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STM 열진공 시험 결과를 이용한 EOS-C Ver.3.0 열제어계 설계 검증
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EOS-C Ver.3.0 using STM Thermal Vacuum Test Result
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ABSTRACT

A high-resolution electro-optical camera (EOS-C Ver.3.0), the mission payload of an

Earth observation satellite, is under development in Satrec Initiative. We designed this

system to give improved thermal performance compared with the EOS-C Ver.2.0

which is the main payload of DubaiSat-1 by optimizing the active and passive thermal

control design. We developed the Structural-Thermal Model (STM) and verified the

design margin by performing the qualification level thermal vacuum test. We also

conducted the verification of its Thermal Mathematical Model (TMM) through the

thermal balance test. As a result, it was confirmed that TMM faithfully represents the

thermal characteristics of the EOS-C Ver.3.0.

초 록

㈜쎄트렉아이는 지구관측위성의 주 탑재체로 사용될 고해상도 전자광학카메라, EOS-C

Ver.3.0을 개발 중이다. EOS-C Ver.3.0은 현재 운용중인 DubaiSat-1의 주 탑재체인 EOS-C

Ver.2.0 개발 경험을 바탕으로 능동 열제어 방식과 수동 열제어 방식을 적절하게 혼용하

여 보다 향상된 성능을 갖도록 설계되었다. 설계를 바탕으로 STM을 개발하여 인증

(qualification) 수준의 열진공 시험을 수행하여 설계 여유(design margin)를 확인하였다.

또한 열평형 시험 결과를 이용하여 열제어계 설계에 사용한 열-수치 모델에 대한 검증 작

업을 수행하였으며, 열-수치 모델이 실제 열적 특성을 잘 모사하고 있음을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

㈜쎄트렉아이는 400kg급의 지구관측소형위성

의 주 탑재체(mission payload)로 사용될 고해상

도 전자광학카메라, EOS-C Ver.3.0을 개발하고

있다. 700km 운용고도에서 흑백 2.5m, 다중

5.0m의 해상도를 갖는 EOS-C Ver.3.0은 현재 운



第 38 卷 第 12 號, 2010. 12 STM 열진공 시험 결과를 이용한 EOS-C Ver.3.0 열제어계 설계 검증 1233

용중인 DubaiSat-1 주 탑재체인 EOS-C Ver.2.0의

개발 경험을 바탕으로 능동 및 수동 열제어 방식

을 적절하게 혼용하여 보다 향상된 열적 성능을

갖도록 설계되었다. 설계를 바탕으로 구조-열 모

델(Structural-Thermal Model, STM)을 개발하여

인증(qualification) 수준의 환경시험을 수행하였

으며, 이를 통해 충분한 설계 여유(design margin)

가 있음을 확인하였다.

본 논문에서는 EOS-C Ver.3.0의 열제어계 개

발을 위해 수행된 설계와 해석, STM 개발과 열

진공 시험 준비 및 수행, 그리고 열진공 시험 결

과 분석과 이를 이용한 열-수치 모델의 검증 과

정에 대해 살펴보고자 한다. 그리고 이를 통해

전자광학카메라 시스템의 열제어계 설계, 제작,

시험 및 검증으로 이어지는 개발 전 과정에 대해

살펴보고자 한다.

Ⅱ. EOS-C Ver.3.0 열제어계 개발

2.1 열제어계 설계

전자광학카메라의 경우, 주위 열환경과 무관하

게 광학 정렬 상태가 유지되어야 광학 성능을 보

장할 수 있다. 따라서 허용범위 내에서 안정적으

로 온도를 유지시켜주는 것이 매우 중요하다. 특

히 주구조물(metering structure)에 온도 변화가

심하게 발생할 경우, 주요 광학부품 간의 비정렬

(misalignment)에 따른 광학 성능 저하가 발생할

수 있으므로 안정적인 온도 제어를 위한 열제어

계 설계가 필수적이다[1-2].

EOS-C Ver.3.0의 경우, EOS-C Ver.2.0의 개발

경험을 바탕으로 능동 및 수동 열제어 방식을 적

절하게 혼용하여 열제어계 설계를 수행하였다.

그림 1과 같이 열적 안정성의 극대화를 위해 광

개구부(optical aperture)를 제외한 모든 부분에

MLI(Multi-Layer Insulation)를 적용하였으며, 위

성과의 기계적 접속에 사용되는 부품을 열전도성

그림 1. Thermal Design Principle

이 낮은 Ti6-AL-4V 재질로 설계함으로써 주위와

의 열적 단열을 극대화하였다. 또한 광학 정렬

온도인 +20℃를 기준으로 +/-1℃ 이내로 주구조

물이 유지될 수 있도록 히터(heater)와 온도 센서

를 이용한 능동 열제어 설계를 수행하였으며, 히

터 소모 전력의 최소화를 위해 적정한 표면 처리

및 열제어 코팅을 수행하였다[3-4].

2.2 열해석 수행 및 결과 검토

설계 후, 설계의 검증 및 확정을 위한 열해석

수행을 위해 NX I-DEAS 12를 이용하여 열-수치

모델(Thermal Mathematical Model, TMM)을 작

성하였으며, 그림 2와 같다.

TMM 작성 후, 개별 히터 및 열제어 코팅 설

계의 최적화를 위해 정상 상태 열해석을 수행하

였다. 먼저 EOS-C Ver.3.0 주구조물의 궤도 평균

온도가 어떤 경우에도 제어 온도인 +20℃를 초

과하지 않도록 worst hot을 바탕으로 열해석을

수행, 해석 결과를 바탕으로 열제어 코팅 설계의

최적화를 수행하였으며 그림 3과 같다.

다음으로 주위 열환경과 관계없이 온도 제어

가 가능하도록 worst cold를 바탕으로 히터의 발

열량을 검토, 그림 4와 같이 궤도 평균 16W가

필요한 것을 확인하였다. 여기에 해석 수행 시의

불확실성을 고려, 설계 여유(design margin)를

반영하여 표 1과 같이 설계를 완료하였다.

그림 2. Thermal Mathematical Model

그림 3. Thermal Coating and Insulation
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그림 4. Required Average Heater Power

표 1. Heater Design Results

Heater
Designed Peak

Power (W)

On/Off Set-point

Temperature (℃)

M1B_OPH_P ~ 8.0W +19℃ / +21℃

M1B_OPH_R ~ 8.0W +19℃ / +21℃

M2R_OPH_P ~ 7.6W +19℃ / +21℃

M2R_OPH_R ~ 7.6W +19℃ / +21℃

M2H_OPH_P ~ 3.4W +19℃ / +21℃

M2H_OPH_R ~ 3.4W +19℃ / +21℃

Ⅲ. EOS-C Ver.3.0 STM 열진공 시험

3.1 STM 개발

STM은 EOS-C Ver.3.0의 구조적, 열적 특성 파

악을 위해 제작한 모델로써 FM(Flight Model)과

동일한 기계적 특성을 갖도록 개발되었다. 반사

경(mirror) 및 전자모듈(electronics)은 동일한 구

조적 특성을 갖는 dummy mass로 대체하였으며,

그 외의 구조물들은 FM과 동일하게 제작하였다.

또한 동일한 열적 특성을 나타낼 수 있도록

FM과 동일하게 온도 제어용 히터 부착, 열제어

코팅 및 MLI 장착을 수행하였다. 그림 5는 히터

부착 후, 작업 결과 검증을 위해 전압을 인가하

고 시간에 따른 온도 변화를 측정한 결과를 나타

그림 5. Heater Attachment and Inspection

그림 6. EOS-C Ver.3.0 STM Configuration

내며, 그림 6은 EOS-C Ver.3.0 STM의 최종 형상

을 나타낸다.

3.2 STM 열진공 시험

STM 개발 후, 설계 여유 확인을 위해 인증 수

준의 열진공 시험을 진행하였다. EOS-C Ver.3.0

의 열진공 시험은 열주기 시험과 열평형 시험으

로 구성되며, ECSS(European Cooperation for

Space Standardization) 기준을 바탕으로 위성체

개발 기관과의 협의를 바탕으로 표 2와 같이 시

험 규격을 정의하였다[5-6].

또한 온도 제어용 히터의 운용 및 성능 검증

을 위해 EMS(EOS-C Management Subsystem)를

함께 시험하기로 하였다. EMS는 EOS-C Ver.3.0

의 제어 및 전력 공급, 영상 데이터 처리를 수행

하는 전장품(electronics)으로 STM에 적용한 온도

센서의 측정값을 바탕으로 히터를 제어한다.

표 2의 시험 규격을 바탕으로 1번의 열주기

시험 후, 저온 열평형 시험, 고온 열평형 시험 순

표 2. STM Thermal Vacuum Test Specification

Item Value

No. of Cycle 1Cycle

Soak Duration ≥ 2hrs

Temperature Range

Thermal Cycling Test

STM: +5℃ ~ +35℃

EMS: -10℃ ~ +40℃

Non-Op.: -20℃ ~ +50℃

Thermal Balance Test Shroud:
+30℃ @ Hot

+0℃ @ Cold

Temp. Transition Rate ≤ 2℃/min

Stabilization Condition

Thermal Cycling Test ≤ 1℃/hr at Each Soak

Thermal Balance Test ≤ 0.5℃/2hrs at Each Test

Pressure Condition ≤ 1.0×10-5Torr
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그림 7. STM Thermal Vacuum Test Profile

으로 진행되며 전체 시험 개요는 그림 7과 같다.

3.3 열진공 시험치구 설계

STM 열진공 시험의 경우, STM과 EMS의 시

험 온도 범위가 다르기 때문에 이를 보상해줄 수

있는 방안이 필요하다. 이를 해결하기 위해 STM

과 EMS 각각에 시험용 히터(test heater)를 적용

하여 열진공 챔버의 설정 온도와 시험물(test

article)의 시험 온도 간의 차이를 보상하기로 하

였다[7-8]. 이를 위해 그림 8과 같이 열진공 챔버

및 STM, EMS와의 기계적/전기적 인터페이스를

바탕으로 고정치구 설계 후, STM 열진공 시험에

대한 사전 열해석 결과를 바탕으로 개별 시험용

히터를 결정, 적용하는 방식으로 열진공 시험치

구인 STM T/V Test Jig의 설계를 완료하였다[9].

그림 8. STM T/V Test Jig Design Process

3.4 열진공 시험 사전 열해석

시험치구 설계를 마친 후, STM 열진공 시험에

대해 사전 열해석을 수행하였다. 사전 열해석은

열진공 시험 기간 중에 시험물 및 시험치구, 시

험용 하니스(harness) 등이 겪을 것으로 예상되

는 온도를 검토해보고, 예상 온도가 요구 조건을

만족시키지 못할 경우에는 시험용 히터나 MLI를

장착하는 등의 필요한 조치를 취하기 위해 수행

한다. EOS-C Ver.3.0의 경우, 열제어계 설계를

위해 작성되었던 TMM을 수정하여 사전 열해석

모델(Preliminary Thermal Test Model, PTTM)을

그림 9와 같이 작성하였다.

그림 9. Preliminary Thermal Test Model

그림 10. Heater Operation Plan for T/V Test



1236 장진수․양승욱․정연황 韓國航空宇宙學會誌

그림 11. Preliminary Thermal Test Analysis Result

PTTM 작성 후, STM과 EMS 온도 보상용 시

험용 히터의 발열 용량 결정을 위한 열해석을 수

행하였다. 또한 개별 soak에서의 STM과 EMS의

시험 온도 조건 만족 및 시험 기간 최소화를 위

한 개별 천이 구간에서의 온도 제어용 히터와 시

험용 히터의 운용 방안에 대한 검토 작업을 진

행, 그림 10과 같이 개별 히터들의 운용 방안을

도출하였다. 그리고 이를 반영하여 STM 열진공

시험 전체에 대한 사전 열해석을 수행, 그림 11

과 같이 요구되는 시험 조건들을 모두 만족시키

는 것을 확인하였다.

3.5 열진공 시험 Test Setup

시험 준비 완료 후, 한국항공우주연구원 우주

시험동에 있는 HVT40 열진공 챔버에서 시험 수

행을 위한 test setup을 진행하였다. Test setup은

STM T/V Test Jig에 EMS와 STM을 조립한 후,

열진공 챔버 내부에서 사용되는 시험용 하니스에

대해 MLI covering을 수행한 후에 STM과 EMS,

그리고 열진공 챔버 내부에 연결하는 순으로 진

행되었다[10]. 이어서 시험물의 온도 측정 및 기

록을 위해 STM과 STM T/V Test Jig의 열전달

경로(thermal path) 상의 주요 지점에 그림 12와

같이 열전대(thermocouple)를 부착한 후, 그림

13과 같이 열진공 챔버 안에 STM T/V Test Jig

를 삽입 및 고정하였다. 이어서 시험용 외부 하

니스로 열진공 챔버와 기능시험 지원장비를 연결

하고 기능시험(Function Test, FT)을 수행하여

test setup이 정상적으로 완료되었는지를 검토,

이상 없음을 확인하고 열진공 챔버 문을 닫음으

로써 모든 test setup을 완료하였다.

그림 12. Thermocouple Definition/Placement

그림 13. EOS-C Ver.3.0 STM T/V Test Setup
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그림 14. EOS-C Ver.3.0 STM T/V Test Result: Temperature Profile during T/V Test

3.6 열진공 시험 수행 및 결과

EOS-C Ver.3.0 STM 열진공 시험은 약 일주일

동안 진행되었으며, 시험 결과는 그림 14와 같다.

표 2에 기술된 바와 같이 STM과 EMS의 열주기

시험 온도가 다르기 때문에, 그림 10의 히터 운

용 방안에 따라 STM에 부착된 온도 제어용 히

터와 시험용 히터를 운용, 개별 soak에서의 시험

온도 조건을 만족시켰다. 또한 개별 천이 구간의

소요 시간도 단축시킬 수 있었다.

열주기 시험에 이어 진행된 열평형 시험의 경

우, STM에 부착된 온도 제어용 히터를 EMS를

이용하여 10% duty cycle로 운용하며 시험 요구

조건인 0.5℃/2hrs의 온도 평형 조건을 만족시킬

때까지 시험을 진행하였다. 먼저 사전 열해석 결

과를 바탕으로 예상되는 평형 온도를 온도 제어

용 히터의 제어 온도로 설정하여 STM의 온도를

빠르게 올린 후, 예상 온도에 도달하면 duty

cycle로 전환하는 방식으로 진행하였으며, 시험

결과는 그림 15와 같다[11-12].

그림 15. Temperature Profile during T/B Test

Ⅳ. EOS-C Ver.3.0 TMM 검증

4.1 TMM 검증 조건

일반적으로 TMM을 이용한 해석 결과와 열평

형 시험 결과를 비교, +/-3℃ 이내의 오차 범위

내에서 값들이 존재하면 작성된 TMM에 이상이

없다고 간주한다[13-14]. 그러나 고도의 신뢰성을

요구하는 전자광학카메라의 경우, TMM의 신뢰

성을 극대화할 수 있도록 시험 결과와 해석 결과

의 단순 편차(allowable deviation) 뿐 아니라 평

균 편차(mean deviation)와 표준 편차(standard

deviation)도 함께 고려할 필요가 있다. 이를 위

해 EOS-C Ver.3.0의 경우, 표 4와 같이 TMM의

검증 조건을 세 가지로 정의하였다[15-16].

표 4. TMM Correlation Criteria

Maximum Allowable Deviation

   ≤ ℃

Maximum Mean Deviation

  
 
  



  

 
 
  

 ∆ ≤℃
Maximum Standard Deviation

 



 
  





  






  





∆
≤℃
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4.2 EOS-C Ver.3.0 TMM 검증

TMM의 검증을 위해 PTTM을 가지고 정상 상

태 열해석을 수행하였다. 열적 경계 조건의 경우,

열평형 시험 기간 중에 HVT40의 제어 온도, 즉

고온/저온 열평형 시험 각각의 시험 온도를 기

준으로 하였다. 열해석 수행 후, 열전대의 부착

위치에 상응하는 TMM의 요소(element) 온도를

바탕으로 해석 결과를 정리하였으며, 고온/저온

에 대한 결과를 각각 표 5와 표 6에, 그리고 검

증 조건에 따른 검토 결과를 표 7에 정리하였다.

표 7을 보면 작성된 TMM이 요구되는 검증

조건들을 모두 만족시키는 것을 확인하였으며,

이를 통해 EOS-C Ver.3.0의 열제어계 개발을 위

해 작성된 TMM에 대한 검증을 완료하였다[17].

4.3 TMM 검증을 통한 시험 결과 고찰

추가로 표 5와 표 6의 시험과 해석 결과 간의

차이를 비교해보면 고온 열평형에서의 차이가 저

온 열평형보다 큰 것을 알 수 있다. 특히 온도

제어용 히터가 장착된 구조물에서 편차가 더 크

게 나타나는 것을 알 수 있는데, 이는 시험 요구

조건은 만족시켰으나 완전한 열적 평형 상태에는

도달하지 못함에 기인한 것으로 판단된다.

저온 열평형 시험과 고온 열평형 시험이 진행

된 기간은 그림 15와 같이 각각 12.5시간과 13시

간으로 거의 동일하다. 그러나 저온 열평형 시험

의 경우, 앞서 진행된 저온 열주기 시험 및

표 5. TMM Analysis Result - Hot Balance

TC ID Description
Result (℃)

Test PTTM Difference

TC#01 M2A Cover 32.70 34.50 1.80

TC#02 M2 Housing 32.47 34.51 2.04

TC#03 M2 Spider-1 32.95 34.48 1.53

TC#04 M2 Spider-2 33.40 34.51 1.11

TC#05 M2 Spider-3 33.83 34.68 0.85

TC#06
Entrance

Baffle-1
30.67 30.64 0.03

TC#07
Entrance

Baffle-2
30.16 30.99 0.83

TC#08 STM I/F Ring 30.09 30.58 0.49

TC#09 Base Plate 31.75 34.52 2.77

TC#21
STM I/F Ring

Fixture
29.56 30.61 1.05

TC#22
STM

T/V Test Jig
29.59 31.13 1.54

T/V Chamber B.C.-1 29.72 30.00 0.28

T/V Chamber B.C.-2 29.71 30.00 0.29

T/V Chamber B.C.-3 29.44 30.00 0.56

표 6. TMM Analysis Result - Cold Balance

TC ID Description
Result (℃)

Test PTTM Difference

TC#01 M2A Cover 5.04 6.00 0.96

TC#02 M2 Housing 4.77 6.01 1.24

TC#03 M2 Spider-1 5.31 5.98 0.67

TC#04 M2 Spider-2 5.33 6.02 0.69

TC#05 M2 Spider-3 6.23 6.21 0.02

TC#06
Entrance

Baffle-1
1.86 0.91 0.96

TC#07
Entrance

Baffle-2
0.87 1.33 0.46

TC#08 STM I/F Ring 0.79 0.93 0.14

TC#09 Base Plate 5.19 5.92 0.73

TC#21
STM I/F Ring

Fixture
-0.01 0.96 0.97

TC#22
STM

T/V Test Jig
0.21 1.62 1.41

T/V Chamber B.C.-1 0.35 0.00 0.35

T/V Chamber B.C.-2 -0.04 0.00 0.04

T/V Chamber B.C.-3 -0.05 0.00 0.05

표 7. EOS-C Ver.3.0 TMM Verification Result

Case
Allowable

Deviation

Mean

Deviation

Standard

Deviation

Hot

Balance
2.77℃ 1.28℃ 1.47℃

Cold

Balance
1.41℃ 0.75℃ 0.85℃

All

Balance
2.77℃ 1.01℃ 1.20℃

FT#03 기간 동안에도 열적 평형 온도에 거의 근

접한 5℃로 유지되었기 때문에, 실제적으로 저온

열평형 시험은 거의 20시간동안 진행되었다고 볼

수 있다. 즉, 고온 열평형 시험에 비해 상대적으

로 충분한 시간을 보장해줌으로써 저온 열평형

시험 결과가 보다 더 열적 평형 상태의 결과에

근접하였고, 이에 따라 해석 결과와의 편차도 고

온 열평형에 비해 작게 나온 것이다. 따라서 보

다 양질의 시험 결과를 얻기 위해서는 열평형 시

험 조건으로 온도 변화율 뿐 아니라, 최소 시험

기간도 함께 고려해야할 필요성을 확인하였다.

Ⅴ. 결 론

지금까지 지구관측소형위성의 주 탑재체로 사

용될 고해상도 전자광학카메라, EOS-C Ver.3.0의

열제어계 설계 및 개발, 시험 준비 및 시험, 그리

고 시험 결과를 이용한 해석 모델 분석 및 검증
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과정에 대해 살펴보았다. EOS-C Ver.3.0의 열제

어계는 EOS-C Ver.2.0의 개발 경험을 보다 향상

된 열적 성능을 갖도록 능동 및 수동 열제어 방

식을 적절하게 혼용하여 설계되었다. 그리고 해

석 모델에 대한 검증 결과의 신뢰성 향상을 위해

통상적인 검증 방안 뿐 아니라 통계학적 관점의

검증 조건을 추가로 검토하여 해석 모델 검증을

수행하였으며, 검증 결과 작성된 해석 모델이 실

제 모델의 열적 특성을 잘 모사하고 있음을 확인

하였다.

또한 해석 모델 검증 과정에서 열평형 시험

조건으로 최소 시험 기간도 함께 고려해야 함을

확인하였으며, 향후로는 열평형 시험 수행 시, 이

를 함께 고려하여 수행할 예정이다.
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