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ABSTRACT

Units developed for a real satellite should pass space environmental tests and launch

environment tests. Thermal Vacuum Test, one of the space environmental test, simulates

extreme thermal environment encountered in on-orbit operation of satellite. Many payloads

which adapt non-traditional, brand-new technology are developed by developers who is

not familiar to space engineering field. There might be some possibility of mistakes which

result in serious problem due to lack of experience, especially from planning to performing

thermal vacuum test. In this paper, brief overview of thermal environmental test related to

a satellite development is summarized in order to prepare and perform the thermal test.

초 록

인공위성 내부 유닛들이 위성에 실장 되기 위해서는 각 위성 프로그램에서 요구하는 다

양한 환경시험을 반드시 통과해야 한다. 최근 타 분야의 기술이 우주분야로 이전되면서 다

양한 인공위성 탑재체들이 개발되고 있다. 하지만, 타분야 개발자의 경우 우주개발에 대한

경험 및 이해부족으로 발사 및 우주환경시험을 수행함에 있어 다양한 문제점을 접하게 된

다. 본 기술논문에 위성개발 각 단계에서 수행되는 열시험의 개념을 서술하여 우주분야 기

술개발을 처음으로 수행하는 개발자가 열시험을 준비하는데 실제적인 도움을 주고자 한다.
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Ⅰ. 서 론

기존 국내 우주기술 개발은 연구개발 경험이

풍부한 산업체와 연구소를 중심으로 수행되어 왔

으나, 최근 국가주도의 핵심우주기술 개발사업,

우주원천기술 개발사업 등을 통해 대학 중심의

연구개발 사례가 증가하게 되었다[1]. 이러한 추

세는 앞으로 계속 이어질 것이며, 다양한 전공을

갖는 연구자의 우주분야 기술개발 참여 증가로

인해 우주기술개발은 더욱 폭넓은 방식으로 전개

될 것이다. 하지만 하나의 요소기술이 최종적인

위성 탑재물로 완성되기까지 다양한 기술적 검증

과 환경시험이 필요하다. 이 과정에서 실무자의

경험부족, 우주분야 특수성에 대한 이해부족으로

예상하지 못한 난관에 부딪히는 경우가 적지 않

다[2,3]. 특히, 우주기술 개발과 관련된 열시험
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(Thermal Test)은 시험 종류와 방법론, 시험규격

설정 등이 매우 복잡하여 명확하게 정의하는데

어려움이 발생한다. 본 논문에서는 위성개발과

관련된 열시험의 기초적인 내용을 개념적으로 설

명하여 우주분야 신기술 개발자에게 실질적인 도

움을 주고자 한다.

Ⅱ. 인공위성 열시험 개요

2.1 우주의 열환경과 인공위성 열설계

지구 궤도를 운행하는 인공위성은 우주의 극

단적인 열적 환경에 노출된다. 태양이 위성에 가

하는 복사열은 약 1353W/m
2
이며, 태양광이 지

구에 반사되어 가해지는 복사열량(Albedo)은 고

도와 지표면 상태에 따라 다르지만 일반적으로

태양복사열의 약 30% (≈400W/m2)로 알려져 있

다. 한편, 지구 자체에서 방열되는 적외선에 의한

복사열량은 약 240W/m2이다[4]. 위성이 태양에

노출되는 낮 기간에는 태양복사열, 지표면에 반

사된 복사열, 지구 자체 복사열에 노출되어, 상당

량의 복사에너지가 위성으로 유입된다. 반대로

지구 그늘에 가려지는 밤 기간(Eclipse) 동안에는

위성에서 극저온(-270oC)인 심우주로 열이 방출

된다. 태양동기궤도 위성의 경우 낮/밤이 주기적

으로 바뀌게 되며 이에 따라 위성온도가 상승/

하강하게 되지만, 정지궤도 위성의 경우 밤 기간

이 없는 운용기간이 존재하기도 한다.

2.2 열시험(Thermal Test)의 종류

위성 개발에서 대표적인 열시험은 크게 열주

기 시험(Thermal Cycling Test)과 열진공 시험

(Thermal Vacuum Test)로 나눌 수 있다. 열주기

시험은 시험품에 고온/저온 상태를 주기적으로

노출시키는 시험이다. 열주기 시험은 대기 또는

질소로 충진된 챔버(Chamber)에서 수행된다. 열

주기 챔버 내부에는 대류열전달이 존재하므로 시

험품의 온도를 빠르게 올리고 내릴 수 있는 장점

이 있다. 짧은 시간에 많은 고온/저온 사이클을

부가할 수 있으므로 많은 사이클을 가해야 발견

될 문제점을 찾아내는데 유용하다. 단, 열주기 챔

버는 팬(Fan)에 의한 강제대류와 자연대류에 의

한 공기순환이 존재하므로 챔버 내부에 따라 국

부적 온도 불균일이 발생할 수 있다. 따라서, 전

제적으로 온도가 안정화된 뒤에 시험을 수행하도

록 한다. 아울러, 열주기 시험 동안 챔버 내부에

포함된 수증기의 결로현상(Condensation)이 발생

할 수 있으므로 매우 주의해야 한다.

열진공 시험은 시험품에 진공상태 고온/저온

환경을 조성하여 각 상태에서 시험품이 정상작동

유무를 판별하도록 한다.

열주기 시험과 열진공 시험은 시험품에 온도

변화를 가하는 유사한 시험이지만, 목적과 상황

에 맞도록 선택적으로 수행되어야 한다.

2.3 열시험 대상의 구분

열진공 시험은 크게 유닛 레벨(Unit Level)과

시스템 레벨(System Level) 열진공 시험으로 나

눌 수 있다. 일반적으로 유닛(Unit)은 하나의 독

립적인 기능단위를 의미한다. 모듈(Module)은 유

닛에서 독자적인 기능을 수행하는 세분화된 단위

로 유닛은 모듈의 집합체로 간주하는 것이 일반

적이다. 각각의 모듈에 가해지는 열적조건이 유

사하므로 특별한 이유가 없는 한 모듈단위 열진

공 시험은 수행하지 않으며, 유닛레벨을 열진공

시험의 최소단위로 설정하여 시험을 수행한다.[5]

시스템 레벨 열진공 시험은 모든 유닛을 조립

하여 시스템 차원으로 열진공 시험을 수행하는

것이다. 비록 각각의 유닛이 열진공 시험을 통과

했다고 해서 위성이 시스템 레벨에서 정상적으로

동작한다는 보장은 없다. 저온/고온 상태에서 하

니스(Harness)의 미세한 수축팽창으로 인한 접촉

불량, 각 전자유닛의 클럭 변화에 따른 동기화

에러 등 전체 시스템이 조립되어야 발견되는 문

제점도 존재하기 때문이다. 따라서, 시스템 레벨

열진공 시험은 개별 유닛이 모두 열진공 시험을

통과하였다 하더라도 반드시 수행 되어야 한다.

2.4 위성 개발 단계에 따른 열시험 구분

위성개발의 단계는 크게 공학모델(EM,

Engineering Model), 인증모델(QM, Qualification

Model), 비행모델(FM, Flight Model)로 나눌 수

있고, 각 개발단계에서는 프로그램(Program) 차

원에서 요구되는 열시험을 수행하여 시험품에 열

적으로 문제가 없음을 확인한다[6].

공학모델은 시험품이 기능적 요구사항 만족여

부 검증이 주된 목적이므로, 공학모델에 대해서

는 열진공 시험이 필수적인 것은 아니다. 인증모

델에 대한 시험은 인증시험(Qualification Test)라

고 하며 시험품에 가해질 것으로 예상되는 온도

범위에 일정한 인증 마진(Qualification Margin)

을 더하여 넓은 온도대역에 대해서 시험을 수행

한다. 이를 통해 시험품의 열설계가 성공적으로

수행되었음을 증명한다. 비행모델(FM)에 대한 시

험은 인수시험(Acceptance Test) 라고 불린다. 비

행모델 시험의 목적은 납품될 비행모델의 조립,
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제작오류에 대한 검증이 주목적이다. 인증시험과

유사하게 인수시험에서도 예상 온도범위에 일정

량의 인수 마진(Acceptance Margin)을 더하는데,

실제로 발사될 FM 유닛/위성체에 과도한 스트

레스를 가할 필요가 없으므로 이는 인증마진보다

는 작은 값을 가지는 것이 일반적이다.

Ⅲ. 열진공 시험 개요

3.1 열진공 시험 장비구성

열진공 시험 장비는 진공 환경 속의 시험품

온도를 주기적으로 높이고 낮추는 기능을 수행

한다. 열진공 챔버는 원통 또는 육면체 형태이다.

원통형은 육면체에 비해 대기압에 의한 응력을

견디는데 유리한 형상이므로 일반적인 열진공 챔

버는 원통형으로 설계된다. 열진공 챔버 내부에

는 Shroud라고 불리는 내벽이 있는데, 이 벽면에

는 온도가 조절되는 냉매가 흐른다. 챔버 벽면과

Shroud는 단열되어 외부로의 열교환이 차단되어

있다. 열진공 챔버 벽면에는 시험품과 각종 계측

기 및 전원공급기의 전기적 연결을 위한 포트

(Port)가 설치되어 있다. 열진공 챔버에 부착되는

포트는 핀이 벽면을 관통하는 형태(Feed

through)이므로 핀 번호의 뒤바뀜(Mirror)이 발

생한다. 열진공 시험 준비 단계에서 이에 대한

사전확인이 반드시 필요하다.

진공펌프는 열진공 챔버 내부의 공기를 외부

로 빼내어 챔버 내부에 진공을 형성하는 장비이

다. 진공펌프는 일반적으로 1차 펌프(1
st

Stage

Pump)와 2차 펌프(2nd Stage Pump)로 구성된다.

1차 펌프는 저진공(=10
-3

torr)까지 진공도를 만드

는데 사용되며, 기계식 로터리 펌프(Mechanical

Rotary Pump)가 주로 사용된다. 2차 펌프는 기

름(Oil)을 가열해서 기체분자를 포집하는 디퓨전

펌프(Diffusion Pump), 날개를 고속으로 회전시

키는 터보펌프(Turbo Pump), 배관을 국부적으로

냉각시켜 압력을 떨어트리는 극저온 펌프

(Cryogenic Pump) 등으로 나눌 수 있다. 어느

방식이든 고진공을 얻기 위해 필요한 펌프이며

각각의 장단점이 있으므로, 주어진 상황에 맞도

록 시스템을 구성하도록 한다[7].

냉각기는 열진공 챔버 Shroud에 냉매를 공급

하며 냉매 냉각방식에 따라 냉동 사이클을 이용

하는 기계식 냉각기 또는 액체/기체 질소를 이

용한 질소냉각 방식이 사용된다.

3.2 열진공 시험 온도 프로파일

열진공 시험은 진공상태의 시험품에 고온/저

Fig.1. Temp. Profile of Thermal Vacuum Test

Fig. 2. Definition of Major Terms

온 사이클을 반복적으로 부가하는 시험으로 전형

적인 온도 프로파일을 Fig. 1에 나타내었다[5].

열진공 시험의 온도 프로파일을 결정하기 위

해서는 시험전에 정의되어야 할 물리량들이 있으

며, 상황에 맞게 이 값을 부여하도록 한다. 이를

Fig. 2에 나타내었다[5].

∙시험 온도(Target Temperature) : 열해석으

로 얻은 최고/최저 온도에 일정한 마진을 붙인

값으로 시험이 수행될 온도를 의미한다.

∙사이클 횟수(Number of Cycle) : 사이클 횟

수는 시험품의 기술적 성숙도에 의해 결정된다.

즉, 이미 개발되어 실용화 단계에 들어간 제품은

Workmanship 검증만이 필요하므로 요구되는 사

이클 횟수가 적고, 처음 개발된 제품은 기술적

검증차원에서 요구되는 사이클 횟수가 많다. 이

는 3.5절에 상세하게 기술하도록 한다.

∙시험 여유(Test Tolerance) : 실제 시험에서

가급적 시험온도를 맞추도록 노력하지만, 장비운

용상 시험온도를 정확히 맞추기 어려운 경우가

발생한다. 이를 감안하여 시험 기준온도 대비

3
o
C 이내를 일반적으로 시험 여유로 허용한다.

∙열적 안정상태(Thermal Stabilization) : 챔버

와 시험품은 복사열전달 모드로 상당량의 열교환
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을 하기 때문에 온도가 거의 비슷해질수록 열교

환 속도가 느려진다. 시험 온도에 도달하여,

1oC/hour 이내로 변하는 경우에 시험품은 열적

안정상태에 도달하였다고 선언한다. 열적 안정상

태는 온도 기준점이 시험 온도에 도달했다는 의

미이며, 시험품 전체가 등온(Steady State)임을

의미하지는 않는다. 기능 시험은 시험품 전체가

시험온도를 만족시킨 상태에서 수행되어야 의미

가 있다.

∙등온시간(Thermal Dwell Time) : 온도 기

준점이 열적으로 안정상태 조건을 만족한다고 해

서 시험품 전체가 등온이 되었다고 보장할 수 없

다. 이에 따라 전체 시스템이 등온이 될 수 있도

록 일정시간을 부여하도록 한다.

∙담금시간(Thermal Soak Time) : 열적 안정

화 시작부터 기능시험이 끝나는 시점까지 총 시

간을 의미하며, 각 고온/저온 상태에서 얼마만큼

머물렀는지를 나타내는 물리량이다.

∙온도변화율 (Transition Time) : Shroud의

온도변화율을 의미하며 높을수록 시험품의 온도

가 빠르게 변한다. 너무 높은 값을 가지면 시험

품에 열충격(Thermal Shock)을 가하는 상황이

되므로 최대 3~5oC/min 을 넘지 않도록 한다.

3.3 열진공 시험 온도 기준점

열진공 시험시 시험품 내부 여러 지점에 온도

센서를 부착하여 온도를 측정한다. 기본적으로

열진공 챔버는 Shroud의 온도만을 제어한다. 제

어할 수 있는 변수가 1개 이므로 시험품 온도에

대한 기준점은 여러 센서 중 한 지점만이 선택될

수 있다. 일반적으로 유닛 열진공 시험에서는 유

닛의 바닥면 온도를 기준으로 선택한다. 시스템

레벨 열진공 시험에서는, 특히 중/대형 위성의

열진공 시험에서는 주요부위에 독립적인 히터를

부착하여 실제 궤도상의 온도분포를 모사하여 열

진공 시험을 수행하기도 한다[8].

3.4 열진공 시험 온도 여유(Margin)

열진공 시험에 부과하는 마진은 개발 프로그

램에 따라 다르게 정의될 수 있다. 일반적인 관

점에서 통용되는 세 가지 기본 마진을 설명하면

아래와 같다[5].

∙열해석 마진(Thermal Uncertainty Margin) :

궤도 열해석은 주어진 상황을 단순화하여 해석한

것으로 해석대상의 온도를 정확히 예측한다고 말

할 수 없다. 또한, 해석상의 오류, 경계조건 입력

오류에 의한 오차발생 가능성은 여전히 남아있

다. 이를 감안하여 열해석 예측값에 열해석 오류

보정을 위한 마진을 붙이는데 이를 열해석 마진

(Thermal Uncertainty Margin)이라고 한다.

∙인증 마진(Qualification Margin) : 인증시험

을 수행하는 경우 열해석 마진에 추가로 부과하

는 값으로 해석으로 예상되지 못한 가혹한 상황

을 고려하기 위한 것이다.

∙인수 마진(Acceptance Margin) : 인수시험을

수행하는 경우 열해석 마진에 추가로 부과하는

값이다. 시험품은 비행모델 이므로 불필요하게

가혹한 시험환경을 가할 이유가 없다. 따라서 인

증마진 보다는 작은 값을 선택하도록 한다.

위에서 제시한 세 종류의 마진을 정의하는 방

식에 따라 열진공 시험 상한/하한 기준온도에

차이가 발생할 수 있다. 일반적으로 위의 마진은

위성 프로그램 초기단계에 시스템 요구조건으로

선언된다. 위 마진을 정의하는 기준으로 미군 군

사규격과 NASA/JPL의 규격을 예로 들 수 있다.

∙미군 군사규격(Mil-STD-1540)[9] : 미군 군사

규격은 전 세계 어느 곳에서든 미군의 무기는 정

상적으로 작동해야함을 전제로 작성된 규격이므

로 그 조건이 매우 까다롭다. 열진공 시험과 관

련한 미군 시험규격은 MIL-STD-1540이 대표적이

며, 여기서는 열해석 마진을 11
o
C, 인증마진을

10
o
C, 인수마진을 5

o
C로 정의하고 있다. 이를

Fig. 3에 나타내었다. MIL-STD-1540을 원칙적으

로 적용할 때 주의할 점은 인증시험의 최소범위

는 -34~+71oC, 인수시험의 최소범위는 -24~61oC

로 정의되어 있다는 것이다. 예를 들어, 열해석을

통해 최대/최소 온도가 -18~+42oC로 예상되는

유닛의 경우, 열해석 마진을 포함하면 -29~+53oC

가 된다. 이 경우 인증마진을 포함한 범위는

-39~+63oC가 되지만 최소범위 조건에 의하여 실

제 인증시험 범위는 -39~+71oC가 되는 것이다.

마찬가지 방법론으로 인수마진을 포함한 범위는

-34~+58oC이지만, 인수시험은 최소범위 조건에

따라 –34~+61oC가 된다.

Fig. 3. Thermal Margin (Mil-STD 1540)
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Fig. 4. Thermal Margin (NASA/JPL)

∙NASA/JPL 규격[5] : 미군 군사규격과 달리

최저/최고치에 대한 최소규격이 없다. 열해석을

통하여 얻은 데이터에 열설계 마진(Thermal

Design Margin)을 포함하되 선언된 허용비행온

도 (Allowable Flight Temperature)를 기반으로

인증시험에는 -15/+20
o
C, 인수시험에는 +-5

o
C를

부가하여 열진공 시험을 수행한다. 배터리의 경

우, 온도가 0oC 이하로 내려가면 성능과 수명이

급격히 저하된다는 것은 널리 알려진 사실이지

만, 배터리에 대해서 미군 군사규격을 그대로 적

용한다면 열진공 시험이 사실상 불가능하다. 즉,

NASA/JPL 규격은 미군 군사규격과 비교하여

최소범위 조건을 삭제, 위성 개발 프로그램의 현

실에 맞도록 조정된 것이라고 할 수 있다.

3.5 열진공 시험 사이클 횟수

열진공 시험 사이클 횟수는 시험품의 기술적

성숙도, 시험시간과 비용한계, 열주기 시험 여부

에 따라 조정될 수 있다[9]. 가장 기본이 되는 미

군 군사규격에서 제시하는 유닛의 열진공 시험

사이클 횟수 정의를 Table 1에 나타내었다.

Table 1에 정의된 열진공 시험 횟수는 열주기 시

험 유무에 따라 경감될 수 있음을 알 수 있다.

열진공 시험 횟수는 개발비용과 직접적으로 연관

이 있기 때문에 위험부담을 감수하더라도 프로그

램 차원에서 횟수경감을 할 수 있다.

3.6 유럽연합의 환경시험 표준규격

최근 실용위성 개발과 관련하여 유럽과의 활

발한 우주기술 교류가 이루어지고 있는 추세이므

로 이를 간략히 소개하도록 한다. 유럽에서 개발

된 우주용 제품은 2002년도에 제정된 유럽 표준

규격인 ECSS (European Coorporation for Space

Standardization)-E-10-03A를 바탕으로 환경시험

이 수행된다. 열시험과 관련하여 유럽규격과 미

Table 1. Summary of Unit TVT (Mil-STD 1540)

인증마진 인수마진 싸이클회수

열주기시험 10oC 10oC 8회

열진공시험 5
o
C 5

o
C 8회

(1) 열주기 시험이 수행된 경우 열진공 시험은 1회 수행

(2) 시험여유 : Tmax : +3oC to 0oC, Tmin : 0oC to –3oC

(3) 온도변화율 : 3~5
o
C/min, > 1

o
C

Table 2. ECSS 규격의 주요사항 요약

국규격을 비교하면 개념은 유사하나 방법론에 있

어 차이를 보인다. ECSS에서는 유닛 열진공 시

험의 첫 싸이클은 해당유닛이 Non-operating 상

태에서 부품규격상 허용가능한 최대/최저온도를

가하고 이후 사이클에서는 열해석에 마진을 붙인

값으로 정의된 최대/최소온도로 시험을 수행한

다. 하지만, 시스템 레벨 테스트인 경우 유닛레벨

테스트와 달리 열해석 결과에 마진을 붙인 최대

/최소온도로 시험을 수행한다. ECSS 규격의 주

요사항을 정리하면 Table 2와 같다[10].

3.7 열진공 시험 기준 완화(Wavering)

시험품에 대해서 이전의 시험결과가 요구조건

을 만족시키는 경우나 시험품이 해당 환경에 민

감하지 않은 경우에는 시험조건을 완화시킬 수

있다. 하지만, 시험기준 완화는 시스템 차원에서

문제발생 가능성을 염두에 두고 결정해야 한다.

한편, 열진공 시험은 많은 비용이 들어가는

시험이므로 미군 군사규격에는 저전력 전자유닛

의 인수시험에 대해서는 이를 자율재량으로 맡기

는 경우도 있다. 특히 진공의 영향을 거의 받지

않는 유닛(Vacuum-insensitive Unit)의 경우 유닛

내부 온도는 열주기 시험과 열진공 시험에서 거

의 동일한 값을 가지므로 시스템 차원의 결정에

의해 열주기 시험만으로 열진공 시험을 대체할

수 있다. 열진공 시험에 대한 기준완화 기준은
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온도민감성(Temperature Sensitive)과 진공 민감

성(Vacuum Sensitive)을 기초로 한다. 일부 전자

소자는 저온으로 내려가면 저항이 감소하여 작동

특성이 바뀌어 전자유닛이 오작동하는 경우가 종

종 발생한다. 이러한 경우는 온도민감성이 높은

유닛이라고 말할 수 있다. 한편, 고전력을 소모하

는 유닛의 경우 저진공 상태에서 방전(Corona

Arc)이 발생할 수도 있다. 이러한 경우는 진공민

감성이 높다고 말할 수 있다. RF 유닛의 경우 온

도와 진공에 민감하므로 열진공 시험이 반드시

수행되어야 한다고 알려져 있다. 열진공 시험이

반드시 수행되어야 할 경우는 다음과 같다[5].

∙진공도에 민감한 유닛, 작동 허용온도 범위

가 좁은 유닛, 밀봉(Hermetically Sealed)된 부품,

방전이 발생할 수 있는 유닛, 고전력을 소모하는

유닛, 열변형으로 전기적 단락발생 가능 부품, 처

음 설계된 유닛, 비행경험이 없는 유닛.

한편, 열진공 시험을 열주기 시험으로 대체할

수 있는 경우는 다음과 같다.

∙열진공 시험이 특별한 의미가 없는 경우(온

도민감성, 진공민감성이 매우 낮음), 열전달 경로

가 충분히 확보되는 경우, 열발생이 미미한 경우.

위 조건을 만족하여 유닛레벨에서 열진공 시

험을 열주기 시험으로 대체하는 경우 그 위험성

(Risk)은 상위 시스템으로 올라감을 인지하여야

하며, 이는 시스템 차원에서 결정한다.

3.8 열진공 시험 준비 및 시행

3.2~3.7절에서 언급한 내용을 바탕으로 열진공

시험 규격이 도출되면 이를 바탕으로 열진공 시

험 절차서를 작성한다. 열진공 시험 절차서는 상

온진공, 저온진공, 고온진공 등 시험의 각 단계에

서 수행될 기능시험, 시험품 온도, 챔버 온도 상

황, 특이사항 등 시험전반의 내용을 수기로 기록

할 수 있도록 작성된 문서이며, 시험 종료 후 시

험 관계자의 서명을 받도록 한다. 앞서 언급한

바와같이 챔버 벽면 포트 연결과 관련하여 핀 종

류(Male/Female) 및 핀번호 바뀜을 감안하여 챔

버 내/외부 연결 하니스 제작에 오류가 없도록

주의한다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에 위성개발 과정에서 필수적으로 수

행되는 열주기 시험과 열진공 시험의 기초적인

개념을 설명하였다. 본 논문을 통해 우주분야 기

술개발에 참여하는 타분야 연구자들이 좀 더 쉽

게 열시험 규격을 이해하고 개발 중인 위성 유닛

의 실정에 맞는 열시험 규격을 도출, 시험을 수

행할 수 있을 것으로 예상한다.
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