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ABSTRACT

This paper introduces the lithium ion battery system for LEO(Low Earth Orbit) small

satellites. This study proves the reliability of lithium ion batteries applying to the space

application. The specifications for lithium ion battery unit are proposed to supply power to

the satellite and the overall mechanical design including structural simulation to confirm

the reliability of the lithium ion BMS(Battery Management System) under the space

environment and launching conditions. The results of structural simulation, functional tests,

and space environmental tests show the lithium ion battery system is space qualified.

Space qualification of the small satellite battery system to secure reliability of BMS and

lithium ion batteries lend credibility for using lithium ion batteries in space application.

초 록

본 논문에서는 저궤도 소형인공위성에서 위성의 각 부에 전원을 공급하기 위한 리튬이

온 배터리 시스템의 신뢰성 확보를 위해 수행한 우주인증시험들의 결과를 나타내었다. 리

튬이온 배터리 시스템의 신뢰성을 검증하기 위하여 구조해적, 성능시험, 우주 및 발사환경

에서의 환경시험 등을 수행하였다. 모든 해석 및 시험 결과가 요구조건에 만족함을 보임

으로써 리튬이온 배터리를 적용한 소형인공위성의 신뢰성을 검증하고 제고할 수 있었다.
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Ⅰ. 서 론

현재 국내의 군위성은 통신용 위성인 정지궤

도위성과 겸용으로 사용하고 있다. 정지궤도위성

의 경우 전력측면에서 항상 같은 지점을 관측하

기 위한 목적으로 제작되었기 때문에 수십 ㎾급

대용량의 전력 시스템이 필요할 뿐만 아니라

36,000㎞의 궤도상에서 지구를 정찰하고 데이터

를 전송하기 위한 카메라와 통신시스템을 탑재해

야하기 때문에 위성의 중량도 500㎏ 이상이 된

다. 또한 이러한 위성을 개발하고 발사하기 위한

비용이 상당하기 때문에 국내에서는 독자적인 군
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용 위성의 확보를 위하여 정지궤도 위성을 대신

할 만한 대안들이 제시되고 있다. 그 중 하나는

소형, 저궤도 위성을 이용하여 고해상도의 감시

카메라를 탑재하여 지구와 근접한 궤도 운용을

통해 더욱 선명한 감시영상을 확보할 수 있도록

하는 것이다.

또한 다양한 기능 구현을 위한 탑재장비들과

이러한 장비들이 사용하는 소비전력을 충당하기

위해서는 배터리와 태양전지판도 대형화 되어야

한다. 고성능의 정지궤도위성을 확보하기 위해서

는 대형위성으로 구현 수밖에 없는 실정인데 대

형위성은 복잡도가 증가하면서 신뢰도가 떨어지

는 구조적 단점이 있다. 인공위성의 경우 한번

발사되면 고장 시 복구가 쉽지 않기 때문에 이러

한 위험부담을 낮추기 위해 각 기능을 여러 개의

소형위성에 분산하여 하나의 위성이 실패하더라

도 나머지 위성들이 임무를 수행할 수 있도록 하

는 편대구조의 인공위성 군을 구성하여 대형 정

찰 위성을 구현하는 것이 최근의 동향이다. 이는

여러 각도에서 목표지점을 관측할 수 있으므로

정밀영상을 확보할 수 있고 SAR(Synthetic

Aperture Radar)를 각 위성에 탑재할 경우, 넓은

범위를 감시하게 되는 효과를 얻을 수 있다.

이와 같이, 군용위성 개발에 있어서도 소형의

저궤도 인공위성의 중요도가 높아지고 있는 가운

데 위성의 소형화를 위해서는 위성에서 가장 많

은 중량 비중을 차지하는 전력계, 그 중에서도

배터리부의 에너지 밀도를 높이는 것이 핵심이

다. 본 논문에서는 기존의 니켈 카드뮴(Ni-Cd)

배터리 보다 높은 에너지 밀도와 낮은 자가 방전

율, 긴 수명, 그리고 넓은 작동온도 범위의 특성

을 가지는 리튬 이온(Li-Ion) 배터리를 소형인공

위성 배터리 시스템에 적용하여 발사체 진동, 충

격 및 우주환경과 유사한 온도, 진공 시험 등을

통해 배터리 시스템의 신뢰성을 검증하였다
[1-2]

.

Ⅱ. 소형인공위성 배터리시스템

2.1 소형인공위성의 전력계 구조

일반적으로 소형인공위성의 전력계 구조는 다음

의 Fig. 1과 같다. 위성은 태양이 있는 Sunlight 기

간 동안에는 태양전력조절기(Solar Power Regulator

: SPR)를 통해 태양전지판으로부터 생성된 전력을

위성 시스템에 공급한다. 그리고 식(蝕) 기간이나

Sunlight 기간이라도 SPR의 생성전력보다 위성이

소비하는 전력이 더 많은 경우에는 위성의 배터리

가 주 전력 공급원이 된다. 그리고 배터리의 부하

Fig. 1. Block diagram of electrical power system

Table 1. Electrical specifications of Li-ion
battery pack

Item Value

Operating Voltage(Battery) 24~32.8V

Operating Voltage(Cell) 3.0~4.1V

Capacity(Battery) 888WHr

Capacity(Cell) 30Ah

Structure 8Series/1Parallel

인 전력공급장치(Power Supply Unit : PSU)는

배터리 전압을 위성의 각 부에 필요한 여러 전압

레벨로 변환하는 컨버터 모듈이며 이를 통해 생

성된 전력은 스위치 모듈인 전력 분배기(Power

Distribution Unit : PDU)를 통해 원격명령 및

원격 검침장치(command from Tele-Command

and Telemetry Module : TCTM)의 명령에 따라

위성의 각 부와 탑재체에 공급된다.

2.2 리튬이온 배터리 시스템

과거의 소형인공위성은 주로 니켈 카드뮴 배

터리를 사용하였으나 최근에는 에너지밀도가 높

고 자가 방전율이 낮으며 긴 수명과 넓은 작동온

도를 가지는 리튬이온 배터리를 에너지 저장원으

로 사용하는 추세이다[3-4]. 소형 저궤도 인공위성

의 리튬이온 배터리 용량은 다음의 식(1)로부터

결정되는데, 본 논문에서는 Table 1과 같은 성능

을 가지는 배터리를 설계, 제작, 시험하여 신뢰성

을 검증하였다.

××deg
 ×

  (1)

여기서,

· PEclips : BOL power for the eclipse (Watt)  

· hrsDisc : Eclipse period (Hour)    

· Vnominal : Nominal bus voltage (V)

· FDeg. : Degradation factor of cells (%/100)

· DOD : Depth of discharge (%/100)
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리튬이온 배터리는 휘발성이 강한 물질을 극

성물질로 사용하기 때문에 만약 각 셀의 온도와

전압이 정해진 값을 넘어설 경우 고온의 불꽃이

발생하며 심각한 피해를 입힐 수 있다[5]. 따라서

이러한 배터리 실패의 위험을 제거하기 위한 배

터리 운용 시스템(Battery Management System :

BMS)을 디자인하는 것이 중요하다
[6-11]

. 소형인공

위성의 배터리 시스템은 크게 리튬이온 배터리

팩과 배터리 운용 시스템으로 구성된다. 배터리

운용 시스템은 Primary와 Redundancy로 이중화

된 배터리 제어 모듈(battery control module :

BCM)과 셀 전압 안정화 모듈(cell equalization

module : CEM)로 구성되도록 설계하였고 그 구

조는 Fig. 2와 같다. 설계된 소형인공위성용 리튬

이온 배터리는 다음과 같은 작동을 수행하도록

설계하였다.

Ÿ 충전과 방전 기간 동안 배터리 팩의 전압과 전

류를 측정한다.

Ÿ 각 리튬 이온 셀의 온도를 검침한다.

Ÿ 각 셀의 Fail 유무를 결정한다.

Ÿ 셀 전압 안정화 회로를 제어하고 셀 전압 안정

화 회로 스위치의 전류를 검침하여 과전류 시

회로를 보호한다. 

Ÿ 온보드 컴퓨터와 통신하며 검침된 데이터를 전

송한다. 

배터리 제어 모듈은 셀 전압 안정화 모듈의

제어 신호를 생성하며 RS-422 통신 프로토콜을

통해 원격 검침 정보를 탑재컴퓨터(on board

computers : OBC)로 보내주는 역할을 한다. 셀

전압 안정화 모듈은 각 셀의 전압 균일화 작동을

위하여 8개의 셀 중 최대 전압과 최소 전압의 차

이가 SOC ±5% 이상이 되면 작동을 시작하게 된

다. 셀 전압 안정화 모듈은 Fig. 2와 같이 능동형

전압 안정화 회로 기법을 사용하며 토폴로지는

Fly-back을 변형하여 사용하였다. 이러한 리튬 이

온 배터리를 인공위성의 에너지 저장원으로 사용

함으로써 배터리의 Specific Energy가 기존의

Ni-Cd 배터리에 비해 3배 정도 확보되는 효과를

얻을 수 있었다.

Ⅲ. 신뢰성 확보를 위한 우주인증시험

3.1 리튬이온 셀 선별 시험

직렬 연결한 리튬 이온 배터리의 경우 충방전

시 각 Cell간 전압차가 크게 생기지 않도록 하는

Fig. 2. Configuration of lithium ion battery
system and circuit diagram of the

cell equalization module

거이 중요하다. 이를 위해서는 비슷한 특성의 배

터리를 선별하여 여러 회의 충·방전이 진행된 이

후에도 각 셀의 성능이 비슷한 추이를 나타내도

록 하는 것이 중요하다. 대량생산에 의해 제조되

는 배터리일지라도 화학적·물리적으로 복잡한 공

정을 거치므로, 동일한 모델의 배터리도 그 특

성에 미소한 차이가 날 수 있기 때문이다. 이러

한 미소한 차이는 만 번 이상의 운용 수명동안

큰 성능의 차이를 초래하기 때문에 초기에 유사

한 특성을 가지는 셀 선별을 하는 것이 필수적이

다. 또한 배터리 특성 파악뿐 아니라 배터리 불

량 여부를 판단하기 위해, 배터리 제조 후 화학

적, 물리적, 전기적 방법을 통해 제조된 배터리를

선별 시험한다. 이러한 과정을 보통 배터리 셀

선별 시험(Battery Screening)이라 부른다. 본 연

구를 위해 사용된 30Ah의 리튬 이온 배터리는 8
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Fig. 3. Battery screening results(SOC, EOCV,
Capacity, DC resistance, Efficiency,

Self discharge)

개 배터리 셀이 직렬로 사용된다. 이상적으로는

위성에서 배터리가 직렬로 사용될 경우 8개 배터

리 셀은 동일한 특성을 가져야 하며, 동일한 환경

에서 작동하게 된다. 그러나 실제로는 각 셀 특성

이 불균일하고, 작동하는환경이 제각기 다르기 때

문에, 배터리를 운용하는 동안 각각의 셀 특성이

균일하지 않다. 이 현상이 심화 될 경우 특정 셀

이 과충전 또는 과방전 될 가능성이 있으므로, 동

일한 특성을 갖는 셀이 사용되도록 선별해야 한

다. 화학적, 물리적 방법에 의한 셀 선별 시험은

배터리 제조사에 의해 이루어지므로 본 연구에서

는 셀 충전추이(Stage of Charge : SOC), 최대 충

전 전압, 배터리 총용량, DC 저항 측정, 충·방전

효율, 그리고 자가 방전율을 측정하는 전기적 시

험을 수행하였다. 총 25개의 셀 중, 위성용 배터리

를 위한 8셀을 선별하였다. 이러한 셀 선별 시험

은 SOC 100%부터 0%까지의 개방 회로 전압을

측정하는 방식으로 진행하였고 DC 내부 저항 측

정은 수십 Ampere 전류를 일정 시간 동안 배터

리에 통과시켜 변화하는 전압 값을 측정하여 산출

하였다. 또한 20°C, 0.5C rate의 충·방전 효율

data를 통해 배터리의 충전 또는 방전 특성을 살

펴보았다. 리튬 이온 배터리는 자가 방전율이 낮

지만, 추가적으로 셀을 72시간 동안 방치 한 뒤

자가 방전율을 측정하여 셀 선별에 참고하였다.

이러한 시험 데이터를 Fig. 3에 나타내었다.

3.2 열 및 기계적 모델 해석

3.2.1 배터리 시스템 구조물

소형인공위성을 위한 배터리 시스템의 구조물

은 Fig. 4와 같이 밑면과 배터리가 조립되는 배

터리 팩 구조물, 그리고 배터리 운용 시스템 구

현을 위한 3장의 PCB용 구조물로 구성된다. 한

편, 외부진동을 흡수하는 Damper 역할을 위해

Delrin 재질의 내부 구조물(이하 Push-Cover로

칭함)이 배터리 팩 구조물과 체결된다. 배터리는

Fig. 4와 같이 밑면에 가공된 홈에 끼워지며,

Push-Cover는 배터리 팩 구조물에 가공된 리브

와 체결되는 형상이다. 따라서 배터리에서 발생

한 열은 복사에 의한 열전달은 고려하지 않는다

고 가정할 경우, 밑면과 와 Push-Cover를 통해

위성 구조물을 통해 외부로 방출된다. 배터리와

밑면, Push-Cover는 볼트체결에 의한 직접적인

열교환을 이루지 못하며 간접적인 체결방식으로

열접촉이 발생하기 때문에 접촉면에서 발생하는

접촉열 저항이 상당히 클 것으로 예상된다.

Push Cover

리튬이온 셀

Primary

배터리제어모듈

Redundant

배터리제어모듈

전압안정화

회로 모듈

리튬이온

배터리 팩

Fig. 4. Structure of lithium ion battery

system for small satellite
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3.2.2 열해석

3.2.2.1 열해석 모델 작성

소형인공위성의 배터리 시스템은 외부에서 볼

때, 단순한 형태로 구성되어 있으나, 열적인 관점

에서 보면 다양한 접촉면이 있으므로 이를 직접

적으로 모델링하는 것은 한계가 있다. 따라서, 다

음의 가정을 사용하여 모델을 단순화하였다.

Ÿ 배터리 운용 시스템 부의 외곽형상은 컨넥터

등이 많아 복잡하나 이를 단순한 육면체 박스

(두께 2mm)로 가정한다.

Ÿ 이러한 미소한 차이는 만 번 이상의 운용 수

명동안 큰 성능의 차이를 초래하기 때문에 초

기에 유사한 특성을 가지는 셀 선별을 하는

것이 필수적이다. 배터리 시스템의 열접촉은

밑면과 배터리 팩 구조물 2개의 외벽면에서

이루어진다.

Ÿ PCB에 대한 모델링은 수행하지 않는다.

Ÿ 내부에서 온도구배가 크지 않을 것으로 예상

되므로, 복사열전달은 고려하지 않는다.

열해석 시 고려한 물성치 정보, 열 경계조건,

접촉면 조건은 다음과 같다.

1. 물성치 정보

   - 배터리 : Lithium

    (열전도도 71 W/mK), Solid

   - Push-Cover : Delrin

    (열전도도 0.5 W/mK), Solid

   - 구조물 : Aluminium

     (열전도도 127 W/mK)

2. 열 경계조건

   - PCB 및 배터리 발열량 고려

   - S/C 최대 바닥면 온도 : 25.8°C

3. 접촉면 고려 대상 (Thermal Coupling)

   - Push-Cover와 구조물의 열접촉

   - 배터리와 Bottom Plate의 열접촉

   - 배터리와 Push-Cover의 열접촉

   - 위성 구조체와 배터리 구조물의 열접촉

Fig. 5. Finite element analysis model

and thermal analysis result

참고로 PCB에 대한 모델링을 배제하면 리튬이

온 배터리 시스템의 열원은 배터리 셀뿐이다. 배

터리 팩만의 열해석을 위한 유한요소기법(Finite

Element Modeling : FEM)을 위한 모델개요 및

결과는 다음의 Fig. 5와 같다.

3.2.2.2 열해석 결과

배터리의 동작은 고온과 저온에서 모두 안정적

으로 충방전 특성을 보임을 확인했다. 온도 해석

결과는 궤도 열해석 결과 배터리가 놓이는 지점

의 최저 온도는 2.7°C, 최대온도는 25.8°C이므로

최대 온도인 25.8°C의 경우 발생한 배터리의 온

도 상승이 위성 운용 시의 최대 온도가 된다. 위

성체 구조물의 최대 온도 25.8°C에 대한 열해석

을 수행한 결과 Fig. 5와 같이 8개의 셀에 의한

발열량은 총 19.8W 정도였고 이에 의한 배터리

온도 상승은 최대 8.3°C임을 알 수 있었다. 따라

서 배터리 시스템은 최대 34.1°C 정도까지 온도

가 상승 할 것이므로 구조물이 열적으로 안정적

임을 확인할 수 있었다. 또한 배터리 시스템의

최대 온도가 34.1°C로 배터리의 작동온도 범위인

–20°C~+50°C에 비해 15°C 이상의 마진이 있다.

3.2.3 구조물의 기계적 해석

우주 환경과 발사 환경에서 발생하는 주변 진

동이나 내부 진동 또는 인가되는 구조물의 응력

은 설계된 구조물에 악영향을 미친다. 외부 또는

내부 진동수가 구조물의 고유 진동수와 일치하면

공진 현상에 의해 변형을 일으키게 되며 이를 구

조물 재질이 견디지 못할 경우, 구조물에 치명적

인 변형이 발생할 수도 있다. 따라서 구조물의

기계적 해석을 통해 설계된 구조물의 고유 진동

수를 찾고, 고유 진동수에서 다른 구조물과의

coupling 여부와 구조물에 가해지는 응력을 해석

하여 보았다.

3.2.3.1 고유 진동수 해석

구조물의 고유 진동수는 구조물의 고유 성질

이며 주기적으로 나타난다. 이 중 첫 번째 나타

나는 고유 진동수 값이 구조물에 가장 큰 영향을

주게 되므로 첫 번째 발생하는 고유 진동수 값

해석이 중요하다. 유한요소기법으로 1
st

mode부터 

4
th

mode까지 해석을 수행하였고 각각의 고유 진

동수 값을 Table 2에 나타내었다. 또한 첫 번째

고유 진동수 시뮬레이션 결과를 Fig. 6에 나타내

었다. 대체적으로 위성의 부품단위 설계요구 최

소 고유 진동수는 수십~수백 Hz 임에 반해, 설

계된 구조물의 경우 1837.9 Hz로 최소 진동수가

10~100배 이상 높게 해석되어, 외부 또는 내부

진동에 안전함을 알 수 있었고 위성체 구조
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Mode 고유진동수

1
st
mode 1837.9Hz

2
nd
mode 1928.1Hz

3
rd
mode 2260.0Hz

4thmode 2312.9Hz

Table 2. Natural frequency of the lithium ion

battery system

(a) Von Mses Stress contour under
vertical 10g and 4g (MPa)

(b) Displacement contour under
vertical 10g and 4g (mm)

Fig. 6. Stress and displacement analysis
for lithium ion battery structure

에서 다른 구조물과 영향을 줄만한 변형이 일어

나지 않음을 확인할 수 있었다.

3.2.3.2 응력 및 변위 해석

일반적인 소형인공위성의 준적정 하중 요구조

건인 Vertical 10g, Lateral 4g를 가하여 응력과

변위 해석을 수행 하였다. 응력 및 변위 해석의

결과를 Fig. 6에 나타내었는데 전반적인 응력의

수준은 1~0.6 Mpa 정도로 매우 낮았으며, 변위

또한 10-4 정도 매우 낮아서, 구조물 원소재(AL

7075) 항복 응력에 비해 매우 작은 수치임을 확

인하였고 설계요구조건하에서의 응력 및 변형 수

준이 안전한 정도임을 입증하였다.

3.3 환경 시험

3.3.1 진동 시험

소형인공위성의 리튬이온 배터리 팩의 신뢰도

확보를 위해 진동 시험은 X, Y, Z의 축에 대하여

각각 실시하였다. 진동시험은 Fig. 7과 같이 세팅

하였고 각 축에 대해 1grms 정도의 가 진동을

가하여 이때의 공진 주파수를 측정하고 Fig. 8과

같이 14.4grms의 주 진동시험을 수행한 후에 다

Fig. 7. Lithium ion battery system vibration

test for small satellite( X, Y, Z axis)

Fig. 8. Profile of main vibration test
( X, Y, Z axis)

Table 3. Profile of main vibration test
( X, Y, Z axis) 

1st Natural frequency (Hz) X Axis Y Axis Z Axis

Low level pre-vibration test 1672 1632 965

Main vibration test 1660 1610 947

Low level post-vibration test 1672 1632 965

시 1grms 정도의 가 진동을 가하여 공진 주파수

를 측정하였는데 그 결과는 Table 3과 같다. 주 진

동전·후 공진 주파수가 동일함을 확인함으로써 주

진동에 의한 배터리 시스템의 구조적 변화가 없고

안정적임을 검증하였다. 또한 시험 전·후에 배터리

각부에 대한 기능시험을 수행하여 배터리 팩의 전

기적 기능면에도 이상이 없음을 검증하였다.

3.3.2 열진공 시험

소형인공위성의 열진공시험을 위해 다음의

Fig. 9와 같이 시험 시설과 장비를 세팅하였다.



第 42 卷 第 4 號, 2014. 4. 소형인공위성용 리튬이온 배터리시스템의 신뢰성 확보을 위한 우주인증시험 357

Fig. 9. Lithium ion battery system thermal

vacuum test for small satellite

Table 4. Thermal vacuum test conditions
and tolerance

Test Item Test Condition

Temp.
High 31℃

Low -2℃

Number of Cycles 2.5

Temperature Change Rates 0.5 deg/min or greater

Pressure 10-5Torr or less

Dwell Time
First and Last 6 hours or greater

Inter medium 1 hours or greater

* Unless otherwise specified, environmental conditions
shall be controlled within the following tolerances.
- Temperature : High: +2°C / Low: -2°C
- Time : +5%, -0%

진공 챔버 내에 온도변화가 가능한 챔버를 설

치하여 열진공 조건을 구현하였고 챔버에 위치한

커넥터를 통해 외부의 시험장비들과 배터리 시스

템을 연결하였다. 배터리 시스템에 대한 온도 및

압력에 대한 시험 조건은 Table 4와 같다. 열 진

공 시험 중 배터리 시스템 및 챔버의 온도를 모

니터링하기 위해 Fig. 9와 같이 모두 4개의 온도

센서를 부착하였다. 4개의 센서에서 모니터링

된 온도가 모두 안정화 되었을 때 각각의 Soak

에서의 기능시험을 수행하였다. Fig. 10-(a)의 열

진공시험의 온도 Profile에 나타낸 기능시험 수행

시점에 시험을 수행하였고 열진공시험 동안 실측

된 온도 및 압력 Profile을 Fig. 10-(b) 에 나타내

었다. 열진공시험 동안 수행한 기능시험의 결과

는 오류 없이 정상적으로 이루어 졌고 시험 중

측정한 배터리 시스템의 Telemetry도 모두 정상

상태를 표시하였다. 열진공시험 동안 전압안정화

작동도 수행하였는데 이의 결과를 다음의 Fig.

11에 제시하였다. 총 9번의 기능시험 중 전압안

정화 작동이 수행되었고 전압안정화 회로가 작동

한 시간은 총 180여분 정도였다. 초기의 가장 낮

은 Cell 전압은 3.657V이었는데 3시간 정도의 전

압안정화 작동으로 3.684V까지 약 0.027V 가량

전압이 상승하였음을 확인하였다.

(a) Thermal vacuum test temperature profile

(b) Temperatures and pressure profile

Fig. 10. Temperatures and pressure profile of
thermal vacuum test temperature profile

Fig. 11. Cell balancing operation during
thermal vacuum test

3.3.3 충격 시험 

셀의 안전성에 대한 제조사의 보증은 있었지

만 리튬 이온 셀을 소형위성에 적용함에 있어서

국내에서 제작된 배터리 구조물을 적용하는 데에

Heritage가 없다. 소형인공위성 발사 시에 위성

체의 충격이 자체 제작된 구조물을 통해 리튬이

온 셀로 전달되기 때문에, 구조물의 안정성에 대

해서 검증할 수 있는 구체적 시험 데이터를
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Fig. 12. Shock test configuration & shock

response spectrum of the lithium
ion battery pack

확보할 목적으로 리튬 이온 배터리 팩에 대한 충

격시험을 수행하였다. 시험은 Fig. 12와 같이 3축

센서 및 충격센서를 부착하여 각 축에 대한 충격

량을 측정하였는데 nominal 1000g를 가하여 배

터리 팩의 충격 응답 스펙트럼(shock response

spectrum : SRS)을 측정한 결과 Fig. 12와 같은

결과를 얻을 수 있었다. 또한 시험 후

Reconditioning을 수행하여 3cycle의 배터리 충·

방전 시험 및 72시간 동안의 셀 용량 변화량을

측정한 결과 충격에 의한 배터리 팩의 내부적 손

상이 없음을 간접적으로 확인할 수 있었다.

Ⅳ. 결 론

시뮬레이션을 통해 간접적으로 입증된 리튬이

온 배터리 시스템의 구조적, 기능적 견고성을 발

사체의 발사환경 및 위성운용 환경 하에서 열진

공시험, 진동시험, 충격시험을 각각 수행하였다.

또한 소형인공위성을 위한 리튬 이온 배터리 시

스템의 신뢰성을 확보시키기 위해 동일한 셀을

선별하였다. 본 연구를 통하여 국내의 소형위성

에 주로 사용되던 Ni-Cd 배터리 대신 전력 밀도

가 높고 우수한 성능의 리튬이온 배터리 셀을 적

용하여 배터리 팩을 제작하고 고온, 충격의 환경

조건에서 손상을 입을 확률이 비교적 큰 리튬이

온 배터리의 발사환경 및 우주환경 시험을 통한

우주인증을 수행하여 국내 소형위성용 배터리 팩

을 자체 제작할 수 있음을 입증하였다. 본 연구

는 소형위성에 국한되지 않고 중, 대형 및 정지

궤도 위성에 적용가능한 대용량 리튬 이온 배터

리 시스템 개발의 초석을 마련하고 인공위성 발

사를 추진 중인 외국의 위성용 배터리 시장을 겨

냥한 사업으로의 발전도 가능하다는데 의의가 있

다. 또한 소형인공위성을 군용으로 적용할 경우

고효율, 경량의 리튬 이온 배터리 적용 측면에서

군위성용 리튬 이온 배터리 시스템의 신뢰도 검

증의 선행 연구적 의의를 가지기도 한다.
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