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Abstract 

  A nylon wire holding and release mechanism (HRM) has been widely used for deployable applications of CubeSat 
owing to its simplicity and low cost. In general, structural safety of solar panel with an HRM has been designed by 
performing structural analysis under a launch environment. However, previous studies have not performed thermal analysis 
for HRM in an on-orbit environment. In this study, Launch and Early Orbit Phase (LEOP) thermal analysis was 
performed to evaluate thermal stability of the mechanism in the orbital thermal environment of the pogo pin-based HRM 
applied to CubeSat. In addition, the effectiveness of the thermal design and performance of the pogo pin-based HRM 
were verified through a thermal vacuum test.

초초    록록

  큐브위성용 태양전지판 분리장치는 열선 또는 저항소자의 발열로 나일론선을 절단하여 구조물의 구
속을 해제하는 나일론선 절단방식 구속분리장치가 주로 적용되고 있다. 일반적으로 태양전지판 조립체
의 발사하중을 고려한 구조해석을 수행하여 구속분리장치의 설계가 이루어지고 있으나, 발사 이후 궤도 
열환경에 대한 구속분리장치의 열적 검토 및 분석사례는 전무한 실정이다. 따라서, 본 논문에서는 현재 
개발중인 큐브위성 STEP Cube Lab-II에 적용되는 나일론선 절단 기반 구속분리장치의 열적 안정성 평
가를 수행하고자 한다. 위성이 POD (Picosatellite Orbital Deployer)에서 사출되고 태양전지판이 전개되기
까지의 분리장치 온도 분포를 검토하여 분리장치의 허용온도 범위 내에서 안정적인 구속 분리가 될 수 
있도록 분리장치에 대한 궤도 열해석을 수행하였다. 또한, 열해석 결과를 기반으로 열진공시험을 수행
하여 분리장치의 설계를 검증하였다.

Key Words : CubeSat (큐브위성), Holding and Releases Mechanism (구속분리장치), Launch Analysis (발사 
해석), Thermal Analysis (열해석), Thermal Design (열설계) 
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11..  서서        론론
  

  고밀도·집적회로를 통한 전자부품의 소형화가 가능

해짐에 따라, 2003년도에 최초로 발사된 큐브위성을 

시작으로 근래에는 개발 완료 및 발사 성공까지 진행

된 큐브위성의 개수가 기하급수적으로 증가하고 있다

[1]. 큐브위성의 임무수명은 6개월 ~ 1년으로 단기간 

이루어지며, 크기는 임무 목적에 따라 가로·세로·높이

가 10cm인 1U를 기준으로 최대 27U까지 구성된다. 초

기에는 주로 교육을 목적으로 간단한 기능 구현이 목

표였으나, 최근에는 지구관측 및 우주탐사 등과 같이 

활용범위가 확대 및 다양화되고 있다. 이처럼 임무가 

고도화됨에 따라, 10x10x10cm 규격으로 공간이 협소

한 1U 큐브위성보다는 탑재 장비 적용에 제약이 적은 

3U 이상의 큐브위성을 통한 개발이 더욱 본격화되고 
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있다. 또한, 고기능성 구현을 위한 임무장비가 다수 탑

재되며, 이에 따라 소모전력량도 또한 증가하고 있다. 

궤도상에서의 전력공급은 태양전지판으로부터 이루어

지는데, 일구간 (Sunlight Period) 동안은 임무장비 작

동에 필요한 전력을 공급받고, 전력 공급이 어려운 식

구간 (Eclipse Period)에서는 사용되고 남은 배터리의 

전력이 사용될 수 있도록 구성되어 있다. 그러므로 태

양전지판은 큐브위성에 있어 매우 중요한 인자 중 하

나이며, 특히, 큐브위성의 전력생산 및 공급량을 증가

시키기 위해 표면적을 크게 가져갈 수 있도록 전개형 

태양전지판이 다양하게 적용되고 있다[2, 3]. 전개형 

태양전지판을 사용하는 위성은 일반적으로 발사체에서 

사출되어 진 후 목표궤도에 도달하면 위성의 자세 안

정화를 거쳐 태양전지판을 가장 먼저 전개한다. 이때 

태양전지판 전개용 분리장치가 작동되는데 일반적으로 

적용되는 큐브위성용 분리장치는 열선 또는 저항소자

를 적용해 나일론선을 절단하여 태양전지판의 구속을 

해제하는 방식으로 구성된다. 이는 구성과 작동원리가 

단순하며, 저충격 및 저가에 개발이 가능한 장점을 가

지며, 일례로 C3S에서 개발된 RAD Cube와 Delft 

University of Technology에서 개발된 Delfi-C3에 적

용되고 있다. 하지만, 해당 분리장치의 경우 체결력이 

취약하며 태양전지판의 전개 및 평면방향의 동시구속

이 불가능한 단점이 존재한다. 

  이러한 단점을 보완하고 장점을 극대화하기 위해 국

내에도 다양한 분리장치가 개발되고 있으며, 최근 Kim 

et al. [4]는 포고핀 (2EA)을 적용한 분리장치를 개발

하였다. 이 분리장치는 종래의 분리장치와 다르게 전

기적 접속부 기능을 가져 태양전지판의 분리유무 확인

이 가능함과 동시에 전력인가에 따른 분리시간 측정이 

가능한 태양전지판 분리장치이다. 또한, Bhattarai et 

al. [5]는 Ball & Socket 접속부가 반영된 타원형 브

라켓을 적용한 구속분리장치를 개발하였는데, 이는 높

은 구속력 및 평면 방향 동시 구속이 가능하며, 체결

작업이 용이한 장점을 가지는 큐브위성용 태양전지판 

분리장치이다.

  기술한 두 개의 태양전지판 분리장치는 모두 본 연

구팀에서 개발한 것으로 다양한 장점을 보유하고 있다. 

이를 기반으로, 본 논문에서 기술한 STEP Cube 

Lab-II에 적용되는 분리장치는 전술한 포고핀과 Ball 

& Socket이 갖는 장점을 통합하여 높은 구속력과 전

기적 접속부 기능 모두 가질 수 있는 새로운 방식의 

포고핀 기반 구속분리장치 (Pogo Pin-based Burn Wire 

Triggering Release Mechanism, P-HRM)를 제안하였다.

  일반적으로 큐브위성에 적용되는 태양전지판 구속분

리장치의 경우, 극심한 진동을 유발하는 발사환경에서 

분리장치의 파손 또는 구속 풀림 방지를 위해 구조건전

성을 확보하기 위한 구조해석이 필수적으로 수행된다. 

그러나, 위성의 분리장치가 작동되는 우주 열환경은 태

양 복사열에 의한 고온 환경 및 극저온이 반복되는 가

혹한 환경으로 특정 지어지며, 이러한 궤도 열환경에서 

분리장치가 허용온도범위 내에 정상적으로 작동되고 최

악의 열환경에 노출되더라도 성공적으로 구속이 해제되

는지 검증하기 위한 연구 사례는 전무한 실정이다. 앞

서 전술한 바와 같이 태양전지판은 전력공급의 핵심 요

소로써, 임무의 성공률을 높이기 위해서는 분리장치에 

대한 열적인 고려가 필수적으로 수행되어야 한다.

  STEP Cube Lab-II는 발사 후 성능검증위성 내부에

서 7일간 대기상태를 가진 후 위성 발사 전개장치인 

POD (Picosatellite Orbital Deployer)[6]로부터 사출

된다. 위성의 발사 시기는 태양과 지구 사이의 거리가 

멀어 위성이 받게 되는 태양에너지의 양이 적은 6월로 

예정되어 있으며, 이는 위성 내부의 열원이 없는 상태

로 일정기간 저온 환경에 노출되므로 특히 Worst 

Cold Case에 대한 P-HRM의 작동성 검증이 요구된다. 

또한, 위성이 사출되고 자세 안정화가 완료되기 전까지 

불규칙적인 텀블링 단계를 겪기 때문에 위성이 겪을 

수 있는 각속도 및 텀블링 축의 고려도 필요하다. 이에 

따라, 본 논문에서는 STEP Cube Lab-II에 적용되는 

P-HRM이 겪게 될 발사 및 초기 궤도 단계 (Launch 

and Early Orbit Phase, LEOP)에 대한 궤도 열해석을 

수행하여, 메커니즘의 열적 안정성을 검토하였다. 또한, 

해석 결과를 바탕으로 온도조건에 따른 구속분리장치

의 설계 유효성 검증을 위해 열진공시험을 수행하였으

며, 이에 대한 과정 및 분석결과에 대해 서술하였다.

22..  본본        론론

22..11  SSTTEEPP  CCuubbee  LLaabb--IIII  개개요요
  Figure 1은 6U급 큐브위성 STEP Cube Lab-II 형
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(a)

(b)

Fig. 1 Configuration of STEP Cube Lab-II ((a) Stowed 
View, (b) Deployed View)

상을 나타내었다. STEP Cube Lab-II는 최근 대두되

고 있는 백두산 분화징후를 포함하여, 원자력 발전소 

가동상태 등 한반도 관측을 주 임무로 한다[7]. 위성

의 4U 공간에는 관측을 위한 광학/중적외선/장적외선 

카메라와 함께 관측 대상에 대한 데이터 획득 시, 데

이터를 압축하여 지상국으로 전송하는 탑재체 영상 데

이터 처리 시스템인 PDHS/PDTS (Payload Data 

Handling & Transmission System)도 탑재된다. 또

한, 점탄성 테잎을 적용한 고댐핑 적층형 태양전지판 

(Viscoelastic Multi-Layered Solar Array, 

VMLSA)[8], 태양전지판 구동 메커니즘 (Solar Array 

Driving Mechanism Assembly, SADA) 및 포고핀 기

반 구속분리장치를 적용함으로써 초소형위성용 태양전

지판 관련 기술을 추가로 검증할 예정이다. 

22..22  포포고고핀핀  기기반반  구구속속분분리리장장치치  ((PP--HHRRMM))  운운용용개개념념
  Figure 2는 STEP Cube Lab-II에 적용된 P-HRM 

형상을 나타내었다. 분리장치는 Ball & Socket 접속부

가 반영된 타원형 브라켓, 전기적 통전을 위한 포고핀 

(3 EA), 저항 및 저항 PCB로 구성된다. 앞서 전술한 

Kim et al. [4]에서 개발되었던 포고핀 기반 분리장치

는 2개의 포고핀으로 구성되어 있었으나, 본 논문에서 

제안한 포고핀의 개수는 3개로 변경되어 설계되었다. 포

고핀 개수가 증가함에 따라, 전자 부품이 간소화되며 동

시에 전기 회로의 단순화 및 비용 축소 등의 이점을 가

져올 수 있었다. 분리장치를 구속하는 나일론선은 전방

향에 대한 동시 구속이 가능한 Ball & Socket 타원형 

브라켓에 위치한 가이드라인을 따라 체결되며, 전력인가 

시 포고핀과 접촉된 저항 PCB가 통전 되어 저항소자의 

발열로 접촉되어있는 나일론선이 절단됨에 따라 스프링 힌

지에 의해 태양전지판이 분리된다. 이는 종래 분리장치에 

비해 구속력이 높으며, 태양전지판의 전개 및 평면방향으

로도 구속이 가능한 장점을 가진다. 또한, 별도 나일론선

의 절단 없이 분리장치의 체결부만 해제함으로써 위성 내

부로 접근이 가능함에 따라 용이한 작업성을 가진다.

(a)

(b)

Fig. 2 Configuration of Pogo Pin-based HRM ((a) 
Stowed View, (b) Released View)
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  본 위성은 전술한 바와 같이 성능검증위성의 자세가 

안정화되는 7일 동안 성능검증위성 POD 내부에서 비

작동 상태로 대기 시간을 가진 후 사출된다. 사출 직

후 위성은 초기모드에 돌입하여 전원이 공급되면 5분 

후 VMLSA, SADA 태양전지판 및 UHF 안테나의 전

개가 이루어지게 되는데, 전개 전 POD에서 사출된 큐

브위성은 시스템에 따라 초기 자세가 안정화되기 전까

지 불규칙한 텀블링 단계를 겪게 된다. 회전하는 위성

의 각속도 및 방향축은 사출 전까지 정의할 수 없는 

파라미터로, 다양한 해석 조건을 고려하여 P-HRM이 

열적으로 겪게 되는 최악의 경우를 예측해야 한다. 특

히, P-HRM은 부피 및 질량이 작아 온도변화에 민감하

기 때문에 최악의 경우 과냉각으로 전개실패를 초래할 

수 있다. 그러므로 텀블링 단계를 거치는 위성 초기 단

계에 대한 P-HRM의 열적 거동에 대한 분석 또한 궤

도 열해석을 통해 필수적으로 수행되어야 한다.

 

22..33  LLEEOOPP  열열해해석석  조조건건
  Table 1은 태양과 지구 사이의 거리가 가장 먼 하지

점 (6월 21일)을 기준으로 열해석에 반영된 Worst 

Cold Case에 대한 궤도 열환경 조건이다[9]. 위성의 

텀블링 단계는 POD 사출 후 최대 위성의 초기 각속도

를 5 deg/s로 고려하여 위성 축별에 대한 텀블링 자

세에 대한 열해석을 수행하였다[10-12]. 또한, LEOP 

열해석에 반영된 위성의 초기온도는 검증위성 궤도열 

해석 결과로부터 도출된 온도를 기반으로 설정하였다. 

Table 1 Orbit Parameter of Worst Cold Case for STEP 
Cube Lab-II

PPaarraammeetteerr VVaalluuee

Initial Temp. (°C)* 9.5

LTDN (HH:MM) 16:00

Solar Flux (W/m2) 1,287

Albedo 0.30

Planetary IR Flux (W/m2) 227

Beta Angle (deg) -56.97

RAAN (deg) 330.37

Eclipse Time (sec) 1228

Date (YY/MM/DD) 22/06/21

*성능검증위성 궤도 열해석 결과

 

*View from Sun

  

(a)                     (b)

  

(c)                     (d)
Fig. 3 Attitude of Initial Orbit ((a) x axis, (b) y axis, (c) 

z axis, (d) x, y, z axis)

Table 2 Case definition of LEOP Analysis

CCaassee aaxxiiss AAnngguullaarr  vveelloocciittyy

1 x 5 deg/s

2 y 5 deg/s

3 z 5 deg/s

4 x, y, z 5 deg/s
 

Table 2에는 총 4가지의 분석 Case를 정리하였으며, 

Fig. 3는 Case별 궤도 형상 및 위성 자세를 나타낸다.

 

22..44  LLEEOOPP  열열해해석석  모모델델
  궤도 열해석은 Resistor-capacitor 네트워크 방식의 

SINDA/FLUINT 열해석 프로그램을 통해 수행하였으며, 

LEOP 열해석을 위한 수치 열해석 모델 (Thermal 

Mathematical Model, TMM)은 Termal Desktop을 활

용하여 구축하였다. Fig. 4는 전개형 구조물이 모두 수

납된 상태의 위성 형상을 나타낸다. 본 위성은 표면처리

와 같은 수동형 열제어 방식을 기반으로 설계되었으며,



98 손민영·채봉건·오현웅

TThheerrmmoo--PPhhyyssiiccaall  PPrrooppeerrttyy

MMaatteerriiaall
CCoonndduuccttiivviittyy

((WW//mm//KK))

DDeennssiittyy  

((kkgg//mm33))

SSppeecciiffiicc  

HHeeaatt

((JJ//kkgg//KK))

Al-6061 167.9 2,700 961.2

Al-7075 130 2,810 714.8

Polyimide

49.1 

(In-plane)

0.68 

(Through

-plane)

1,060 1,700

Solar Cell 46.1 5,320 350

Copper 391.2 8,660 1,882.8

OOppttiiccaall  PPrrooppeerrttyy

PPrrooppeerrttyy
AAbbssoorrppttiivviittyy  

((αα))

EEmmiissssiivviittyy  

((εε))
αα//εε

Black 
Anodizing

0.88 0.88 1.0

Plain 
Anodizing

0.26 0.04 6.5

White Paint 0.21 0.88 0.2

Alodine 0.15 0.068 2.2

VDA 0.08 0.017 4.7

Table 3 Thermal Properties Applied for Analysis

  

작동온도 범위가 좁은 전자광학카메라의 경우 저온 환

경에 노출 시 온도 보상이 가능하도록 PLM 외부 패널

에 능동형 열제어 방식인 히터를 부착하였다. 열모델

에 적용된 물성 정보는 Table 3에 나타내었다. Fig. 

4(c)는 위성에 장착된 P-HRM에 대한 열모델로 포고

핀 보드, 포고핀 (3 EA), 저항 보드에 대한 상세설계를 

통해 각 부품에 대한 허용온도범위 내 열적 거동을 분

석하고자 하였다.

22..55  LLEEOOPP  열열해해석석  결결과과
  Figures 5~8은 +y축과 -y축에 적용된 VMLSA 

P-HRM 중에서 낮은 온도의 결과가 도출된 값을 기반

으로 축별 LEOP 열해석 결과를 나타내었다. 전반적인 

분리장치의 온도 추이를 분석한 결과, 위성의 회전 방향

에 따라 다른 성향을 보이고 있으나, 식구간 돌입 시 

Case 1~Case 4에서 각각 최저 –33.6°C, -34.6°C, 

-41.2°C, -26.8°C까지 하강하는 것을 확인하였다. 또

한, 나일론선 절단을 위한 저항소자의 경우 외부에 노출

되어있어 포고핀과 포고핀 PCB에 비해 최대 53.3°C의 

(a)

(b)

(c)

Fig. 4 TMM of STEP Cube Lab-II ((a) External 
Configuration, (b) Internal Configuration, (c) 
Configuration of SADA & VMLSA P-HRM)

온도변화율이 도출됨을 확인하였다. 특히, Case 1, 

Case 3의 SADA P-HRM의 경우 태양에너지가 직접적

으로 입사되지 않아, 일구간임에도 각각 최저 –36.1°C, 

-31.5°C가 도출되었으며, 이외 Case 2, Case 4에서는 
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Fig. 5 LEOP Analysis Result of x-axis Tumbling ((a) 

VMLSA P-HRM, (b) SADA P-HRM)
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Fig. 6 LEOP Analysis Result of y-axis Tumbling ((a) 

VMLSA P-HRM, (b) SADA P-HRM)
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Fig. 7 LEOP Analysis Result of z-axis Tumbling ((a) 

VMLSA P-HRM, (b) SADA P-HRM)
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Fig. 8 LEOP Analysis Result of x, y, z-axis Tumbling ((a) 

VMLSA P-HRM, (b) SADA P-HRM)
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((UUnniitt::  °°CC))

IItteemm

TTooppee.. PPrreeddiicctteedd  TTeemmpp..  ((TTmmiinn))

TTmmiinn

CCaassee  

11

CCaassee  

22

CCaassee  

33

CCaassee  

44

VMLSA

P-HRM

P-HRM 

PCB
-50 9.7 8.2 8.6 8.1

Pogo-Pin -40 10.4 9.4 18.3 8.5

Register 

PCB
-55 13.3 4.8 5.4 3.1

SADA

P-HRM

P-HRM 

PCB
-50 7.6 8.2 7.6 9.6

Pogo-Pin -40 8.9 9.3 18.1 10.0

Register 

PCB
-55 -11.3 -3.5 -14.5 22.4

Table 4 Temperature Result of the P-HRM after 5 
Minutes of separation

–6°C, 1.3°C가 도출됨을 확인하였다. Table 4는 위성 

사출 후 5분 시점에 대한 P-HRM 온도 결과로, 작동 

시점에 겪게 될 최악의 열환경을 도출하기 위해 

P-HRM의 온도가 가장 낮은 Case를 식별하였다. 다

만, POD 사출 특성상 위성의 속도 방향인 x축으로만 

회전될 가능성은 낮다고 판단되어 Case 2~4만을 비교 

대상으로 선정하였다. 비교 결과, 사출 후 5분 시점에서 

가장 낮은 온도를 보인 P-HRM은 Case 3의 저항소자

로 –14.5°C로 확인되었다. 이는 해석 결과 Case에서 

제외한 Case 1을 포함하였을 때도 가장 낮은 온도로 

도출되며, 해석 결과에 따라, P-HRM이 최악의 환경에 

노출되더라도 허용온도범위 내 안정적으로 작동되는 

것을 해석적으로 검토하였다.

  최종적으로 궤도 열환경에서의 P-HRM 작동성을 검

증하기 위해서는 지상에서 이루어지는 열진공시험이 

필수적이다. 이에 따라, 본 논문에서 제안한 P-HRM이 

겪게 될 최악의 열환경을 고려하기 위해 해석 결과에

서 도출된 P-HRM의 최소 온도 조건인 –15°C를 기준

으로 전개시험 온도 규격을 선정하였다. 추가로 분리

장치의 열적 거동에 각속도의 영향성을 검토하기 위해 

초기 각속도로 선정한 5 deg/s 외 1~4 deg/s에 대한 

축별 텀블링 상황에 대해서도 해석을 수행하였다. 분

석결과, 분리장치의 온도는 전반적으로 비슷한 경향을 

보였으며, 각속도 변화에 둔감한 것으로 판단되어 5 

deg/s 각속도를 기준으로 시험 온도를 도출하였다.

22..66  열열진진공공시시험험  수수행행  결결과과
  열진공시험은 열해석을 통한 해석적 검토를 기반으

로 실제 궤도상의 고진공 열환경을 모사하여 위성체에 

대한 기능 및 열설계 검증을 수행하기 위한 단계이다. 

본 논문에서 수행된 열진공시험은 FM (Flight Model)

으로 제작된 STEP Cube Lab-II에 적용되는 P-HRM

이 해석 결과로부터 도출된 시험 온도에서 정상적으로 

작동하는지에 대한 검증을 위해 수행되었다. 시험 스

펙은 Table 5에 나타내었으며, 전개시험은 시험 단계

를 나타낸 Fig. 9와 같이 –15°C에서 이루어진다. 전개

시험을 위한 TRP (Temperature Reference Point)는 

시험 온도가 과도해지는 것을 방지하기 위해 열진공시

험 사전 열해석을 통해 세 개의 P-HRM 중 가장 먼저 

–15°C에 도달하는 SADA의 P-HRM을 TRP로 지정하

였다. SADA의 태양전지판은 적층 박판

이 없어, 적층 구조가 적용된 6U 크기의 VMLSA 보다 

부피 및 질량이 낮아 온도변화량이 크기 때문에 사전열

해석 시 온도가 가장 먼저 하강하는 것을 확인하였다. 

IItteemm DDeeffiinniittiioonn

Test Temperature 

(Chamber)
-15 ~ +30°C

Test Temperature 

Tolerance (Chamber)

+2/-0°C (HOT)

+0/-2°C (COLD)

Temperature Change Rate ±20°C/min

Thermal Dwell Time >1hr

Table 5 Definition of FM Thermal Vacuum Test

Fig. 9 Temperature Profile of FM Flight Level TVT of 
STEP Cube Lab-II
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Fig. 10 Electrical I/F Configuration

Fig. 11 Thermal Vacuum Test Set-up Configuration for 
STEP Cube Lab-II

  큐브위성의 기능시험을 위한 전기적 인터페이스는 

Fig. 10와 같이 구성하였으며, P-HRM의 전개신호는 

위성의 킬스위치 및 RBF 작동 후 매 5분마다 자동적

으로 송신되도록 설정하였다. Fig. 11은  STEP Cube 

Lab-II의 열진공시험 모습으로 위성의 모든 전개 메커

니즘은 구속된 상태이며, P-HRM 전개시험을 위한 온

도센서는 SADA P-HRM 및 VMLSA P-HRM에 각각 

부착되었다.

  전개시험은 총 3차례 이루어졌으며, 1, 2차 시험에서

는 –15°C에서 하나의 태양전지판만 전개되는 것을 확

인하였다. 원인 분석결과, 구속 해제 시 P-HRM의 저

항소자에 직접적으로 접촉된 나일론선은 성공적으로 

절단되었으나, 절단 이후 스프링 힌지의 복원력으로 해

제되어야 하는 나머지 나일론선이 완전히 분리되지 않

아 발생한 체결방식의 오류로 확인되었다. 따라서 Fig. 

12에 도시한 바와 같이 3차 시험 시 저항소자 표면에 

(a)                        (b)
Fig. 12 Close-up View of Tightening Method of the Nylon 

Wire ((a) 1st, 2nd Test, (b) 3rd Test)

(a)                        (b)

Fig. 13 Thermal Vacuum Test Configuration ((a) Before 
the Test, (b) After the Test)

직접적으로 접촉되는 나일론선의 수를 기존 대비 4배 

증가시켜 힌지의 복원력이 낮아지더라도 안정적인 분

리가 가능하도록 체결방식을 변경하였고, 시험 결과, 

모든 P-HRM이 정상적으로 전개되는 것을 Fig. 13과 

같이 확인할 수 있었다. 아울러, 초기에는 전력인가에 

따른 발열 소자의 손상 방지를 위해 전력인가시간을 

0.9초로 설정하였으나, 태양전지판의 전개 성공률을 높

이기 위해 5초로 최종 변경하였다. 상기와 같이 전력인

가시간을 증가시키더라도 P-HRM에서 전개 완료 신호

를 원격명령데이터 처리계에서 수신하면 자동으로 전

력을 차단하는 기능이 내장되어 있어 저항의 손상 위

험 없이 안정적인 작동이 가능하도록 설계되어 있다.

44..  결결        론론

  본 논문에서는 STEP Cube Lab-II에 적용된 포고핀 

기반 분리장치에 대한 궤도 열환경에서의 열적 거동을 

분석하기 위해 LEOP 열해석이 수행되었다. 4가지 대표 

Case에 대한 열해석 결과를 기반으로 분리장치에 대한 
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열적 안정성을 검토하였으며, 결과적으로 발생 가능한 

최악의 저온환경에서도 분리장치의 허용온도범위 내 정

상작동이 가능하다는 것을 해석적으로 검증하였다. 또

한, 해석 결과를 바탕으로 도출된 시험 온도에 따라 구

속분리장치의 설계 유효성을 검증하기 위해 열진공시험

을 수행하였으며, 기능시험을 통해 구속분리장치의 전

개 기능이 성공적으로 작동함을 확인할 수 있었다.

  본 연구를 통해 궤도 열환경에서의 분리장치의 온도

를 예측하여 필요시 추가적인 열설계가 가능할 것으로 

판단되며, 시험으로부터 확인된 오류 사항을 보완함으

로써 P-HRM에 대한 신뢰도가 더욱 향상될 것으로 기

대된다.
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