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Abstract  

 The purpose of this study was to present a conceptual design of the 6U micro-satellite system for optical image of 3 
m GSD. An optical camera system with a payload of 3 m GSD image was designed and optimized. The optical system 
has a diameter of Ø78 mm, length 250 mm, and 1400 mm focal length. The requirement and constraints were 
configured for the 6U micro-satellite bus system with the payload. Satisfying the requirement and constraints, the 
subsystems of the 6U bus were designed such as attitude and orbit control, propulsion, command and data handling, 
electrical power, communication, structures and mechanisms, and thermal control subsystem. The mass budget, power 
budget, and communication link budget were also confirmed for the 6U micro-satellite comprising the optical payload 
and the subsystems of bus. To take optical images, a mission operation concept is proposed for the 6U micro-satellite in 
a low-Earth orbit. A constellation comprising many 6U micro-satellites studied in this paper, can provide with various 
data for reconnaissance and disaster tracking. 

초초  록록 

   본 연구는 저궤도에서 3 m급 광학 영상을 획득하기 위한 6U 초소형위성 시스템의 개념설계를 제안
한다. 3 m급 광학 영상을 촬영하기 위한 광학계를 설계하고 최적화한다. 광학계는 구경 Ø78 mm, 길이 
250 mm의 공간 내, 유효 초점거리 1400 mm를 가진다. 이를 탑재할 수 있는 6U 초소형위성의 시스템에 
대한 요구조건과 제한조건을 도출한다. 이러한 조건들을 만족하는 자세 및 궤도제어계, 추진계, 명령 및 
데이터처리계, 전력계, 통신계, 구조 및 메커니즘계, 열제어계를 설계한다. 설계된 광학 탑재체와 COTS 
부품으로 구성된 본체의 서브시스템을 통합하여 6U 초소형위성의 시스템을 완성한다. 전체 시스템의 
질량, 전력, 통신에 대한 버짓 분석을 통해 설계규격을 확인한다. 저궤도에서 광학 영상을 획득하기 위
한 6U 초소형위성의 운용 개념을 제시한다. 이러한 초소형위성을 대량으로 생산하여 위성군을 구축한
다면 감시‧정찰 임무나 재난‧재해 관리에 활용할 수 있다. 

Key Words : Micro-Satellite (초소형 위성), Satellite System Design (위성 시스템 설계), Optical System (광학계), 
Bus System (위성체 시스템), System Budget (시스템 버짓) 
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대학에서 인공위성 시스템 교육을 위한 큐브위성을 최

초로 개발한 이후, 전 세계적으로 초소형위성에 대한 

관심이 증대하고 있다. 영국 Surrey 대학과 SSTL 

(Surrey Satellite Technology Ltd)은 세계 최초로 스
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마트폰을 활용한 PhoneSat을 개발하였다[1]. NASA는 

달 탐사, 심우주 탐사, 심우주 통신, 태양과학 연구 등 

다양한 연구 분야에 대해 10 kg 수준의 초소형위성 50

여기를 활용하고자 한다[2]. 10 m 이하 해상도의 광학 

영상을 활용하여 상업적 서비스를 위한 초소형위성들이 

활발히 개발되고 있다. Planet Labs는 3U 위성 (Dove 

혹은 Flock)을 동시에 100기 이상 위성군 

(Constellation)으로 운용하여, 짧은 재방문 주기에 

3~5 m 급 광학 영상 정보를 제공하고 있다[3]. OHB 

Italia는 7 m 급 광학영상을 확보를 위해서 3U 크기의 

위성 (EAGLET-1)을 개발했다[4]. Hera Systems는 1 

m급 광학 영상을 확보를 위해서 12U 크기의 위성 

(1HOPSat)을 개발 중이다[5].  

국내에서는 2012년부터 큐브위성 경연대회를 통해 

여러 대학에서 초소형위성에 대한 연구가 활발히 수행

되고 있다[6]. 또한, 초소형 위성 관련 국내 스타트업 

회사들이 설립되고 있다. 하지만 국내는 초소형위성 개

발 인력과 산업체가 아직 부족하여, 해외 업체의 검증

된 부품을 구입하여 초소형위성을 개발하고 있다. 따라

서, 국내에서 초소형위성의 설계 및 분석 기술을 독자

적으로 확보하고, 인력을 양성을 통해 초소형위성 개발 

역량을 확보할 필요성이 대두되고 있다. 독자적으로 초

소형위성 시스템을 연구한다면, 짧은 개발 기간과 저렴

한 개발 비용으로 지구 관측 위성을 개발할 수 있다. 

규격화된 큐브위성 플랫폼의 본체 개발 역량은 향후 초

소형위성 시장에서 기술 경쟁력을 확보할 수 있다. 또

한, 위성 영상에 대한 접근 장벽을 낮춰, 과학 연구, 민

간, 산업, 국방 분야에 활용도를 향상시킬 수 있다. 항

공우주연구원에서는 5 m급 광학 영상을 위한 초소형위

성의 국산화를 수행하였다[7].  

본 연구는 국내 최초로 3 m 급 광학 영상을 촬영

할 수 있는 6U 크기의 초소형위성 시스템 설계를 목표

로 한다. 이를 위해 소형화된 광학계를 설계하고, 이러

한 광학계를 탑재한 초소형위성 임무의 요구/제한조건

을 수립하였다. 기초적인 분석을 통해 6U 크기의 초소

형위성 시스템을 설계하였다. 사용자 요구 영상을 획득

할 수 있도록 지원하는 위성 운용 시나리오를 수립하였

다. 또한, 향후 군집위성 임무의 플랫폼으로 활용하고, 

임무 기대 수명을 확장하기 위해 추력기 사용을 고려하

여 시스템 분석을 수행하였다. 

 

초초소소형형위위성성 시시스스템템
 

시시스스템템 요요구구조조건건 및및 제제한한조조건건
광학 영상 획득에 필요한 초소형위성 시스템의 요

구 및 제한조건 수립을 위해, 선행 연구 및 실제 운용 

중인 광학계 탑재 초소형위성에 대한 사례 조사를 수행

하였다. 시스템 설계를 위해, 초소형위성의 군집운용을 

통해 3~5 m 급의 상업적 광학 영상 서비스를 제공하

는 Planet Labs의 3U 초소형위성인 Dove를 벤치마킹

하였다.  

본 연구는 고도 하강 보상을 통한 임무 수명 확보, 

촬영 성능 향상을 위한 위성군 재배치 및 유지 등 궤도 

제어에 필요한 추력기 탑재를 고려한다. 광학 영상의 

품질은 광학계 초점거리와 구경에 영향을 받는다. 초점

거리는 위성의 운용 고도, 이미징 센서의 픽셀 크기, 요

구되는 공간해상도 GSD (Ground Sample Distance) 등

과 관련 있다[7]. 구경은 광량 확보를 위해 최대화할 

필요가 있으나, 초점거리-구경간 기하적 관계와 초소형

위성 내 탑재 가능한 공간제약을 고려해야 한다. 또한, 

위성의 자세 기동 방식을 설계하기 위해, 스캐닝 카메

라, 중력 자세기 카메라, 프레이밍 카메라, 이미징 스펙

트로미터 등 촬영 방식에 따른 영상 품질을 고려할 필

요가 있다[8].  

 

Table 1 System Requirements and Constraints 
PPaarraammeetteerr  VVaalluuee  NNoottee  

SSiizzee  
100.0±10.0 mm ×  

226.3±10.0 mm ×  

340.5±54×38 mm 

6U CubeSat 

standard 

LLiiffeettiimmee  >3 yrs (Decay 4.13 yrs) 
at 420 km  

of altitude 

IImmaaggee    

QQuuaalliittyy  

GSD ~3 m (550 nm) 

Swath >5 km × 5 km 

with airy disc 

radius, 1.2 µm 

NNaavviiggaattiioonn  
<0.1° (3σ) 

<50 m (RMS, 3-D) 

On-board 

process 

AAttttiittuuddee  

CCoonnttrrooll  

Pointing <1.0° (3σ)* 

Slewing >1.0°/sec 

*3-axis 

stabilization 

OOrrbbiitt  

MMaanneeuuvveerr  

Tube <300 m (3σ, TBD) 

Propellant >6 m/s 

ground-

commanded 

RRFF  

CCoommmm..  

TMTC >2.4 kbps 

Mission data >1 Mbps 

link margin  

>6 dB 

DDaattaa  

IInntteerrffaaccee  

CAN-bus, I2C,  

RS-422, UART 

optionally  

SPI 

PPoowweerr    

CCaappaacciittyy  

Generation >8 W 

DoD < 20% 

power margin 

>30% 

MMaassss  <12 kg (Bus < 6 kg) 
mass margin 

>30% 

SSttrruuccttuurraall  

SSaaffeettyy  

Margin of Safety >0 

1st mode > 100 Hz 

launch 

environment 
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Table 1은 3 m급 광학 영상 확보를 위해 필요한 

6U 초소형위성 시스템의 주요 요구조건이다. 고해상도 

광학 영상 획득을 위해 단일 spot 촬영과 목표 대상 주

변 영역 탐색을 위해 다중 spot 촬영이 필요하다. 한 

궤도 주기 내 다중 spot 촬영을 위해 1°/sec 이상의 고

속 기동이 가능해야 한다. 궤도 조정은 임무 기간동안 

고도와 지상 궤적 유지를 위해 수행되며, 기준 궤도에 

대해 300 m 반경 내에 위치하도록 제어를 수행한다. 

실시간 온보드 항법으로 GPS L1 신호를 이용하며, 3차

원 RMS는 50 m 이내여야 한다. 명령 및 데이터처리계

는 하드웨어 간 데이터 통신 인터페이스로 CAN 및 

I2C 통신을 활용하며, 실시간운영체제 (RTOS; Real-

Time Operating System)에서 비행 소프트웨어가 개발

되어야 한다. 원격 통신은 광학 영상 데이터 하향을 위

해 1 Mbps 이상의 S대역 고속 통신을 수행한다. 임무 

기간 동안의 배터리 방전깊이 (DoD; Depth of 

Discharge)는 20% 미만이어야 한다. 약 5분간 동안 

광학 영상 촬영을 위해 궤도 주기 평균 8 W 이상을 생

산해야 한다. 설계된 구조체는 발사체의 진동 및 가속 

환경에서 내부 전장품을 보호하도록, 안전 여유 (MoS; 

Margin of Safety)가 0보다 커야 한다. 

 

시시스스템템 정정의의
본 연구에서 설계하고자 하는 광학계 탑재 초소형위

성 시스템의 구성도는 위성부, 지상 관제부, 발사부로 

나뉜다. 위성부는 광학계 탑재체 (PAY)와 위성체 

(BUS)로 나뉜다. 위성체 서브시스템의 구성은 다음과 

같다.  

 

- 자세 및 궤도 제어계 (AOCS; Attitude and Orbit 

Control Subsystem)  

- 추력계 (PPS; Propulsion Subsystem)  

- 명령 및 데이터처리계 (CDHS; Command and Data 

Handling Subsystem) 

- 전력계 (EPS; Electrical Power Subsystem) 

- 통신계 (COMS; Communication Subsystem) 

- 구조 및 메커니즘계 (SMS; Structures and 

Mechanisms Subsystem) 

- 열 제어계 (TCS; Thermal Control Subsystem) 

 

운운용용개개념념
   단일 지역 및 다중 지역 촬영에 대한 광학 영상 획

득을 목표로 하였다. 광학 영상의 특성 상, 주간에만 촬

영이 가능하다. 촬영 시 대부분의 전장품이 작동하므로 

높은 전력이 소모된다. 따라서, 일반 운용 시 태양 지향

을 통해 충분한 전력 확보가 필요하다. Fig. 7은 초소형

위성의 기본 자세와 촬영 위한 운용 개념을 도식이다. 

 
Fig. 1 Concept of Operations 

 

주간 영역에서 전력 확보를 위해 태양 지향을 통한 

충전을 수행한다. 야간 영역에서는 지구 지향을 통해 

지구 적외선을 활용하여 광학계의 저온 손상을 방지한

다. 또한, 주간 영역 진입 이전 태양 지향에 대비하여 

기동을 수행한다. 촬영 주기에서는 최대 300초 동안 연

속적인 광학 영상 촬영하는 것을 목표로 한다. 필요한 

광학 영상 종류, 품질 및 해상도에 따라 촬영 모드를 

선정하여 수행한다. 

 

급급 영영상상 광광학학계계 시시스스템템
 

많은 인공위성의 광학계로 반사망원경이 채택되고 

있다. 반사망원경은 일반적인 반사망원경 (On-Axis 

Reflector Telescope)과 비축 반사망원경 (Off-axis 

Reflector Telescope)으로 분류할 수 있다. 비축 반사

망원경은 광경로가 겹치지 않으므로 간섭이 없다. 따라

서, 결과 영상의 품질이 좋고, 비점수차 저감 설계를 통

해 일반 반사망원경 대비 비점수차가 줄어든다는 장점

이 있다. 하지만 초소형위성의 제한된 공간에서 광 경

로를 조정하는 경우 경로 변경으로 인해 조리개의 크기

가 줄어든다. 본 연구는 6U 크기의 초소형위성에 탑재

가능한 광학계를 설계하였으며, 비축 설계를 배제한 반

사망원경의 설계안을 제시한다.  

 

망망원원경경 형형태태 및및 보보상상자자 선선정정
일반적으로 반사망원경은 기본적인 카세그레인 형

식을 따르거나 변형 및 개량한 방식의 카세그레인 형식

을 사용한다. 카세그레인 망원경은 오목거울인 주경과 

작은 볼록거울인 부경 2개의 광학 소자로 구성된다. 볼

록거울로 만들어진 부경이 초점거리를 늘리는 역할을 

하고, 주경에서 생기는 수차를 보상하기도 한다. 카세그

레인 망원경은 단색수차 개선을 위해 주경에는 포물면 

거울을 사용하고 부경에는 쌍곡선면 거울을 사용한다. 

포물면 주경을 활용하여 설계된 카세그레인 망원경은 

구면 거울만을 사용하여 제작된 카세그레인 망원경보다 
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성능이 크게 향상된다. 하지만 반사망원경에서 주경은 

가장 크기가 큰 광학 소자이며, 구면 형상이 아닌 형태

로 특수 성형을 하는 것이 큰 난이도를 요구한다. 이를 

극복하기 위해 연구된 슈미트 카세그레인 망원경은 주

경으로 구면 망원경을 사용하고 대신 주경 앞에 비구면 

성형이 된 보상자 (Corrector)를 넣어 입사된 빛을 주

경의 초점에 수렴시킬 수 있다. 구면 수차를 보상하기 

위한 막스토프 카세그레인 망원경은 슈미트 카세그레인 

망원경의 비구면 보상자를 메니스커스 렌즈 (Meniscus 

Lens)로 대체한 것이다. 이러한 메니스커스 보상자가 

막스토프 보상자 (Maksutov Corrector) 이다[9].  

메니스커스 보상자는 렌즈 형상 특성상 대구경의 

렌즈를 제작하기 어렵다. 초소형위성에 탑재되는 작은 

구경의 망원경 설계 시, 비구면 보상자보다 제작이 쉽

고 간단하여 막스토프 카세그레인 망원경이 많이 채택

되고 있다. 또한, 매니스커스 보상자에 코팅을 적용하여 

매니스커스 보상자가 부경의 역할까지 할 수 있도록 변

경할 수 있다.  

 

망망원원경경 설설계계
Planet Labs의 Dove 위성은 구경 Ø91 mm, 길이 

200 mm의 막스토프 카세그레인 형태의 망원경을 탑재

한다[10]. 막스토프 카세그레인 형태의 망원경은 협소

한 공간에서 비교적 우수한 성능을 유지할 수 있으며 

광학 소자의 성형 방식이 대량 생산에 적합하기 때문이

다. Dove 위성의 상세한 검출기 모델은 공개되지 않았

으나, 픽셀 크기 9 um, 11MP의 CCD를 사용한다. 최근 

모델 (PS2)에서는 검출기로 최대 29MP의 CCD를 사용

한다[10].  

본 연구에서는 최대 구경 Ø78 mm, 길이 250 mm

의 공간 안에 Dove 위성과 같은 유효 초점거리 1400 

mm의 망원경을 설계하고자 한다. 상용화된 초소형위성

용 광학계 시스템의 제원을 바탕으로 망원경과 검출기

의 목표 질량은 3 kg 이내, 검출기 및 영상 처리 프로

세서의 소모전력은 10 W 이내를 가정하였다[11-13].  

설계된 망원경은 주경과 부경, 2개의 거울과 제일 

전면부와 마지막 2개의 렌즈로 만들어진 보상자로 구

성된다. Dove 위성의 검출기와 유사한 규격을 가지는 

On Semiconductor의 KAI−11002 모델을 선정하였다

[14]. 상업적으로 많이 사용되는 소재인 BK7을 렌즈 

재질로 적용하였으며, 검출기의 크기를 상면의 크기로 

반영하였다. 이 망원경을 구면 계수만 이용하여 최적화

하였다. Fig. 2는 Zemax와 Code-V를 통해 설계된 망

원경의 단면과 최적설계 전후의 MTF (Modulation 

Transfer Function) 이다. 전 파장 대역에 대해 MTF 

성능이 비약적으로 향상되었다. Table 2는 최적화된 광

학계 구성요소의 특징을 정리한 것이다. 가장 큰 지름

을 가지는 면은 2번 면인 보상자의 뒷면과 3번 면은 

주경이다. 해당 2개 면의 반지름을 최대 구경의 절반인 

39.0 mm로 제한하였고, 이때 1번 면의 반지름은 37.6 

mm이다. 구경과 길이를 변형한 본 연구의 광학계 설계

는 F/#가 15.6으로, F/#가 10인 Dove 위성의 광학계

에 비해 어둡다. 또한, 반화각은 1.5°에서 0.73°로 감소

하였다[15].  

본 연구에서 제안하는 막스토프 카세그레인 망원경은 

광학계의 초소형위성에 탑재 효율성 및 활용도를 높이

기 위해 최대 구경이 감소하였다. 그로 인해, 밝기가 줄

어들고 분해능이 떨어진다. 하지만 전체적인 수차 감소

와 MTF의 비약적인 상승을 통해, 고도 420 km에서 3 

m급 광학 영상 확보를 기대할 수 있다[15]. 향후 검출

기 특성, 공차와 진동 및 우주 열 환경에 의한 변형을 

고려한 광학계 상세 설계와 분석을 수행해야 한다. 

 
Fig. 2 Maksutov Cassegrain Optical System Features with Aperture Diameter Ø78 mm and Length 250 mm [15] 



 3 m급 광학영상 촬영을 위한 6U 초소형위성 시스템 설계 109 
 

Table 2 Characteristics of Telescope with Aperture Diameter Ø78 mm and Length 250 mm [15] 

SSuurrffaaccee  ##  NNaammee  TTyyppee  
YY--rraaddiiuuss  

((mmmm))  

TThhiicckknneessss  

((mmmm))  
SSuubbssttrraattee  

RReeffrraacctt//  

RReefflleecctt  

SSeemmii--DDiiaa..  

((mmmm))  

OObbjjeecctt  - Sphere Infinite Infinite - Refract  

11  ((SSttoopp))  
Lens 1 

Sphere -124.3911 6.3263 BK7/Schott Refract 37.5862 

22  Sphere -128.9602 225.6737 - Refract 39.0000 

33  Mirror 1 Sphere -541.8396 -225.6737 - Reflect 39.0000 

44  Mirror 2 Sphere -128.9602 225.6737 - Reflect 10.1831 

55  Imagine Sphere Infinite 3.0000 - Refract 18.8384 

66  
Lens 2 

Sphere -69.1817 5.0000 BK7/Schott Refract 18.8541 

77  Sphere Infinite 10.0000 - Refract 19.7898 

IImmaaggee  -  Infinite 0.0000 - Refract 21.6766 

 
 

본본체체 시시스스템템
 

본본체체 서서브브시시스스템템
위성체는 광학 영상 촬영에 필요한 요구조건을 만

족하며, 총 질량은 6 kg, 수납 시 크기는 발사관과 기

계적 결합을 고려하여 6U 큐브위성 규격을 만족해야 

한다. Fig. 3은 위성체 서브시스템 구성하는 부품과 각 

구성 요소 간의 전기적 연결을 보여준다. 서브시스템 

사이의 데이터 통신은 병렬통신이 가능한 CAN과 I2C

를 주로 사용한다. GPS 수신기와 S대역 송수신기는 탑

재컴퓨터와 UART, RS-422 등 직렬통신을 수행한다. 

광학계 시스템과 S대역 통신용 안테나 제원을 바

탕으로 자세제어계의 요구조건을 수립하였다. 광학 영

상 촬영 시 1° 이하의 지향 정확도가 요구되며, 자세결

정 정확도는 0.1° 이하여야 한다. 평상 시, 전력 충전을 

위한 태양지향과 RF 통신을 위한 지상국 지향 및 추적

에 대한 요구조건은 5° 이내를 만족해야 한다. 이를 달

성하기 위해 별센서와 정밀 태양센서를 탑재하고자 한

다. 구동기로 고속 자세 기동을 위해 피라미드형으로 

배치된 반작용 휠을 사용한다. 자기장토커는 각속도 안

정화 (Detumbling)와 반작용 휠의 각운동량 감쇠 

(Momentum Dumping)에 활용된다. GPS L1 신호를 이

용한 온보드 항법 정확도는 3D RMS 50 m 이내이다. 

목표 대상에 대한 재방문 주기 변화를 줄이기 위해, 섭

동력에 의한 궤도 변화를 조정해야 한다. 추진계의 추

력기는 부탄을 연료로 하는 가스 추력기 모듈이 활용하

며, 임무 기간 동안 궤도 조정에 필요한 연료와 궤도 

조정에 적합한 추력 크기를 제공해야 한다. 임무 수명 

3년 동안 기준 궤도 유지를 위해 1 mN 이상의 추력 

크기와 6 m/s 이상의 총 연료량을 필요로 한다.  

명령 및 데이터처리계는 위성체의 모든 기능을 일

정에 맞춰 실시간으로 운용하며, 중요 데이터를 관리해

야 한다. 이를 위해, 실시간 운영체제와 프로세서를 포

함하는 탑재컴퓨터, 데이터 저장을 위한 저장소, 그리고 

서브시스템 부품 간 통합을 위한 인터페이스 보드가 필

요하다. 다수의 임무를 통해 궤도 상에서 검증된 큐브

위성용 탑재컴퓨터를 쉽게 확보할 수 있다. 신뢰도와 

위성 체계의 안정성을 위해, 방사선 차폐를 수행한 상

용 탑재 컴퓨터와 통신을 지원하고, 전기적 잡음에 강

한 특성을 가진 CAN 통신을 주 통신 방식으로 활용한

다. 또한, NASA 범용 비행소프트웨어 플랫폼인 cFS 

(core Flight System)을 활용한다.  

전력계의 제어보드는 충전과 각 부품 작동을 위한 

전력 분배를 담당한다. 전력분배 시 부품의 전원규격을 

고려하여, 3.3 V, 5.0 V, 12.0 V의 정격 전압 혹은 배터

리 전압 (7.0-8.2 V)을 공급한다. 각 전원채널은 탑재

컴퓨터의 명령에 의해 차단할 수 있으며, 내부의 보호

회로를 통해 과전류 및 과전압으로부터 부품을 보호할 

수 있다. MPPT (Maximum Power Point Tracker) 충

전 방식에 의해 태양전지판에서 생산된 전력은 배터리

에 충전된다. 광학계 시스템과 본체 서브시스템 부품의 

소비전력을 고려하였을 때, 6U 규격의 몸통 부착형 태

양전지판으로 충분한 전력 생산이 가능한 것으로 분석

되었다. 또한, 질량 당 에너지 효율이 높은 리튬 폴리머 

(LiPo) 배터리를 선정하였고, 배터리 전압은 7.4 V이다. 

 

 
Fig. 3 Bus System Electrical Interface Diagram 
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구조계는 6U 규격의 구조체와 PC104 규격을 고려

하여 부품을 배치하며, 최종 조립안은 구조 해석을 통

해 발사체의 진동 및 가속 환경으로부터 안정성을 확인

해야 한다. 또한, 외벽의 S대역 통신용 안테나의 돌출 

및 UHF 안테나 전개를 위한 장치의 수납 공간을 고려

하여 설계한다.  

열제어계는 작동가능 온도범위가 가장 좁은 배터리

와 추력기에 대해 별도의 능동 열제어 장치를 위한 히

터를 배치하되, 타 부품에 대해서는 추후 열해석을 수

행하여 능동 열제어 장치의 필요성을 확인해야 한다.  

통신계는 S대역에서 광학 영상 데이터에 대해 하

향 통신을 수행하며, UHF 대역에서 상태 정보에 대한 

하향과 지상 명령 상향을 수행한다. 원활한 통신을 위

해 안테나 주엽 방향으로 지향 제어를 수행한다. 

 

본본체체 형형상상 설설계계
Figure 4는 기초 분석을 통해 선정된 서브시스템 

부품이며, 초소형위성의 궤도 운용을 통해 검증된 상용

품 (COTS; Commercial-Off-The Shelf)으로 구성하였

다. Fig. 5와 Fig. 6은 각각 선정된 전장품을 바탕으로 

체계화한 6U 광학계 시스템을 탑재한 초소형위성의 형

상과 전장품 배치를 보여준다. 

 

 
Fig. 4 COTS Components List for 6U Micro-Satellite 

 

 
Fig. 5 Configuration of 6U Micro-Satellite System 

 
Fig. 6 Components on 6U Micro-Satellite System 

 

 

시시스스템템 버버짓짓
 

위성체 설계는 궤도운용 시 발생 가능한 불확실한 

요소들을 고려하여 질량, 전력, 통신 등에 대해 충분한 

여유가 반영되어야 한다[16]. 

시스템 버짓을 구성하는 요소들은 서로 얽혀 있어, 

한 요소가 변경되면 모든 구성에 대해 새로운 분석이 

필요하다. 특히, COTS 기반 큐브위성 규격의 위성 시

스템은 초기 설계 단계에서 제한된 규격 및 인터페이스 

구성을 종합적으로 고려해야 한다.  

 

질질량량 버버짓짓
광학계 시스템의 목표 설계 총 질량은 상용 광학계 

시스템 규격을 고려하여, 망원경 2.5 kg 이내, 전자부 

0.5 kg 이내로 가정하였다. 6U 초소형위성의 총 질량은 

12 kg 미만이어야 한다. 체결 부품과 하니스 등 질량 

추정이 어려운 요소들에 대한 여유를 고려하여, 본체 

설계의 목표 질량은 6 kg 미만으로 한다. Fig. 4에 선정

된 하드웨어의 질량 정보를 바탕으로 Table 3과 같이, 

질량 버짓 분석을 수행하였다. 분석 시 위성 운용을 위

한 전력 분석이 선행되어, 시스템 운용에 필요한 태양

전지판 규격과 배터리 용량을 규정하였다. 6U 초소형위

성 시스템의 총 질량은 8.206 kg이며, 목표 질량인 12 

kg에 대해 31.6%의 여유를 가진다. 

 

전전력력 버버짓짓
제한된 위성 크기에서 배치 가능한 태양전지 셀을 

고려하여 생산 전력 분석을 수행하였다. Table 4는 운

용 모드별 각 부품들의 작동 주기를 고려한 전력 버짓

이다. 궤도 주기 당 소비되는 전력의 총 합을 구하였으

며, 이때, 내부 전력 손실 (10%)과 전압 변환 효율 

(90%)을 고려하였다. 또한, 생산된 전력의 충전 효율 

(70%-90%)를 고려하였다.  
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Table 3 System Mass Budget 
SSuubbssyysstteemm  CCoommppoonneenntt  BBuuddggeett  ((gg))  MMaassss  ((gg))  MMaarrggiinn  ((%%))  

PPAAYY  
Telescope 2,500 2,500 0.0 

OBC (Image Process) 500 250 50.0 

AAOOCCSS  

Star Tracker 100 55 45.0 

Magnetic Torquers (3-axis) 200 118 41.0 

Reaction Wheels (Pyramid) 1,500 940 37.3 

GPS Receiver & Antenna 100 49 51.0 

Propulsion 1,500 900 40.0 

CCDDHHSS  OBC (Flight Software) 150 75 50.0 

EEPPSS  

Power Control Unit 300 148 50.7 

Battery 800 536 33.0 

Solar Array 2,200 1,406 36.1 

CCOOMMSS  

UHF Transceiver 50 25 51.0 

UHF Antenna 150 92 38.5 

S-band Transceiver 400 271 32.3 

S-band Antenna 200 110 45.0 

SSMMSS  
Frame 1,100 731 45.0 

Fastener & Harness, etc. 250 0 (TBD) 100.0 

TToottaall  12,000 8206 31.6 

 

Table 4 System Electrical Power Budget 

SSuubb--

ssyysstteemm  
CCoommppoonneenntt  

PPoowweerr  

DDrraaww  ((WW))11))  

DDuuttyy  CCyyccllee  ((%%))  ffoorr  OOppeerraattiioonn  MMooddeess  

SSttaannddbbyy  
OOrrbbiitt  

CCoonnttrrooll  
IImmaaggee  CCoommmm..  SSaaffee  

EEaarrllyy  

OOrrbbiitt  

PPAAYY  OBC 10.00 0 0 10 0 0 0 

AAOOCCSS  

Star Tracker 0.87 100 100 100 100 0 100 

MTQRs 2.25 5 10 10 5 5 20 

RWs 10.00 5 20 20 10 5 0 

GPS Rx & Ant. 1.10 100 100 100 100 0 100 

Propulsion 15.00 0 10 0 0 0 0 

CCDDHHSS  OBC 0.17 100 100 100 100 100 100 

EEPPSS  
PCU 0.10 100 100 100 100 100 100 

Battery 0.20 100 100 100 100 100 100 

CCOOMMSS  

UHF TRx 2.81 10 10 10 10 10 10 

UHF Ant. 0.17 100 100 100 100 100 100 

S-band TRx 4.13 0 0 0 10 0 0 

S-band Ant. 11.25 0 0 0 10 0 0 

OOrrbbiitt  AAvveerraaggee  PPoowweerr  GGeenneerraattiioonn  ((WW))22)) 8.68 7.37 7.59 7.59 8.68 4.52 

RReeqquuiirreedd  BBaatttteerryy  CCaappaacciittyy  ((WWhh))33))  16.34 30.88 28.54 29.66 5.74 4.98 

CChhaarrggee  ((WWhh))  8.23 7.00 7.20 7.20 8.23 4.29 

DDiisscchhaarrggee  ((WWhh))  5.42 10.24 9.47 9.84 1.91 1.65 

MMaarrggiinn  ((%%))  34.14 -46.40 -31.46 -36.61 76.86 61.49 

1) included DC-DC conversion efficiency of each output channel 
2) minimum values including conversion efficiency of battery charge regulator with efficiency of solar cells at the end-of-life 
3) assumed depth-of-discharge less than 20% and nominal battery voltage 7.4 V 
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Table 5 Pointing Error Budget 
EElleemmeennttss  BBuuddggeett  ((°°))  EEssttiimmaatteedd  ((°°))  

EEpphheemmeerriiss  0.29 0.06 

AAttttiittuuddee  CCoonnttrrooll  0.50 0.26 

LLaauunncchh  SShhiifftt  0.09 0.05 

TThheerrmmaall  DDeeffoorrmmaattiioonn  0.02 0.01 

OOppttiiccss  TToolleerraannccee  0.05 0.04 

SSeennssoorr  NNooiissee  0.03 0.01 

RReessiidduuaall  JJiitttteerr  0.03 0.02 

TToottaall  ((mm//ss))  1.00 0.45 

 

목표 전력 여유는 일반 주기에서 30%로 설정하였

다. 일반 주기에서 총 전력 소모량은 5.42 Wh이며, 전

력 여유는 34.14%이다. 궤도 조정 주기에서 -46.40%, 

촬영 주기에서 -31.46% 등 소모전력이 더 많은 것을 

확인할 수 있다. 안전 주기와 초기 궤도 단계에서는 모

두 충전 상태를 가질 것으로 기대할 수 있다.  일반적

으로 큐브위성 임무에서 요구되는 방전깊이가 20% 이

하인 것을 고려할 때, 31 Wh 이상의 배터리 용량이 필

요하다[17]. 

 

지지향향 오오차차 버버짓짓
광학시스템 설계를 고려하여, 관측 목표 지향 정확

도는 1°이하여야 한다. 지향 오차는 위치, 자세 결정 

및 제어 성능, 발사 및 궤도 열 환경에 의한 광축 정렬, 

검출기 잡음 등으로 구성된다[18]. Table 5는 본 설계

의 지향 오차 버짓을 정리한 것이다. 선정된 자세 센서 

및 구동기 성능과 설계 공차를 반영하여, 지향 오차는 

약 0.5° 수준일 것으로 예상할 수 있다. 

 

연연료료 버버짓짓
본 설계는 추력기를 사용하여 기준 궤도 유지 및 고

도 강하를 보상하고, 특정 관측 지역에 대한 재방문 빈

도와 임무 수명을 향상시킬 수 있다. 또한, 군집위성으

로 활용 시 위성군 재배치를 신속하게 수행할 수 있다.  

 

Table 6 Propellant Budget (ΔV) 

SScceennaarriioo  
BBuuddggeett  

((mm//ss))  

EEssttiimmaatteedd  

((mm//ss))  

MMaaxx..  

AAtttteemmpptt  

SSuubbttoottaall  

((mm//ss))  

IInniittiiaall  OOrrbbiitt  

CCoorrrreeccttiioonn  
1.5 1.1272 1 1.1272 

AAllttiittuuddee  

MMaaiinntteennaannccee  
1.5 0.0845 12 1.0138 

SSttaattiioonn--  

KKeeeeppiinngg  
3.0 0.1691 12 2.0289 

RReessiidduuaall//  

DDee--oorrbbiitt  
0.5 0.4167 1 0.4167 

TToottaall  ((mm//ss))  6.5 - - 4.5866 

Table 6은 궤도 조정 시나리오별 연료 버짓 및 소

모량을 추산한 것이다. 기준 고도인 420 km로 초기 궤

도 보정 이후, 약 300일 이후 10 km 수준의 고도 강하

가 예상된다. 기준 궤도에 대해 반경 300 m 이내로 유

지하기 위해 고도 유지 및 상태 유지 기동을 수행한다. 

고도 변화를 고려하여, 90일 마다 궤도 조정을 수행하

는 것으로 가정하였다. 호만 궤도 전이를 가정하여 소

모 연료량을 추산할 수 있다[19]. 

 

통통신신 링링크크 버버짓짓
궤도 상 인공위성과 지상 관제 체계와 통신 환경은 

송수신기 출력과 수신감도 뿐만 아니라, 대기와 이온층

에 의한 감쇠, 안테나의 이득, 도시와 태양의 잡음 등이 

영향을 준다. 일반적으로 개발 단계에서의 링크 여유는 

지상국 수신부에서 3-4 dB 여유를 갖도록 설계한다. 

본 연구에서는 링크 여유가 6 dB 이상이 되도록 

설계하는 것을 목표로 한다. 설계된 초소형위성은 S대

역 통신 시스템은 패치형 안테나를 사용하고, 통신 시 

위성-지상국 안테나간 지향 오차에 의한 신호 손실이 

상당하다. 연세대학교 우주비행제어 연구실에 설치된 

UHF 및 S대역 지상국 안테나와 수신부 성능을 고려하

였다[20]. Table 7의 결과와 같이, UHF 및 S대역 하향

에서 각각 9.5 dB, 7.0 dB의 링크 여유를 보인다.  

 

데데이이터터 버버짓짓
선정된 검출기의 12-bit 광학 이미지는 한 장은 오

버헤드를 고려하여 약 180 Mbit이다. S대역 통신 장비

로 임무 데이터 하향 시 약 3분이 소요된다. 따라서, 

다수의 이미지를 하향하기 위해, Planet Labs와 같이 

해외 통신 네트워크를 활용할 필요가 있다[10]. UHF 

대역에서 1회 통신 시 위성 상태정보 및 GPS 관측정

보를 포함하여 약 250 KB의 데이터를 하향할 수 있다. 

 
Table 7 RF Communication Link Budget 

PPaarraammeetteerr  
UUHHFF  SS--bbaanndd  

DDoowwnnlliinnkk  UUpplliinnkk  DDoowwnnlliinnkk  

MMoodduullaattiioonn  GMSK GMSK QPSK 

FFrreeqq..  ((MMHHzz))  437.0 437.0 2,200.0 

DDaattaa  RRaattee  ((kkbbppss))  4.8 4.8 1,000 

TTxx  PPoowweerr  ((WW))  1.0 27.0 1.0 

TTxx  GGaaiinn  ((ddBBii))  0.0 18.9 8.0 

EEIIRRPP  ((ddBBmm))  29.5 57.8 37.8 

PPaatthh  LLoossss  ((ddBB))**  -153.2 -153.2 -163.1 

RRxx  GGaaiinn  ((ddBBii))  18.9 0.0 36.0 

EEbb//NN00  ((ddBB))  17.3 41.1 14.8 

MMaarrggiinn  ((ddBB))  9.5 33.3 7.0 

*assumed minimum elevation 20° for RF communication 
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결결 론론

3 m급 광학영상을 획득하기 위해서 광학 탑재체와 

초소형위성 시스템의 요구/제한조건을 수립하였다. 이

를 바탕으로 Ø78 mm, 길이 250 mm의 공간 안에서 

Dove 위성과 같은 유효초점거리 1400 mm의 광학계를 

설계하고, 6U 초소형위성 시스템 개념설계안을 도출하

였다. 설계된 초소형위성은 6U 규격 12 kg 미만이고 

자세 기동과 궤도 조정 능력이 있다. 서브시스템 구성

을 위한 구체적 부품을 검증된 상용품으로 선정하였으

며, 시스템 수준의 전기적 인터페이스를 구성하였다. 질

량, 전력, 연료, 통신링크 및 데이터 버짓에 대한 정량

적 분석을 통해 설계 여유를 확인하였다. 후속 연구를 

통한 서브시스템 수준의 상세 설계 및 분석이 필요하다. 

본 연구를 바탕으로 광학계 탑재 초소형위성 체계 

개발을 위한 기술과 운용 기술 등 독자적인 연구 역량

을 확보할 수 있다. 이러한 3 m급 광학 영상을 획득할 

수 있는 초소형위성을 대량으로 생산하여 위성군으로 

운용한다면, 감시‧정찰, 국토 조사, 재난‧재해감시 등에 

신속히 대처할 수 능력을 확보하는데 기여할 것이다.  

 

후후 기기
 

  본 연구는 한화시스템(주)의 "초소형 위성 시스템 및 

군집위성군 연구" 지원으로 수행되었음. 
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