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Ⅰ. 서 론

초기 우주 개발이 강력한 발사체 확보라는 군

사 기술적인 목적과 인류의 우주 탐사라는 상징

적인 목적을 갖고 있었다면, 최근에는 우주 망원

경, 통신방송용 중계기, 지구관측 카메라, 천문탐

사 장비 등이 위성에 탑재되어 발사되면서 위성

방송, 기상예측, 지구관측과 같이 실생활에 직접

적으로 도움이 되는 임무 수행이 가능해 짐에 따

라 우주 개발의 실용적인 측면도 점점 강조되고

있다. 이로 인해 미국과 러시아는 물론 EU 국가

들, 일본, 중국, 인도 및 이스라엘 등이 우주 개

발에 가세하면서 불꽃 튀는 우주 개발 경쟁이 벌

어지고 있다. 미국과 유럽의 주요 항공우주업체

(Boeing, Astrium, SS/Loral 등) 들은 표준화된

발사체 및 인공위성 플랫폼(platform)을 이용하

여 위성통신, 기상관측, 지구탐사, GPS (Global

Positioning System) 측위 등 위성 서비스 시장

을 개척해 나아가고 있다. 한편, 최근 국제적으로

공동추진하고 있는 국제우주정거장(ISS)과 같은

고신뢰도를 갖는 초대형 구조물 건설 기술의 발

전은 우주공간의 이용 방식을 전통적인 위성 서

비스뿐만 아니라 신물질 개발, 무중력 공간의 플

랜트 건설, 우주 발전소 구축 등으로 변화시켜

나가고 있다.

선진국의 경우 우주개발 초기에는 현재의 우리

나라와 같이 비용보다는 임무 완수에 중점을 두

었으나, 1990년대 세계경제 침체 이후로 우주 프

로그램에도 본격적으로 비용이 중요한 이슈로 등

장하였다. 이와 동시에 위성 임무가 고도화됨에

따라 위성체 구조물도 점차 대형화 추세에 있다.

고전력(high power)을 얻기 위한 초대형 태양 전

지판, 안테나 이득(gain)을 높이기 위한 초대형

안테나, 고해상도를 얻기 위해 필요한 초대형 개

구경을 갖는 천체 망원경 등이 대표적인 예이다.

대형 우주 구조물을 구축하기 위해 티타늄 합금

이나 각종 복합재와 같은 경량 재료를 사용하고,

복잡한 전개 장치를 사용해 왔으나 여전히 비용

과 신뢰성의 문제가 거론되고 있으며, 특히 초거

대 구조물의 구축은 현재와 같은 구조 개념으로

는 불가능한 것으로 판단된다. 연구자들은 새로

운 구조적 개념을 도입하여 이 한계를 극복해보

고자 하였고, 이러한 흐름에 따라 각광 받기 시

작한 구조물이 바로 팽창형 구조물이다.

팽창형 구조물은 필름과 같이 극도로 얇은 재

료로 구현하고자 하는 형상의 외형을 만든 뒤 내

부에 가스 압력을 불어넣어 팽창시키는 구조물을

말한다. 내부에 주입되는 가스는 액화 또는 입자

(particle)화 시켜서 우주상으로 가져가게 되고,

구조물은 외형만을 제작하여 적재하게 되므로 최

종 구조물의 크기에 비하여 발사 시에는 매우 작

은 부피와 무게를 가지게 된다. 팽창형 구조물의

개념은 초기 우주개발시대에 해당하는 1960년대

에 이미 제시, 구현되었다. 그러나 당시의 기술적

수준, 예를 들어 얇은 막 구조물에 대한 정밀한

비선형 거동 해석기술, 내압이나 외부자극에 강

한 필름의 개발 등 몇몇 기술적인 한계에 부딪히

게 되었다. 그리하여 상당 기간 우주 구조물은

안전성을 보장할 수 있는 강체 구조물을 사용하

는 방향으로 발전되어 왔다.

한편 막 구조 해석 분야에서는 Stein과

Hegepeth [1]에 의해 재료 비선형성이나 구조 비

선형성을 고려한 막 구조 해석 방법이 제시된

후, Miller와 Hegepeth가 유한요소 해석법을 사

용하여 이를 복잡한 구조물에도 적용할 수 있게

되면서 팽창형 구조물의 거동 해석이 가능하게

되었다[2]. 뿐만 아니라 재료분야에서는 플라스틱

합성 기술이 발달하면서 얇으면서도 여러 가지

우주 환경 자극에 강한 재료들이 개발되게 되었

다. 이러한 기술발달에 힘입어 1990년대 중반

NASA를 비롯한 미국의 여러 기관과 회사들이

팽창형 우주 구조물 개발에 뛰어들었고 2000년대

에 들어서는 유럽에서 더욱 활발히 연구되고 있다.
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본 논문에서는 차세대 대형 우주 구조물의 근

간을 이를 것으로 보이는 팽창형 구조물의 구체

적인 개발 사례들과 팽창형 구조물 구현을 위한

핵심적인 기술들, 그리고 당면 과제들을 살펴보

도록 하겠다.

Ⅱ. 팽창형 구조물의 장점

팽창형 구조물의 주된 장점들은 가벼움으로 인

해 얻어지는 장점들과 선적되었다가 궤도상에서

전개됨으로 인해 얻어지는 장점들로 나뉜다. 먼

저, 원하는 형상을 구현하는데 필요한 전체 무게

가 줄어듦으로 인해 발사 시 엄청난 경제적 이득

을 가져올 수 있다. 무게가 줄어들 뿐만 아니라

발사체도 낮은 성능의 기종을 사용할 수 있게 된

다는 점도 비용 절감을 가져온다. 팽창형 안테나

의 경우 강성체와 비교해서 1/5 가량의 무게,

1/6 가량의 비용으로 미션을 수행할 수 있다[3].

외형만을 제작하여 압축, 선적하였다가 궤도상에

서 전개 가능하다는 점은 구조물 전체 부피를 줄

여줄 뿐만 아니라 원하는 위치에 융통성 있는 모

양으로 선적할 수 있다는 장점을 제공한다. 전개

과정에서도 기존의 강성체들은 접혀진 개개의 구

조에 구동기가 연결, 작동되어야 했던 반면에 내

부가 뚫린 전체 구조물의 임의의 방향에서 가스

압만 제공하여 주면 쉽게 전개 가능하다는 장점

도 갖는다. 이는 구동기 및 컨트롤러의 무게와

전개과정의 복잡성을 감소시키는 부가적인 효과

를 부른다[4].

팽창형 우주 구조물의 주요 장점을 요약하면

다음과 같다.

Ÿ 총 중량의 획기적 감소

Ÿ 개발 및 제작 비용의 감소

Ÿ 작은 패키징 공간 및 패키징의 효율화

Ÿ 작은 발사체 사용가능으로 인한 발사비 절감

Ÿ 간단한 전개 구조로 인한 구조물의 고신뢰도

Ÿ 설계의 자유도 증가로 인한 창의적 임무 수행

가능

Ÿ 우수한 동특성 및 열적 특성

Ⅲ. 팽창형 구조물의 응용분야

3.1 인공위성

최초의 팽창형 우주 구조물은 1960년에 제작된

인공위성 Echo1이다. 이후 1964년에 제작된

Echo2와 함께 전파를 단순 반사시켜주는 수동

통신 위성으로 사용되었다. Explorer IX와 Explorer

XIX는 초고층 대기 측정위성으로, PAGEOS는 지

구 측량 위성으로 개발된 팽창형 탐사 위성이다.

이들 위성은 모두 성공적으로 완성되었으나 당시

제작 기술로는 내부 가스 누출을 효과적으로 막지

못했다. 주로 알루미늄과 플라스틱을 적층하여

만든 재료로 만들어진 이들 위성은 수명이 매우

짧다는 단점 때문에 널리 활용되지 못하였다[5].

3.2 감속기

팽창형 구조물은 위와 같은 한계 때문에, 장기간

유지되는 구조물보다 단시간 이용되고 소모되어

버리는 감속기로 먼저 사용되게 되었다. 1960년

대 말 화성 대기 진입 시 Viton 코팅된 Nomax

fabric을 사용하여 캐노피 형태를 제작한 Attached

Inflated Decelerator(AID)가 저밀도인 행성 대기

중에 초음속으로 진입하는 탐사기기를 감속시키

는데 성공적으로 활용되었다[3]. 1980년대에는 실

리콘과 같은 절연재로 코팅된 Kevlar fabric을 사

용하여 제작된 잘린 원뿔모양의 감속기(Inflatable

Recovery Vehicle, IRV)가 제작되었다. 1996년 러

시아의 Mars-96 프로젝트에서도Inflatable Re-entry

and Descent Technology (IRDT) demonstrator라

이름 붙여진 팽창형 감속기가 개발되었다[3].

Fig. 1. Re-entry system[6]

Fig. 2. Inflatable Antenna
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3.3 안테나와 반사경

European Space Agency(ESA)는 팽창형 구조

물이 연속적인 막 구조로 되어 있어서 강체를 조

립한 구조물보다 곡면 형성에 유리하다는 점에

주목하고 안테나로 응용하였다. 1970년대 말에

시작하여 1980년대 말에 완성된 Very Large

Baseline Interferometry(VLBI)는 실제 모델의

1/3규모인 지름 6m의 반사경 안테나이다[7].

구 형태의 팽창형 인공위성이 내압 유지 실패

로 사람들의 흥미를 잃은 후, 실제 우주상의 유

성체 유동이 예상보다 훨씬 작다는 사실이 알려

지게 되었다. 이로 인해 필요 내압은 훨씬 작고

사용수명은 10년이 넘는 팽창형 안테나의 개발이

제안되었고 1996년 우주상에서 팽창형 안테나의

전개가 실험으로 이루어졌다[5]. L'Garde사와

NASA를 주축으로 이루어진 Inflatable Antenna

Experiment(IAE) 에서 지름 14m의 포물선 형태

의 안테나가 Mylar를 재료로 제작되고 Fig. 2와

같이 궤도상에서 전개, 완성되었다[7].

2005년에 시작되어 2007년 완성 예정인

Advanced Radio Interferometry between Space

and Earth (ARISE)는 1개 또는 2개의 지름 25m

의 radio telescope를 지구 궤도상에 올리고자 하

는 프로젝트이다. 1mm RMS 이하의 표면 오차,

3년 이상의 수명을 목표로 하고 있다[8].

3.4 태양열 집진기

태양열 집진기는 태양 복사에너지를 기기의 에

너지원으로 사용하고자 할 때 사용되는 구조물로

면적에 비례하는 성능을 갖기 때문에 팽창형 구

조물의 응용이 매우 기대되는 분야 중의 하나이

다. 1998년 Shooting Star Experiment (SSE) 중

제작된 집진기는 IAE에서 제작된 antenna와 유

사하게 3개의 지지대에 연결된 원환체로 지탱되

는 프레넬 렌즈가 태양열을 모아서 엔진으로 보

내는 역할을 수행한다 (Fig. 3 참조). 태양열로

가스를 팽창시키고 노즐을 통과하게 함으로써 약

한 추진력을 얻게 된다[3]. Solar Orbital Transfer

Vehicle(SOTV) program에서는 프레넬 렌즈 대신

Polyimide와 Kapton 필름으로 만들어진 반사경

을 사용한 Torus Supported Concentrator(TSC)

를 두개 마주 보게 하여 궤도 수정에 필요한 에

너지를 내게 하였다[3]. Inflatable Torus Solar

Array Technology (ITSAT) program 1,2 에서는

태양 전지판을 지그재그로 접어놓은 후 가장자리

에 연결된 붐을 팽창형 구조물로 제작, 전개하여

태양전지판에서 집적된 에너지를 사용할 수 있게

하였다. 이러한 태양전지판은 위성이나 안테나의

Fig. 3. Shooting Star Experiment

양 옆에 부착되어 행성 탐사등에 사용될 수 있다.

원환체가 요구되는 반사경이나 렌즈구조물과는

달리 사각형태가 선호되므로 팽창 후 경화 기술이

사용되기 시작하면서 더욱 활발히 개발되고 있다[9].

2003년부터 시작된 Deep Space 4/Champolian

mission 에서는 팽창형 구조물을 사용한 solar

array로 이온 엔진을 구동하려 하고 있다[10].

3.5 태양풍 추진기

바다에서 돛단배가 항해하듯이 우주 상에서 커

다란 돛을 설치하여 태양풍을 이용해 추진력을

얻는 태양풍 돛(solar sail)은 면적에 비해 매우

작은 질량의 물질이 요구되므로 튼튼하고 극도로

얇은 막재료와 매우 가벼운 지지구조를 사용하지

않고는 불가능한 구조물로 알려져 왔다. 팽창형

구조기술이 발달함에 따라 위 두가지 조건이 모

두 충족 가능하게 되었고 1993년 German

Aerospace Agency (DLR)이 주최한 워크샵을 시

작으로 96년과 97년에 걸친 DLR과 NASA의 합

동 연구, 98년 DLR과 ESA의 20mX20m 팽창형

태양풍 돛의 제작과 지상테스트로 이어지게 되었

다[11]. 이후 러시아가 주축이 된 Cosmos 1 이

발사되었지만 발사체의 결함으로 인해 성공하지

못하였다[12]. NASA와 L'garde 사는 10mX10m

와 20mX20m 크기의 태양풍 돛에 대하여 해석과

실험을 수행하였다[13]. 이를 바탕으로 L'garde사

와 Team encounter사는 2006년 후반기에 발사

예정인 4900m2 의 태양풍 추진기, Starship을 개

발중이다[14].

3.6 우주 거주물

팽창형 구조물을 이용하여 화성이나 달에서의

거주공간, International Space Station 내의 거주

공간 등을 구현하려는 시도가 NASA에 의해 진

행되고 있다. TransHab이라 이름 붙여진 이 거
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Fig. 4. TransHab configuration

주물은 중심축에서 부풀어져 나온 도넛형태를 띄

며 지름 7.6m, 높이 9.1m의 2층 구조를 가지고

있다[3].

3.7 기타 응용

앞에서 살펴 본 많은 응용 사례 외에도 인공위

성의 온도 제어를 위해 사용되는 선 쉴드, 우주

로봇 암 등에도 팽창형 구조가 적합한 것으로 판

단되며 여러 연구가 진행되고 있다.

Ⅳ. 팽창형 구조물의 재료

주로 성층권 이상의 우주 공간에서 사용되는

팽창형 구조물의 경우 극심한 우주 환경 조건이

재료의 선택을 좌우하게 된다. 행성간 구간에서

는 태양풍, 큰 온도 변화, 유성체 등의 자극에 강

해야 하며 LEO(Low Earth Orbit)에서는 고밀도

이온 플라즈마, GEO(Geosynchronous Earth

Orbit)에서는 자외선에 의한 영향이 고려되어야

한다. 팽창 후 경화나 컨트롤을 위해 복합재 형

태로 제작한 재료의 경우 진공상태에서 나타나는

가스 분출(out gassing) 현상으로 접착제나 단열

재가 증발하여 재료 자체의 손상을 가져올 수도

있다. 이러한 환경적 요인을 극복하기 위하여 다

양한 종류의 재료들이 개발되고 있다[15]. 팽창형

구조물에 쓰이는 재료는 크게 팽창에만 쓰이는

단일 재료와 팽창 후 경화과정을 겪는 재료로 나

뉜다. 경화를 시키지 않을 경우 제작상의 실수나

전개 후 우주 입자 등에 의한 손상으로 내부 가

스 누출이 발생할 수 있으므로 수일이나 수개월

정도로 업무수행기간이 짧은 경우에 적합하고,

경화를 시킬 경우는 수년에 걸쳐 사용하는 경우

에 적합하다.

4.1 단일 재료

업무수행 기간이 비교적 짧은 팽창형 구조물의

경우 제작비용 절감과 부가적인 장비가 필요하지

않다는 점에서 얇고 튼튼한 단일 재료가 선호된

다. Mylar는 가격이 저렴하고 뛰어난 기계적 특

성을 보여서 IAE와 같은 초기 실험에서 사용되

었으나 자외선 노출시 취성이 커지는 단점이 있

어서 장기간 운용될 구조물에는 적합하지 않다

[5]. 이 후 자외선이나 원자 산소에 대한 저항성

을 보완한 CP1&2나 Kapton 등이 주로 사용되게

되었다. Inflatable Sunshield in Space (ISIS)에서

Kapton이 사용되었으며 L'garde사에서 제작된

여러 가지 태양풍 추진기와 안테나 모형도

Kapton으로 만들어졌다[3]. Kapton의 제작사인

Dupont에서는 전기적 성질, 열적 성질 등을 강

화시킨 Kapton E, Kapton V, Kapton H 등을 추

가로 개발하였다. CP1과 CP2는 자외선에 대한

저항성이 뛰어나, GEO에서 10년가량의 수명을

보장하는 필름 재료로 SOTV의 TSC와 Naval

Research Laboratory (NRL) 주도로 제작되는

flat film solar concentrator에 사용되었다[16]. 연

결 지지대 부분에는 고무 성분을 코팅한 Kevlar

fabric도 사용되고 있다[7].

4.2 팽창 후 경화 기술

1년 이상의 장기간 운용을 목표로 하는 팽창형

구조물의 경우 경화되지 않으면 보충용 가스의

무게 등이 추가되므로 안정적인 경화 기술의 개

발이 필요하다. 경화방법으로는 크게 기계적 경

화, 화학적 경화, 폼 유입이 있다.

기계적 경화는 섬유 강화 폴리머 층에 샌드위

치 된 알루미늄 호일을 내부에서 강한 압력으로

팽창 시켜서 경화시키는 방법이다. 이 방법은 화

학 경화보다 적은 강성을 내고 원통이나 구 형상

에만 사용 가능하다는 단점이 있지만 부가적인

재료(화학반응의 촉매제 등)가 필요하지 않으므

로 질량 증가가 가장 적다. Echo, Explorer 등의

초기 위성과 ITSAT 등에서 사용되었다[17].

화학적 경화는 열이나 자외선, 내부 주입 가스

를 이용하여 플라스틱에 화학적 변화를 가하는

방법이다.

먼저 열경화의 경우 주로 Graphite를 강화용

섬유로 사용하며 Vectran, Kevlar, PBO등의 섬유

도 활용되는 추세이다. Epoxy와 같은 열경화성

레진을 사용하여 점착하고 온도를 조절하여 경화

를 제어한다. 이러한 방법은 뛰어난 강성과 강도

를 보이며 경화 제어가 용이하다는 장점이 있다.

특히 Graphite/epoxy 복합재의 경우 각종 우주
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환경에 대한 저항력이 좋고 0에 가까운 열전도도

를 가진다. 그러나 열을 내기 위한 부가 장치 및

에너지가 필요하다는 단점을 갖는다[16].

자외선 에너지에 의한 경화는 부가적인 장치나

에너지가 필요하지 않다는 장점이 있지만 경화시

키고자 하는 부위까지 자외선이 투과해야 하므로

전체 재료의 선정에 제약이 따른다. Graphite나

PBO와 같은 고성능의 강화섬유가 쓰일 수 없고

섬유유리나 석영관 등의 재료로 제한된다. 뿐만

아니라 강화제어의 어려움, 그림자 등으로 인한

불균형 강화 등도 무시할 수 없는 문제들이다[17].

내부 가스에 경화제를 포함시켜서, 가스 주입

시 경화까지 이루어지도록 하는 방법도 시도되었

다. 수증기에 의해 경화되는 폴리우레탄이나 폴

리에스터, 아민에 의해 경화되는 에폭시 등이 사

용될 수 있으며 별도의 파워가 필요하지 않다는

장점을 갖는다. 그러나 레진과 촉매제가 접촉할

수 있어야 하므로 두께에 제한이 있고 전개 전

경화가 발생하지 않도록 각별한 주의가 요구된다

는 단점이 있다. 1980년대에 BF3를 촉매제로 하

여 제작된 시편의 경우 뛰어난 유연성, 자외선과

열에 대한 안정성을 보였지만 표면 정밀도가 좋

지 않았다[17].

가스가 아닌 조밀한 발포체로 내부를 채워 넣

는 방법도 제시되었다. 폼을 이용하여 경화시킬

경우 구조 강화뿐만 아니라 전개 유도체로도 사

용될 수 있다. Thiokol Corporation 에서는 폴리

우레탄을 사용한 폼 경화 기술을 사용하였으나

시스템의 복잡성과 질량 증가로 효과적이지 못하

였고 NASA JPL에서 형상기억 열가소성 폴리우

레탄을 사용한 폼 경화 기술은 전개력과 전개 후

강성이 낮아서 실용화되지 못하였다[17].

Ⅴ. 팽창형 구조물의 제어

5.1 전개 제어

팽창형 구조물은 전개 시 재료의 손상과 진동

을 발생시킬 수 있고, 모체 등 주변 구조물에 타

격을 줄 수 있기 때문에 안정적인 전개 방법에

대한 연구가 필요하다. 전개 과정에서 제어해야

할 사항은 전개 속도, 전개 방향, 안정적인 내압

의 유지이다. 전개는 주로 내부 가스 주입에 의

해 이루어지며, Z형태로 접거나 아코디언 형태로

압축했다가 전개되도록 하는 방법과 롤러를 사용

하여 전개 하는 방법이 있다[18].

접었다가 펼치는 방법은 별도의 큰 장비가 필

요하지 않은 대신 진동 발생이 크고 접힌 위치에

재료의 손상이 발생할 수 있다는 제약이 따른다.

IAE와 ITSAT에서는 붐 구조물을 Z모양으로 접

어서 선적 한 후 아코디언이 펼쳐지듯이 전개 시

키는 방법을 사용하였다. 그러나 별도의 전개 제

어 장비를 사용하지 않았기 때문에 붐 구조 뿐만

아니라 모체인 SPARTRAN도 여러 방향으로 흔

들리게 되었고 구조물에 손상을 줄 수 있는 임펄스

힘이 관찰되었다[19]. ILC Dover사는 이러한 문

제점을 해결하기 위해 여러 가지 방법의 전개 제어

방법을 제시하였다. 먼저 가스 주입 방향 끝단부

터 가스를 주입하면서 내부 칸막이 사이의 압력

조절 밸브를 열어가는 compartmentalization 방

법은 Evolved Expendable Launch Vehicle

(EELV)의 Recovery Spray Shield (RSS) 제작에

사용되었다(Fig. 5). 이 구조물은 바다에 떨어지

는 기기와 엔진을 보호하기 위한 것으로 성공적

으로 전개 되었지만 구역을 온/오프한다는 특성

상 선형적인 전개가 불가능 하다는 단점과 여러

개의 구조물을 연결 할 경우 컨트롤이 어렵다는

단점이 있다[19]. 한편, 가스 주입구 반대 방향의

끝단부터 가스를 주입하면서 차례로 펼쳐나가는

columnation 방법은 Boeing사의 Teledesic

program을 통해 만들어진 3.6mX10m 규모의

solar array의 전개에 사용되었다. 이 방법은 매

우 선형적이며 안정적인 전개를 보였다[19].

다음으로 롤러를 사용하는 방법은 롤러가 구조

물의 전개 끝단에 부착되어 있는 경우와 전개 시

작지점, 즉 모체쪽에 부착되어 있는 경우가 있다.

두 방법 모두 기본적으로 가스의 팽창력을 동력

으로 이용하면서 Velcro, constant force spring,

brake 장치 등을 사용하여 롤러의 회전속도를 조

절하는 것이다. 즉 롤러를 사용한 전개 제어의

핵심은 롤러의 회전속도를 효과적으로 조절하면

서 마찰로 인한 재료의 손상이나 에너지 손실을

최소로 하는 데에 있다. Velcro를 재료의 표면에

부착하는 경우, 훅과 파일이 엉겨있는 면적, 힘을

조절하여 전개 된 부위에 원하는 내압이 가하여

진 후 다음 전개로 넘어가도록 한다. NGST‘s

1/3 scaled sunshield 제작에서 Velcro를 사용한

전개 제어법이 적용되었다[19]. Constant force

spring을 구조물 벽에 삽입하여 전개 하는 경우,

매우 안정적이고 예측 가능한 전개 형태를 보인

다. 단점이라면 전개 후 추가적인 팽창이 필요할

때 수축력을 작용할 수 있다는 점이다. 이는 열

가소성 플라스틱이나 형상기억 합금을 사용하면

개선할 수 있을 것으로 보인다. Fig. 6과 같이

NASA JPL과 ILC Dover사가 제작한 SAR 전개

에 효과적으로 이용된 바 있다[19]. Rolling

brake를 롤러에 장착하는 방법은 constant force

spring에 비교하여, 재료 표면에 장치를 붙이지
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Fig. 5. EELV RSS Deployment

Fig. 6. Spring roll up device in SAR frame

않는다는 장점이 있다. 롤러의 회전력을 조절하

는 방법으로, DARPA에서 개발하는 안테나의

prototype 제작에 실험적으로 사용되었다. 30m의

붐을 전개시키는데 매우 안정적인 전개와 모체에

임펄스 힘을 거의 주지 않는 성과를 보였다[19].

5.2 형상 제어

전개와 경화 후에도 외부에서 날아오는 입자와

의 충돌, 온도에 의한 구조물의 변화, 재료의 노

화 등으로 구조물의 형상이 변하기도 하고, 목적

방향 및 자세 전환 등이 요구되기도 한다[18]. 팽

창형 구조물을 제어하기 위해서는 가볍고 유연한

필름이나 와이어 타입의 스마트 재료가 선호된

다. 압전 재료로는 Polyvinylidene fluoride

semicrystalline resin (PVDF), 압전 섬유를 적층

시켜서 만든 Active Fiber Composite (AFC), 저

가의 필름형 압전재료를 생산하기 위해 개발된

Macro Fiber Composite (MFC)가 주로 쓰인다.

이들 압전 필름들은 뛰어난 유연성과 얇은 두께

를 지닌다. 형상 기억 합금 (SMA) 역시 필름 타

입으로 제작되어 사용되고 있으며 최근에는

MEMS기법으로 회로를 새겨 넣거나 Electro

Active Polymer (EAP)를 사용하는 방법도 선호

되고 있다. 특히 EAP는 매우 얇은 두께에도

MFC나 SMA thin film보다 훨씬 큰 힘을 발생시

켜서 주목받고 있다.

실제 개발사례로, 안테나나 반사경, 망원경과

같은 포물체 광학 구조물을 표면을 제어하기 위

해 가장자리 또는 표면에 PVDF를 부착하여 성

능 개선 효과를 얻은 바 있다[20]. 열에 의한 변

형을 Shape Memory Alloy (SMA) thin film 을

사용하여 제어하는 방법도 제시되었고[21] 표면

의 편평도를 조절하기 위하여 가장자리에 SMA

wire를 부착하여 능동 제어에 성공한 사례가 있

다[22]. 팽창형 구조물의 표면에 부착하기 적합하

도록 MEMS기법을 바탕으로 필름 위에 각종 센

서를 탑재한 센서 시스템과 Ionic Polymer Metal

Composite (IPMC) 구동기가 제작되기도 하였다

[23]. 비접촉식 형상 제어를 위하여 PVDF가 부

착된 미러에 electric gun을 쏘아 표면의 strain을

조정하여 원하는 곡면을 만드는 실험도 수행되었

다[24].

이러한 형상 제어 방법은 제어기의 종류와 위

치에 따라 다양한 특성을 보이므로 제어 대상,

목적, 주변 환경에 따라 융통성 있게 적용하는

것이 필요하다.

5.3 진동 제어

대기가 없는 우주 환경에서는 진동의 감쇠가

매우 작아서 진동 발생을 억제하고 제어하는 문

제가 매우 중요하다. 특히, 많은 팽창형 구조물이

대상으로 하고 있는 광학 및 통신 관련 구조물의

경우 진동이 성능을 급격히 저하시키므로 최소한

의 질량으로 진동을 효과적으로 제어하는 기기를

개발하는 것은 매우 실질적인 연구 목표 중의 하

나이다. 그러나 얇은 필름 재료로 만들어진 팽창

형 구조의 특성상 가진 및 진동 특성 측정에 많

은 어려움이 따른다. 접촉식 가진은 재료의 손상

을 유발할 수 있고 국부적인 가진만 일으키는데

그치게 된다. 또한 센서의 두께가 재료의 두께에

비해 두꺼워서 센서의 부착이 전체 구조물의 특

성을 변화시킨다. 이러한 문제점을 극복하기 위

하여 다양한 비접촉식 가진기와 필름형태의 센서

및 구동기가 개발 및 사용되었다. Kapton으로 제

작된 팽창형 원환체에 PVDF를 센서로, MFC를

구동기로 부착하여 진동 실험을 한 결과 MFC가

global mode의 진동을 발생시키는 데 적합하고

PVDF도 주파수 응답을 측정하는데 효과적임이

밝혀졌다[25]. 이후 다수의 MFC 패치를 사용하

여 Multi-input-multi-ouput 모드 실험이 수행하

여 25m 반경의 큰 원환체에 대해서도 MFC가

센서 및 구동기로 유용함을 보였다[26]. 같은 시

편에 대하여 MFC를 사용하여 진동 제어를 수행

한 결과 주 공진 주파수에서 70%의 진동 감소

효과를 볼 수 있었다[27]. 원환체 뿐만 아니라 원

형 튜브에 대해서도 MFC를 표면에 부착하여 능

동제어를 시도한 결과 댐핑을 0.4%에서 8%로 증

가시키는 효과를 얻었다[28].
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Ⅵ. 연구 동향

현재 미국과 유럽 여러 나라는 광학기기, 안테

나, 우주 추진기 등의 분야에서 팽창형 구조물의

개발에 박차를 가하고 있다. NASA의 경우 IAE

와 같은 우주 실험을 수행한 바 있으며 화성탐사

프로젝트에서도 팽창형 rover가 사용되었다[29].

NASA Glenn Research Center (GRC)에서는 태

양 전지판을 개발 중이며[30] NASA Marshall

Center에서는 20m 규모의 solar sail을 제작하고

있다[31,32]. 2007년 종료 예정인 ARISE 프로젝

트에서는 radio telescope가 개발 중이고[8] 여기

서 얻어진 기술력을 바탕으로 제작된 팽창형

telescope는 2013 발사예정인 James Webb Space

Telescope의 유력한 후보이기도 하다[33]. 2005년

발표된 NASA의 New Millennium Programs

Space Technology 8 (ST8) Mission에 따르면 얇

은 막 재료를 이용한 Ultraflex Next Generation

Solar Array System (NGU)도 개발될 예정이다

[34]. 또한 Bigelow Aerospace Center에서는

2006년 팽창형 구조물로 제작된 Genesis

Pathfinder Spacecraft를 발사할 예정이며 개인용

우주공간 구축도 예정하고 있다[35].

ESA에서는 Inflatable Re-entry Descent

Technology (IRDT) 프로젝트에서 팽창형 감속기

를 개발하고[36], 이를 바탕으로 Aurora 프로그

램 중 2011년 발사 하여 화성 시편을 가져오는

프로젝트에서 팽창형 구조물을 이용한 착륙법을

사용할 예정이다[37].

일본에서도 팽창형 구조물을 이용한 대형 태양

전지판, 과학 관측용 비행선, solar sail을 개발

중에 있고[38], I-space 프로젝트에서는 막재료를

이용한 전개형 안테나를 개발할 예정이다[39]. 중

국의 경우 Harbin Institute of Technology에서 실

용 목적을 갖고 다양한 팽창형 우주 구조 개발을 수

행하고 있다.

최근에는 관련 학술대회도 성황리에 개최되고

있는 데, AIAA Gossamer Spacecraft Forum을

올해로 벌써 7회째를 맞고 있으며, European

Workshop on Inflatable Space Structures 가

2002년부터 개최되고 있고, 2005년에는

International Conference on Textile Composites

and Inflatable Structures가 독일에서 개최되었

다.

앞에서 살펴본 구조 시스템 기술 개발 뿐 아니

라 각 핵심 요소 기술 개발도 주로 대학 등에서

지속적으로 이루어지고 있다. 팽창형 구조물을

비롯하여 막재료로 만들어지는 구조물에서 가장

문제되는 것은 주름현상이다. 안테나나 반사경,

우주 망원경의 표면에 주름이 생기면 성능에 지

대한 영향을 주고, 붐이나 원환체와 같은 지지

구조물에 주름이 발생하면 하중 지지 능력을 손

상시켜 구조물이 구부러지거나 접히게 된다. 따

라서 이러한 주름현상의 발생을 정확하게 예측하

고, 주름이 발생했을 때 이를 효과적으로 제거하

기 위한 노력이 계속되고 있다[40-42]. 유럽에서는

초대형 망원경의 멤브레인 표면 주름 발생을 예

측하고 압전 필름을 부착하여 형상을 제어, 주름을

제거 하고자 하는 Shape Control of Membrane

Reflectors (SCMeRe) 프로젝트가 계획 중에 있다

[43]. 부가적인 센서/구동기를 사용하여 주름을

제거하는 방법 대신, 재료의 성능을 향상시켜서

우주 환경에 강하고 주름이 잘 발생하지 않는 재

료를 개발하는 노력도 계속되고 있다. 붐이나 원

환체와 같은 지지구조물의 경우 안정적인 경화방

법에 대한 연구도 심화되고 있으며, 재료 안에

센서/구동기를 포함하여 스스로의 상태를 모니

터하고 컨트롤 할 수 있는 지능형 필름 개발에

대한 연구도 주목받고 있다[44]. NASA와 Tiax사

는 팽창형 구조물로 만들어진 달 탐사 기지 등에

사용될 수 있는 지능형 필름을 개발중에 있고

[45], MEMS 기술을 이용한 필름형 구동기의 개

발도 성과를 보이고 있다[23].

본 논문에서 자세히 다루지는 않지만, 대형 막

구조물의 거동 해석, 특히 가스 주입 시의 전개

과정에 대한 정확한 해석에 관한 기술도 매우 중

요한 핵심 기술의 하나이며, 그 외 보다 안정적

인 전개 장치의 개발, 우주 환경하의 생존성에

관한 연구 등이 주요한 관련 연구 주제라 할 수

있다.

Ⅶ. 결 론

팽창형 우주 구조물은 필름과 같은 매우 얇은

막 재료로 구현하고자 하는 형상의 외형을 만든

후 주입되는 가스 압력으로 팽창되어 원하는 형

상을 갖는 구조물을 말한다. 팽창형 우주 구조물

은 중량 및 발사 부피의 최소화가 가능하고, 궤

도 상에서 전개가 자유롭다는 점 등의 장점으로

인해 미래의 우주 개발에 주요한 역할을 할 것으

로 기대된다. 또한 적용 분야가 한정적이지 않고

통신 기기, 광학 기기, 우주 거주물 등에 두루 사

용될 수 있다는 점도 팽창형 구조의 또 다른 매

력이라 할 수 있겠다. 미국, 유럽, 일본과 같은

우주개발 선진국들은 이미 팽창형 구조물의 중요

성을 깨닫고 여러 우주 시험을 통해 이미 상당한
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성과를 올리고 있다. 본 논문에서는 우주 개발

선진국들의 기존 사례를 중심으로 팽창형 우주

구조물의 개발 현황과 주요 연구 과제에 대해 살

펴 보았다. 우리 나라의 경우에도 향후 우주 프

로그램에 활용 가능할 것으로 판단되나, 아직까

지는 관련 연구 결과가 거의 없는 실정으로 지금

부터 조금씩이라도 팽창형 구조물에 대한 연구들

을 수행해 나가야 할 것으로 보인다.
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