터 시스템 엔지니어링에 한 체계적 교육으로 극복될 수 있
다. 우리는 본 논문을 통해 한국천문연구원(이하 천문연)의 '우주분야 전문인력양성사업'의 일
환으로 충남 학교 천문우주과학과 학부 3학년을 중심으로 진행한 시스템 엔지니어링 및 기
기 개발 교육 프로그램을 소개하고 그 과정을 통해서 얻게 된 교훈(lesson learned)을 기술하
고자 한다. 2장에서 교육 프로그램의 개요를 소개하고, 3장에서는 실제 현장 교육 진행 내용
을 서술한다. 마지막 4장에서 교육 프로그램을 평가하고, 개선할 점과 다양하고 새로운 교육 
아이디어를 제시한다. 

 

2. 교육 프로그램의 개요 

본 논문에서는 2023년 2학기에 충남 학교 학부과정 수업으로 '우주분야 전문인력양성사
업'의 일환으로 수행된 "창의 천문기기 개발 및 관측"(부제) 수업의 과정 및 결과에 해 기술
한다. 이 수업은 천문학 연구현장에서 흔히 사용하는 소형 분광기를 조별로 각각 개발하며 시
스템 엔지니어링 및 프로젝트 매니지먼트 요소의 경험을 갖게 하는데 그 목적이 있다. 아래는 
본 교과과정의 수업 목표이다.  

 
수업목표 

• 연구 주제를 발굴하고 연구주제를 탐구하기 위한 천문관측기기(다양한 스펙의 분광기)
를 직접 제작하여 관측 / 데이터를 처리하며 프로젝트 기획/운영/광학설계/기계설계/조
립과 시험/데이터 처리를 경험한다. 

• 광학 / 기계에 한 기초적인 지식을 습득하고 기초적 설계 및 제작을 할 수 있다. 
 
수업 목표에 제시된 바와 같이 실제 현장에서 관측기기를 제작하기 위해서는 과학적 동기

뿐 아니라 프로젝트 관리, 광학, 기계, 조립 및 시험, 데이터 처리에 한 광범위한 지식이 필
요하다. 이 모든 과정을 차근차근 교육하기 위해서는 한 학기 이상의 많은 시간이 필요하다. 
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이러한 이유로 우리의 교육 프로그램에 학생이 스스로 학습할 수 있는 능력을 배양하는데 
그 초점을 두었다. 우리는 파이썬(python)이나 옵틱 스튜디오(optic studio), 인벤터(inventor) 
등과 같은 도구에 한 교육을 별도로 진행하지 않고 샘플 코드, 샘플 디자인과 함께 
MOOC(massive open online course)와 같은 온라인 강의에 한 정보를 제공한 후 이를 통
해 학생들은 샘플 코드나 디자인을 이해하고 모사 혹은 수정하기 위해 다양한 오픈소스를 통
해 자기주도적으로 학습하도록 하였다. 수업 중 제공된 광학 디자인과 기계 디자인을 학생들
이 변경하지 않아도 프로젝트 수행이 가능할 수준의 완성도를 가지고 있지만 각 조의 과학적 
목적(scientific objective)에 맞게 스스로 수정하도록 지도하였다.  

실습 수업은 일반 수업과는 다르게 예산과 기간, 시설이라는 제약사항이 있는데 학생들은 
이러한 제약사항을 고려하여 연구주제를 선정한다. 강사는 기계에 한 확실한 이해와 모든 
프로세스에 한 이해를 바탕으로 학생들이 적절한 연구주제를 선정하도록 지도한다. 

2023년 가을학기의 수업은 분광기 개발을 목표로 하였다. 학생들에게 샘플로 제시된 분광
기 및 HQ(high quality) 카메라의 세부 성능 및 형태는 Table 1, Fig. 1과 같다. 분광기는 상
용 렌즈, 상용 회절격자, 라즈베리 파이(raspberry Pi) 및 라즈베리 파이 전용 HQ 카메라를 
이용해 제작하며 슬릿은 25 mm 크기의 거울면에 칼날로 그어 직접 제작한다. HQ 카메라는 
일반 칼라 CMOS(complementary metal oxide semiconductor) 센서를 사용하여 12비트의 
데이터를 획득할 수 있으며, 적외선 필터를 쉽게 제거할 수 있어 근적외선 영역까지도 관측이 
가능하다. 일반적인 실리콘 베이스의 CMOS 센서의 감광능력을 고려하면 1 μm 역에서도 
G밴드의 500 nm 역 비 5% 이상의 감광능력(spectral sensitivity)을 보여줄 것으로 기
할 수 있다. 라즈베리 파이와 HQ 카메라는 노출시간과 이득(gain) 등을 세밀하게 제어 가능
하며 보통의 CMOS 센서의 회로 수준부터 구현되어 있으나 천문관측에서는 불필요한 센서 

 

Table 1. The specification of the spectrograph. 

Parameter Value 

Slit width 10–50 μm 

Focal length of the collimator 

/ imager 
100 mm 

Groove of diffraction grating 300–2,400 

Resolving power R 250–2,000 

Wavelength coverage 200 nm for 300 groove diffraction grating 

HQ camera  

Sensor Sony IMX477 

Format 4,056 × 3,040 

Pixel size 1.55 μm × 1.55 μm 

Sensor size 6.287 mm × 4.712 mm (7.9 mm diagonal) 

Maximum exposure time 670.74 seconds 

Shutter Rolling shutter 

HQ, high quality. 
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자동 보정(auto correction) 기능도 수동으로 제어가 가능하다. 분광기의 렌즈 등의 결합을 
위한 배플(baffle) 등을 제외한 기계부는 3D 프린터를 이용해 학생들이 직접 출력하여 조립
한다. 

HQ 카메라는 고속 촬영이 가능하기 때문에 드리프트 스캔 방식(drift scanning method)으
로 영상분광 자료를 획득할 수 있다. 드리프트 스캔은 정지된 마운트 위에 고정된 망원경과 
분광기 시스템에서 지구 자전에 의해 슬릿 앞으로 일정한 속도로 지나가는 관측 상을 고속
으로 촬영한 후 영상으로 재조합하는 관측방식이다. 라즈베리 파이의 HQ 카메라의 경우, 내
부 SD카드 저장이 아닌 USB3.0포트를 이용한 외장 저장장치를 이용할 경우, 풀프레임 12비
트 데이터 기준 초당 최  5장이 저장할 수 있고, 2×2 픽셀 비닝(pixel binning)인 경우 40장 
내외의 분광영상이 저장 가능하다. 

라즈베리 파이 HQ 카메라는 라이브러리가 공개되어 있고 커맨드 수준의 제어 실행파일도 
공개되어 있다. 하지만 학생들은 하드웨어 제어를 처음 접하기 때문에 강사는 천문영상 표준
파일인 fits 형식으로 헤더와 데이터를 저장하는 클래스를 만들어 학생들에게 배포했다. 드리
프트 스캐닝은 데이터를 raw 형식으로 저장하되 강사는 데이터의 헤더를 저장하는 fits 파일
과 raw 파일을 읽을 수 있는 코드를 제작해 학생들에게 제공했다.  

 

3. 교육 결과 

학생들은 자신들이 원하는 연구주제를 선정하여 개발과 관측을 진행하게 되는데 예산과 한 
학기 수업 기간 등을 고려하여 연구주제를 제시하도록 하였다. 학생들에게는 4시간의 분광기 
및 카메라에 한 광학 이론 교육, 4시간의 시스템 엔지니어링, 프로젝트 관리에 한 교육, 2
시간 가량의 자료처리 교육을 하였으며 이후 필요에 따라 기타 교육을 수행하였고 조별 면담, 
메일을 통해 좀 더 적극적인 개별 교육을 수행하였다(Table 2).  

 

3.1 과학 목표 및 과학 요구사항  

수업의 수강인원은 24명이었으며, 다섯 개의 조로 편성하여 진행하였다. 각 조는 4주차까
지 조별로 연구주제를 구상하여 강사와의 면담을 통해 주제를 최종 선정하였다. 각 조는 학생 

 
(a) (b) 

Fig. 1. Optical (a) and mechanical design (b) of the sample spectrograph. 

mm05
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Table 2. Timetable of the 14-week education program. 

Week Lectures Team activities 

1st 
System engineering 

Project management 

Team building 2nd 
Optical design 

Mechanical design 

3rd 
Team building 

Science objectives / discussion 

4th   

5th  Private team discussion with lecturer 

6th Preliminary design review (PDR)  

7th  
PDR AI report 

Decision on optical parts 

8th  Private team discussion with lecturer 

9th Critical design review  

10th  
CDR AI report 

3D printing, assembly, alignment 

11th Observation readiness review 

Observation 12th  

13th  

14th Final presentation  

15th   

AI, action item; CDR, critical design review.  

 
한 명씩 프로젝트 매니저(PM)의 역할을 수행하도록 하였다. 이러한 과정을 통해 다섯 개의 
조가 제시한 연구 주제는 Table 3과 같다.  
연구주제 선정 과정을 통해 강사는 학생들에게 '어떻게 연구주제를 선정하는가?'를 교육하였
다. 과학임무에 적합한 기기 개발을 위해 제시되는 과학적 목표는 '왜 이 연구를 수행해야 하
는가?'에 해 학생들에게 비판적으로 끊임없이 질문을 던지게 하며 '알려진 사실'에 한 관측이 
 

Table 3. Science objectives of five teams  

조 연구주제 

wishflAre 태양의 H-α, H-β 영상에서 보이는 채층 구조물의 차이 분석 

Kodal 달의 Reiner Gamma 지역의 1 μm 흡수선 구조의 특성 분석 

JSA514 목성의 대적반이 있을 때와 없을 때의 메탄선 차이 

Dizle 목성의 영상분광 관측을 통한 분광특성 이해 

Cluster M45 산개성단의 분광을 통한 구성 별 분류 
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아닌 '새로운 사실의 탐구를 위한 관측'이 될 수 있도록 학생들을 지도하였다. 이 과정에서 학
생들은 다양한 참고문헌을 찾아가며 연구주제를 선정한다. 예를 들면 wishflAre조는 태양의 
H-α선 전면 관측은 많이 수행되어 왔으나 H-β선은 거의 관측된 바가 없는데 학생들은 H-α

과 H-β의 관측을 통해 관측 파장에 따른 태양의 홍염이나 필리그리 같은 구조물 차이를 분석
하는 연구를 수행하고자 한다. 또한 Kodal 조는 달의 자기이상 지역의 분광특성을 조사하고
자 하는데 지상에서의 영상분광 연구는 이전에 수행된 적이 없어 레이너 감마(reiner gamma, 
RG) 지역의 1 μm 흡수선 관측을 통해 그 특징을 확인해 보고자 한다. 

 

3.2 시스템 설계 및 사전 설계 리뷰(System Design and Preliminary Design 
Review, PDR) 

실제 기기개발 프로젝트에서 과학적 목표와 시스템 요구사항은 시스템 요구사항 리뷰
(system requirement review, SRR)를 통하여 검증되는데 우리는 시간상 사전 설계 리뷰
(preliminary design review, PDR)을 통해 함께 검증하였다. SRR/PDR 검토자는 실제 연구현
장에서 일하고 있는 박사급 연구자들을 섭외하여 과학적 목표에 한 검증을 실시하였다. 리
뷰의 과정은 실제 연구현장에서 수행하는 PDR과 동일한 형식을 취했으며 실행항목(action 
item, AI)을 발굴하여 학생들 스스로 응까지 하게 함으로써 학생들이 연구현장의 검증 과정
을 경험할 수 있도록 했다.  

과학적 요구사항과 시스템 요구사항으로부터 분광기 각 파트의 사양과 규격을 결정하기 위
해서는 연구목적에 맞게 망원경, 분광기의 광학 설계 파라메터를 계산하고, 이를 각종 설계 
소프트웨어를 적용한 설계 결과를 반영하여야 한다. 학생들은 광학 기초이론 교육 후에 망원
경에 입사하는 관측 상의 광량 계산, 관측 영역(field of view), 분광성능(resolving power), 
센서에 맺히는 분광범위(spectral range)를 계산한 후 연구 목표 달성에 적합한 결과인지를 
확인한 후에 최종적으로 광학 부품 선정을 하게 된다. 이 모든 과정은 문서로 작성한 후 과학
임무 달성을 위한 요구사항을 PDR에 제시하여 검증을 받는다. 

분광기의 광학 설계 및 기계부 설계는 설계전용 소프트웨어(Zemax, Inventor, Cartia 등)를 
활용하도록 안내하였다. 설계 소프트웨어에 관한 직접 교육은 한 학기라는 시간 제약으로 실
시하지 않고 관련 도서와 온라인 교육을 안내하여 습득하도록 하였다. 광학 디자인은 렌즈의 
초점거리, 회절격자 그루브 수, 코팅 등을 변경할 수 있는 여지를 두어 학생들이 본인의 연구
주제에 맞게 변경이 가능하도록 지도하였다. 기계부 설계는 3D 프린팅 특성상 수축과 팽창이 
크기 때문에 500 μm 공차를 고려하도록 사전에 공지하였으며 학생들은 여러 번의 시행착오
를 거쳐 경험적으로 맞추었다.  

분광기 제작에서 슬릿은 가장 섬세한 광학 부품이며 최종 성능에 가장 큰 영향을 미친다. 
실재 천문관측에서 사용하는 슬릿은 매우 고가이며 섬세한 조정과 조립이 요구되므로 학부생 
실습용으로는 적합하지 않다. 본 수업에서는 학생들이 평면경에 얇은 칼날을 이용하여 슬릿
을 제작하도록 하였다. 슬릿의 폭은 현실적으로 수 μm 수준으로는 제작할 수 없지만 학생들
이 수작업으로 여러 차례 제작한 바로는 50 μm 이하로 제작이 가능하였다. 
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최종적으로 결정된 과학임무 요구사항에 따라 학생들은 레벨에 따른 시스템 요구사항, 업
무 분업 구조(work breakdown structure, WBS), 위험요소 관리계획(risk management plan), 
일정 및 업무분담 체계(role and responsibility, R&R)를 정리한다. Fig. 2는 wishflAre 조가 
제시한 PDR 과정에서의 WBS다. 학생들은 이와 같은 문서 관리를 통해 협업 업무를 구체화
하고 체계적인 기기개발을 훈련할 수 있다.  

PDR 회의는 시스템 레벨의 광학/광기계/기계부 설계 및 조립과 시험 수행 경험을 갖고 있
는 세 명의 연구자를 심사자로 포함하여 평가보다는 현장에서 발생할 수 있는 작업 자문의 
역할을 수행하도록 하였다. 이를 통해 학생들은 스크류 체결 방법, 본딩 방법, 렌즈 고정, 초
점 조절 방법 등 현장 경험 노하우를 PDR 회의를 통해 획득할 수 있었다.  

PDR 회의에서 중요했던 요소 중 하나는 R & R이다. 실재 현장의 연구개발 사업일수록 다
양한 전공의 연구자들이 협업이 무엇보다 중요하다. 학생들의 연구개발 협업 체계 경험을 위
해 1개조에 4–5명의 학생이 프로젝트 관리자(PM), 광학, 기계부, 소프트웨어, 관측 등의 업무
분배와 각각의 역할을 조별 회의를 통해 스스로 결정하도록 하였다. 

강사는 체계적 프로젝트 진행을 위해 PDR 이후 각 조별로 1주일에 1회 작업일지(연구노트)
를 작성하여 제출하도록 하였다. 또한 개발 과정에서 문제점을 발견하고 해결하는 과정에서 
얻게 되는 교훈 보고서(lesson learned report)를 제출하도록 하였다. 이는 연구 현장에서 작
성하고 있는 연구노트 작성 훈련에 목적이 있다. 

 

3.3 상세 설계 리뷰(Critical Design Review, CDR) 및 제작 

실제 관측장비 제작과정에서는 PDR 이후 엔지니어링 모델, 인증 모델을 개발하여 시스템 
설계를 더 공고히 하는 과정을 갖는다. 학생들은 사전설계의 액션아이템(AI)을 반영하여 설계
를 수정하고 3D프린팅을 해 가며 기계부 디자인을 개선하는 작업을 진행했다. 

학생들은 수정한 설계도면을 바탕으로 상세 설계 리뷰(CDR) 회의를 진행하였다. CDR 회의 

Fig. 2. Work break down (WBS) tree of the team wishflAre suggested in the preliminary 

design review (PDR). HQ, high quality; TBD, To be determined. 
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에서는 이미 기기 제작에 한 방향성이 결정되었기 때문에 연구 주제 및 관측 설계의 전문
가가 심사자로 참여하였다. 또한 다섯 개의 조 중 세 개의 조가 드리프트 스캐닝을 이용한 영
상 분광 관측 주제를 갖고 있으므로 영상 분광 자료 처리 경험을 가지고 있는 연구자들을 심
사자로 구성하였다. 심사자들은 학생들의 연구주제 적정성과 방향성을 평가하였으며 실제 관
측 가능성과 관측 방법, 데이터 분석 방법 등에 해 자문하였다. 기존의 기기제작뿐 아니라 
데이터 전처리와 분석, 연구목표를 달성하기 위한 방법에 한 노하우를 전달하였다.  

CDR 회의에서 학생들에게 추가적으로 요구했던 사항은 상세 광학부 설계, 상세 기계부 설
계뿐만 아니라 조립 및 정렬 계획, 데이터 전처리 계획, 그리고 관측 계획이다. 조립 및 정렬 
계획은 기기에 한 광학적 이해와 기계부에 한 이해를 바탕으로 해야 하기 때문에, CDR 
단계에서 가능하며 설계 시 조립 및 정렬을 염두하고 진행하여야 한다. 데이터 전처리 계획은 
일정상 동시작업(concurrent process)을 유도하기 위해 학생들에게 제시하였다. 소프트웨어 
및 데이터 전처리를 담당하는 학생은 광학/기계 설계 및 제작과 별개로 라즈베리 파이를 이
용해 작업을 진행하였다.  

달과 목성 같은 야간 관측 상의 경우, 관측 가능 시간 의 제약이 있기 때문에 학생들의 
학기말 일정을 고려하여 구체적인 일정별 관측 계획, 관측 필요 장비 리스트 등을 선제적으로 
준비하였다.  

학생들은 CDR 이후 AI를 반영한 후 제작에 들어가게 된다. Fig. 3은 학생들이 제작한 분광기
의 예시를 보여주고 있다. 학생들은 CDR에서 준비한 조립 및 정렬방법을 염두하고 조립을 진
행하며 소프트웨어를 담당하는 학생이 라즈베리 파이 카메라를 구동하며 정렬을 수행하였다. 

강사가 샘플로 제시한 분광기의 기계부 디자인은 3D프린팅에 적당한 구조를 갖고 있으며 
정렬 등을 고려하였으나 정렬 편의성은 고려하지 않은 수준의 디자인이었다. 학생들은 PDR 
이후부터 다양한 아이디어를 제시하여 샘플 기계부 디자인에서는 반영이 안된 초점조정이 가
능한 시스템을 만들거나 회절격자의 고정위치를 변경하는 등 관측 편의성과 조립성을 높이기 
위해 기계부 디자인 개선을 위한 재설계를 실시하였다. 학생들이 적극적으로 찾아낸 이러한 
재설계의 필요성은 설계도면만을 검토하면서 수정해 나가는 것이 아닌 반복적으로 3D 프린
트를 출력하면서 제작해보는 과정을 통해 실험실에서 경험적으로 이루어졌다.  

 
 

   
(a)                        (b)                                (c) 

Fig. 3. Internal structure of the spectrograph (a), handmade slit (b) and the spectrograph 

installed at the backside of the telescope (c). 
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3.4 관측 준비 회의(Observation Readiness Review) 

일반적 우주사업의 운영준비회의(operational readiness review)나 발사준비회의(flight 
readiness review)를 수행하지만 본 과제의 목적인 소형 망원경을 위한 관측준비회의
(observation readiness review, ORR)을 준비하였다. ORR은 외부 심사자 없이 강사와 학생
들이 내부회의를 통한 피드백으로 준비 상황을 점검하였다. 학생들은 데이터의 평탄화, 암전
류 처리, 데이터 전처리, 영상분광 자료 처리 방법을 포함하여 발표를 준비하였다. 발표자료
에는 수업 초기에 교육했던 각 광학계별 투과율 및 양자효율을 고려한 광량계산 및 노출시간 
계산 결과를 반영하여 관측 계획을 좀 더 세심하게 세우도록 하였다. 학생들은 ORR전 시험
관측을 통해 알게 된 노출시간의 오차를 반영하여 실제 광학성능과 이론적 계산값의 차이를 
보정한 값을 제시하였다. 또한, 학생들은 CDR에서 논의된 관측 필요 장비 리스트와 위험관
리요소, 날씨까지 고려한 관측 일정 및 데이터 분석 일정을 구체적으로 제시하였다.  

 

3.5 관측 및 데이터 처리 

ORR을 마친 학생들은 본격적으로 관측을 수행한다. 태양이나 달의 경우 관측 상의 각 직
경이 크고 태양 및 달의 전면과 배경 밤하늘 사이의 선명한 경계를 슬릿을 통해 확인이 가능
하므로 망원경의 영상초점을 맞추는 것이 어렵지 않았다. 하지만 목성, 토성과 같은 점 광원
은 슬릿조(slitjaw: 슬릿에 맺히는 관측 상의 위치를 확인할 수 있는 추가장비)나 컨텍스트 
영상(context imager: 슬릿 앞에서 빔스플리터로 일부 광량을 따로 이미징하여 슬릿에 맺히
는 관측 상의 위치를 확인할 수 있는 추가장비)이 없는 관측 시스템에서 슬릿에 관측 상을 
위치시키는 것은 매우 어렵기 때문에 옆면에서 슬릿에 맺힌 상을 확인할 수 있는 특수 배플
을 제작해 활용하였다. 다수의 학생이 관측경험이 없고 망원경의 초점면에 한 이해도가 부
족했기 때문에 야간 현장에서 각 조마다 교육과 관측을 병행하여 진행했다(Fig. 4).  

 

Fig. 4. Solar spectrum of the spectrograph. x-direction of the image is the direction of 

wavelength and y-direction is the that of slit. H alpha line is shown at the middle of the image 

as a vertical dark absorption. dark lines perpendicular to the spectrum represents the slit 

pattern, which is caused by imperfection of the slit.  
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플레이아데스 성단 및 성운을 목표로 했던 조의 경우, 실제 관측 상이 슬릿으로는 보이지 
않았고 마운트를 이용해 드리프트 스캐닝을 하더라도 별이 슬릿으로 입사하는 시간이 수 초 
밖에 되지 않아 관측 결과를 얻을 수 없었다. 게다가 상이 보이지 않았기 때문에 달을 맞추
어 초점을 조정한 후 망원경을 틀어 플레이아데스를 찍었기 때문에 관측에 어려움이 많았다.  

보름달의 경우 달 전면의 스캔 시간은 약 2분 남짓이다. 목성은 40″의 각크기를 고려했을 
때 약 2.7초면 목성 전체가 슬릿면을 통과한다. 한 슬릿 포지션 당 1초 노출을 줄 경우 달은 
슬릿에 수직한 방향으로 120 프레임, 목성은 3 프레임을 촬영 가능하다. 우리는 좀 더 느린 
스캔을 위해서 마운트의 느린 추적모드에 두고 드리프트 스캔 방식을 적용하였다. 예를 들어 
0.25배의 속도로 상을 추적할 때 달의 경우 약 480 프레임, 목성의 경우 약 10 프레임 정
도의 해상도로 전면 스캔영상을 획득할 수 있었다. 

모든 데이터처리는 파이썬 기반으로 하였으며 강사는 학생들에게 라즈베리 파이에서 12비트
의 바이너리 raw 파일을 조합하여 3D 데이터 구조로 변환해주는 클래스를 만들어 제공했다. 

Fig. 5는 태양이나 달과 같은 면광원(extended source) 데이터의 개략적인 데이터 처리 과
정을 보여준다. 관측된 데이터는 바닥 고르기(flat fielding), 암전류 보정(dark current), 슬릿 
패턴 제거, 스캔방향 – 슬릿 방향 픽셀비율 보정이 필요하다. 암전류는 우리가 관측하는 비교
적 짧은 노출시간에서 HQ 카메라의 CMOS 센서의 경우, 0에 가까워서 무시하였다. 바닥 고
르기는 시야가 넓은 망원경과 분광기의 플랫을 찍는 것은 거의 불가능하므로 태양의 경우 넓
은 면적의 평균스펙트럼을 제거함으로써 일부 제거할 수 있었다. 하지만 달의 경우 달표면 모든
지점의 스펙트럼의 평균 밝기가 일정치 않아 제거가 어려웠으며 목성의 경우 일부 픽셀에만 
빛이 입사되어 패턴을 제거가 불가능했다.  

망원경의 회절격자가 슬릿 면이나 센서와 정확히 정렬되어 있지 않으면 Fig. 5(a)와 같이 분
광방향이 센서의 수평축과 기울어져 기록된다. 이러한 기울기는 슬릿 패턴을 수평으로 맞추
어 줌으로써 제거할 수 있다. 슬릿 패턴은 직접 제작한 슬릿의 한계로 일반 상용 분광기와 비
교해 매우 강한 패턴이 남아 있다. Fig. 5(b)는 영상의 x축 방향으로의 평균값을 이용해 만든 
슬릿 패턴이다. 이를 원 영상에서 나누어주면 (c)와 같이 각 슬릿 위치마다의 광량차를 제거
해줄 수 있다. Fig. 5의 경우, 슬릿 패턴이 거의 완벽하게 제거되었으나 영상면의 상면만곡
(curvature aberration)이나 왜곡(distortion aberration)때문에 일부 패턴이 남기도 한다. 슬
릿 패턴을 제거하고 나면 Fig. 5(c)와 같이 세로방향 분광선이 또렷하게 보인다. 슬릿과 
CMOS 센서가 완벽하게 정렬되어 있지 않는 데다 수차로 인해 사선이나 곡선으로 배치되어 
있는데, 이를 적절한 다차함수로 피팅 후 수직으로 정렬하면 (d)와 같은 최종의 스펙트럼을 
얻을 수 있다. 드리프트 스캐닝을 통해 얻은 모든 영상을 동일한 방식으로 수정 후 특정 파장
에서 잘라 재조합하면 (e)와 같은 특정파장에서의 영상을 만들 수 있다. 

Fig. 6은 학생들이 수업 중 얻은 다양한 관측 결과를 보여준다. 태양, 달, 목성을 타겟으로 
한 팀들은 관측을 성공적으로 수행하였고 성공 판정 기준(success criteria)로 제시하였던 목
표를 달성할 수 있었다.  

 

3.6 최종 발표 

학생들은 학기의 마무리를 관측 보고회 발표와 패널평가로 마무리 하였다. 최종 발표는 본
인들의 기기 개발 및 관측 결과를 발표함으로써 학생들에게 성취감을 주기 위해 기획되었다. 
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(a)                                                (b) 

 

 
(c)                                                (d) 

 

 
       (e) 

Fig. 5. Examples of data processing: (a) observed slit spectrum, (b) slit pattern extracted from 

the original image, (c) after subtraction of the slit pattern, (d) after correction of the bending 

of the spectrum, and (e) Half Sun at the center of the Hα line reconstructed from the drift-

scanned imaging-spectral data. 

(a)                              (b)                               (c)  

Fig. 6. Observational Results: (a-c) Moon, (d-f) Jupiter, and (g-i) Sun. 
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과학적 목적과 시스템 엔지니어링에 한 전반적인 내용, 개발 과정과 결과를 상세히 정리하
여 20분 발표 평가를 하였으며 이전의 리뷰와 마찬가지로 여러 명의 리뷰패널에게 코멘트를 
받았고, 정량화된 평가 점수를 받도록 기획하였다. 

학기 시작 전 전체 프로그램 계획으로는 최종 보고서까지 완성하고자 하였으나 한 학기만
으로 소화하기 힘든 여건 상 생략하였다.  

Table 4에 지금까지 제시된 각 리뷰단계별로 학생들에게 요구했던 문서화 목록이다. PDR
에서 생성한 문서 목록은 CDR과 ORR에서 구체화 되고 수정되어 최종 발표에서 완성본을 
만들었다. 

 

Table 4. Document list requested in each milestone  

Milestone Document list 

Preliminary design review 

Scientific objective 

Science requirement / system requirement

Schedule 

Role and responsibilities 

Work break down 

Risk management plan 

Critical design review 

Optical design 

Mechanical design 

Assembly plan, alignment plan, test plan 

Observation plan 

Answers on the PDR action item 

Part list for observation 

 

 
(d)                                (e)                                (f)  

      
(g)                                (h)                                (i)  

Fig. 6. (Continued) 
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Table 4. (Continued) 

Milestone Document list 

Observation readiness review 

(Detailed) Part list for observation 

(Detailed) Observation plan 

Data processing plan 

Answers on the CDR action item 

Final presentation Science result 

PDR, preliminary design review; CDR, critical design review. 

 

4. 결론 및 발전 방향 

천문학은 이학계열 학생들에게 매우 매력적인 주제로 많은 학생들이 천문학 기기에 한 
뉴스를 접하고 천문학 기기를 개발하는 비전을 가지고 학문을 시작한다. 고전적인 천문학 커
리큘럼에서는 수학과 물리 외 공학적인 요소들에 한 교육을 받지 못한 채로 학원 과정 
및 박사후 연구원 과정에서 개발 현장에 진입한다. 우리가 진행한 “창의 천문기기 개발 및 관
측" 수업은 이에 학생들에게 현장에서의 현실적인 기기개발의 전 과정을 실습하게 함으로써 
관측기기의 설계 및 제작에 한 기본 감각을 키우는데 목적이 있다. 

이 수업은 공과 학에서 제공하는 시스템엔지니어링 및 프로젝트 관리 교육과 비교해 천문
관측기기라는 선택적 개발요소가 있기 때문에 공과 학의 수업에서 필요한 공학의 개념뿐 아
니라 연구주제를 제시하기 위한 천문학에 한 전반적 지식, 광학설계를 위한 광학 지식이 추
가적으로 필요하다. 이러한 다양하고 복합적인 학문 요소를 활용해야 하는 수업 특성 상 고학
년 중심의 전공 수업 형식, 혹은 학원 과정의 수업으로 제공되어야 할 것으로 생각된다.  

교과목 내용은 5주간의 시스템 엔지니어링, 광학, 기계 등 기본설계에 한 교육을 진행하
고, 3주간의 상세설계, 4주간의 제작 및 관측실습 과정이 주어진다. 1주일에 1회 3시간 강의를 
진행하였으나 5주간의 초기 교육이 끝난 후에는 정규 수업이 아닌 조별 면담을 통해서 강의
를 진행했다. 모든 과정은 천문관측기기 개발 과정에서 진행하는 마일스톤을 고려하여 진행
했다.  

강의 특성상 설계도구에 한 교육은 진행할 시간이 부족하다. 옵틱스튜디오(optic studio)
를 이용한 광학 설계, 인벤터(inventor), 카티아(cartia) 등을 이용한 기계부 설계, 라즈베리파
이 카메라 등의 제어, 파이썬을 이용한 데이터 처리는 학생들에게 정규 교육으로 제공되지 않
았으며, MOOC와 같은 오픈강의를 소개한 후 능동적으로 교육받도록 하였으며 많은 경우 강
사와의 면담 및 메일을 통한 상담으로 해결하였다.  

이 논문에서 소개한 수업은 분광기를 만드는 것을 목표로, 지금까지는 많이 시도되지 않은 
드리프트 스캔이라는 방식을 통해 영상 분광 자료를 획득하여 연구까지 진행하였다. 드리프
트 스캔 방법은 아직 실제 연구를 위한 관측에 활발하게 사용되진 않으나 정밀한 마운트 제
어가 가능해지고 고속촬영이 가능한 CMOS 센서를 연구에 활용하기 시작하면서 앞으로 밝은 
천체에 해 다양하게 활용될 것으로 기 된다.  

수업 진행 과정에서 미흡했던 점과 개선점을 다음과 같이 제시한다. 
 



 

 

천문기기 교육 프로그램 개발 

118  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.2.105 

1. 관측 및 제작에 과중한 학생 및 강사의 업무 
a. 강의의 전 과정은 조교 없이 학생 및 강사 한사람에게 집중되어 진행되었다. 한 학기 안

에 끝내야 하는 일정 상 학생들은 타 과목에 지장을 받을만큼 시간적인 어려움이 있었
다. 강사 또한 조교가 없는 수업 구조 상 야간관측이나 야간 기기 제작을 직접 도와야 
하는 상황을 마주할 수밖에 없었다.  

b. 학생들은 과중한 프로젝트 스케쥴 상 학생들은 과중한 프로젝트 일정상 작업일지와 얻
게된 교훈 보고서 등을 제 로 남기지 못했다.  

c. 절 적으로 제작에 필요한 시간이 부족하기 때문에 두 학기 커리큘럼을 구성하거나 방
학 연계 수업으로 진행하여 이러한 부담을 줄일 수 있을 것이다.  

 
2. 효율적인 프로젝트 매니지먼트로 인한 학생 교육의 파편화 
a. 수업 중 각 조마다 PM을 배치하고 조원들이 업무를 배분하여 진행하게 되는데 광학 설

계, 기계설계와 같은 부분은 일부학생만이 이해하고 일을 진행해 나가는 경우가 발생했
다. 일부 학생의 경우 분광기의 원리를 이해하지 못한 상태로 수업을 마치기도 하였다. 
이러한 문제를 해결하고자 초기 분광기 파라메터 산출을 개인별로 하도록 지도하였으
나 매우 촉박한 일정 상 학생들에게 충분한 이해 없이 진행할 수밖에 없었다.  

b. 마찬가지로 시수를 늘리고 과제 등을 통해 교육을 좀 더 진행한다면 나아질 수 있을 것
이다. 

 
3. 비용적인 요소 
a. 광학부품, 기계부품, 라즈베리 파이와 카메라, 3D 프린터용 레진 등 많은 재료가 필요하

며 많은 비용이 소요된다. 이러한 수업을 학과 내에서 진행하는 것은 비용상 어려울 수 
있을 것이다. 이러한 프로그램은 현장에서의 실제적 접근이 중요하므로 시설과 예산에
서 지원이 가능한 천문연과 같은 기관이 주기적으로 진행할 수 있다. 

b. 비용을 최소화하기 위해 슬릿을 학생들이 직접 유리에 칼집을 내어 제작하도록 했다. 
하지만 슬릿의 폭이 일정치 않아 연구 주제에 따라서 어려움이 있었다. 더 나은 관측결
과를 위해서는 슬릿을 구매해 사용하거나 레이저 각인 등으로 유리면에 슬릿을 정밀하
게 제작하는 편이 나을 것이다.  

 
4. 안전요소 
a. 드릴, 톱질, 레진 등을 사용하는 프로젝트 상 학생들이 다양한 위험에 노출될 수 밖에 

없다. 이번 수업은 그러한 부분에 해서 간과하여 진행하였으나, 이에 한 구체적인 
해결책을 찾아 개선해야할 것이다. 

 
이번 수업에서 진행한 분광기의 제작은 광학과 기계부에 한 이해가 있어야 하고, 데이터 

처리과정도 복잡한 면이 있다. 이보다 좀 더 손쉬운 관측 및 개발 주제로 아래 몇 가지 주제
를 제시한다. 각 프로그램 별로 필요로 하는 기술요소가 다르며 그에 따른 교육 내용이 달라
질 수 있다. 
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1. 포토다이오드 및 아두이노를 이용한 낮시상 측정장비 제작 
a. 태양빛이 지표면까지 닿기까지 두꺼운 지구 기를 통과하며 굴절 및 산란에 의해서 진

동하게 되는데 가시광 영역에서의 그 양은 태양광량의 약 1e-7 정도이다. 이러한 진동
은 포토다이오드를 이용해서 기록한 후 증폭 및 미분회로를 구성하여 추출해낼 수 있고 
이를 시상값으로 변환할 수 있다. 학생들은 이 교과과정을 통해서 전자회로에 한 이
해를 할 수 있고 인공위성의 검출기의 원리를 이해할 수 있다. 

 
2. 500 mm 카메라 렌즈와 HQ 카메라를 이용한 낮시상 측정장비 
a. 태양은 지구에서 보기에 완전한 구체로 그 경계면은 또렷한 원형이다. 이를 소형 망원

경을 이용해서 밀리초 단위의 노출로 사진을 찍으면 기 버블의 굴절효과에 의해 태양
의 각 지점마다 원반으로부터 벗어난 형태를 보여준다. 태양 원반의 모든 방향으로 원
형으로부터 벗어난 정도를 통계적으로 분석하면 낮 시상 정보를 획득할 수 있다. 카메
라는 이 논문에서 소개된 것과 같은 라즈베리 파이 카메라를 이용할 수 있으며, 카메라 
렌즈를 이용하면 비용을 줄일 수 있다. 이 과정을 통하여 학생들은 라즈베리 파이 구동, 
고속 촬영, 데이터 분석을 실습할 수 있다. 

 
3. 4개의 포토다이오드와 아두이노를 이용한 태양센서 제작 
a. 인공위성에 사용하는 저해상도 태양센서는 포토다이오드를 이용해서 제작한다. 네 개의 

포토다이오드를 적절한 각도로 배치한다면 태양의 위치를 추적하는 태양 센서를 제작
할 수 있다. 미약한 아날로그 신호를 읽어내기 위해 증폭회로 구성을 해야 하며 네 개
의 아날로그 채널을 기록하여 비교함으로써 태양의 궤도를 추적할 수 있을 것이다. 더
불어 두개의 모터를 이용해 추적 시스템을 구축한다면 학생들은 시스템 제어에 해서 
이해할 수 있을 것이다. 

 
4. 라즈베리 파이 카메라를 이용한 유성 궤도 추적 
a. 마찬가지로 라즈베리 파이 카메라에 전천 렌즈를 장착하면 전천 카메라를 손쉽게 만들 

수 있다. 다른 지역에 설치된 전천 카메라를 이용하여 동시에 유성이나 인공위성을 같
은 시간에 관측하면 궤적과 궤도를 예측할 수 있다. 이 과정을 통하여 학생들은 궤도역
학을 실습해 볼 수 있다.  
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요 약 

2022년 8월 발사된 한국형 탐사선(KPLO)이 현재 임무를 성공적으로 수행하고 있으며, 향후 한국의 달 착륙
선과 로버 프로그램이 진행될 것으로 기대된다. 달착륙선이 표면에 착륙한 후 임무를 성공적으로 수행하기 
위해서는 장착할 장비의 성능을 달과 유사한 실험실 환경에서 점검해야 한다. 이를 위해 달 착륙 지점의 표
면을 시뮬레이션하기 위해 미국, 중국 등 여러 나라에서 아폴로 착륙선의 달 토양 샘플과 유사한 달 토양 모
사토를 개발하여 사용한다. 국내에서도 여러 달 탐사선 착륙지가 거론되고 있고 달 바다 토양의 특성과 유사
한 달 토양 모사토 KOHLS-1(Korea Hanyang Lunar Simulant-1), KAUMLS(Korea Aerospace University 
Mechanical Lunar Simulants), KLS-1(Korea Lunar Simulant-1)가 개발되었다. 그러나 착륙 장소로 달 고
원 지대가 선택될 경우에는 앞의 세 가지 모사토는 유용하지 않다. 본 연구에서는 달 착륙선이 고원 지대에 
착륙하는 경우를 대비하여 아폴로 16호 달 토양 샘플의 화학적 조성과 달 토양 샘플 60500-1의 입자 크기 
분포를 기준으로 모사하여 달 고지대 토양 모사토 KIGAM-L1을 개발하는 과정을 소개한다. 

Abstract 

Korea Pathfinder Lunar Orbiter (KPLO), launched in August 2022, is successfully carrying out its mission. 
Korea's lunar lander and rover programs are expected to proceed in the future. To successfully carry out 
the mission after the lunar lander has landed on the surface, the performance of the equipment to be 
mounted should be checked in a laboratory environment similar to the Moon. Scientists and engineers of 
several countries, including the United States and China, use lunar soil simulant which is developed to 
resemble lunar soil for simulating the surface of the lunar landing site. Several lunar probe landing sites are 
being discussed in Korea, and lunar soil simulants such as Korea Hanyang Lunar Simulant-1 (KOHLS-1), 
Korea Aerospace University Mechanical Lunar Simulants (KAUMLS), and Korea Lunar Simulant-1 (KLS-1), 
which are similar to the characteristics of lunar mare soil, have been developed. However, those simulants 
are not useful if the landing site is chosen as a highland area. In this study, we introduce the process of 
developing KIGAM-L1, a lunar highland soil simulant similar to the chemical composition of the Apollo 16 
lunar soil sample and the particle size distribution of lunar soil sample 60500-1, in case the lunar lander 
lands at highland area. 

핵심어 : 달 모사토, KIGAM-L1, 달착륙지, 달토양샘플 
Keywords : lunar soil simulant, KIGAM-L1, lunar landing site, lunar soil sample 
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1. 서론 

1969년에 달에 도착한 Apollo 유인 우주선 11호와 12호는 달 표면 탐사와 샘플 채취를 성
공적으로 마치고 지구에 귀환하였다. NASA는 확보된 달 토양 시료들의 물리적, 지반 공학적, 
그리고 화학적 성질 등을 분석한 결과를 바탕으로 달 모사토 LSS(LSS-1–5)를 개발하여 월면
차 바퀴 개발 연구에 사용하였다. 이로 인해서 Apollo 15호, 16호, 그리고 17호 우주인들은 
월면차를 운행하며 달 표면 탐사 및 시료 채취 미션을 수행할 수 있었다[1].  

Apollo 달 토양 귀환 시료 분석을 통해 달 토양이 지구 토양과 비교하여 생성 원인과 약 
40억 년 동안 노출된 환경이 크게 다르다는 점과 물리적, 지반 공학적, 그리고 화학적 성질 
등에 차이가 있음이 밝혀졌다. 유인 탐사, 로버 탐사, 그리고 달 기지건설은 모두 달 표면을 
덮고 있는 표토층 위에서 이루어지기 때문에 달 토양의 성질을 고려한 현지 탐사에 적합한 
장비가 개발되어야 한다. 또한 달 기지건설에 사용될 자재와 달에 인류가 거주하는데 필요한 
자원 운송에 막대한 비용이 소요되므로, 달 표토에서 자원을 획득하고 건설자재로 가공할 수 
있는 ISRU(in situ resource utilization) 연구도 이루어지고 있다. 하지만 현재 인류가 보유하
고 있는 달 토양의 양은 약 350 kg에 불과하여, 달 탐사를 진행 중인 국가들은 달 토양과 유
사한 달 모사토를 개발하여 사용하고 있다. 현재까지 달 모사토를 자체 개발한 국가들은 미국, 
캐나다, 일본, 중국, 한국 그리고 이탈리아이며 미국 NASA Johnson Space Center에서 개발
한 JSC-1A(Johnson Space Center-1A)이 현존하는 달 모사토들 중에서 가장 달 토양과 유사
하다고 인정받고 있다[1].  

한국은 제1차 우주개발진흥 기본계획(2007)에 따라 우주탐사 프로그램이 시작되었고, 2007 
우주개발사업 세부 실천 로드맵을 통해 2017년부터 2020년까지 달 탐사 궤도선 개발, 2021
년부터 2025년까지 달 탐사 착륙선과 탐사 로버 개발을 목표로 세웠다. 현재 한국은 2022년 
8월 발사된 달 시험용 궤도선(Korea Pathfinder Lunar Orbiter, KPLO)이 달 궤도를 돌며 활
발하게 관측을 진행하는 중이고 향후 달 착륙선과 탐사 로버 순으로 달 탐사 프로그램을 이
어갈 예정이다. 이에 달 착륙 임무를 대비하기 위해 한양대학교, 한국항공대학교, 한국건설기
술연구원에서 현무암을 원료로 사용한 달 모사토 KOHLS-1(Korea Hanyang Lunar 
Simulant-1), KAUMLS(Korea Aerospace University Mechanical Lunar Simulants), KLS-
1(Korea Lunar Simulant-1)을 각각 개발하였고 모두 달의 바다에 있는 토양의 성질을 모사
하여 개발하였다[2–4]. 향후 달 고원 지역에 달탐사선이 착륙할 경우를 대비하여 본 연구에서
는 하동-산청에서 채취한 회장암과 평택-아산 그리고 뉴멕시코 주에서 채취한 감람석을 원료
로 사용하여 아폴로 달 토양 샘플 중 하나인 60500-1의 입도분포와 화학구성(Bulk 
chemistry)을 기준으로 모사한 달 고원 모사토 KIGAM-L1을 개발하는 과정을 소개한다. 

 

2. 달 모사토 개발 현황 

 달 모사토는 암석, 광물 그리고 합성물질을 원료로 사용하여 달 토양의 물리적, 화학적 성
질과 유사하게 개발된 흙이라고 정의된다[5]. 1970년대부터 미국은 Apollo 11, 12호를 통해 
확보된 달 표면 샘플 분석 결과를 바탕으로 월면차 개발에 활용하기 위해 캘리포니아에서 채
취한 현무암 원료로 LSS(Lunar Soil Simulant)를 개발하였다[1]. 1990년대에 미네소타 대학은 
현무암을 원료로 한 MLS-1(Minnesota Lunar Simulant-1)과 일부 원료를 유리로 만들어 섞
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은 MLS-1P, 반려암을 원료로 한 MLS-2를 개발하였다[6]. 아리조나 대학은 현무암과 금속 물
질을 섞어 ALS(Arizona Lunar Simulant)를 개발하였다[7]. 존슨우주센터에서 개발된 JSC-1
은 추가로 2005년에 JSC-1A와 JSC-1 원료 중 미세구조 입자만으로 이루어진 JSC-1Af가 개
발되었다[8]. 2008년 Goddard Space Flight Center에서 드릴장비 개발 목적으로 휘록암을 
원료로 GSC-1(Goddard Space Flight Center-1)을 개발하였다[9] 2010년에는 나사(NASA)와 
미국지질조사국(USGS)이 회장암, 감람암, 노라이트, 티탄철석을 원료로 NU-LHT-1M(NASA 
USGS Lunar Highlands Type-1M)을 개발하였고 NU-LHT-2M는 극지방 탐사를 고려하여 
개발되었다[10]. 같은 시기, 콜로라도 대학은 화강암과 현무암 원료로 CSM-CL(Colorado 
School of Mines – Colorado Lava)을, 글렌연구센터는 모래를 원료로 GRC-1(Glenn 
Research Center-1)과 GRC-3을 개발하였다. BP-1(Black Point-1)은 아리조나주에서 채취
된 흙으로 물리화학적 성분이 달 바다토양과 유사하다[11–13] (Table 1).  

 

Table 1. A list of lunar regolith (or soil) simulants  

달 모사토 국가 년도 토양 타입 

LSS 미국 1970년대 바다 

MLS-1/1P 미국 1990년 바다 

MLS-2 미국 1992년 고원 

ALS 미국 1991년 바다 

JSC-1/1A/1Af 미국 1994년 바다 

FJS-1/2/3 일본 1998년 바다 

CAS-1 중국 2005년 바다 

OB-1 캐나다 2005년 고원 

GSC-1 미국 2008년 바다 

KOHLS-1 한국 2009년 바다 

NAO-1 중국 2009년 고원 

CSM-CL 미국 2010년 바다 

NU-LHT-1M/2M 미국 2010년 고원 

TJ-1 중국 2010년 바다 

BP-1 미국 2010년 바다 

GRC-1,3 미국 2010년 - 

NAO-2/3 중국 2011년 바다 

CUG-1A 중국 2011년 바다 

DNA-1/1A 이탈리아 2014년 바다 

KAUMLS 한국 2014년 - 

TRI-1 인도 2014년 - 

KLS-1 한국 2015년 바다 
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Table 1. Continued 

달 모사토 국가 년도 토양 타입 

ALRS-1 호주 2015년 바다 

QH-E 중국 2015년 바다 

CLDS-i 중국 2017년 먼지 

BHLD20 중국 2017년 먼지 

EAC-1 독일 2017년 바다 

NEU-1a/1b 중국 2019년 바다 

LSS, Lunar Soil Simulant; MLS-1, Minnesota Lunar Simulant-1; ALS, Arizona Lunar Simulant; 

JSC-1, Johnson Space Center-1; FJS, Fuji Japanese Simulant; CAS-1, China Academy of 

Sciences-1; OB-1, Olivine Bytownite-1; GSC-1, Goddard Space Flight Center-1; KOHLS-

1, Korea Hanyang Lunar Simulant-1; NAO, National Astronomical Observatories; CSM-CL, 

Colorado School of Mines – Colorado Lava; NU-LHT-1M, NASA USGS Lunar Highlands Type-

1M; TJ-1, Tong Ji-1; BP-1, Black Point-1; GRC-1, Glenn Research Center-1; CUG-1A, 

China University of Geosciences-1A; DNA-1, De NoArtri-1; KAUMLS, Korea Aerospace 

University Mechanical Lunar Simulants; TRI, Tiruchirappalli – 1; KLS-1, Korea Lunar Simulant-

1; ALRS-1, Australian Lunar Regolith Simulant-1; QH-E; CLDS-i, China Lunar Dust 

Simulant-i; BHLD20, Beihang Lunar Dust 20; EAC-1, European Astronaut Centre-1; NEU-

1a, Northeastern University Lunar Simulant-1a.  
 

 
중국은 2005년부터 창어(Chang-E) 달탐사 프로그램을 위해 중국과학원(China Academy 

of Sciences)에서 화산 스코리아(scoria) 원료로 개발한 CAS-1(China Academy of Sciences-
1)를 시작으로[14] 2019년까지 꾸준히 달 모사토를 개발하였다. NAO(National Astrono-
mical Observatories)에서 개발한 NAO-1와 NAO-2, NAO-3[15,16], 통지(Tong Ji) 대학의 
TJ-1(Tong Ji-1) [17], 중국지질과학 대학(China University of Geosciences)의 CUG-
1A(China University of Geosciences-1A)가 개발되었다[18]. 2017년에는 칭하(Tsinghua) 대
학의 QH-E가 개발되었고[19], 중국과학원의 CLDS-i(China Lunar Dust Simulant-i)와 베이
항(Beihang) 대학의 BHLD20(Beihang Lunar Dust 20)은 달 먼지 문제 해결을 위해 개발되
었다[20,21]. 2019년 개발된 NEU-1a(Northeastern University Lunar Simulant-1a)와 NEU-
1b는 신생대 화산지역에서 채취한 현무암, 화산재 그리고 지린성에서 채취한 스코리아를 원
료로 개발되었고 NEU-1b에는 티탄철석이 추가되었다[22]. 

일본 시미쥬(Shimizu)는 1998년 FJS(Fuji Japanese Simulant)를 개발했는데 FJS-1은 후지
산에서 채취한 현무암, FJS-2는 현무암과 감람석을 함께 섞어 개발했고, FJS-3은 티탄철석이 
추가되었다[23]. 2005년 캐나다 뉴브런스윅(New Brunswick) 대학, EVC(Electric Vehicle 
Controllers Ltd), NORCAT(Northern Centre for Advanced Technology Inc)가 협력하여 회
장암과 감람석 슬래그(slag) 원료로 OB-1(Olivine Bytownite-1)가 개발되었다[24,25]. 2014
년에 이탈리아는 화산 물질을 원료로 DNA-1(De NoArtri-1)을 개발하여 3D 프린팅를 활용
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한 달 기지 건설 부품 개발 연구에 사용하고 있고[26], 인도 Tiruchirappalli는 TRI-1(Tiru-
chirappalli – 1)을 개발하였다[27]. 2015년 호주 뉴 사우스 웨일스(New South Wales) 대학은 
달 토양에 저장된 태양열에너지 활용 연구를 목적으로 ALRS-1(Australian Lunar Regolith 
Simulant-1)을 개발하였다[28]. ESA 유럽우주비행사센터(European Astronaut Centre)는 
2017년 EAC-1(European Astronaut Centre-1) 달 모사토를 개발하였다[29].  

한국은 2009년 한양대학교 환경토목공학과에서 경주와 포항에서 채취한 현무암을 원료로 
한국 최초의 달 모사토 KOHLS-1를 개발하였다[2]. 이후 한국항공대학교은 달 착륙선 완충 
장비 개발 목적으로 건조한 일반 모래를 원료로 KAUMLS을 개발하였고[30], 한국건설기술원
은 철원에서 채취한 현무암을 원료로 KLS-1을 개발하여 진공 챔버 속에 달 표면 모사 환경
을 구현하기 위한 연구에 사용하였다[31].  

 
3. 연구 방법 

3.1 달 고원 모사토 개발 기준 

달 모사토 개발에 앞서 달 토양의 여러 성질 중에서 모사할 특성과 수많은 아폴로 달 토양 
시료 중에서 기준으로 삼을 시료를 기준으로 개발된다. 본 연구를 통해 개발된 달 고원 모사
토 KIGAM-L1은 달 토양의 입도분포 및 화학구성 모사를 목표로 개발되었다. 개발 기준인 
결정된 아폴로 달 토양 시료 60500-1의 입도분포와 아폴로 16호 달 토양 시료 평균 화학 구
성은 Table 2와 같다. 

Table 2. Particle size distribution of Apollo 16 sample 60500-1 (a), Average chemical 

composition of Apollo 16 samples (b) (https://www.lpi.usra.edu/ lunar/samples) 

(a) (b) 

Sample name : 60500-1 Apollo 16 average

Sieve size 
(mm) 

잔류율(%) Oxide Wt.% 

10 0 SiO2 45.16

4 3.74 Al203 27.66

2 3.3 Feo 4.39

1 5.07 CaO 15.63

0.5 7.15 MgO 5.85

0.25 9.33 K2O 0.13

0.15 8.44 Na2O 0.48

0.09 10.03 TiO2 0.48

0.075 3.83 Mno 0.10

0.045 11.72 P205 0.11

0.02 15.43 Igloss -

0.001 20.96 Total 99.98
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3.2 채취장소 선정 및 원료 확보 

KIGAM-L1 개발에 사용된 회장암의 국내 분포지역 조사에 한국지질자원연구원에서 운영
하는 지질정보서비스시스템을 활용하였다(Figs. 1, 2). 또한 문헌조사를 통해 회장암이 채취되 
었던 지역의 좌표를 이용하여 구글지도에서 해당위치를 파악한다. 하동군과 산청군의 총 5곳 
중 풍화 작용으로 원료가 변질되지 않은 산청군 금서면 자혜리(35° 26’ 40.5”N 127° 47’ 
19.2”E)와 산청군 생초면 신연리(35° 29’ 5.6”N, 127° 50’ 51.3”E)의 회장석을 표면 안쪽에서 
채취하였다(Figs. 3, 4). 하동과 산청에 분포하는 회장암에는 티타늄 광체가 배태하고 있어서
[32–38] 채취 과정에서 티탄철석(FeTiO3)이 많이 함유된 것으로 보이는 것은 회장암들은 배제
하였다. 이는 티탄철석이 많은 회장암의 경우 Apollo16 토양과의 화학성분 구성 차이로 인해 

 
Fig. 1. A list of anorthosite samples, coordinates of sample sites (Korea Institute of Geo-

science and Mineral Resources).  
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Fig. 2. X-ray fluorescence (XRF) analysis result of anorthosite by Korea Institute of Geo-

science and Mineral Resources (KIGAM) in 2013, 2015. 
 

 
Fig. 3. Anorthosite in San-cheong gun Gum-Seo myeon Ja-hae ri. 
 

 
Fig. 4. Anorthosite in San-cheong gun Sang-cho myeon Sin-yeon ri. 



 

 

KIGAM-L1: 한국형 달 고원 모사토 개발 

128  |  https://doi.org/10.52912/jsta.4.2.121 

달 고원 모사토 개발 원료로 적합하지 않기 때문이다. 확보된 회장암들은 XRF(X-ray fluo-
rescence) 분석을 통해 화학 구성을 파악하여 Apollo 16 달 토양 시료들의 평균 화학 구성과 
비교하였다(Tables 3, 4)[39]. 

대부분의 달 암석 부피는 90% 이상이 감람석((Mg, Fe)2SiO4), 휘석((Ca ,Fe, Mg)2Si2O6), 그
리고 사장석((Ca, Na)(Al, Si)4O8)으로 이루어져 있다[40]. Apollo 16 달 토양 시료들과의 화학 
구성 차이를 좁히고자 회장암에 거의 존재하지 않는 MgO와 FeO 함량을 높이기 위하여 추
가할 감람석과 휘석이 많은 초고철질암(ultra-mafic rocks) 또는 맨틀포획암이 있는 지역을 
조사하였다. 문헌조사를 통해 보은군 회남면 조곡리, 백령도, 고성군 간성읍, 홍성군 광천읍, 
제주도, 아산시 영인면 신운리, 평택시 현덕면 권관리 등에 해당 암석들이 분포하고 있음을 
알 수 있다[41–48]. 이 중 지리적으로 접근이 쉽고 위치파악이 정확한 평택시 현덕면 권관리
(36° 55’ 23.2”N, 126° 55’ 35.6”E)와 아산시 영인면 신운리(36° 52’ 25.3”N, 126° 56’ 41.9”E)
에서 맨틀포획암을 채취하여 감람석을 얻기 위해 광물 분리 작업을 진행하였다(Figs. 5, 6). 맨
틀포획암을 망치로 쪼갠 후 파쇄 장비(Jaw Crasher)에 넣으면 현무암 조각들과 함께 암석에 
붙어있던 감람석과 그 밖에 기타 광물 입자들이 떨어져 나온다. 이를 자석을 사용하여 현무암 
조각들을 걷어내고 핀셋으로 올리브 색의 감람석만 분리한다(Fig. 7). 부족한 감람석은 미국 
뉴멕시코주 킨본 홀(Kilbourne Hole) 광산에서 채취된 맨틀 포획암을 구매하여 동일한 과정
을 거쳐 확보하였고, XRF 원내 분석을 통해 화학성분을 분석하였다(Table 4). 

 

Table 3. X-ray fluorescence (XRF) analysis result of anorthosite and average chemical 

composition of Apollo 16 lunar soil samples 

Oxide (Wt.%) An#003 An#004 An#005 An#006 An ave Apollo 16

SiO2 52.45 52.65 52.65 52.61 52.59 45.16 

Al2O3 28.11 28.44 27.69 28.47 28.18 27.66 

FeO 0 0 0 0 0 4.39 

Fe2O3 0.69* 0.37* 0.76* 0.44* 0.57* 0 

CaO 11.97 11.91 12.06 11.73 11.92 15.63 

MgO 0.39 0.51 0.73 0.46 0.52 5.85 

K2O 0.75 0.35 0.39 0.49 0.50 0.13 

Na2O 3.85 4.37 4.15 4.26 4.16 0.48 

TiO2 0.15 0.11 0.15 0.1 0.13 0.48 

MnO 0.02 0.02 0.02 0.02 0.02 0.1 

P2O5 0.02 0.02 0.02 0.02 0.02 0.11 

Igloss 1.39 1 1.17 1.14 1.18 - 

Total 99.79 99.75 99.79 99.74 99.77 99 

* Fe2O3 total. 
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Table 4. X-ray fluorescence (XRF) analysis result of olivine 

Sample name Olivine 

SiO2 40.18 

Al2O3 0.36 

Fe2O3 11.22* 

CaO 0.28 

MgO 47.78 

K2O 0.02 

Na2O 0.02 

TiO2 0.03 

MnO2 0.15 

P2O5 0.01 

Igloss -0.47 

Total 99.58 

* Fe2O3total. 

 

 
Fig. 5. Spinel peridotite in Pyeong-tak si Hyeon-duk myeon Gyun-gwan ri. 

 

 
Fig. 6. Spinel peridotite in Asan si Yung-in myeon Sin-eun ri. 
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(a)                                                 (b) 

    
Fig. 7. Removing basalt particles from olivine by using a magnet (a) Olivine seperation among 

minerals by using a tweezers (b). 
 

3.3 분쇄 및 입도분류 

원료인 회장암을 파쇄장비(Fig. 8)에서 넣어 분쇄한 뒤, 표준체 #5(4 mm), #10(2 mm), 
#18(1 mm), #35(500 μm), #60(250 μm), #100(125 μm), #170(90 μm), #200(75 μm), 
#325(45 μm)를 쌓아놓고 회장암 가루를 통과시켜 각각의 체에 걸러진 입자 크기별로 분류한
다. 1 mm 미만 입자들의 필요한 양을 확보하기 위해 disk mill(Fig. 9)이나 막자사발을 사용하
여 1 mm보다 큰 입자들을 갈아준다. 분쇄 및 입도분류 과정은 Fig. 10의 모식도와 같다. 

 

3.4 원료 혼합 

입자의 크기별로 필요한 양만큼 확보된 회장암과 감람석을 혼합하여 달 고원 모사토를 만
든다. 이때 달 고원 모사토의 화학 구성이 Apollo 16 달 토양의 평균 화학 구성에 가장 가까
워 지도록 두 가루를 섞는 비율을 선택해야 한다. 이를 위해 회장암과 감람석 가루의 비율을 
10:0, 9:1, 8:2, 7:3으로 섞는 4가지 경우로 상정하여 각 경우에 예상되는 달 고원 모사토의 화
학 구성을 계산한다(Table 5). Kanamori 식을 사용하여 계산된 각 경우의 deviation R값이 
작을수록 화학 구성의 유사성이 더 높기 때문에[1,23] 이 경우 R값이 최소인 회장암과 감람
석의 질량비가 9:1이 되도록 준비한다. 
 

(a)                                              (b) 

        
Fig. 8. The process of crushing anorthosite (a) jaw crusher and (b) operation principle of jaw 

crusher. 
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(a)                                           (b) 

     

Fig. 9. The process of milling anorthosite (a) disk mill and (b) operation principle of disk mill. 
 

 
Fig. 10. A diagram of crushing and sieving process. 

 

Table 5. Olivine and anorthosite mix ratio and deviaton R value 

Sample 

name 
SiO2 Al2O3 FeO Fe2O3 CaO MgO K2O Na2O TiO2 MnO P2O5 Igloss total R 

10/0 52.59 28.18 0.00 0.57 11.92 0.52 0.50 4.16 0.13 0.02 0.02 1.18 99.79 3.45

9/1 51.35 25.40 0.00 1.64 10.76 5.25 0.45 3.75 0.12 0.03 0.02 1.02 99.77 3.02

8/2 50.11 22.62 0.00 2.70 9.59 9.97 0.40 3.33 0.11 0.05 0.02 0.85 99.75 3.54

7/3 48.87 19.83 0.00 3.77 8.43 14.70 0.36 2.92 0.10 0.06 0.02 0.69 99.73 4.72
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달 고원 모사토의 입도분포를 달 토양 60500-1의 입도분포와 유사하게 만들기 위해, 
60500-1의 잔류율에 따라 회장암과 감람석 입자들을 준비하는데 둘의 질량비는 9:1이다. 여
러 종류의 골재를 섞는 콘크리트 믹서기 또는 다양한 분말식품을 섞는 분말 혼합기가 가동하
는 방식으로 두 가루가 균일하게 섞이도록 통에 담아 통의 윗면과 밑면을 양손으로 붙잡아 
200회 이상 돌리면 달 고원 모사토 KIGAM-L1가 완성된다(Fig. 11).  

 

4. 결론 

 현재 활발하게 운용중인 한국 시험용 달 궤도선(KPLO)에 힘입어 향후 달 착륙선이 고원 
지역에 착륙하여 임무를 수행하게 될 경우를 대비하고자 달 고원 모사토 KIGAM-L1을 개발
하는 과정을 소개하였다. 산청군에서 채취한 회장암과 평택-아산 그리고 미국 뉴멕시코주 킨
본 홀에서 채취한 맨틀포획암에서 분리한 감람석을 원료로 사용하여 각각의 원료들을 파쇄기
로 분쇄하고 체를 사용하여 입자와 조각들을 크기별로 분류한 다음 달 토양의 입도분포 및 
화학구성이 유사하도록 혼합하였다. 이러한 방법은 두 개 이상의 원료를 혼합하여 달 모사토
를 개발할 때 원료들의 비율에 따른 최종 화학 구성을 예상하여 혼합하는 방식으로 두 개 이
상의 원료들을 균일하게 섞는 과정이 재현 가능함을 보였다. 향후 달 토양에 존재하는 어글루
티네이트(agglutinate)와 글래스(glass)가 포함된 모사 방법을 연구하면 달 토양과 비교하였을 
때 KIGAM-L1의 광물학적 유사성도 높아질 것으로 기대된다.  
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공유 지상국을 활용하여 획득한 마이크로중력 과학임무 
큐브위성의 운영 결과와 교훈 
이명규, 박설현† 
조선대학교 기계공학과 

Results and Lessons Learned from the Operation of a Cubesat 
for the Microgravity Science Mission with Shared Ground 
Stations 
Myung-Kyu Lee, Seul-Hyun Park† 

Department of Mechanical Engineering, Chosun University, Gwangju 61452, Korea 
 

요 약 

현재 마이크로중력 환경을 활용한 과학실험은 초 단위 정도의 짧은 시간 동안 실험이 수행 가능한 낙하 탑
부터 시간제한이 없는 우주정거장 등 여러 분야에서 수행되고 있다. 하지만 과학 실험에 필요한 긴 시간이 
확보된 마이크로중력 환경을 구현하기 위해서는 적지 않은 개발비용과 시간이 소모된다. 따라서 고비용이 
수반되는 마이크로중력 환경 실험을 큐브위성에서 수행한다면 저비용 고효율의 이점으로 과학 실험의 다
양성과 시간의 제약에서 자유도가 더욱 높아질 것으로 판단된다. 이러한 특장점을 살린 KMSL(Korea 
Microgravity Science Laboratory) 큐브위성은 마이크로중력 환경에서의 과학 임무를 수행하였던 위성이
다. KMSL 위성은 2021년 3월 22일 카자흐스탄 바이코누르 발사기지에서 Soyuz2.1a 발사체에 의해 발사
되었고, 약 2개월간 정상적으로 임무를 수행하였다. 본 논문에서는 KMSL 위성의 운영 경험과 발생한 문
제에 대한 분석을 바탕으로 마이크로중력 환경에서의 과학 임무를 성공적으로 수행하기 위한 해결책과 교
훈을 제시하고자 한다. 

Abstract 
Currently, investigations in microgravity environments are carried out in a variety of applications, including 
drop towers, where experiments can be performed for short periods of time, and space stations, where 
time is not limited. However, producing a microgravity environment for long-term scientific research 
requires huge development expenditures and efforts. As a result, if the microgravity experiment is carried 
out on a cubesat, the variety of scientific studies will likely increase even more due to its low cost. The 
Korea Microgravity Science Laboratory (KMSL) cubesat, which has these features, is a satellite that has 
carried out microgravity science missions. On March 22, 2021, the KMSL satellite was launched by a 
Soyuz2.1a from Baikonur in Kazakhstan and operated normally for nearly two months. This article presents 
results and lessons gained for successfully completing science missions in microgravity based on the 
KMSL satellite's operational experience. 

핵심어: 마이크로중력, 큐브위성, 경험 및 교훈 
Keywords: microgravity, cube satellite, lesson learned 
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1. 서론 

우리가 지상에서 경험할 수 있는 중력의 크기를 1 g라고 할 때 우주 환경에서 노출되어 경
험할 수 있는 중력의 크기를 마이크로중력으로 정의하며, 10–6 g 이하의 중력 크기를 의미한다
[1]. 마이크로중력 환경은 우리가 지구의 중력에 의해 발생하는 부력(대류)으로 인해 관찰되지 
않는 새로운 과학적 통찰력을 얻기 위한 중요한 수단을 제공할 수 있다. 현재 마이크로중력과 
관련된 연구는 연소, 재료, 생물학, 기초 물리학에 이르기까지 다양한 분야에 걸쳐 적용되고 
있다[2,3]. 이는 이전에는 관찰할 수 없었던 프로세스를 발견하고 우리 삶의 다양한 측면을 
재구성할 수 있는 새로운 통찰력과 혁신을 제공할 수 있다는 점에서 그 중요성이 강조된다.  

국제우주정거장은 마이크로중력 실험실의 역할을 수행하면서 국경을 초월한 과학자 간의 
협력과 지식 공유를 촉진했다. 최근에는 민간 우주기업들도 마이크로중력 연구 분야에 뛰어
들고 있다[4]. 민간 우주 기업들은 연구자들을 위한 서비스와 플랫폼을 제공하기 시작하면서 
정부 우주 기관을 대신해 마이크로중력 연구의 범위를 넓혀가고 있으며, 이러한 업계의 참여
는 혁신을 촉진하여 우주라는 독특한 환경에 접근을 용이하게 하는데 큰 역할을 하고 있다. 
하지만, 마이크로중력 환경을 활용하기 위해 우주에서 연구를 수행하는 하는 데에는 여전히 
한계점이 존재한다. 가장 눈에 띄는 한계는 우주에서 실험을 수행하는 데 드는 비용이 엄청나
게 높다는 점이다. 이러한 재정적 장벽으로 인해 수행할 수 있는 실험의 수와 범위가 제한적
이며, 이로 인해 마이크로중력 연구의 전반적인 진전이 제한되고 있다. 또한, 국제우주정거장
의 제한된 수용 능력과 실험 슬롯에 대한 치열한 경쟁과 같은 요인으로 인해 마이크로중력 
연구 기회도 제한되어 있다는 점이다. 

최근 유인 우주탐사에 대한 관심이 증가하면서, 마이크로중력 환경에 노출되는 각종 기계 
시스템의 성능검증과 장기간 새로운 환경에 노출될 우주인의 건강에 대한 과학적 데이터의 
필요성이 강조됨에 따라 마이크로중력 연구 활동이 급증하고 있다. 이러한 마이크로중력 연
구 수요에 대응하여 큐브위성을 포함한 소형 위성의 발전과 확산은 우주에서 실험을 수행할 
수 있는 효율적인 플랫폼으로써 서평을 열었다. KMSL(Korea Microgravity Science 
Laboratory)은 저비용 큐브위성을 활용하여 마이크로중력 궤도 실험 플랫폼의 잠재력을 입
증하는 것을 목표로 하였다. 이러한 목표를 실현하기 위해, 조선대학교는 KMSL 큐브위성을 
개발하고 2021년 3월 22일 바이코누르 발사기지에서 Soyuz2.1a 발사체로 우주 궤도에 안착
하였다. KMSL 큐브위성은 마이크로중력 환경에서의 연소 실험과 곰벌레(tardigrade) 배양을 
통한 생물학 실험을 수행하는 위성으로써 위성의 초기 운용 모드에서는 비행 소프트웨어 부
팅, 안테나 전개, 비콘 신호 송신과 같은 기본 작업을 성공적으로 수행하였다. 이후 지상 명령
을 통해 연소 실험 임무를 수행하고 일부 이미지 데이터를 수신하는 데도 성공함으로써 큐브
위성이 마이크로중력 연구의 플랫폼으로 활용될 수 있는 가능성을 입증하였다. 하지만 위성
의 운용이 약 2개월간 지속되던 중 KMSL 큐브위성은 갑작스럽게 작동 불능 상태에 빠졌다. 
이렇듯 큐브위성을 마이크로중력 연구의 플랫폼으로 사용하기 위해서는 우주 환경에서 위성
의 운용 중에 직면할 수 다양한 문제에 대한 깊은 이해와 대비책의 준비가 필요하다. 따라서 
본 논문에서는 KMSL 큐브위성의 운영 경험과 발생한 문제에 대한 분석을 수행하였고, 이를 
기반으로 과학 임무를 성공적으로 수행하기 위한 대비책의 일환으로 위성의 운용 결과를 통
해 얻은 교훈을 제시하고자 한다. 위성의 운용 결과와 교훈을 제시하기 위해 먼저 KMSL 큐
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브위성의 운용 개념, 위성 시스템, 위성 구성, 위성의 운용 경과 그리고 교신 내용에 대해 서
술하였다.  

 

2. KMSL(Korea Microgravity Science Laboratory) 
큐브위성 

KMSL 위성은 마이크로중력 과학 임무를 수행하는 큐브위성으로, 우주 환경에서 두 개의 
과학 임무를 수행할 수 있도록 제작되었다. 첫 번째 과학 임무는 유인우주선의 선실 내 화재
에 대한 기초 특성을 분석하기 위해 수행되었다. 이 임무에서는 마이크로중력 환경에서 고체 
연료의 점화 특성을 연구하고, 대류 열전달이 없는 조건에서 화재의 전파 및 소멸 현상을 분
석하여 불활성 기체의 소화 능력을 평가하고자 하였다. 두 번째 과학 임무는 마이크로중력 환
경에서 곰벌레의 생존 및 생활에 관한 연구로, 마이크로중력 환경에서 곰벌레의 생존율을 유
전적 특성에 따라 분석하고, 우주 환경이 곰벌레의 생활에 미치는 영향을 연구하고자 하였다. 

 

2.1 운용 개념  

KMSL 큐브위성은 효율적인 운용과 시스템 분석을 위해 위성 발사 직후부터 임무 종료까
지의 운용 시나리오를 설계하였으며, 이에 위성은 Fig. 1과 Table 1에 제시된 바와 같이 분리 
모드(separation mode), 정상 모드(normal mode), 임무 모드(mission mode), 통신 모드
(communication Mode), 안전 모드(safe mode)로 총 5가지 모드로 운용된다. 분리 모드는 
위성이 발사체로부터 분리된 직후부터 비콘 신호 송신과 각속도 자세 제어까지의 모드이다. 
위성은 파드에서 사출 후 분리 스위치(kill switch)에 의해 전력계에서 탑재 컴퓨터로 전원을 
공급한다. 탑재 컴퓨터에 전원이 공급되면 비행 소프트웨어가 부팅되고 위성 상태 데이터 수
집이 시작된다. 또한, 사출 후 15분이 경과하면 안테나가 자동으로 전개되고 1분 후에 비콘 
신호를 지상으로 10초 간격으로 송신하게 된다. 동시에 탑재 컴퓨터는 각속도 자세 제어를 

 
Fig. 1. Operation concept of the Korea Microgravity Science Laboratory (KMSL) cubesat. 
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Table 1. Summary of each of operation modes 

Mode Description 

Separation mode 

⦁ Separation switch behavior when separating a satellite 

from the POD ⦁ UHF/VHF antenna deployment (15 min. after ejection) ⦁ Beacon signal transmit (10 second interval) ⦁ De-tumbling control 

Normal mode 

⦁ Satellite commissioning and condition check  ⦁ Maintain beacon signal transmission and de-tumbling 

control ⦁ Waiting for ground command 

Mission mode 
⦁ Combustion experiment ⦁ Biological experiment 

Communication mode 
⦁ Transmission of mission data ⦁ Transmission of housekeeping data  

Safe mode 

⦁ Maximize power charging while keeping only main systems 

running ⦁ Reboot the system when a system error is detected 

POD, picosatellite orbital deployer; UHF, ultra high frequency; VHF, very high frequency. 

 
시작한다. 비콘 송신과 각속도 자세 제어를 통해 자세 안정화까지 완료되면 위성은 정상 모드
로 전환된다. 정상 모드는 자세 안정화 유지, 배터리 충전, 위성 상태 데이터 수집, 지상국 명
령 대기를 수행하는 모드이다. 임무 모드와 통신 모드는 모두 정상 모드에서 진입할 수 있도
록 설계를 수행하였다. 위성 운용의 대부분은 정상 모드로 유지되며, 임무 모드는 지상국 명
령에 의해서만 전환된다. 임무 모드는 마이크로중력 환경에서의 과학 임무를 수행하는 것이 
주목적이다. 연소 실험의 경우, 실험을 위해 2개의 카트리지가 사용되며, 각각의 카트리지는 
지상 명령에 의해 독립적으로 임무를 수행한다. 이때 온도 및 압력 조건을 판단하고, 요구조
건 충족 시 연소기와 카메라에 전원이 공급되어 실험을 수행한다. 이후 촬영된 데이터를 저장
한 뒤 정상 모드로 전환된다. 생물 육성 실험은 곰벌레를 활성화하기 위해 모듈의 펌프를 사
용하여 물을 주입한다. 이후 모듈 내부를 현미경 카메라로 촬영하고 저장한 후 정상 모드로 
전환된다. 통신 모드는 위성과 지상국 간의 통신을 수행하는 모드이며, 위성이 획득한 임무 
데이터와 위성 상태 데이터(housekeeping data)를 지상으로 송신한다. 아울러 통신 모드에
서는 배터리 SoC가 7.8 V(70%) 이상인 경우에만 데이터를 송신하도록 설계하였다. 또한, 데
이터 송신 시에는 비콘 신호가 비활성화되며 통신 모드 종료 시 로직에 의해 비콘 신호가 재
활성화된다. 마지막으로 안전 모드는 배터리 SoC가 7.6 V(50%) 미만으로 떨어지면 진입될 
수 있도록 하였고 이때, 탑재 컴퓨터와 전력계, 통신계(비콘 신호)를 제외한 모든 시스템의 전
원 공급을 중단하고 전력 충전을 가장 우선순위로 두었다. 또한, 비행 소프트웨어에서 시스템 
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에러를 감지하였을 때도 안전 모드로 진입할 수 있으며, 이때 알고리즘에 의해 시스템을 재부
팅하고 에러에 대한 보고를 자동 저장할 수 있도록 설계하였다. 
 

2.2 위성 시스템 및 구성 

KMSL 위성은 우주 환경에서 과학 임무를 수행하는데 초점을 맞추어 설계가 수행되었다. 
특히 우주 궤도 실험실로써 시스템 재사용이 용이하도록 설계되었으며, 위성 운용의 성공률
을 높이기 위해 간결하고 최적화된 시스템 설계에 중점을 두었다. 위성의 시스템 사양은 
Table 2와 같다. 표에서 알 수 있듯이 KMSL 위성의 수명은 6개월을 목표로 설계하였고, 과
학 임무를 위해 2개의 과학 임무 탑재체를 탑재하였다. 위성의 크기는 3-unit 큐브위성으로 
가로, 세로, 높이가 각각 100 × 100 × 340.5 mm이며, 총 질량은 약 3.6 kg이다. 임무 궤도
는 태양 동기 궤도를 따른다. 위성의 과학 임무는 별도의 지향을 요구하지 않기 때문에 2 
deg/s 이하의 각속도를 유지하도록 무 지향 각속도 제어(detumbling control)만을 수행한다. 
위성 제어 및 데이터 통신을 위해 상향 링크는 초단파(very high frequency, VHF) 대역을 사
용하며, 반대로 하향 링크의 경우 극초단파(ultra high frequency, UHF) 대역을 사용하여 데
이터를 주고받는다. 

상기 시스템을 구성하기 위해 Fig. 2와 같은 구성품을 이용하여 위성을 구성하였다. 위성의 
서브시스템 중 구조계(structure), 통신계(communication system, CS) 그리고 전력계(elec-
trical power system, EPS)는 임무 성공 확률을 높이기 위해 비행 이력이 있는 해외 제품을 
선정하였다. 우선 구조계는 Endurosat社의 3-unit 구조체를 사용하였으며, 통신계는 
ISISpace社의 UHF/VHF 통신 모듈과 전개형 안테나를 사용하였다. 마지막으로 전력계는 
30 Wh급 배터리와 전력 변환 및 공급을 위한 전력계 보드로 구성되며, Clyde社의 제품을 사
용하였다. 아울러 KMSL의 목표 중 하나인 국내 제품의 검증을 위해 태양전지 패널의 경우 

 

Table 2. System specifications of the KMSL cubesat 

Contents Specification 

Life time 6 month 

Payload 
Combustion experiment module 

Biological experiment module 

Volume 100 × 100 × 340.5 mm 

Mass 3.595 kg 

Altitude / orbit 550 km / Sun Synchronous 

Altitude control < 2° (omnidirection) 

Interface USB, UART, I2C, Serial 

Communication system 
Uplink: VHF (145.835 MHz, 9.6 kbps) 

Downlink: UHF (437.265 MHz, 9.6 kbps)

KMSL, Korea Microgravity Science Laboratory; UART, universal asynchronous receiver/ 

transmitter; VHF, very high frequency; UHF, ultra high frequency. 
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국내 업체인 드림 스페이스 월드의 제품을 장착하였다. 과학임무 수행을 위한 탑재체인 연소 
실험 모듈(combustion experiment module, CEM)과 생물 육성 실험 모듈(biological 
experiment module, BEM) 모두 위성 개발팀에서 자체 제작을 수행하였다. 명령 및 데이터 
처리계(command & data handling, C&DH)는 온 보드 컴퓨터(on board computer, OBC), 
인터페이스 보드(interface board, IFB)로 구성되며, 국내 제조사인 ㈜솔탑의 제품을 사용하여 
구성하였다. 자세제어계(attitude determination and control system, ADCS)의 경우 각속도 
제어만을 수행하기 때문에 국내 업체인 드림 스페이스 월드의 자기 토커(magnetorquer, 
MTQR)를 사용하였다. 마지막으로 상기 구성품들의 제어를 위한 비행 소프트웨어는 미국 항
공 우주국(National Aeronautics and Space Administration, NASA)에서 개발한 오픈 소스 
플랫폼인 cFS(Core Flight Software)를 사용하였다.   

 

3. KMSL(Korea Microgravity Science Laboratory) 
큐브위성 운용 결과 

3.1 운용 경과 

KMSL 위성은 2021년 3월 22일에 카자흐스탄 바이코누르 발사기지에서 Soyuz2.1a 발사
체로 발사가 완료되었으며, 네트워크 개방형 지상국인 SatNOGS(Satellite Networked Open 
Ground Station)를 통해 에스토니아 공화국에서 최초로 비콘 신호를 수신 및 복조에 성공하
였다. 이후 23일 한국 시간 23시 44분경 지상국에서 송신된 명령에 의해 위성 상태 정보를 
수신하여 첫 교신에 성공하였다. 이후 임무 시나리오에 따라 위성을 정상적으로 운용하였다. 
이 시기에 안전 모드의 진입이나 OBC 및 비행 소프트웨어의 재시동 없이 양호한 상태로 정
상모드-임무모드-통신모드 간 모드 변환을 성공적으로 유지하였다. 또한, 운용 분석 결과를 
바탕으로 국내에서 제작된 부품도 실제 우주 환경에서 정상적으로 작동하는 것을 확인할 수 
있었다(Fig. 3). 하지만, 2021년 5월 21일 이후부터 통신이 두절되었고, 문제 해결을 위해 통

 
Fig. 2. Overview of hardware and avionics consisting of the Korea Microgravity Science 

Laboratory (KMSL) cubesat.  
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신계, 비행 소프트웨어 및 시스템 재부팅 명령을 송신하였으나, 위성이 응답하지 않아 공식적
으로 위성의 운용을 종료하였다.  

 

3.2 비콘 신호 수집 결과 및 분석 

위성의 비콘 신호는 지상 명령과 무관하게 위성의 작동 및 존재를 알릴 때 사용되며, 일반
적으로 초 간격으로 신호(데이터)를 송신한다. KMSL 위성의 경우 10초 간격으로 비콘 신호를 
송신하였으며, 비콘 신호 정보는 Table 3과 같다. 표에서 알 수 있듯이 비콘 신호에 담긴 데
이터는 위성 콜사인, 모드 상태, 부팅 횟수, 안테나 전개 시도 횟수 및 상태, 비행 소프트웨어 
부팅 이후 시간, TRX uptime 및 offset, 그리고 위성 전력량 등이 있다. 

 

Table 3. Information of beacon transmitted from the KMSL cubesat 

Data Type Bit 

Satellite Callsign Char 32 

Mode Status Char 8 

Flight Software Boot Count Char 8 

Antenna Deploy Count Char 8 

Antenna Deploy Status Uint 16 

Flight Software Boot Time Char 48 

TRX Uptime Uint 32 

TRX Offset Uint 16 

Battery Voltage Uint 16 

KMSL, Korea Microgravity Science Laboratory; TRX, transceiver. 

Fig. 3. Summary of Korea Microgravity Science Laboratory (KMSL) operations results. 
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일반적으로 큐브위성은 아마추어 무선(HAM) 통신 방식과 주파수 대역을 사용하기 때문에, 
아마추어 지상국에서 신호를 수신할 수 있다. SatNOGS는 전 세계 아마추어 무선 통신 종사
자들이 협력하여 지상국 네트워크를 구축하고 신호를 수신하여 데이터화하는 오픈 플랫폼이
다. 이러한 플랫폼을 활용하여 KMSL 위성이 한반도 외의 지역을 지날 때 송신하는 비콘 신
호를 수신하여 위성이 안정적으로 운용되고 있는지 확인할 수 있었다. Fig. 4는 KMSL 위성의 
비콘 신호를 수신한 지상국의 위치를 표기한 그림이다. 

이러한 지상국 네트워크는 특히 위성의 초기 운용 시 매우 유용하게 사용될 수 있다. 실제
로 KMSL 위성의 경우 위성의 사출 후 2021년 3월 22일 20시 50분(UTC)에 위성의 첫 번째 
신호를 Fig. 5(a)와 같이 수신할 수 있었다. 수신된 데이터의 복조를 통해 산출된 데이터(Hex)
를 취합하고 정리하기 위해 Fig. 5(b)와 같은 디코더를 개발하여 해당 데이터를 가시화하였다. 
그 결과 운용 시나리오에 따라 정상적으로 안테나가 전개되었고 이후 비콘 신호가 송신되고 
정상 모드로 진입한 것을 확인할 수 있었다. 

그러나 KMSL 위성의 경우, 각속도 감쇠 제어를 통해 각속도가 2 deg/s 이하로 진입되어야 
로직에 따라 정상 모드로 전환이 이루어진다. 이는 위성의 질량 중심이 X축 –2.1 mm, Y축  
–0.8 mm, Z축 –1.52 mm로 형상 중심에서 크게 벗어나지 않았기 때문에, 사출 시 초기 각운
동량이 높지 않아 제어 조건인 2 deg/s 이상에 진입하지 않았고, 따라서 자기 토커가 초기에 
작동하지 않고 정상 모드로 바로 전환된 것으로 판단된다. 아울러 KMSL 위성의 비콘 신호에
는 각속도 정보가 없어 상기 기술된 내용을 명확히 판단할 수는 없지만, 4월 4일부터 5월 16
일까지 수신된 위성의 각속도 데이터를 Fig. 6과 같이 수신한 결과, 위성의 전체 운용 기간 동
안 각속도가 1 deg/s 정도를 유지하였다. 따라서 제어 조건에 진입하지 않아 자기 토커가 작
동하지 않았음을 알 수 있다. 

 
Fig. 4. Location of shared ground stations on the Satellite Networked Open Ground Station 

(SatNOGS) network for Korea Microgravity Science Laboratory (KMSL) beacon reception. 
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Fig. 5. First received beacon signal released from the Korea Microgravity Science Laboratory 

(KMSL) cubesat [5]. (a) record of beacon signals received on SatNOGS, (b) beacon signal 

demodulated by KMSL beacon decoder. 

 

 
Fig. 6. Angular velocity data received from Korea Microgravity Science Laboratory (KMSL) 

cubesat. 

 

3.3 양뱡향 교신 결과 

KMSL 위성의 경우 GPS가 없어 시간 동기화를 명령을 통해 수행해야만 했다. 따라서 비행 
소프트웨어 부팅 시간이 발사체 탑재 전 이루어진 시험 시간인 2021년 3월 22일 10:07:54 
UTC로 기록되어 있었고 이를 지상 명령을 통해 변경하였다. 이후 지상국 네트워크에 수신된 
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비콘 신호 데이터를 확보하였고, 비콘 디코더를 통해 Fig. 7과 같이 가시화하였다. 그 결과 위
성의 사출 시간에 비행 소프트웨어가 동작된 것으로 변경됨을 확인할 수 있었다. 

KMSL 위성의 연소 실험의 경우, 실험을 위해 2개의 카트리지가 탑재되었다. 각각의 카트
리지는 지상 명령에 의해 독립적으로 임무를 수행하며, 온도 및 압력 조건이 충족되면 연소기
와 카메라에 전원이 공급되어 실험을 수행한다. 이때 이미지의 빠른 전송과 저장 용량을 고려
하여 촬영된 데이터를 제이펙(Joint Photographic Experts Group, JPEG) 이미지 형태로 저장
하도록 설계를 수행하였다. 

위성의 운용 기간 중 수신된 연소 실험 탑재체의 상태 데이터는 Fig. 8과 같다. 그림에서 알 
수 있듯이 2개의 카트리지 모두 임무 설계 요구 조건 중 하나인 탑재체의 내부온도(~40℃)를 
만족함을 확인할 수 있었다. 압력 조건의 경우 첫 번째 카트리지가 내부 기밀 상태를 안정적
으로 유지하지는 못하였으나, 요구 조건(~0.3 atmabs)을 초기에 만족하여 Fig. 9에서와 같이 
2개의 카트리지 모두 지상 명령에 의해 실험을 완료한 것을 확인할 수 있었다. KMSL 위성은 
운용 과정에서 일부 이미지 데이터를 수신하는데 성공하였다. 하지만, 해당 데이터를 분석한 
 

 
Fig. 7. On board computer (OBC) up-time synchronization process through telecommands. 
 
(a)                                                   (b) 

  
Fig. 8. Combustion experiment status data received from Microgravity Science Laboratory 

(KMSL) cubesat. (a) received pressure sensor data, (b) received temperature data. 
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Fig. 9. Combustion experiment results received from Microgravity Science Laboratory (KMSL) 

cubesat. 
 
결과, 점화 전 이미지로 판단되었다. 이후 추가로 일부 이미지를 수신하였으나, 상기 기술한 
바와 같이 KMSL 위성의 연소 실험 데이터는 제이펙 형식으로 저장된다. 제이펙 형식은 데이
터 전송과 저장에 이점이 있지만, 데이터 일부가 유실되면 이미지가 왜곡되거나 누락된 영역
이 발생할 수 있다. 따라서 파일이 완전히 수신되지 않은 경우, 압축된 데이터가 완전하지 않
을 수 있으며, 이는 이미지를 제대로 해독할 수 없게 만들 수 있다. 실제 KMSL 위성도 추가
로 수신한 데이터가 불완전하여 실험 결과를 판독할 수 없었고, 이후 후술할 문제에 의해 위
성의 운용을 종료할 수밖에 없었다. 따라서 저장 용량을 고려하여 제이펙 이미지를 저장하고 
송신한다고 가정하면, 미국 해양대기청(National Oceanic and Atmospheric Administration, 
NOAA)의 위성과 같이 한 장의 이미지를 여러 개로 분할하여 송신하는 방식을 고려해 볼 필
요가 있다고 생각된다. 이렇게 함으로써 데이터 일부 손실에도 불구하고 전체 이미지를 복구
할 수 있는 가능성을 높일 뿐 아니라, 실험 결과를 신속하게 분석할 수 있을 것으로 판단된다. 

 

3.4 위성 동작 중단: 원인 및 교훈 

3.4.1 통신계 이슈  
KMSL 위성은 발사 및 사출 당일인 2021년 3월 22일부터 2021년 4월 22일까지, 

SatNOGS의 비콘 신호 수신 및 개발팀과의 양방향 교신을 통해 정상적으로 운용되어 임무를 
수행했다. 그러나 4월 23일 이후, 지상 명령에 의해 위성의 제어가 중단되었고, 이에 따라 
SatNOGS의 기록을 확인한 결과, Fig. 10과 같이 위성의 비콘 신호가 더 이상 수신되지 않는 
것을 확인하였다. 

위성의 통신 불능 시, 회복 프로토콜이 준비되어 있었다. 해당 프로토콜은 비콘 설정 초기
화, 통신 모듈 초기화, 비행 소프트웨어 초기화, 시스템 초기화(reset EPS)의 순서대로 진행할 
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예정이었다. 그러나 워치독 타이머의 작동을 통해 시스템이 초기화될 수 있었기 때문에, 대기
하면서 프로토콜을 다시 한번 점검하였다. 그 후, 4월 25일부터 27일까지 비콘 초기화 명령
을 송신했으나 응답이 없어 28일부터 30일까지는 통신 모듈 소프트웨어 초기화 명령을 송신
하였다. 이후 마지막으로, 통신 모듈의 하드웨어 초기화 명령을 송신하여 5월 3일 자정부터 
위성이 다시 정상적으로 작동하는 것을 Fig. 11과 같이 확인할 수 있었다. 
 

3.4.2 우주 방사선 이슈 
위성이 궤도에서 임무를 수행하는 동안, 위성 버스의 각 서브시스템에서 발생하는 오작동

이나 갑작스러운 멈춤 현상의 중요한 원인으로 우주 방사선 환경이 크게 작용하는 것으로 알
려져 있다[7]. 우주 환경에서의 방사선은 심우주로부터의 고에너지 우주 입자(galactic 
cosmic ray), 태양으로부터의 고에너지 우주입자(solar cosmic ray), 지구 자계에 포획된 고에
너지 입자 띠(Van Allen Radiation belts, 밴 앨런 벨트) 등으로 구성된다[8]. 이들 방사선은 
주로 양성자로 이루어져 있으며, 약 85%를 차지한다. 더불어 이러한 우주 방사선은 지구의 
대기권과 상호 작용하여 2차 우주 방사선을 생성하며, 이러한 과정에서 충돌로 인해 중성자, 
알파 입자, 베타 입자, 감마 선 등 다양한 2차 방사선이 발생시킨다. 우주 방사선 환경에 노출
되면 위성의 전장품에 설치된 반도체 소자들, 특히 메모리와 같은 부품이 주로 영향을 받는다. 
지구 주변의 밴 앨런 벨트와 태양 및 심우주에서 발생하는 양성자, 중성자, 중이온, 알파 입자 

 
Fig. 10. Microgravity Science Laboratory (KMSL) cubesat beacon signal recording from April 

22nd to 23rd, 2021 [6]. 

 
Fig. 11. Microgravity Science Laboratory (KMSL) cubesat beacon signal recorded on May 3, 

21 [6]. 
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등의 우주 방사선은 메모리의 민감한 부분에 고장을 유발하거나 단일 이상 현상(single event 
effect, SEE)을 일으켜 시스템 오작동을 유발할 수 있다. 다행히도, 큐브위성은 주로 저궤도에
서 운용되기 때문에 중 · 대형위성이 운용되는 중궤도나 정기궤도에 비해 SEE가 발생할 가능
성이 낮아지는 것으로 알려져 있다[8]. 그러나 저궤도에서도 양성자 방사선 벨트가 지구 자기
장의 영향으로 남 대서양 지역에 낮게 분포하는 저궤도 근처를 위성이 지날 때 잦은 고장을 
일으키는 경우가 있다. 이 특정 지역을 남 대서양 이상 지역(South Atlantic anomaly, SAA)이
라고 한다[9]. Fig. 12는 위성의 SEE 발생 빈도를 보여주는데, 다른 지역에 비해 SAA 지역을 
통과할 때 SEE 발생이 집중되는 것을 확인할 수 있다. 

KMSL 위성은 2021년 5월 21일 이후부터 지상 관제 시설에서 보낸 명령이 수신되지 않는 
것을 확인하였다. 따라서 해당 시각의 궤도를 분석한 결과, 위성이 남 대서양 이상 지역 지역
을 지나는 것을 Fig. 13과 같이 확인할 수 있었다. 마지막 교신 당일 지상국으로 전달된 위성
의 SoC는 80% 이상으로 양호하였고, 다른 특이점이 발견되지 않은 상태에서 통신이 두절되
었기 때문에 우선 이전에 발생한 통신계의 비정상 작동을 의심하였다. 따라서 비콘 설정 초기
화, 통신 모듈 초기화, 비행 소프트웨어 초기화, 시스템 초기화(reset EPS)의 순서대로 명령을 
송신하였으나, 위성의 응답이 없어 공식적으로 운용을 종료하였다. 

 

3.4.3 교훈과 향후 개선 방안 
KMSL 위성은 2021년 5월 21일 남 대서양 이상 지역을 지난 이후로 위성의 운영에 문제

가 발생하였다. 이를 해결하기 위해 프로토콜에 따라 많은 노력을 기울였으나, 위성이 회복하
지 못하면서 위성의 운용이 종료되었다. 따라서 큐브위성 또한 남 대서양 이상 지역에서 집중
적으로 발생하는 SEE에 대한 대책을 수립할 필요가 있다고 판단된다. 중 · 대형 위성에 비해 
투입되는 예산이나 개발 기간 등에 있어 제약 사항이 큰 큐브위성의 개발 특성을 고려해 보
면, 현실적인 큐브위성의 SEE 대책은 가용 예산 범위 내에서 최대한 비행 이력이 있는 서브
시스템 전장품을 선택하거나 TID 테스트 결과를 제공하는 전장품을 선정하는 것이다. 또한, 

 
Fig. 12. Frequency of single event effect (SEE) occurrence in South Atlantic anomaly (SAA) 

region [9].  
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운용 중 서브시스템의 초기화를 통한 메모리 오류의 회복(초기화)을 대안으로 고려해야 한다. 
이를 위해서는 비행 소프트웨어 상에서 주기적으로 시스템을 초기화할 수 있도록 구현되어 
있거나 지상 명령에 의해 실행될 수 있도록 로직을 마련해야 한다. 결국 상기 언급된 시스템
의 초기화는 위성 버스를 구성하는 전체 탑재체 및 모든 서브시스템의 초기화, 비행 소프트웨
어의 재시작을 의미한다. 하지만, 위성의 주요 핵심 부품의 재시작은 위성의 운영에 큰 영향
을 줄 수 있기 때문에 강건한 재시동 프로토콜의 설계가 필요하다고 판단된다. 따라서 비행 
소프트웨어의 로직은 시스템의 초기화 실행으로 발생될 수 있는 상황들에 대처할 수 있도록 
설계되어야 한다. 예를 들어 전력계 초기화를 통해 비행 소프트웨어가 재시작될 때는 GPS가 
없는 위성의 경우 시간 동기화가 되지 않는 상황이 발생한다. 이로 인해 다른 서브시스템들이 
영향을 받는지 확인이 이루어져야 한다. 또한, 안테나와 태양 전지판과 같이 이미 전개가 이
루어진 경우, 상태 값을 확인하고 다음 단계로 진행할 수 있도록 설계되어야만 한다. 아울러 
전력계의 초기화에 의해 크게 영향을 받을 수 있는 부분은 파일 쓰기인데 초기화 전에 생성
된 위성의 상태정보 데이터의 파일에 덮어쓰는 경우가 있는지 확인해야 하는 것이 바람직할 
것으로 판단된다. 

 

4. 결론 

KMSL 위성은 2021년 3월 22일 바이코누르에서 성공적으로 발사되었고, 국내 지상국으로 
비콘 신호 수신과 위성-지상국 간의 데이터 송수신을 원활하게 수행하였다. 위성은 임무 시
나리오에 따라 발사관에서 사출된 직후 시스템 부팅, 비행 소프트웨어 실행, 안테나 전개, 비
콘 송신까지의 분리모드(separation mode)를 성공적으로 마무리하고 정상 모드(normal 
mode)로 진입하였다. 이후 지상 명령에 의해 위성의 상세 상태정보(house keeping, HK)를 
송신하는 통신모드(communication mode)와 과학 임무를 수행하는 임무 모드(mission 
mode)를 정상적으로 수행하였다. 발사 이후 약 2개월 동안 KMSL 초소형위성은 안전모드의 

 
Fig. 13. Orbital position of Microgravity Science Laboratory (KMSL) cubesat on May 21, 2021 [10]. 
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진입이나 OBC 및 비행 소프트웨어의 재시동 없이 양호한 상태로 정상모드-임무모드-통신모
드 간 모드 변환을 성공적으로 유지하였다. 운용 분석 결과를 바탕으로 국내에서 제작된 
avionics도 실제 우주 환경에서 정상적으로 작동하는 것을 확인할 수 있었다. 다만, 자기 토
커의 경우 사출된 KMSL 위성의 3축 각속도가 모두 제어 조건인 2 deg/s에 진입하지 않아 운
용 중에 작동하지 않았다. 이러한 성과는 마이크로중력 환경에서 큐브위성을 활용한 연구에 
대한 잠재력을 입증하였다. 그러나 갑작스럽게 발생한 작동 불능 상태로 인해 정상적인 위성
의 임무 수행이 약 2개월로 제한되었다는 한계가 존재한다. KMSL 위성의 작동 불능은 남 대
서양 이상 지역의 직 · 간접적 영향으로 인한 통신 보드의 송수신 기능 오작동(malfunction)
으로 추정되며, 위성 운영기간 중 통신 보드의 송수신 기능의 오작동은 지상국 명령에 의한 
위성 시스템의 복구(정상화)도 무력화시킬 수 있으므로 핵심 부품(통신계/전력계)의 주기적/
간헐적 재시동과 같은 SEEs 대책이 필요하다. 다만, 주요 핵심부품의 재시동은 위성의 운영
에 큰 영향을 줄 수 있기 때문에 강건한 재시동 프로토콜 설계가 필요할 것으로 판단된다. 
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요 약 

사운딩 로켓은 저렴한 비용과 빠른 개발 기간을 통해 전리권이나 무중력 환경을 직접 탐사하는 유용한 도
구이다. 이러한 로켓은 목표 고도에 신속하게 도달하며, 다양한 과학적 장비를 탑재하여 데이터를 실시간
으로 수집할 수 있다. 페리지에어로스페이스㈜는 2024년 상반기에 첫 시험 발사를 진행한 뒤, 2025년 1월
경에는 2차 성능시험 사운딩 로켓을 발사할 예정이다. 이 로켓은 제주 해상에서 발사될 예정이며, 약 150 
km의 목표 고도에 총 30 kg의 탑재체를 싣고, 준궤도 영역에서 다양한 실험을 수행할 것이다. 특히, 중위
도 지역의 전리권에서는 간헐적으로 전자 밀도가 증가하는 스포라딕 E층과 적도 전기제트에 의한 자기장
의 미세변화를 관측할 수 있을 것으로 예상된다. 이러한 관측을 위해 KAIST 인공위성연구소에서 개발 중
인 탑재체 IAMMAP(ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe)의 사운딩 
로켓 버전이 발사체에 실릴 예정이다. 본 연구는 중위도 지역의 전리권에 대해서 이해하고, 2차 성능시험에
서의 관측 가능한 임무 설계에 중점을 두고자 한다. 

Abstract 
Sounding rockets are cost-effective and rapidly deployable tools for directly exploring the ionosphere and 
microgravity environments. These rockets achieve their target altitudes quickly and are equipped with 
various scientific instruments to collect real-time data. Perigee Aerospace plans its inaugural test launch in 
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the first half of 2024, followed by a second performance test launch in January 2025. The second launch, 
scheduled off the coast of Jeju Island, aims to reach an altitude of approximately 150 km with a payload of 
30 kg, conducting various experiments in the suborbital region. Particularly in mid-latitude regions, the 
ionosphere sporadically exhibits increased electron densities in the sporadic E layers and magnetic 
fluctuations caused by the equatorial electrojet. To measure these phenomena, the sounding rocket 
version of ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe (IAMMAP), currently 
under development at the KAIST Satellite Research Center, will be onboard. This study focuses on 
enhancing our understanding of the mid-latitude ionosphere and designing observable missions for the 
forthcoming performance tests. 

핵심어 : 전리권, 사운딩로켓, 스포라딕 E 층, 적도 전기제트, 미션설계 
Keywords : ionosphere, sounding rocket, sporadic e layer, equatorial electrojet, mission design 

 

1. 서론 

전리권(ionosphere)은 지구의 중성대기 일부분이 이온화한 영역으로 고도 50 km 이상의 
상부 중간권 및 열권을 포함한 넓은 영역에 분포하고 있다. 지구의 전리권은 주로 고에너지 
태양 복사선인 X선과 자외선, 그리고 외부의 우주선(cosmic ray)에 의해 생성된다. 이온화된 
하전 입자들은 집단을 이루면서 플라즈마를 형성하지만, 여전히 전기적으로 중성인 입자가 
많이 존재하기 때문에 중성대기와의 상호작용을 무시할 수 없다. 또한, 우주공간에서 플라즈
마(태양풍 등)가 지속적으로 유입되고 지진 활동, 쓰나미 등 지표면의 현상도 전리권에 영향
을 미치므로 역동적인 상태를 유지하게 된다[1]. 전리권은 GPS(global positioning system)와 
전파 통신을 포함한 다양한 기술적 응용에 큰 영향을 미치기 때문에 다양한 요인에 의한 변
화를 이해하고 해석하는 것이 중요하다. 

대표적인 지상 관측 방법으로 이오노존데(ionosonde)가 있다. 주파수를 변화시켜 가면서 
전파를 전리권에 수직으로 방출하여 반사되어 돌아오는 시간과 임계주파수를 측정함으로써, 
이온화된 층의 상세한 전자 밀도 정보를 획득한다. 또한, 전리권을 통과하는 GNSS(global 
navigation satellite system) 전파를 이용한 차폐(occultation) 및 신틸레이션(scintillation) 
측정법이 있으며, HF, VHF, UHF 주파수를 사용하는 간섭 산란 레이더(coherent scatter 
radar)는 도플러 효과를 활용하여 오로라, 자기적도, 유성 트레일과 같은 현상을 관측할 수 
있다. 반면에, 비간섭 산란 레이더(incoherent scatter radar)는 이온 밀도, 온도, 표류 속도, 
중성 대기의 특성을 포함하여 전리권의 상태에 대한 다양한 정보를 제공한다[2]. 광학관측으
로는 국내에서 남극 세종과학기지에 유성레이더와 전천카메라를 설치하여 운영하고 있으며, 
추가로 간섭계를 이용하여 상층 대기 및 전리권 연구를 수행하고 있다[3]. 직접적인 방법으로
는 인공위성 탑재체로 전리권의 상층부를 관측하거나, 로켓을 이용하여 현장 측정(in-situ) 데
이터를 획득하는 방법이 있다. 특히, NASA의 사운딩 로켓(sounding rocket) 프로그램은 연구
자들이 비교적 저렴하고 간단하게 우주 환경에서 실험을 수행할 수 있는 유연한 플랫폼을 제
공한다. 

일반적인 궤도 임무 로켓과 달리 사운딩 로켓은 목표하는 고도까지 빠르게 상승하여 짧은 
시간이지만 100 km 이상의 우주공간을 경험한 후 하강하기 때문에 즉각적인 데이터 획득이 
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가능하다. 위성 궤도에 진입하지 않아서 고가의 부스터나 고성능의 텔레메트리(telemetry, 
TM) 및 지상국이 필요하지 않으므로 개발 비용이 저렴하다. 300 km 미만의 고도에서는 대기 
항력으로 인해 인공위성의 궤도 유지가 어렵기 때문에 사운딩 로켓이 100–200 km 고도의 
상층대기를 관측하는 유일한 현장관측 방법이라 할 수 있다. 페리지에어로스페이스㈜(이하 
페리지)에서는 우주발사체 기능시험을 겸한 사운딩 로켓을 개발하여, 2024년 상반기 내 시험
발사 예정에 있다. 이는 1990년대 진행됐던 한국형 과학관측 로켓(korea sounding rocket, 
KSR) 시리즈를 계승하는 의의가 있으며, 서브오비탈 영역에서 수행할 수 있는 여러가지 실험 
기회를 제공할 수 있을 것으로 생각된다. 미소중력(10  g 이하) 및 재진입 실험이 가능하며 
위성 탑재체의 성능 검증에도 이용할 수 있다. 

본 논문에선 2025년 1월 이후 발사예정인 페리지 사운딩 로켓의 2차 성능시험에 대한 임
무설계를 하고자 한다. 하부 전리권 관측 및 과학탑재체 검증에는 KAIST 인공위성연구소에
서 개발하고 있는 IAMMAP(ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and 
plasma-probe) 탑재체의 페리지 사운딩 로켓(perigee sounding rocket, PSR) 버전이 이용될 
예정이다. 

 

2. 사운딩 로켓 

페리지는 2018년 설립된 우주발사체 스타트업으로, 2022년 3월에 사운딩 로켓 Blue 
Whale(BW)-0.1의 세 번째 발사를 성공하면서, 발사체 초기 모델 개발을 완료하였다. 이어서, 
재사용 가능한 발사체 기술을 확보하기 위해 BW-0.3과 발사체의 1, 2단부 및 BW-0.4의 개
발을 진행 중이다. 이를 기반으로 최종적인 모델인 BW-1은 저렴한 발사 비용과 높은 신뢰성
에 중점을 두고 개발될 것이다. 약 200 kg의 탑재체를 태양동기궤도로 수송할 수 있고, 이륙 
질량 약 20톤의 소형 발사체로 비용 절감 및 구조비 개선 등의 다양한 설계가 채택되었다. 

BW-1의 추진제 탱크는 강화 레진(toughened resin) 기반의 탄소섬유 강화 플라스틱으로 
제작되어, 초저온 및 내화성을 갖추면서 질량 효율을 향상시켰다. 또한, 1단 엔진은 9개의 3
톤급 터보펌프 메탄 엔진으로 구성되어 높은 추중비를 유지하며, 내폭 설계된 격리 엔진룸을 
사용하여 엔진 실패로 인한 임무 실패 가능성을 줄였다. 2단 엔진은 가압식 구조를 채택하여 
구조 단순화를 통해 공중 점화에 대한 신뢰성을 확보하고 생산비용을 절감하였다. 구조비를 
15% 내외로 유지하여 전기모터식 추진기관을 채택한 금속 소재의 타사 상단에 비해 우수한 
수준을 유지하고 있다. 추가적으로, 해저 암반에 다리를 내려 플랫폼 구축이 가능한 잭업
(jack-up) 발사선박(해상 발사를 위한 바지선) “Cetacea-1”을 건조하여 해상 발사장을 자체 
개발, 보유하고 있어 발사 위치 및 일정의 유연성을 높일 수 있다. 

향후 안정적인 발사를 위해서는 BW-1에 적용 예정인 핵심 기술들의 검증이 필수적이다. 
이를 위해 BW-0.4를 이용하는 준궤도 발사체 임무를 기획하였다. 2023년 12월, 120초의 단 
연소 시험을 성공적으로 끝냈으며[Fig. 1(a)] 현재 첫 번째 FM의 제작이 마무리 단계에 있다. 
이후, 2024년 상반기 내 시험발사를 거쳐 2025년 1월경 2차 성능시험 예정에 있다. 1차 시험
발사의 목표 고도는 85 km이며, 건조 중량은 270 kg(탑재체 100 kg)이다. 대략적인 비행 시
간은 약 6–7분 정도로 예상되며, 낙하점까지의 거리는 21 km이다. 2차 성능시험에서는 페이
로드의 중량에 따라서 최소 100 km에서 최대 220 km의 목표 고도 설정이 가능하다[Fig. 
1(b)]. 탑재체의 총 무게인 30 kg를 고려한다면, 대략적인 비행시간은 10분 정도로 미소중력 
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상태를 약 3분 정도 경험하면서 전리권 하부 영역을 탐색할 수 있는 기회를 제공한다. 페어링 
단에서 페이로드 유닛들과 연결할 수 있는 RS-422 플랫폼과 28V 전원부가 제공되므로, 차
세대 중형위성 3호에 탑재를 전제로 개발된 IAMMAP은 최소한의 설계 변경만으로 임무를 
수행할 수 있다. 이를 통해 단기간에 전자 회로와 구조체만 개발하면 전리권 하부를 관측할 
수 있는 기회를 얻을 수 있다. 

 

3. 관측임무 및 탑재체 

3.1 관측임무 

3.1.1 Sporadic E layer 
전리권은 낮과 밤에 따라서도 변화하며, 위도에 따라 그 변화의 경향성이 다양하게 나타난

다. 일반적으로 고도에 따라 D, E, F층으로 분류되며, 경우에 따라서는 F층을 F1, F2층으로 나
눠서 분류하기도 한다. 중위도에서는 전리권의 E층에서 간헐적으로 전자 밀도가 급격하게 증
가하는 스포라딕-E(sporadic-E, Es) 현상이 발생한다. Es층은 약 90–120 km 고도에 위치하며 
두께는 약 1–2 km, 수평 길이는 수십-수백 km에 달하며 주위보다 밀도가 2–3배 높다[4]. 현
재까지 밝혀진 생성 원인으로는, 주로 유성의 금속성 이온(Fe+, Mg+) 잔해가 수평 방향의 중
성 전단풍(wind shear)으로 인해, Es층을 발생시킬 수 있다고 알려져 있다[5,6]. 이러한 Es층
은 여름에 더 많이 발생하는 경향성을 띄는데, 겨울에는 수평 중성풍이 전리권 E층에서의 금
속 이온을 분산시켜 형성을 억제하기 때문이다. 이러한 생성 매커니즘에 따라 한반도 지역에
서는 여름철 Es층의 발생률이 평균적으로 80%에 육박하는 반면, 겨울철에는 약 45% 발생률
을 통계적으로 보이고 있다[7]. 이 층은 20–200 MHz에 이르는 주파수의 전자기파를 반사하
기 때문에, 전파 통신에서 신호를 교란 시키거나 반사하는 등의 영향을 주며, 지상에서 전리
권을 모니터링하는 것을 방해한다. Fig. 2는 선행 연구에서 발견된 Es층의 특징과 실제 관측 
결과를 보여준다. 

페리지의 2차 성능시험은 2025년 1월경으로 예상하고 있으며, 목표 고도는 150 km로 진
행될 예정이다. 기존 연구를 통해, 로켓 발사예정 시기인 중위도의 겨울철에는 Es층 발생빈도

Fig. 1. Combustion experiment and flight altitude analysis of BW-0.4 (a) Results of 120-

second combustion experiment conducted at Perigee Aerospace in December 2023, (b) 

Maximum flight altitude by payload mass. 
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가 약 45% 정도로 발생하고 있고, 정오 부근 가장 많이 활성화 된다는 통계자료[7]가 있으므
로 Es층의 관측을 시도할 수 있다고 판단된다. 특히, 제주 지방의 자료를 확인하면 이른 오전
보다 오후의 Es층의 활성도가 높은 것을 확인할 수 있으며, 이는 발사시간을 11–16시로 설정
한다면 보다 확실한 전리권의 프로파일을 얻을 것으로 예측된다. 또한, Es층의 발생 원인 중 
하나로 여겨지는 금속성 이온 잔해의 영향을 극대화하기 위해, 1월의 사분의자리(Quadrans 
Muralis) 유성우를 중심으로 발사 주간을 설정하는 것이 관측 가능성이 높다. 2024년을 기준
으로 할 때, 1월 4일이 유성우의 절정이므로, 1월 1일부터 1월 8일까지를 발사 주간으로 선정
하는 것이 유성우의 영향을 받는 Es층 현상을 포착할 가능성이 가장 높다. 

 

3.1.2 Equatorial electro-jet 
전리권에서는 중성풍과 지구 자기장의 상호 작용에 의해 적도 전기제트(equatorial 

electro-jet, EEJ)라고 불리는 서쪽에서 동쪽으로 흐르는 좁고 강렬한 전류가 나타난다. 일반
적으로 EEJ는 두가지 성분에 의해 활성화되는데, 첫 번째는 낮 지역의 새벽지역(dawn side)
에서 황혼지역(dusk side)로 발생되는 동쪽 방향의 전류이다. 이는 새벽지역의 전리권에 쌓인 
전하가 황혼지역으로 이동하면서 발생하며, 이는 일반적으로 전리권 낮 지역에서 발생하는 
동향 전류(pedersen current, 𝐽 )이다. 이 페더슨 전류로부터 다시 발생되는 홀 전류(hall 
current, 𝐽 ) 성분이 더해지게 되며, 결론적으로는 이 두 성분이 모두 동쪽 방향으로 흐르기 
때문에 낮 지역의 적도부근에서는 강한 EEJ가 발생할 수 있게 된다. 그 세기는 낮에 최고조에 
달하며 태양 복사 및 지자기 조건과 같은 요인의 영향을 받아 계절에 따라 변동성을 나타낸다. 

EEJ는 자기장이 남북 방향을 따라 수평으로 형성되는 지자기 적도에서 발생하는 것이 일반
적이며, 전리권 E층에서 활성화된 EEJ는 더 높은 고도인 F층까지 전자기장의 변화를 야기한
다. 이러한 현상은 전리권 교란 또는 불균일(irregularity)을 일으켜 전파통신에 문제를 발생
시킬 수 있다. 선행 연구를 통해 EEJ는 적도를 지나는 인공위성 궤도에서 수–수십 nT 정도의 

         

Fig. 2. Measurements of ionosphere. (a,b) Profiles of electron density in ionosphere using by artificial periodic irregularities (API 

technique) [8], (c) Es layer electron density profile (solid line) observed from sporadic E experiment over Kyushu (SEEK) Ⅱ 

rocket and computed vertical plasma density scales (dots) expressed in kilometers [9].  
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자기장 세기를 갖는 것으로 알려져 있다[10]. 이것을 명확하게 구별하려면 분해능과 잡음이 1 
nT 미만의 정밀한 자력계가 필요하다. 

EEJ는 적도지방에서 주로 발생하지만 그 규모에 따라 중위도 지방에서도 관측 가능한 현상
이다. Kikuchi et al.은 지자기 교란 기간 동안 DP2(disturbance polar of the second type) 
event가 발생하고, PPEF(prompt penetration electric field)라고 불리는 현상이 EEJ를 유도 
및 강화시킬 수 있다고 언급한 바 있다[11]. 또한, 강한 지자기 폭풍 기간 동안 중위도 지방의 
지자기 성분의 변화와 EEJ가 상관관계가 있는 것으로 파악되며, 이는 중위도 지방에서도 EEJ
의 변화가 간접적으로 관측될 수 있음을 시사한다. 물론 지자기 폭풍이 발생해야 한다는 조건
이 있지만, 현재 25 태양주기의 강한 태양활동 기간으로 다른 기간보다 지자기 폭풍이 자주 
발생하고 있으므로, 중위도까지 확장된 전류계의 영향을 관측할 확률이 높다. 이러한 점과 페
리지의 2차 성능시험의 목표 고도(150 km)를 고려하였을 때, 낮에 전류가 강화되는 특징이 
있으므로 10–14시가 EEJ 관측에 적절한 발사 시간 대역이며, Es층과 함께 관측하기 위해선 
11–14시가 발사의 최적 시간으로 고려된다. Fig. 3은 IRI 모델을 이용한 2024년 1월 4일 정
오의 전리권의 전자 밀도를 보여주고 있으며, Table 1에 제시된 IAMMAP의 사양으로 관측이 
가능하다. 또한, 자력계(AIMAG, adaptive in-phase magnetometer) 성능(Table 1)도 EEJ 현
상에 의한 자기장 변화를 관측할 수 있을 것으로 판단된다. 

 

 
Fig. 3. This is a density and temperature of ionosphere using the IRI 2020 at noon on January 

4, 2024, when the maximum of Quadrantid meteor shower. The black vertical dashed-line 

indicates the maximum altitude of perigee sounding rocket. 
 

Table 1. IAMMAP specification 

Units  Parameters Capability 

Langmuir probe 

(AIPIM) 

Density (𝑐𝑚 ) 10 10  

Temperature (𝐾) 600 3,000 

Resolution (𝑚𝑠) 20 
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Table 1. (Continued) 

Units  Parameters Capability 

Impedance probe 

(AIPIM) 

Frequency (𝑀𝐻𝑧) 0.1 10 

Density (𝑐𝑚 ) 10 10  

Resolution (𝑚𝑠) 1 

Magnetometer 

(AIMAG) 

Measuring range (𝑛𝑇) 60,000 

Resolution 1 𝑛𝑇 @ 10 𝐻𝑧 

Noise 300 𝑝𝑇/√𝐻𝑧 @ 1 𝐻𝑧 

Temperature coefficient 0.1%/℃ 

IAMMAP, ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe; AIPIM , advanced 

impedance probe for ionospheric monitoring; AIMAG, adaptive in-phase magnetometer. 
 

3.2 관측 탑재체 구성과 특성 

IAMMAP은 2025년 한국형 우주발사체(KSLV-Ⅱ)에 실려 올라갈 차세대 중형위성 3호
(CAS500-3)의 탑재체 중 하나이다. IAMMAP의 관측 대상은 적도 지방에서 발생하는 
EIA(equatorial ionization anomaly) 및 EEJ이며, 두 현상 사이의 복잡한 상호작용을 규명하
는 것이 목표이다[12]. IAMMAP에는 플라즈마 측정을 위한 랭뮤어 프로브(langmuir probe, 
LP) 및 임피던스 프로브(impedance probe, IP)가 포함된 AIPIM으로 구성되며, AIMAG라는 
고정밀 플럭스게이트 자력계 세트가 포함된다[13]. 현재 인증모형(engineering qualification 
model, EQM) 개발이 완료된 상황이며, 이를 기준으로 IAMMAP-PSR 버전이 개발될 예정이
다. Fig. 4는 페리지 사운딩 로켓에 탑재될 IAMMAP의 구성도를 보여주고 있다. 기존 위성용 

 
Fig. 4. Ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe perigee 

sounding rocket (IAMMAP-PSR) electronics configuration. AIMAG, adaptive in-phase 

magnetometer; AIPIM, advanced impedance probe for ionospheric monitoring; LVPS, low 

voltage power supply; LP, langmuir probe; IP, impedance probe. 
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버전과는 자료 전송 방식이 달라 1553B 및 채널링크 통신을 위한 모듈 등이 생략되었으며, 
전원 인가 방식은 동일하다. 

 

3.2.1 AIPIM(advanced impedance probe for ionospheric monitoring) 

3.2.1.1 Langmuir probe 
LP는 Langmuir & Mott-Smith에 의해 발명됐으며, 플라즈마 진단에서 가장 간단하면서 강

력한 도구이다[14]. V-2 로켓에 처음 탑재되어[15], 그 유효성이 입증되면서 많은 사운딩 로
켓 임무와 위성에 탑재되기 시작했다. 외부에 노출된 금속 프로브에 전압을 스윕(sweep)하면 
플라즈마를 구성하는 하전입자들이 표면으로 수집되는데, 이때 발생하는 움직임에 따라 전류
가 발생하고 이를 측정하여 플라즈마의 특성을 측정할 수 있다. Fig. 5와 같이 일반적인 I–
V(current-voltage) 곡선의 해석을 통해 전자 및 이온의 포화영역, 비행체 전위(spacecraft 
potential) 등을 유도할 수 있고, 각 영역에 대한 특성 방정식을 이용하여 플라즈마의 밀도와 
온도를 유도하게 된다. IAMMAP의 경우 Guard ring + Disk-type의 형태를 채택하여, 전기장
의 왜곡을 방지하였으며, 연구소에 보유하고 있는 우주 플라즈마 챔버를 이용하여 프로브의 
보정을 진행하였다[16]. 

Fig. 5. Analysis of plasma experiment using langmuir probe. (a) I–V curve obtained via LP, 

(b) linearity between grid voltage & plate current with plate voltage at a 10 Hz sweep 

frequency, (c) electron number density, (d) plasma temperature. 
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IAMMAP의 LP에서는 MCU(micro controller unit) 내부의 DA(digital to analog) 컨버터를 
사용하는 DMAC(direct memory access controller)와 프로그램 가능한 칩인 WG(waveform 
generator)을 이용하여 전압 스윕 형상을 결정하게 된다. 이 두 가지 방식은 MUX(multiplexer)
를 통해 채널을 선택하게 되며, 이후 프로브를 통해 플라즈마 전류를 측정할 수 있도록 회로
를 구성하였다. 

 

3.2.1.2 Impedance probe 
LP를 단독으로 사용하기엔 극복해야 할 몇 가지 사안이 존재하는데, 크게 전극 표면의 오

염과 위성 표면적 문제가 있다. 이 두 가지 문제는 플라즈마의 밀도와 온도가 유도되는 I–V 
곡선을 왜곡하고, 이에 따라 잘못된 물리값을 제공할 위험성이 있다[17,18]. 따라서, 위의 제
한 사항을 받지 않는 IP를 함께 구성하여 플라즈마 임피던스를 측정하는 것이 IAMMAP의 큰 
장점이라 할 수 있다. 

IP는 Fig. 6과 같이 주파수를 스윕하여 플라즈마의 임피던스를 스캔하고 상부 혼성 주파수
(upper hybrid frequency, 𝑓 )를 찾을 수 있도록 하며, 이 𝑓 과 밀도 사이의 관계를 통
해 플라즈마 매개변수를 추론하게 된다. 직접 전류를 측정하는 것이 아니기 때문에 비교적 오
염과 표면적 문제에서 자유롭다는 장점이 존재하지만, 안테나나 플라즈마 쉬스(sheath)의 임
피던스 범위가 𝑓 와 겹치지 않도록 조정이 필요하다(약 1–10 MHz). EQM 실험결과를 바탕
으로 15 cm의 모노폴 안테나를 적용하여 전리권 플라즈마 측정에 사용할 수 있음을 확인하
였다[19]. 

 

3.2.2 AIMAG(adaptive in-phase magnetometer) 
플럭스게이트 자력계는 1936년에 처음 발명됐으며[20], 1958년 스푸트니크 Ⅲ에 탑재된 후 

위성에서도 점진적으로 사용되기 시작했다[21]. 전리권 플라즈마를 이해하고 연구하는 데에 
자기장 데이터는 필수적인 요소이지만, 수 nT의 약한 자기장 변화를 관측해야 하므로, 신호 

Fig. 6. Impedance probe (IP) sweeps through frequencies to locate the upper hybrid 

frequency (𝑓 ). It identifies 𝑓  by comparing the output to the background and selecting 

the frequency where the voltage reduction is observed. 
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대 잡음비가 높아야 한다. 일반적인 플럭스게이트 자력계의 성능은 픽업(pick-up) 신호의 위
상이 온도에 따라 민감하게 반응하기 때문에, 극한의 온도 조건에서 신호가 불안정 해지고 출
력 노이즈에 영향을 미치게 된다[22]. 이를 보정하기 위해서 자력계는 온도 변화에 저항할 수 
있는 재료와 회로 디자인을 적용해야 한다. Fig. 7에서 AIMAG를 포함한 IAMMAP의 전체적
인 형상을 보여주고 있다. 

AIMAG에서는 adaptive in-phase라는 온도 변화에 내성이 있는 회로 디자인이 적용되었
다. 새로 고안된 이 회로는 픽업 신호의 위상이 어떻게 변하더라도 동일 위상(in-phase)를 유
지하면서, 안정적으로 신호를 유지할 수 있다[13]. 또한, 교정(calibration) 및 최적화로 분해
능은 1 nT의 고해상도로 구현하고, 노이즈 레벨은 약 150 𝑝𝑇/√𝐻𝑧를 달성하여 요구 사항을 
만족하였으며 정밀하게 자기장 필드를 관측할 수 있을 것으로 생각된다. 본 임무에서는 사운
딩 로켓의 중량을 고려하여 1세트가 탑재될 계획이다[Fig. 7(c)]. 

 

 

Fig. 7. Shape of IAMMAP and mounting on sounding rocket. (a) S-Box, AIPIM & Sensors, 

(b) E-Box, AIMAG & low voltage power supply (LVPS), (c) structure of ionospheric 

anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe (IAMMAP) on sounding 

rocket. AIPIM, advanced impedance probe for ionospheric monitoring; AIMAG, adaptive 

in-phase magnetometer. 
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4. 데이터 획득 및 처리 

본 임무에서는 탑재체와 발사체 간의 통신에 RS-422 시리얼 통신 프로토콜을 사용할 예정이다. 
RS-422은 높은 잡음 내성과 차동 신호 방식을 통해 신뢰성 있는 데이터 전송이 가능하다. 따
라서 외부 노이즈가 많은 환경인 인공위성이나 발사체에 많이 적용된다. 본 임무에서는 RS-
422 프로토콜을 이용하여 탑재체와 발사체가 직접 연결되며, 명령(tele-command, TC)과 상
태정보(state of health, SOH)를 송수신 할 수 있는 채널 라인 및 최대 500 kbps의 속도로 관
측 자료를 전달할 수 있는 고속 데이터 채널이 제공될 것이다. 탑재체의 데이터들은 발사체의 
PCU(payload control unit)를 거쳐 총 6개의 S-band 안테나를 통해 지상으로 전송되고, 지
상에서는 페리지의 추적 안테나를 통해 TLM 수신기에서 받아 DB 서버에 보관하게 된다. 사
용자가 직접 DB에 접근하는 방법도 존재하지만, TmoIP(telemetry over IP) 기능을 통해 
TLM 수신기의 데이터들을 TCP/IP 프로토콜로 사용자에게 바로 전달할 수 있는 방법도 적용
할 수 있다. Fig. 8은 탑재체와 발사체간 연결되는 통신 채널들을 보여준다. 

IAMMAP은 S-Band(115,200 bps)를 통해 TM/TC를 주고 받으며, 명령 수행 및 상태 정보
를 송수신할 수 있도록 설계되었다. 탑재체 유닛의 전류, 온도 등 상태정보를 포함하는 SOH
는 16초 주기(1초 주기로 조정 예정)로 송신되며, 각각 46, 60, 54 bytes(LP, IP, AIMAG)의 한 
개의 패킷으로 구성된다. ST(science telemetry)는 탑재체가 관측한 데이터 중 일부를 송신하
여 전리권 플라즈마 및 자기장의 대략적인 상태를 알 수 있게 된다. LP는 4초마다 64 bytes의 
5개 패킷을 송신하며, 총 136개의 관측 데이터 포인트를 가진다. IP는 관측된 데이터를 등간
격으로 나눠 총 125개의 관측점을 4초마다 64 bytes의 5개 패킷으로 송신한다. AIMAG는 4
초마다 62 bytes씩 6개 패킷을 송신하며, 각 패킷마다 2개의 FGM X, Y, Z축의 데이터를 전송
한다. 하나의 패킷에 12개의 관측점이 포함되므로, 총 72개의 관측점을 얻을 수 있다. 

저속 통신라인을 통한 ST 자료만으로는 플라즈마의 미세변화를 정확하게 추정하기 어렵다. 
이를 해결하기 위해서는 고속으로 데이터를 주고 받을 수 있는 SD(science data) 채널이 필

 

Fig. 8. Configuration of the communication link between launch vehicle and payload. 

GPS, global positioning system; TLM, telemetry; SSR, solid state relay; FCU, flight control 

unit; IAMMAP, ionospheric anomaly monitoring by magnetometer and plasma-probe. 
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요하다. LP의 SD는 센서의 전류와 전압을 각각 2 bytes씩 한 세트로 모두 250개의 포인트로 
구성되며, 2개의 ADC에서 sampling rate(2,500 Hz)에 따라 1초당 최대 10개의 패킷이 생성
될 수 있다. 하나의 패킷 크기(1,018 bytes)를 고려하면 비행시간 약 10분 동안 6.1 MB의 데
이터를 생성한다(10.18 KB/s). IP는 센서에서 관측된 전압만을 2 bytes씩 500개의 포인트로 
한 패킷이 구성되며, 1초에 최대 5개의 패킷을 생성하고 약 10분 동안 3.05 MB의 데이터를 
생성한다(5.09 KB/s). AIMAG는 4개의 ADC가 40 Hz로 동작하기 때문에, 1.525초마다 크기
가 994 bytes인 패킷 3개를 만들 수 있다. 10분간 수신되는 총 패킷의 크기는 약 1.17 MB 정
도이며, 실제 정상 패킷만 고려한다면 약 391 KB의 데이터를 이용할 수 있을 것으로 보인다. 

실제 수신된 데이터는 탑재체의 ADC를 통해 변환된 16진수(Hex) 형태이므로, 이를 센서
에서 측정된 아날로그 값으로 보정해줄 필요가 있다. 프론트엔드 소프트웨어(front-end SW)
를 통해 S-band에서 명령 송수신 및 실시간 모니터링 기능을 구현한 바 있으며, 본 임무에도 
적용할 예정이다. 또한, EGSE SW를 통해 수신된 ADC값을 각각의 유닛 센서의 아날로그 값
으로 자동으로 변환하여 저장할 수 있으며, LP와 IP를 이용한 플라즈마 분석 도구 또한 
python을 이용하여 구현된 상태이다. 

 

5. 요약 및 결론 

사운딩 로켓은 목표하는 고도까지 빠르게 상승하기 때문에 즉각적인 데이터 획득에 용이하
고 개발 비용이 저렴하다는 장점이 있다. 또한, 준궤도 영역에서 전리권 관측을 비롯한 여러
가지 실험 기회를 제공하여 발사체 및 탑재체의 성능 검증에도 이용될 수 있다. 본 연구에서
는 페리지의 사운딩 로켓을 활용하여 중위도 지방의 전리권을 관측하는 과학 임무를 설계하
였다. 이번 임무의 목표 고도는 150 km이며, 이는 Es층과 EEJ의 직접적 및 간접적 관측이 가
능할 것으로 예상된다. 특히, Es층의 관측 확률을 높이기 위하여 유성우가 활발한 기간인 1월 
1일부터 8일 사이를 발사 주간으로 선정하였고, 전리권 활동이 가장 활발한 낮 시간대인 
11:00부터 14:00 사이를 발사 시간으로 결정하였다. 이를 위해 탑재되는 IAMMAP은 본래 
적도 전리권 관측을 목적으로 개발되었으나, 본 연구를 통해 중위도 지역에서도 충분히 전리
권을 관측할 수 있을 것으로 분석하였다. 추후 페리지는 이번 임무에서 획득한 데이터를 바탕
으로 다양한 발사체 신기술을 검증할 계획이며, KAIST 인공위성연구소는 차세대 중형위성 3
호의 우주과학 탑재체 성능을 사전에 확인하고, 현재 개발 중인 IAMMAP FM의 성능 개선에 
반영할 계획이다. 
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on Geochang Station 
Ki-Pyoung Sung†, Hyung-Chul Lim, Man-Soo Choi, Sung-Yeol Yu 

Korea Astronomy and Space Science Institute, Daejeon 34055, Korea 
 

요 약 

한국천문연구원은 인공위성 정밀 궤도 결정, 우주 감시, 우주 측지 등 과학 연구 및 국가적 우주 미션을 수

행하기 위해 거창 SLR(satellite laser ranging) 시스템을 개발하였다. 시스템을 구성하는 여러 서브시스템 

중 하나인 운영 시스템은 다른 서브시스템을 제어하고 관측 알고리즘을 기반으로 수동 및 자동 관측 모드

를 제공하여, 지상에서 인공위성까지의 거리를 계산하는 소프트웨어로써 네트워크 기반의 서버와 클라이

언트 방식으로 개발되었다. 본 연구에서는 운영 시스템의 요구사항을 분석하고, 서버 및 클라이언트 통신

을 위한 개발환경, 소프트웨어 구조 및 관측 알고리즘을 기술한다. 그리고 개발된 운영 시스템을 이용하여 

지상보정 및 측지 전용 인공위성 STARLETTE에 대한 레이저 추적을 통해 취득한 관측 데이터를 처리하여 

ILRS(international laser ranging service) 국제기구에서 배포한 전 세계 SLR 관측소와 거리측정 정밀도를 

비교 분석하였다. 

Abstract 

Korea Astronomy and Space Science Institute (KASI) developed the Geochang satellite laser ranging (SLR) 
system for the scientific research on the space geodesy as well as for the national space missions including 
precise orbit determination and space surveillance. The operation system was developed based on the 
server-client communication structure, which controls the SLR subsystems, provides manual and 
automatic observation modes based on the observation algorithm, generates the range data between 
satellites and SLR stations, and carry out the post-processing to remove noises. In this study, we analyzed 
the requirements of operation system, and presented the development environments, the software 
structure and the observation algorithm, for the server-client communications. We also obtained laser 
ranging data for the ground target and the space geodetic satellite, and then analyzed the ranging precision 
between the Geochang SLR station and the International Laser Ranging Service (ILRS) network stations, 
in order to verify the operation system. 

핵심어: 인공위성 레이저 추적 시스템, 거창 다목적 관측소, SLR(satellite laser ranging) 운영 
소프트웨어 

Keywords: satellite laser ranging system, Geochang Multiple Function Observatory, 
satellite laser ranging (SLR) operation software 
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1. 서론 

인공위성 레이저 추적(satellite laser ranging, SLR) 시스템은 지구 궤도를 순회하고 있는 인
공위성 중 레이저 반사경(laser retro-reflector array, LRA)이 장착된 인공위성을 대상으로 미
리 예측된 궤도 정보 CPF(consolidated prediction format) 또는 TLE(two line element)를 
이용하여 지상에서 인공위성까지의 거리를 센티미터(cm) 수준으로 정밀하게 측정하는 시스
템이다. 지상에서 극초단파 펄스 레이저 발사 시간과 인공위성에 장착된 LRA로부터 반사되
어 되돌아온 레이저의 도착 시간을 측정하여 비행시간(time of flight, TOF)을 계산하고 이를 
바탕으로 지상에서 인공위성까지의 거리를 산출하는 방식이다[1].  

인공위성의 거리 데이터를 제공하는 시스템 중 SLR 시스템은 현존하는 가장 정밀한 거리 
측정 데이터를 ILRS 국제기구에 제공하여 전 세계로 배포하고 있으며, 이는 인공위성 정밀 
궤도 결정, 우주 측지, 지구 과학, 기초 물리학 등 다양한 연구 데이터로 활용되고 있다. 또한, 
SLR 시스템은 지구 궤도에 있는 지구 관측 인공위성 또는 항법 인공위성 시스템(global 
navigation satellite system)의 위치와 궤도 검증 및 보정에도 사용된다[2]. 

국내에서는 과학기술위성 2호(STSAT-2)와 다목적실용위성 5호(KOMPSAT-5)가 LRA를 장
착하여 지구 궤도를 순회하고 있으며, 2020년 2월에는 해양 및 환경 관측을 위한 정지궤도복
합위성 2B호(GEO-KOMPSAT-2B)가 84개의 CCR(corner cube retroreflector)로 구성된 
LRA가 장착되어 발사되었다. 또한, 2035년까지 LRA를 장착한 한국형 위성항법시스템(Korea 
Positioning System, KPS) 8기가 개발 및 발사 계획 중에 있다.  

지구 궤도에 진입한 인공위성의 연료는 임무 수행과 궤도 유지를 위해 대부분 사용되기 때
문에 장기적인 임무를 수행하기 위해서는 연료 관리가 필수적이다. 인공위성 궤도의 기울기, 
경도, 편심이 시간에 따라서 표류하게 되는 다양한 섭동 현상 때문에 주기적으로 궤도 수정 
및 자세를 유지하기 위한 기동을 수행해야 한다. 그러기 위해서는 먼저 인공위성의 정확한 위
치를 파악하는 것이 매우 중요하다. SLR 시스템을 통해 얻은 거리 데이터는 마이크로파 측정
(microwave measurement)을 통해 얻은 거리 데이터에 비해 정밀하기 때문에 SLR 관측소
에서 관측된 데이터를 특정 기간 동안 연속적으로 제공하면 마이크로파 측정보다 더욱 정밀
한 정밀 궤도 결정(precise orbit determination)을 산출할 수 있어 인공위성 운영 수명 단축
을 최소화할 수 있다[3,4]. 

전 세계적으로 ILRS에 등록된 SLR 관측 대상 인공위성은 2024년 5월 기준으로 127개이며, 
LAGEOS, STARLETTE과 같은 측지 전용 인공위성을 포함하여 러시아의 GLONASS, 일본의 
QZSS(quasi-zenith satellite system), 유럽 연합의 GALILEO, 중국의 BEIDOU, COMPASS 
등 GEO(geostationary orbit) 인공위성들이 다수 포함되어 있다. 2024년 5월 기준 2025년까
지 ILRS에 공식적으로 추적을 위한 등록 및 승인된 인공위성은 7개이며, 2032년까지 계획 중
에 있는 인공위성은 16개이다[5]. 또한, SLR 관측소도 이미 전 세계적으로 44개의 관측소가 
있는데도 불구하고 SLR 시스템의 수요도 점진적으로 증가하고 있는 추세이다. 

ILRS 국제기구에 등록된 국내 SLR 시스템은 총 2기로, 세종 SLR 시스템과 거창 SLR 시스
템이다. 세종 SLR 시스템의 경우 2014년 시험 운영을 통해 산출된 관측 데이터를 ILRS 국제
기구에 제공하였고, 검증 절차에 따라 검증된 관측소(validated station)로 승인되었다[6]. 거
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창 SLR 시스템은 현재 시험 관측 중에 있으며, 시험 관측에서 축적된 데이터를 ILRS 국제기
구에 제공하여 2025년까지 검증된 관측소로 승인받는 것을 목표로 진행 중에 있다. 

거창 SLR 시스템을 위한 서브시스템은 추적 마운트, 레이저 시스템, 광학 시스템, 전자 시
스템, 돔 시스템, 운영 시스템으로 구성되어 있다. 그중 본 논문에서는 운영 시스템에 대해 다
룬다. 운영 시스템은 인공위성 레이저 관측에 필요한 서브시스템을 제어하고 데이터를 종합
하여 판단한 후 그 결과를 관측 절차에 반영하며, 관측을 통해 획득한 인공위성의 거리 데이
터를 통합 처리, 저장, 전송하는 시스템이다. 

본 논문에서는 운영 시스템 요구사항과 개발 환경, 소프트웨어 구조와 인공위성 레이저 관
측 절차를 기술하였다. 마지막으로 거창 SLR 운영 시스템을 통해 취득한 시험 관측 데이터와 
ILRS에서 배포한 전 세계 SLR 평균 거리측정 정밀도를 비교한 결과를 제시하였다. 

 

2. 시스템 요구사항 

2000년대 이후로 SLR 기술의 연구 추세는 운영비용 절감, 거리 측정 정밀도 향상, 자동화 
기술, Eye Safety 레이저 사용이다. 그중 많은 관측소에서 거리 측정 정밀도와 리턴율(return 
rate)을 개선하기 위해 많은 연구를 진행해 왔다[7]. 최근에는 이러한 연구와 더불어 시스템 
운영비용 절감을 위한 자동화 기술을 개발하고 적용하는 관측소가 증가하고 있다. 관측 스케
줄링, 궤도 예측과 같은 SLR 운영의 기본적인 기능은 일부 자동화가 되어 있다. 이러한 자동
화 기능을 이용한 결과는 생산성 및 신뢰성 향상, 인력 감소로 발생되는 비용 절감, 높은 수
준의 안전성을 유지하기 위해서이다. 그중 많은 SLR 관측소에서는 일정 수준으로 자동화를 
통합하는 과정을 통해 운영비용을 절감하고 있다. 예를 들어 1990년대에 NASA MOBLAS 관
측소는 일부 자동화를 통해 인력을 4명에서 1명으로 줄여 운영비용을 절감하였지만, 운영 효
율성은 더욱 증가되었다[8]. 끊임없는 자동화 연구와 개발 끝에 스위스 zimmerwald, 호주 
Mt. stromlo 관측소에서는 높은 수준의 자동 운영 시스템(full automated operation system)
을 운영하고 있으며, 최근에도 독일 SOS-W(satellite observing system-wettzell), 미국 
NASA SGSLR(space geodesy satellite laser ranging), 러시아 토치카(tochka)와 같이 자동 운
영 시스템을 개발하고 적용하는 사례가 증가하고 있다[9,10]. 

거창 SLR 운영 시스템을 구성하는 하드웨어 인터페이스, 소프트웨어 통신, 데이터 실시간 
처리, 데이터 실시간 모니터링 등 많은 프로세스 처리로 인한 시스템 부하를 최소화하여 발생
할 수 있는 문제를 사전에 방지하기 위해 네트워크 기반의 다중 분산 컴퓨터 처리 방식으로 
구성하였다. 또한, SLR 기술의 연구 추세에 따라 운영자에 의해 서브시스템을 제어하고 관측 
절차에 따라 수동적으로 운영하는 수동 관측 모드와 운영자의 제어 없이 각종 센서 정보와 
서브시스템의 상태를 모니터링하고 관측 알고리즘에 따라 자동적으로 운영하는 자동 관측 모
드를 지원해야 한다. 자동 관측 모드를 위해서는 서브시스템의 상태 정보, 각종 센서 정보를 
실시간 수집하여 관측 알고리즘에 반영되어야 하며, 다양한 예외 상황 발생 시 상황에 따라 
대기 또는 정지할 수 시스템이 요구된다. 
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3. 개발환경 

3.1 하드웨어 개발 환경 

운영 시스템의 하드웨어는 총 5대의 다중 분산 컴퓨터 형태로 구성되어 있다. 분산 컴퓨터
의 장점은 시스템 간의 영향이 적어 유지보수가 용이하고 분산화로 인한 네트워크 트래픽
(traffic)을 줄일 수 있어 부하의 균형을 맞출 수 있다. 분산된 운영 컴퓨터는 서브시스템, 감
시 카메라, GPS(global positioning system) 등 다양한 서브 하드웨어 구동을 위한 인터페이
스 제공과 알고리즘이 포함된 구동 소프트웨어를 지원하는 역할을 한다. Fig. 1은 운영 시스템
의 하드웨어와 소프트웨어 구성 다이어그램을 나타내며, 각 컴퓨터에 설치된 서버와 서브 하
드웨어와의 연결 정보를 나타내고 있다. 운영 시스템의 컴퓨터는 돔/망원경 컴퓨터, 운영자 
컴퓨터, 레이저/시각 컴퓨터, 사이트 제어 컴퓨터, SLR/AO 컴퓨터로 소프트웨어 연관성과 하
드웨어 인터페이스에 따라 구분되며, 그 중 자동 관측 모드에 활용되는 서버는 노란색 박스로 
별도 표시하였다. 운영 시스템은 호스트와 직접 통신을 위한 직렬 통신(serial commu- 
nication), CAN(controller area network) 통신을 일부 지원하지만 대부분 이더넷(ethernet) 
통신 방식으로 구성되어 있다. 이는 양방향성 방식의 데이터 전송과 통신의 신뢰성, 다수 연
결의 동시적 처리가 가능한 다중 처리 기능을 위해서이다. 이러한 방식으로 인해 각 컴퓨터는 
고유의 논리 주소를 바탕으로 외부 장치와의 데이터 전송 및 제어 명령에 활용할 수 있다. 

 
 

 
Fig. 1. Configuration diagram of hardware and software in operation system. UPS , uninterruptible power supply; SLR, satellite 

laser ranging; GPS, global positioning system; OTA, optical tube assembly, Mets, meteorological data; VCP, virtual control panel.
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3.2 소프트웨어 개발 환경 

거창 SLR 운영 소프트웨어는 한국천문연구원과 호주 EOSSS(Electro Optics Systems Space 
Systems)사의 공동 개발로 진행되었다. 독자적으로 개발된 서브시스템의 하드웨어에 대한 제
어, 그와 관련된 인터페이스 등 서로 간의 연관성이 적은 서버와 핵심 알고리즘에 대해서는 
소스코드 제공이 아닌 라이브러리 형태로 상호 간의 협력이 진행되었다. 개발 도구는 C++ 
프로그래밍 언어와 비주얼 스튜디오(visual studio)을 사용하여 컴파일러(compiler)가 호환되
도록 개발 환경을 구축하였다. 

소프트웨어 개발 방법론에는 폭포수, 프로토타입, 프로세스 지향, 데이터 지향, 객체지향, 
나선형 등 다양한 개발 방법론이 있다. 거창 운영 시스템의 소프트웨어는 공동 개발 환경 및 
효율성을 고려하여 CBD(component based development) 방법론을 채택하여 개발되었다. 
CBD 방법론은 독립적인 기능을 수행하는 컴포넌트 기반으로 설계하여 유용성, 확장성, 유지
보수 용이성, 재사용성을 높인 방법론이다. 개발된 운영소프트웨어는 약 40개의 컴포넌트로 
구성되어 협업이 가능한 최소한의 단위까지 구분하였고, 필요에 따라 컴포넌트를 연결해서 
사용할 수 있도록 하였다. 거창 운영 시스템에서는 컴포넌트를 서버로 정의하였다. 결국, 시
스템 규모가 크고 복잡한 구조를 가지는 소프트웨어를 각 기능별 서버로 설계하여 상호 간 
독립적으로 개발이 가능하여 소프트웨어 개발 시간 단축과 서버를 이용한 시스템 통합이 용
이하게 설계하였다. 

 

4. 소프트웨어 구조 및 관측 알고리즘 절차 

소프트웨어 구조 패턴에는 계층화 패턴(layered pattern), 브로커 패턴(broker pattern), 모
델 뷰 컨트롤 패턴(model view controller pattern), 파이프 필터 패턴(pipe and filter pattern) 
등 특정한 규칙과 템플릿의 집합으로써 일관성을 높이고 코드를 개선하거나 원활한 유지 보
수를 위한 목적으로 적용된다. 거창 운영 소프트웨어는 다수 분산된 서브시스템과 하드웨어 
자원을 공유하고자 서버 및 클라이언트 패턴(server & client pattern) 구조로 설계되었다. 운
영 소프트웨어를 이루고 있는 다수의 서버가 IP 주소 및 포트 번호와 같은 네트워크 정보를 
통해 ethernet이 연결된 다른 서버에 데이터를 제공하거나 제공받을 수 있다. 즉, 하나의 서
버는 데이터를 제공하는 서버 또는 데이터를 제공받는 클라이언트가 되어 다른 서버와의 데
이터를 공유할 수 있다. 이렇게 ethernet 방식을 통해 다른 서버에 접근하기 위해서는 데이
터를 공유하고자 하는 서버 정보를 사전에 미리 알고 있어야 한다. 운영 시스템에서 이러한 
네트워크 서비스를 제공하는 서버가 dispatcher이다. Dispatcher는 운영 시스템의 모든 컴퓨
터에 설치되어야 하며, 백그라운드(background) 프로세스 방식으로 동작되어 항상 모든 서
버가 접근이 가능하다. Dispatcher처럼 모든 서버가 활용하는 특정 응용 서비스를 핵심 서비
스(core services)라 하고, 서브시스템의 데이터를 이용하여 관측 알고리즘을 처리하는 서버
를 핵심 서버(core servers)라고 한다. 핵심 서비스는 운영 컴퓨터에 설치된 서버를 지원하는 
서비스로 dispatcher, machine manager가 있다. Machine manager는 서버 구동을 제어하
고, 운영 컴퓨터에 WOL(wake on lan) magic packet을 이용하여 원격 관측 모드를 지원한다. 
핵심 서버는 SLR application 서버와 observatory 서버로 이루어져 있고, 핵심 서비스와 핵
심 서버에 대한 설명은 4.1–4.4에서 기술한다.  
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거창 운영 소프트웨어에서는 서버 또는 클라이언트와의 통신을 위해 Fig. 2와 같은 절차가 
요구된다. 이때 서버들 간의 내부 통신은 DML(device meta language)을 기반으로 하며, 소
켓 통신을 통해 이루어진다. Fig. 2에 따른 내부 통신 절차는 다음과 같다. ① 데이터를 요청하
고자 하는 서버는 dispatcher에게 클라이언트의 네트워크 정보를 요청한다. ② Dispatcher는 
authentication 서버를 통해 접근 권한을 확인 후 ③ Configuration 서버로부터 클라이언트 
네트워크 정보를 얻는다. ④ 이 정보는 요청한 서버에게 전달된다. ⑤ 이를 바탕으로 서버는 
클라이언트에 연결을 요청하고 ⑥ 그에 대한 응답이 오면 ⑦ 명령을 전달한다. ⑧ 최종적으로 
명령받은 내용에 대한 응답으로 통신을 마무리한다. 이 절차는 하나의 트랜잭션(transaction)
을 의미하며, 운영 시스템 내 서버들 간 통신에만 사용된다. 하드웨어와의 통신은 구성된 인
터페이스 방식에 따라 달라진다. 

거창 SLR 관측 알고리즘은 준비 단계, 관측 단계, 데이터처리 단계를 거쳐 최종 산출물을 
ILRS 국제기구에 제공한다. Fig. 3은 거창 SLR 운영 시스템의 소프트웨어 아키텍쳐(archi-
tecture)로 운영 시스템 관점에서의 서버와 서버들 간에 전송되는 데이터 및 관측 알고리즘을 
나타내고 있다. 여기서, 회색은 핵심 서버를 의미하며 파란색은 핵심 서버를 제외한 서버를 
나타내고 있다. 살구색은 서버와 별개로 독립적인 유틸리티(utility)를 의미하며, 녹색은 운영
자를 위한 클라이언트 GUI(graphic user interface) 프로그램이다. 

이러한 소프트웨어 아키텍쳐를 바탕으로 이전에 언급된 것과 같이 3단계를 통해 인공위성 
관측 알고리즘을 수행한다. 첫 번째 준비 단계로 ① 한반도 상공을 지나가는 인공위성 중 반
사경이 장착된 인공위성을 대상으로 ILRS 국제 데이터 센터 CDDIS(crustal dynamics data 
information system) 또는 EDC(EUROLAS data center)에 FTP(file transfer protocol)로 접
속하여 미리 계산되어 공개된 인공위성의 좌표 정보 CPF 또는 TLE을 이용한 인공위성 위치 
를 예측한다. 이때 사용된 CPF 예측 정확도는 20 nsec 범위 내에는 90% 정도이며, 100 nsec 

 
Fig. 2. Internal communication procedures between server and client. 
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범위 내에서는 99% 정확도를 갖는다[11]. ② 클라이언트 프로그램에서 각 서버를 점검한 정
보를 바탕으로 동작 정보를 확인한다. 클라이언트 프로그램은 서버와의 관계, 준비 상황에 따
라 각 서버의 동작 정보(enable 또는 disable)를 결정한다. 동작 정보의 enable은 시스템이 
정상적으로 운영될 준비가 된 상태를 의미하고, disable 상태는 시스템이 정상적으로 운영할 
준비가 되지 않은 상태를 말한다. 이러한 동작 정보는 다른 서버에 영향을 끼친다. 예를 들어, 
광학 망원경을 제어하는 telescope 서버가 disable 상태라면 레이더를 제어하는 radar 서버
는 enable되지 않는다. 이런 경우에는 telescope 서버가 enable 되어야 radar 서버도 
enable 가능하다. 그 이유는 인공위성을 추적하기 위한 광학 망원경이 준비되어야 광학 망원
경의 위치 정보와 동기화되어 운용되는 레이더 역시 준비가 가능하기 때문이다. ③, ④ 이러
한 서버와의 관계들을 고려하여 서버 모두 enable 상태라면 운영자에 의해 생성된 관측 스케
줄과 동작 정보를 schedule 서버에 전달된다. ⑤ 외부 센서로부터 얻은 날씨 정보와 적외선
(infrared ray, IR) 카메라 정보를 바탕으로 관측 여부를 판단하여 광학 망원경과 미러를 보호
하고 있는 돔과 미러 커버(mirror cover)를 개방한다. ⑥, ⑦ 다운받은 CPF을 바탕으로 
UTC(universal time coordinate) 시간에 따른 방위각(azimuth)과 고도각(elevation)으로 이
루어진 스케줄을 생성한다. 

 
Fig. 3. Software architecture and observation procedure of operation system [3]. ILRS, international laser ranging service; UPS , 

Uninterruptible Power Supply; SLR, satellite laser ranging; IR, infrared ray. 
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두 번째 관측 단계로 ⑧ 생성된 스케줄에 따른 시간과 위치 정보를 광학 망원경을 제어하
는 telescope 서버로 전달하여 인공위성의 위치 추적과 동시에 인터로크(interlock) 상황을 
확인한다. Interlock 상황이란 서브시스템의 오류, 운영자에 의한 시스템 제어, 날씨 문제로 
인해 레이저 발진이 멈춰야 하는 상황을 말한다. 예를 들어 비를 감지하거나, 광학 망원경과 
돔의 misalignment 상황이 감지되는 경우가 이에 해당된다. ⑨ Interlock 상황이 아니라면 레
이저를 발진시킨다. ⑩, ⑪ 인공위성 추적 영역에 광학 망원경과 동기화된 레이더에 의해 비행
체가 검출될 경우, 비행체 감시 카메라에 의해 검출된 비행체, 새, 구름 등이 검출되면 레이저
만 자동으로 interlock 서버에 의해 일시적으로 레이저 발진을 멈추게 된다. 위험 요소가 모
두 제거되면 레이저는 자동으로 발진된다. ⑫, ⑬ 사전에 계산된 인공위성의 예측 TOF와 실제 
관측된 TOF의 잔차(residual)를 계산하고 그 결과를 저장한다. 

세 번째 데이터 처리 단계로 ⑭, ⑮ 관측 residual 데이터를 이용하여 다항식 근사 보간법 
(polynomial fitting interpolation)과 제곱평균제곱근(root mean square, RMS) 바탕으로 노
이즈를 제거한 최종 산출물을 생성한다. 

 

4.1 Dispatcher 

거창 SLR 관측을 위한 서버는 일반적으로 지정된 컴퓨터에 설치되어 운용되지만 운영의 
유연성과 확장성을 높이기 위해 다른 컴퓨터로 서버의 이동, 추가, 삭제가 쉽게 가능하도록 
설계되었다. 이러한 환경에서 서버가 실행되고 있는 위치를 네트워크를 통해 동적으로 기록
하는 서비스가 dispatcher이다. 모든 서버와 클라이언트 어플리케이션은 DML 식별 규칙을 
사용하면 dispatcher를 통해 다른 서버의 실행 위치를 알 수 있기에 각 서버들은 네트워크 
위치를 알 필요가 없다. 따라서, 데이터 무결성(integrity)을 유지하고 서버의 변화(이동, 추가, 
삭제)가 발생해도 자동으로 관리되어 자동 관측 모드에서도 용이하게 사용된다. 결국, 
dispatcher는 실행되는 서버의 위치를 동적으로 저장하고 접근하고자 하는 서버의 네트워크 
정보를 전달하는 역할을 한다. 

 

4.2 Machine Manager 

여러 컴퓨터에서 운영되는 다중 분산 시스템으로 dispatcher와 동일하게 machine 
manager는 모든 제어 컴퓨터에 설치되는 핵심 서비스이다. 이 서비스는 해당 컴퓨터에 실행
되고 있는 서버의 시작과 정지를 제어하며 수동 및 자동 관측 모드에서 핵심 서버로부터 명
령을 전달받아 각 서버의 동작을 제어한다. 예를 들어 무정전 전원 정치(uninterruptible 
power supply, UPS)에 전압이 낮거나 용량 부족한 문제가 발생하면 UPS 서버에서 이를 감
지하고 이 정보는 observatory 서버로 전달된다. 그러면 observatory 서버는 machine 
manager에게 모든 서버를 중단시키는 명령을 전달하여 운영되고 있는 모든 서비스가 정지
된다. 또 다른 기능은 로컬 관측소가 아닌 원격 관측소에서 관측 시 사용된다. Machine 
manager는 원격 컴퓨터의 WOL magic packet을 UDP(user datagram protocol) 통신 방식
을 통해 제어할 수 있다. 이것은 일반적인 원격 네트워크에서는 서브넷(sub-net) broadcasts
를 사용하여 수행하는데 이 경우 magic packet이 관측소 라우터로 전송되어 운영 컴퓨터로 
포트 포워드(port forward)가 가능하다. 따라서, 만약 정전으로 인해 시스템이 중단 후 전원
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이 복구되면 원격 컴퓨터에서는 machine manager의 WOL 기능을 이용해 모든 운영 컴퓨
터를 동작시킬 수 있어 원격 환경에서 유용하게 사용된다. 

 

4.3 SLR Application 서버 

운영 시스템에서 SLR application 서버는 광학 망원경을 제어하는 telescope 서버, 레이저
를 제어하는 laser 서버, 돔을 제어하는 dome 서버, 레이더를 제어하는 radar 서버, IR 영상
을 이용해 비행체를 탐지하는 aircraft detection 서버, 시간 측정기를 제어하는 timing 서버 
등 SLR 관측과 밀접하게 관련된 서버를 제어하는 핵심 서버이자 인공위성으로부터의 반사된 
신호 분석, 위성 추적, 스케줄 생성 등 자동 관측 모드와 관측 절차를 수행하는 서버이다. 자
동 관측 모드에서는 레이저, 돔, 망원경과 같은 위험 요소가 큰 서브시스템으로부터 인명 피
해가 발생하지 않도록 안전한 운영이 요구된다. 자동 관측 모드에서 SLR application 서버가 
운영자에 의해 실행된 상태라면 이전에 언급한 관측 알고리즘 절차에 따라 자동으로 운용되
기 때문에 이런 경우 위험 요소가 높은 서브시스템의 동작으로 인명 피해가 발생할 수 있다. 
예를 들어 광학 망원경 부근에서 작업하는 엔지니어를 확인하지 못한 운영자에 의해 자동 관
측이 진행될 경우 광학 망원경의 동작으로 인해 인명 피해가 발생할 수 있다. 따라서, 일시적 
레이저를 멈출 수 있는 interlock 서버와 별개로 레이저를 포함한 광학 망원경, 돔 등 위험 요
소가 존재하는 서버들로부터 정보를 제공받아 각 서버를 제어 및 관리하는 역할을 수행한다. 

 

4.4 Observatory 서버  

Observatory 서버는 시스템 상태를 모니터링, 관리하는 서버로써, 서브시스템 상태와 날씨 
정보를 실시간으로 확인하여 관측 여부를 판단하는 서버이다. Camera 서버, UPS 서버, radar 
서버, METs 서버, cloud sensor 서버, full sky monitor 서버로부터 데이터를 수집하여 그 결
과를 SLR application 서버와 공유하고 운영자에게 정보를 제공한다. 만약 자동 관측 모드 
작동 중에 비가 검출되면 observatory 서버는 즉시 자동 스케줄을 정지하고, 광학 장비를 보
호하기 위해 미러 커버와 돔을 닫는다. 일반적인 제어는 SLR application 서버를 통해 제어
되지만 관측 중에 발생한 긴급 상황에서는 별도의 긴급 제어 명령을 통해 돔, 망원경, 자동화 
스케줄을 제어할 수 있다. 하지만 관측 중에 발생한 긴급 상황이 아니라면 독립적인 명령을 
수행하지 않고 SLR application 서버에 의해 제어된다. 

 

4.5 자동관측 및 예외상황 

운영자의 관여 없이 자동 관측 모드를 위한 운영 시스템은 장비 보호와 인명 피해 방지를 
위해 실시간 관측 가능 여부 판단이 중요하다. 이러한 판단에는 주로 날씨 정보와 지향 방향
의 비행체 정보가 이용된다. 거창 SLR 운영 시스템에서 자동 관측 여부를 판단하기 위한 날
씨 데이터는 총 4개의 센서로부터 획득한다. 온도, 습도, 압력, 비, 가시성, 이슬점, 풍속 및 
풍향과 같은 날씨 정보를 수집하는 METs 센서, 상공의 카메라 영상을 수집하는 하늘 감시 
카메라, 비를 감지하는 강우 센서, 구름을 감지하는 구름 센서로 구성되어 있다. 운영 시스템
은 사전에 운영자에 의해 설정된 센서의 임계값(threshold)을 이용하여 관측 가능 여부를 판
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단한다. 그 중 하늘 감시 카메라는 운영 시스템과 별도의 상용 이미지 프로그램에서 처리되어 
수동 관측 모드에서만 사용된다. 모든 날씨 데이터는 observatory 서버로 데이터가 전달되고, 
observatory 서버는 각 센서로부터 획득한 데이터를 바탕으로 자동 관측 여부를 판단한다. 
만약 강우 센서로부터 감지되면 observatory 서버는 즉시 긴급 상태로 전환되어 돔과 미러 
커버를 즉시 닫고 비가 멈출 때까지 기다리며 지속적으로 센서 데이터를 모니터링하여 관측 
가능 여부를 판단한다. 구름 센서는 주변 온도, 이슬점, 풍속, 습도, 하늘 밝기 정보를 제공하
여 운영 시스템의 관측 시작과 중지 결정에 영향을 끼친다. 구름 센서의 주요 목적은 구름 여
부를 모니터링하여 관측할 수 있는 범위를 결정하기 위함이다. 그 이유는 구름에 의해 레이저 
에너지가 대부분 손실되기 때문에 관측 상공에 구름 커버리지(coverage)가 높으면 관측이 어
렵기 때문이다[13].  

거창 SLR 시스템의 자동 관측을 위한 날씨 데이터와 함께 관측 지향 방향의 비행체를 감시
하는 비행체 감시 레이더와 카메라 영상도 활용된다. 비행체 감시 레이더는 광학 망원경과 지
향방향을 동기화하여 관측 영역의 비행체를 감시하는 용도로 활용되며, 광학 망원경이 지향
하는 방향에 위험 요소 즉, 비행체가 감지되거나 레이더와 위치 지향성이 동기화가 되지 않았
을 경우에는 interlock 서버에서 레이저 발진을 일시정지 후 위험 요소가 제거되면 자동으로 
레이저가 발진된다. 비행체 감시 카메라는 aircraft camera 서버에서 IR 이미지를 획득한 후 
aircraft detection 서버를 통해 비행체 감지 여부를 판단한다. 비행체 또는 짙은 구름이 감지
될 경우 레이더와 마찬가지로 interlock 서버를 통해 레이저가 제어된다.  

자동 관측 모드 절차는 4절에서 언급한 관측 알고리즘 절차와 크게 다르지 않다. 다만, 수
동 관측 모드의 경우 운영자에 의해 상황을 판단할 수 있지만 자동 관측 모드에서는 운영 시
스템에서 상황 판단을 해야 하기 때문에 관측 예외 상황에 대한 절차가 필요하며, 이는 Fig. 4
에 나타내고 있다. 자동 관측 모드에서 관측에 영향을 끼치는 가장 중요한 정보는 날씨 요소 
중 비 여부, 풍속, 습도, 가시성, 이슬점 및 구름 여부이다. 이러한 날씨 요소가 사전에 운영자
가 설정한 임계값을 초과하면 미러 커버와 돔을 닫고 광학 망원경을 초기 위치로 보낸 다음 
대기하게 된다. 안전상에 이유 또는 기계에 중대한 문제가 발생한 경우에도 돔과 미러 커버를 
닫고 관측 절차는 모두 중단된다. 날씨 요소로 인한 관측 중단은 대기 상태로 관측 중단 요소
가 변화하면 다시 자동관측을 수행하지만, 시스템 문제로 인해 발생되는 관측 중단은 운영자
의 개입이 필요하기에 자동관측 중지 상태가 된다. 관측 중지 및 레이저 발진이 중단되는 상
황은 비행체 감지, 미러 커버 상태, 광학 망원경 관측 정지, 광학 망원경과 동기화되지 않은 
돔과 레이더, 하드웨어 고장, 통신 장애에 따라 발생한다. 자동관측 예외 상황에 대해서는 
Fig. 4에 상세히 나타내고 있다. 

 

5. 시험 관측 데이터 결과 

거창 SLR 시스템은 현재 시험 운영 중에 있으며, 개발된 운영 시스템을 이용한 거리 측정 
데이터를 ILRS 국제기구에 배포된 전 세계 지상보정 및 측지 전용 인공인공 거리 측정 데이
터와 비교하였다. 그 이유는 ILRS 국제기구에서 시스템 성능 기준은 지상보정과 LRA로 이루
어진 측지 전용 인공위성에 대한 single-shot RMS로 결정하기 때문이다. 
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거창 SLR 시스템의 지상보정은 광학 망원경의 IVP(invariant virtual point)로부터 약 37 m 
정도 떨어진 외곽에 1개의 CCR를 설치하고 레이저를 이용하여 IVP로부터 CCR까지의 거리
를 측정하면 케이블 지연, 광 경로 및 시스템 신호 처리를 포함한 시스템 전체의 지연 시간을 
추정할 수 있다. 이 추정값은 관측소에서 인공위성까지의 거리를 계산할 때 시스템 지연 시간
으로 사용되며, 시스템 성능 지표로도 사용된다. 

Fig. 5와 Fig. 6은 거창 SLR 운영 시스템을 통해 획득한 지상보정 및 STARLETTE 인공위성
의 관측 데이터로, x축은 시간, y축은 잔차를 의미한다. 여기서, 잔차는 시간에 따른 실제 관
측된 TOF와 사전에 계산된 예측 TOF의 차로 짙은 점선이 관측 대상으로부터 반사된 신호를 
의미하고, 그 외에는 노이즈 신호이다. 개발된 거창 SLR 운영 시스템을 이용한 거리 측정 데
이터를 분석한 결과 지상보정 거리 측정 정밀도는 3.1 mm, STARLETTE 인공위성의 거리 측
정 정밀도는 10.3 mm 수준이다. 분석된 거리 측정 데이터의 객관적 판단을 위해 전 세계 
SLR 시스템의 지상보정 및 STARLETTE 인공위성의 거리 측정 정밀도를 분석하였으며, 이는 
Fig. 7과 Fig. 8에 나타내고 있다. 2023년 4월부터 2024년 3월 기준으로 전 세계 지상보정 거
리 측정 정밀도 평균 RMS은 8.7 mm, STARLETTE 인공위성은 12.5 mm이다. 거창 SLR 운영 

 
Fig. 4. Exception situation procedure for automatic operation [12]. UPS , uninterruptible 

power supply. 

Fig. 5. Residual result of ground calibration. x: time, y: residual (nanosecond). 
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Fig. 7. GC performance based on on-site processing statistics (April 1, 2023 through March 

31, 2024). GC, ground calibration; RMS, root mean square. 
 

 
Fig. 8. STARLETTE performance based on on-site processing statistics (April 1, 2023 

through March 31, 2024). RMS, root mean square. 

 
시스템을 이용한 지상보정 및 STARLETTE 인공위성 거리 측정 정밀도는 전 세계 평균 거리 
측정 정밀도보다 정밀한 수준으로 확인되었다. 지상보정의 경우 ILRS 국제기구에 데이터를 
제공한 38개 관측소 중 10번째로 정밀한 결과이지만, STARLETTE 인공위성 거리 측정 정밀
도 결과는 22번째의 정밀도를 보이고 있다. 이는 레이저, 광학계, 전자계에 기인하기 때문에 
레이저 출력 개선, 광축 미세 정렬, 광학 클리닝 등 시스템 개선 작업을 통해 거리 측정 정밀
도를 높일 계획이다. 

 

6. 결론 

한국천문연구원은 과학 연구 및 국가적 우주 미션을 수행하기 위해 거창 SLR 시스템 개발하
였으며, 현재 시험 운영을 진행해오고 있다. 본 연구는 거창 SLR 시스템 중 운영 시스템 개발 

Fig. 6. Residual result of starlette satellite. x: time, y: residual (nanosecond). 
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내용에 대해 기술하였다. 운영 시스템은 네트워크 기반의 서버와 클라이언트 구조로 개발되
었다. 운영 시스템을 구성하는 약 40여 개 서버 중 핵심 서비스와 서버를 중심으로 운용되며, 
수동 및 자동 관측 모드를 지원한다. 자동 관측 모드에서는 수동 관측 모드와 달리 운영자가 
관여하지 않기 때문에 각종 센서 정보에 의한 예외 상황 발생 시 시스템이 자동 관측 여부를 
판단할 수 있도록 개발되었다. 

개발된 운영 시스템을 이용한 거리 측정 정밀도와 ILRS 국제기구에서 배포한 지상보정 및 
STARLETTE 인공위성의 거리 측정 정밀도를 비교하였다. 거창 SLR 시스템의 관측 정밀도는 
ILRS 국제기구에서 배포한 전 세계 데이터의 평균 정밀도 대비 정밀한 수준이지만, 시스템 
개선 및 시험 운영을 통해 관측 거리 측정 정밀도 개선과 ILRS 국제기구에 검증된 관측소로 
승인받을 계획이다. 
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Aerospace
DALRO

큐브위성과 로켓을 이어주는 발사 서비스

달로 에어로스페이스

큐브위성 발사관 / P-POD / 위성 분리장치

DALRO
Aerospace

본사 대전광역시 유성구 온천로 53, 대양오피스텔 TEL 010 8131 9441 Email dh.yoon@dalro.kr



Imaging Solution for Aerospace

∙ Stitching 공정 기술 기반 대면적 초고해상도 센서 개발
∙ BSI 공정 기술 기반 양자 효율 극대화
∙ 메디컬 및 우주 항공용 내방사선 설계 기술
∙ Dual Imaging 대응 센서 기술
∙ 초고속 광대역 기술

∙ 우주환경 신뢰성 평가 통과
신뢰성 보증 수준 년 년 기준

∙ 항공우주연구원 공동 연구
∙ 중대형 위성 천리안 급 이미지센서 신뢰성 확보
∙ 설계 부터 제조, 평가까지 순수 국내 기술 기반

국내최초
우주용이미지센서

하이브리드 세계 최초 상용화
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Earth Service

자체 환경위성 개발 (2025. 4Q)

광학 및 레이더 위성영상 발사 및 개발 예정 위성

글로벌 베이스맵 서비스 메탄/탄소 모니터링 탄소 감축량 분석

환경위성 기반의 온실가스 모니터링 및 분석 서비스

CONTEC Earth Service(CES)는 자체 환경위성 개발을 통해 메탄(CH4), 탄소(CO2) 배출을 모니터링하고 분석 결과를 제공함으로써,
환경 및 사회 문제 해결에 기여하고 다양한 탄소배출권 사업 추진으로 지속 가능한 미래 환경과 사회가치를 창출하겠습니다.

환경위성 기반의 온실가스 모니터링 및 분석 서비스
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국내외 위성데이터를 공급하는 글로벌 플레이어
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다목적 실용위성 2, 3, 3A, 5호 광학 및 레이더 위성영상에 대한 글로벌 판매대행사업자로서 국내 및 해외에 위성영상을 공급하고 있으며, 
국내 수요자들의 다양한 요구사항에 부합할 수 있도록 세계적인 위성사업자들과의 파트너쉽 계약을 통해 광학, 레이터 영상 등 다양한 형태의 
위성데이터를 공급하고 있습니다.

£¤¥¦§�¨©¡¢ª�«¬®�¯°±�²³´µ�¶·±�¸�´¹�¥º











DEEP
SPACE
EXPLO-
RATION

With the increasing interest in exploring the Solar System and beyond, there is a growing need for innovative and adaptable 
platforms that can support a wide range of exploration missions. In response to this demand, we present an ultra-compact 
universal platform designed for Solar System and deep space exploration missions. Based on such investigation and future 
planning KAIROSPACE Co., Ltd., decided to start a Deep Space invention Project (DSP) and the first stage is a development 
of Space Trajectory Demonstrator satellite (STD). This platform o�ers a versatile and modular architecture that can accom-
modate various payloads and mission requirements, making it suitable for a diverse array of exploration objectives.

Dimensions: 
Mass:
Payload mass:
Thruster:
BUS voltage:
Life time:
TT&C:
Downlink:
Orientation:

Platform specification

440 x 440 x 330 mm3
~50 kg (Charged)
< 7 kg
Ion hall
18.0 ~ 32.4 V
~ 3 years 
UHF / S-band
X-band
Sun, intertial

w
w

w
.kairo.space

We are a space solution provider based in the Republic of Korea, specializing in small 
and ultra-small satellite systems. 















SpaceSCANeR
Satellite Constellation Architecture for New Concept Surveillance and Reconnaissance

[EO/IR 동시관측, 편대비행광역/연속관측, 큐브위성기술국산화]

미래도전국방기술연구개발사업

긴급대응 광역 감시정찰 큐브편대위성 개발



Leading Innovation Group

오늘을 지키는 기술, 세상을 향한 혁신
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경상국립대학교 407동 606호위성시스템핵심가술연구센터
Tel: +82‐(0)55‐772‐2511   e‐mail: gnu_sctrc@gnu.ac.kr

고신뢰성 저비용 저궤도 위성군 소요 위성시스템 핵심기술 연구센터

- Satellite System Core Technology Research Center (SCTRC) -

(경상국립대학교 미래우주교육센터)

센터장: 박재현 교수

소형위성의 군집 운용을 주로 이용하는 저궤도 위성군 분야는 2040년 전 세계 위성 산업시장의 53%를 차지할 것으로

예상되나, 국가 간 엄격한 기술통제 등으로 한국 내의 관련 기술개발 및 인력은 아직 미흡하다. 이에 대응하기 위하여

2022년 4월 연구재단 지원으로 본 센터가 설립되었으며, 산⋅학⋅연의 유기적 협력체계를 통하여 위성군 위성체의

핵심기술인 위성추진, 우주환경 효과 분석·대응·활용 및 위성용 복합재 구조, 고신뢰성 위성군 제어 기술 연구와

관련분야고급실무인력양성에집중하고있다.

[경상국립대학교미래우주교육센터참여기관구성도]

[경상국립대학교미래우주교육센터교육연구그룹구성]
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