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11..  서서        론론

  최근 우주개발은 New Space 트렌드에 기반하여 민

간 우주개발기업 주도로 100kg급 초소형 위성을 저비

용/단기간에 양산하고, 이를 대량으로 발사하여 군집운

용하는 추세이다 [1, 2]. 기술 발전에 따라 초소형 군

집위성을 활용하여 영상레이더/통신/신호정보감청 등 

고도화된 임무를 수행하고 있으며, 군집운용에 따라 

관심지역에 대한 재방문주기를 최소화하여 관측대상에 

대한 실시간 관측을 수행하고 있다[3]. 이처럼 초소형

위성 개발에 있어 위성체의 성능을 극대화하기 위해 

고이득성 보장이 가능한 안테나 개발이 필수적이다. 

  이와 같은 초소형위성의 고도화된 임무 구현에 있어 

핵심 기술 중 하나로 파라볼라 형태의 전개형 메쉬 안
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Abstract 

  Generally, a deployable solar panel is used primarily to achieve sufficient power output to perform the 
mission. However, temperature distribution on the antenna reflector may increase due to the shading effect 
induced by the presence of the deployable solar panels. Appropriate thermal design is critical to minimize the 
thermal deformation of the mesh antenna reflector in harsh on-orbit thermal environments to ensure remote 
frequency (RF) performance. In this paper, we proposed a dual-surface primary reflector consisting of a mesh 
antenna and a flexible fabric membrane sheet. This design strategy can contribute to thermal stabilization by 
using a flexible solar panel on the rear side of membrane sheet to reduce the temperature distribution caused 
by the deployable solar panel. The effectiveness of the mesh antenna design strategy investigates through 
on-orbit thermal analysis.

초초    록록

  우주용 전개형 메쉬 안테나는 궤도 운용 시 RF 성능을 보장하기 위해 극한의 궤도 열 환경 하에서 
극심한 온도변화에 의한 열변형을 최소화할 수 있는 열설계가 필수적이다. 일반적으로 궤도 상에서 전
력 생성을 위해 전개형 태양전지판이 주로 적용되고 있으나, 태양전지판으로 인한 그림자로 인해 안테
나 표면에 극심한 온도구배가 발생할 수 있다. 본 논문에서는 전개형 메쉬 안테나 후면부에 멤브레인 
시트를 적용하고, 시트 후면부에 유연 태양전지셀을 부착하여 전개형 태양전지판으로 인한 온도구배를 
최소화할 수 있는 이중막 구조의 설계 방식을 제안하였다. 제안된 안테나 열설계의 유효성을 검증하기 
위해 궤도 열해석을 통해 안테나 표면에서 발생하는 온도구배 분석을 수행하였다. 
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테나가 주목받고 있다[4, 5]. 전개형 메쉬 안테나는 

경량의 금속 그물로 안테나 반사면을 이루고 있어 경

량화 및 전개면적 대비 수납효율 관점에서 뛰어난 장

점을 갖는다. 최근 i-QPS(일본), Umbra Labs(미국), 

Capella Space(미국) 등과 같은 해외 민간기업에서는 

다양한 수납/전개 방식의 전개형 메쉬 안테나 기술을 

확보하였다[6-8]. 그러나 국내에서는 상대적으로 이와 

같은 메쉬 안테나 관련 연구사례 및 지적 기반이 미비

한 수준이다. 

  이와 같은 우주용 전개형 안테나는 궤도 열환경 하에

서 온도구배에 의해 안테나 반사판에 열변형이 발생할 

수 있다. 온도구배로 인한 왜곡은 안테나 반사판의 표

면 정밀도에 영향을 미치기 때문에 RF(Radio 

Frequency) 성능 및 안테나 지향 정확도를 저하시킬 

수 있다. 따라서 안테나의 온도구배를 최소화할 수 있

는 열설계가 필수적이다[9-11]. 우주용 대형 전개형 안

테나의 경우, 시스템 단순화 및 신뢰성 보장을 위해 수

동형 열설계가 주로 적용된다[12]. 수동형 열제어 방식

을 기반의 안테나 열설계는 일반적으로 낮은 흡수율과 

높은 방사율 특성을 가지는 White paint를 적용하거나 

안테나에 입사되는 외부 열원 차단을 위해 MLI 

(Multi-layer Insulation)를 적용한다. 일례로, Park et 

al. [13]은 전개형 파라볼라 안테나의 열설계를 위해 

다양한 코팅재료에 따른 온도구배를 분석하였으며, 온

도구배에 따른 표면 오차 분석을 수행하였다. Marco et 

al. [14]은 12m급 대형 전개형 메쉬 안테나 표면에서 

발생하는 온도구배에 따른 RF 특성 변화 분석을 위해 

다양한 작동 시나리오에 따른 열해석을 수행하였다. 

Wei et al. [15]은 원형 대칭 형태의 15m급 

Astromesh 안테나 열-구조적 특성 분석 시 모델링 

단순화를 위해 전체 형상 중 1/4만을 구축하여 분석을 

수행할 수 있는 1/4 대칭모델(Quarter-symmetric 

Model)을 활용하여 열/구조해석을 수행하였다. 구축된 

모델링을 기반으로 과도한 열부하 환경에서의 온도분

포를 획득하고, 이에 따른 열변형 및 열응력해석을 수

행하여 안테나 표면에서의 왜곡 분석을 수행하였다. 

이처럼 극한의 궤도 열환경 하에서 안테나의 온도구배 

분석은 필수적이며, 온도구배를 최소화할 수 있는 열설

계가 수행되어야 한다.

  또한, 위성체의 고도화된 임무에 따라 요구되는 전력

량이 높아지고 있으며, 이를 만족시키기 위해 태양전지

판의 면적이 넓어지고 있다 [16]. 일반적으로 면적 증

가를 위해 전개형 태양전지판을 적용하고 있으나, 전개

형 태양전지판의 그림자에 의해 안테나 일부가 가려져 

전체적인 온도구배를 증가시킬 수 있다. 본 논문에서는 

효율적인 전력 생산 및 태양전지판으로 인한 안테나 

온도구배를 최소화하기 위해 메쉬형 안테나 후면부에 

멤브레인 시트를 적용하고, 시트 후면부에 유연 태양전

지셀을 적용할 수 있는 이중막 구조의 안테나 설계방

안을 제안하였다. 본 연구에서 제안된 메쉬형 안테나의 

열설계 타당성을 해석적으로 입증하기 위해 궤도 열해

석을 수행하였으며, 해석결과를 기반으로 안테나 표면

에서 발생하는 온도구배 분석을 수행하였다. 

(a)

(b)
Fig. 1 Configuration of the proposed mesh antenna 

mechanism ((a) Deployed view, (b) Stowed 
view)
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22..  본본        론론
22..11  전전개개형형  메메쉬쉬  안안테테나나  설설계계  개개요요
  Figures 1 (a)와 (b)는 각각 제안된 메쉬 안테나의 

전개 및 수납 형상을 나타낸다. 안테나의 크기는 수납 

시 직경 0.98m, 높이 0.41m, 전개 시 직경 2m, 높이 

0.68m를 가지며, 안테나의 총 질량은 약 12.1kg이다. 

제안된 메쉬 안테나 메커니즘은 크게 주 반사판과 부 

반사판, 각 반사판을 수납 및 전개 시키기 위한 구속

분리장치로 구성된다. 주 반사판은 이중막 구조가 적

용됨에 따라 전면부에 금코팅 몰리브덴 와이어로 직조

된 메쉬와 후면부에 얇은 멤브레인 시트로 이루어져 

있다. 이는 전개형 태양전지판으로 인한 그림자 효과

를 최소화할 수 있으며, 이에 따라 안테나에서 발생하

는 열변형을 감소시킬 수 있을 것으로 기대된다. 또한, 

멤브레인 시트 후면부에는 곡률면에 적용이 용이한 유

연 태양전지판을 적용하였다. 이에 따라 Table 1과 같

이 본 논문에서 제안한 멤브레인 시트의 중량은 

0.18kg으로, 동일 면적의 일반적인 허니컴 기반 전개

형 태양전지판 대비 단위면적당 40배가량 무게 감소가 

가능하다.

  또한, 주 반사판의 곡률 유지를 위해 24개의 초탄성 

SMA(Shape Memory Alloy) 리브와 144개의 곡률 브

라켓을 적용하였으며, SMA 리브는 주 반사경 후면의 

멤브레인 시트에 마련된 포켓에 고정된다. 주/부 반사

판은 Fig. 1 (b)와 같이 HRM(Holding & Release 

Mechanism)에 의해 구속되고, 구속분리장치 작동에 

따라 궤도 상에서 구속이 해제되어 전개된다. 주 반사

판 수납 시에는 SAM Rib 끝단이 부 반사판 조립체 

상단에 위치한 전개 메커니즘에 구속된다. 전개 시 발

사구속장치 작동에 따라 SMA Rib 자체의 탄성 변형 

에너지에 따른 복원력으로 Rib의 전개가 이루어지게 

된다. 따라서 종래의 트러스 링크 또는 관절형 Rib 구

조 대비 단순한 구조로 시스템 간소화가 가능하며, 주 

반사판 질량 최소화가 가능한 장점이 있다. 또한, 부 

반사판은 CFRP(Carbon Fiber Reinforced Plastic) 

테이프 스프링 힌지 기반 전개장치가 적용되며, 테이

프 스프링 힌지와 코일 스프링의 복원력을 통해 전개

가 이루어진다.

IItteemm SSiizzee  ((mm22)) MMaassss  ((kkgg))  

RReemmaarrkk  

((


,,  

((kkgg//mm22))))

Membrane Sheet 1.73 0.18 0.10

Al Honeycomb 

Solar Panel [17]
1.09 5.33 4.89

Table 1 Comparison of solar panel mass

(a)

(b)
Fig. 2 Thermal mathematical model of mesh antenna 

system ((a) with Membrane sheet, (b) with 
Deployable solar panel)

22..22  열열해해석석  모모델델  및및  해해석석  조조건건
  Figure 2는 제안된 안테나 시스템의 열적 특성 분석

을 위해 구축된 열해석 모델을 나타낸다. 상기 열해석 

모델은 금코팅 몰리브덴 와이어로 직조된 주 반사판과 

CFRP로 제작된 솔리드 부 반사판, 그리고 부 반사판 

전개를 위한 마스트로 구성되어있다. Fig. 2 (a)는 메

쉬 안테나 후면부에 적용되는 멤브레인 시트의 열적 

영향성 분석을 위해 구축된 열해석 모델로, 이중막 구

조로 안테나 전면부에는 금코팅 몰리브덴 와이어 그물

망이 적용되었다. 또한, 후면부에는 멤브레인 시트가 
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적용되며, 외부에는 유연 태양전지셀 물성치를 적용하

PPaarraammeetteerr CCoolldd  CCaassee HHoott  CCaassee

Altitude (km) 550 550

Inclination (deg.) 45 45

Date (mm/dd)

06/20

(Summer 

Solstice)

12/21

(Winter 

Solstice)

Beta Angle (deg.) -21.2 -68.1

RAAN (deg.) 7.8 190

Solar Constant 

(W/m2)
1,287 1,420

Albedo 0.30 0.35

Planetary IR Flux 

(W/m2)
227 249

Table 3 On-orbit parameter for thermal analysis

였다. Fig. 2 (b)는 종래의 전개형 태양전지판을 적용

한 메쉬 안테나의 열해석 모델을 나타낸다. 본 해석 상

에서는 4개의 전개형 태양전지판 적용에 따른 영향성

을 분석하였으며, 열해석모델 간소화를 위해 태양전지

판 전면부에는 태양전지셀, 후면부에는 White Paint의 

광학 물성치를 적용하였다. 본 해석 상에서는 4개의 

전개형 태양전지판 적용에 따른 영향성을 분석하였으

며, 열해석모델 간소화를 위해 태양전지판 전면부에는 

태양전지셀, 후면부에는 White Paint의 광학 물성치를 

적용하였다. 추가로, Fig 2 조건에서 안테나 후면부에 

MLI 적용시에 대한 해석을 수행하였다. 안테나가 결합

되는 위성체(S/C)는 궤도상에서 위성체의 온도조건을 

모사하기 위해 33℃의 경계온도조건을 적용하였으며, 

  

(a)

(b)
Fig. 3 On-orbit profile for thermal analysis ((a) 

MMaatteerriiaall  PPrrooppeerrttiieess

MMaatteerriiaall CCoonndduuccttiivviittyy  ((WW//mm//KK))
DDeennssiittyy  

((kkgg//mm33))

SSppeecciiffiicc  HHeeaatt  

((JJ//kkgg//KK))
RReemmaarrkk

Al 6061 171 2,700 920 Base, Bracket

CFRP 46.97 1,623 827.05 Mast

Al Core
kx=ky=3.94

kz=70.45
49.66 879.2 Mast

PTFE 0.25 2,200 970 Sub. Reflector

Gold Molybdenum [15]

178.38 (@-100°C)

146.4 (@100°C)

129.21 (@300°C)

127.17 (@500°C)

19,200

185.12 (@-200°C)

238.93 (@0°C)

277.27 (@200°C)

315.62 (@400°C)

Main Reflector

Fiberglass Woven Fabric 

(Beta Cloth)
0.05 1,185 764 Membrane

MLI 0 300 1,200 MLI

TThheerrmmoo--ooppttiiccaall  PPrrooppeerrttiieess

MMaatteerriiaall
SSoollaarr  AAbbssoorrppttiivviittyy  ((αα))

((BBOOLL//EEOOLL))

IIRR  EEmmiissssiivviittyy  

((εε))
αα//εε RReemmaarrkk

White Paint 0.2 / 0.7 0.9 0.222 / 0.778 Sub. Reflector, Solar Panel

Gold Molybdenum [15] 0.6 0.09 0.15 Main Reflector

GaAs 0.438 0.687 0.638
Membrane (External), 

Solar Panel

Beta Cloth 0.09 0.6 0.465 Membrane (Internal)

MLI 0.014 0.005 2.8 S/C

Table 2 Thermal Properties used for Analysis
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Cold case, (b) Hot case)
표면 물성치는 외부와의 열적 단열을 위해 MLI를 적

용하였다. 열해석 모델 구축 시 사용된 체적 및 열적 

광학 물성치는 Table 2에 나타내었다. 또한, 해석 시 

적용된 Worst Hot 및 Cold에서의 궤도 조건 및 궤도 

프로파일은 Table 3과 Fig. 3에 나타내었다. 해석 시 

위성의 고도는 550km이고, 궤도경사각은 45°인 원형 

궤도로 선정하였다. 선정된 궤도에서, Cold 및 Hot 조

건은 각각 열 유입량이 가장 낮은 하지와 열 유입량이 

가장 높은 동지인 경우로, 식구간은 각각 34.7분 및 

3.9분이다. 또한, 일반적으로 일구간에서는 전력 생성

을 위해 태양전지판이 태양을 지향하는 상태를 유지하

며, 식구간에서는 안테나의 열손실을 최소화하기 위해 

지구 지향을 수행한다. 이미징 구간에서는 10분 동안 

일정 각도를 유지하며 영상촬영을 수행한다. 상기 열

해석 모델을 통해 메쉬 안테나의 허용온도 만족 여부 

검토 및 안테나 표면에서 발생하는 온도구배 분석을 

수행하였다.

  상기 열해석 모델 구축은 상용 소프트웨어인 

Thermal Desktop[17]과 Rad Cad를 활용하였으며, 

Sinda/Fluint[18]를 통해 온도분포 해석을 수행하였다. 

우주 궤도 열환경 하에서의 열전달은 전도와 복사만이 

존재하므로, 이를 반영하여 해석을 수행해야한다. 본 

논문에서 사용된 Sinda/Fluint는 식 (1)과 같이 노드에 

대한 열에너지 평형방정식으로부터 열분포와 온도변화 

예측을 실시한다. 

∆




   






 



 








 



 

 

 (1)

여기서, 는 현재시간 t의 노드온도, 
은 현재

시간부터 ∆이후의 노드온도, 는 노드 i의 열용량, 

는 열원을 의미한다. 또한, 여기서 열적 복사는 로 

노드 간의 열적 복사 계산을 수행한다. 구축된 열해석 

모델의 총 노드 수는 1,668개이며, 모델링 구축 시 각 

구성품 간의 접촉을 모사하는 Conductor는 42개이다.

22..33  열열해해석석  결결과과
  Figure 1과 같이 구성된 메쉬 안테나 시스템의 열설

계 유효성을 검토하기 위해 Fig. 2와 같이 구축된 열

(a)

(b)

(c)
Fig. 4 Temperature profiles of primary reflector 

mesh antenna at cold case ((a) with 
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Depolyable solar panel, (b) with MLI, (c) 
with Membrane sheet)

(a)

(b)

(c)
Fig. 5 Temperature distribution of primary reflector mesh 

antenna at cold case ((a) with Deployable solar 
panel, (b) with MLI, (c) with Membrane)

해석모델을 통해 궤도 열해석을 수행하였다. Figure 4

는 Cold Case에서 멤브레인 유무에 따른 메쉬 안테나

의 최대(Tmax), 평균(Tavg), 최소(Tmin) 온도 프로파일을 

나타낸다. 전개형 태양전지판 적용 시 메쉬 안테나의 

일부가 심우주에 노출되어 메쉬 소재의 높은 흡수율과 

낮은 방사율로 인해 최대 온도가 277.78℃까지 상승

하게 된다. 그러나 MLI 적용 시 안테나에 직접적으로 

태양광이 입사되지 않기에 메쉬의 최대온도가 85.58℃

로 가장 낮게 도출됨을 확인하였다. 또한, 안테나 후면

부에 멤브레인 적용 시 멤브레인 시트의 흡수율, 방사

율로 인하여 최대온도가 118.64℃로 열적 단열제로 

활용되는 MLI 보다 33℃가량 상승하였다. 그러나 멤

브레인 시트를 적용하더라도 메쉬의 주 재료인 금코팅 

몰리브덴 와이어의 허용온도 범위 (-190℃~14

0℃)[19] 만족이 가능하다. 또한, 모든 조건에서, 이미

(a)

(b)

(c)
Fig. 6 Temperature distribution of primary reflector mesh 

antenna at hot case ((a) with Deployable solar 
panel, (b) with MLI, (c) with Membrane)

징 모드에서 지향각에 따라 안테나의 일부만이 S/C본

체에 의해 가려지고 그 외 영역은 태양광에 노출됨에 

따라 가장 큰 온도구배가 발생된다. 

  Figures 5~6은 각각 전개형 태양전지판, MLI 및 멤

브레인 시트 적용에 따른 이미징 구간, 일구간에서 메

쉬 표면에서 발생하는 온도구배를 나타낸다. 모든 조

건에서 전개형 태양전지판 적용 시 일부 구역이 태양

광에 직접적으로 노출됨에 따라 최대 온도 또한 27

0℃까지 상승하며, 태양전지판 및 S/C로 인한 그림자 

효과로 인해 최대 온도구배가 170.03℃로 비교적 크

게 발생한다. 그러나 안테나 후면부에 MLI 또는 멤브

레인 시트 적용 시 열적 단열 효과로 인하여 최대 온

도구배가 각각 40.71℃, 57.48℃로 현저히 감소됨을 

확인하였다. 

  상기 해석 결과에서 나타난 바와 같이, 메쉬 안테나 
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후면부에 MLI를 대체하여 얇은 멤브레인 시트를 적용

하더라도 안테나에서 발생하는 온도구배를 큰 폭으로 

감소시킬 수 있음에 따라 열설계 유효성을 확인하였

다. 따라서 본 논문에서 제안한 이중막 구조의 메쉬 

안테나를 적용하게 될 경우, 메쉬 안테나에서 발생되

는 온도구배 저감이 가능함과 동시에 위성체 전체 중

량 최소화가 가능할 것으로 판단된다. 

33..  결결        론론

  본 논문에서는 안테나 성능 유지를 위해 극한의 궤

도 열 환경에서도 높은 표면정밀도를 요구함에 따라 

온도구배 최소화 방안으로 메쉬 반사판 후면부에 멤브

레인을 적용한 이중막 구조의 메쉬 안테나를 제안하였

다. 또한, 곡률면에 적용이 용이하고 전개형 태양전지

판으로 인한 그림자 효과를 최소화하기 위해 메쉬 반

사판 후면에 적용되는 멤브레인에 유연 태양전지판을 

적용하였다. 멤브레인 시트를 적용함에 따라 안테나에 

직접적으로 입사되는 태양광을 차단할 수 있어 메쉬 

안테나 표면에서 발생하는 온도구배 최소화가 가능하

며, 이중막 구조의 설계를 적용함에 따라 종래의 전개

형 태양전지판 대비 전체 시스템의 무게 감소에 기여

할 수 있다. 본 논문에서는 제안된 전개형 메쉬 안테

나의 열설계 타당성 분석을 위해 궤도 열해석을 수행

하였다. 해석 결과, 전개형 태양전지판을 적용할 경우 

그림자 효과로 인해 메쉬 반사판은 최대 170.03℃의 

온도구배가 발생하였으며, 안테나 후면부에 MLI 및 멤

브레인시트 적용 시 온도구배는 각각 40.71℃, 57.4

8℃로 110℃ 가량 감소하였다. 이에 따라 후면부에 멤

브레인시트를 적용하더라도 메쉬 안테나 표면에서 

MLI 적용 시와 유사한 온도구배를 나타내는 것을 확

인하였다. 또한, 점차 소형화되는 위성 개발 추세에 따

라 멤브레인 시트 및 유연 태양전지셀 적용 시 무게 

감소 측면에서 유리한 장점이 있다. 향후 궤도 환경조

건에서의 발생하는 온도구배 결과를 기반으로 각 재료

의 열팽창계수에 따른 열응력 및 열변형 분석을 수행

하여 구조적 설계 유효성을 입증할 예정이다.
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