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1. 서 론
최근 들어 지구관측에 대한 국가 공공수요를 충족시키기 위해 

지구관측 위성인 고 정밀 다목적 실용위성의 개발이 지속적으로 

추진되고 있다. 이에 따라 기상, 해양, 환경, 통신 등에 활용 가능

한 정지궤도복합위성 개발 및 우주과학 임무를 위한 차세대 소형

위성 개발 또한 활발히 진행되고 있다. 이러한 국내의 위성개발은 

국가우주개발 중장기 계획을 통해 위성분야 미래과제의 다양한 

분야들로 선정되어 기술개발 역량 확보와 기술자립화에 노력하고 

있다. 
특히, 위성 영상레이더(synthetic aperture radar, SAR)는 기상

조건이나 주야에 무관하게 관심지역을 전천후로 관측할 수 있는 

전략적으로 중요한 핵심기술이다. 세계적으로 위성 SAR는 독일의 

TerraSAR-X, SAR-Lupe, 이스라엘의 TecSAR, 이탈리아의 

Cosmo Skymed 등 소형 경량의 군용 및 민수용의 저궤도, 고해상

도 위성을 경쟁적으로 개발하였다. 이에 미래창조과학부는 SAR의 

기술자립화를 위해 500 kg급 중형 위성용 SAR 탑재체 국산화 고

유모델 개발과 핵심부품의 엔지니어링모델(EM) 및 인증모델

(QM) 선행개발 등을 통하여 비행모델(FM) 국내독자개발 기반 확

보를 계획하고 있다[1,2]. 
위성체에 탑재되는 SAR 안테나는 대부분 탑재체에서 가장 큰 

무게를 차지하며, 구조적으로 넓은 부피를 차지한다. 위성체의 무

게를 줄이고, 이에 따라 발사 시 탑재에 용이한 형태인 전개형 안테

나의 중요성이 높아지고 있다. 따라서 국내외에서 다양한 형태의 
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전개형 경량 위성 안테나 개발이 활발하게 이루지고 있다. 전개형 

경량 위성 안테나는 고 강도, 고 강성, 고 기하학적 안정성 등의 

특성을 가지고 있는 우주구조물이며, 일반적으로 안테나 형태는 솔

리드(solid) 안테나, 메쉬(mesh) 안테나, 인플레터블(inflatable) 
안테나 등이 있다. 솔리드 안테나는 반사판이 금속 또는 복합소재 

등 고체재료로 되어 있고, 표면 정확도가 높으며, 40 GHz 이상의 

고주파 대역까지 사용될 수 있다. 발사체의 크기 및 기계적 복잡성

으로 인해 솔리드 안테나의 경우 직경이 10 m 이하로 제한되고 

있다. 전개형 안테나로 가장 많이 사용되는 메쉬 안테나의 경우 경

량의 금속 그물 메쉬가 불연속적으로 연결되어 반사판의 역할을 

수행하도록 제작되며, 40 GHz 이하의 주파수에서 주로 사용되고 

있다. 인플레터블 안테나는 유연하고 가벼운 재료를 이용하여 매우 

작은 부피로 수납이 용이하게 제작할 수 있으며, 우주에서 팽창을 

통해 대형의 구조물로 전개된다. 전개된 상태에서 태양의 자외선과 

고온에서 서서히 경화되면서 강화된다. 다만, 매우 팽창이 잘되어 

높은 전개 신뢰도를 가지지만 고 정밀 형상 정확도를 얻기가 어려

운 단점이 있다[3,4]. 
본 연구에서는 전개형 경량 위성 안테나 개발을 위해 높은 표면 

정확도와 40 GHz 이상의 고주파 대역까지 사용가능한 솔리드 형

태의 안테나 초기구조설계를 진행하였다. 안테나 설계에 필요한 구

조적인 제한 조건을 설정하였으며, 안테나에서 가장 부피가 크고 

중량이 무거운 반사판의 재료 분석을 통해 재료를 선정하였다. 그
리고 반사판 및 리브의 형상최적조건을 도출하기 위해 실험계획법

을 구성하여 두께와 리브의 폭을 기준으로 유한요소모델을 이용한 

구조강성해석을 통해 반사판의 형상최적설계를 구현하였다. 

2. 전개형 경량 위성 안테나 반사판 설계
2.1 요구 규격 및 제한조건
위성체 설계는 초기 개념 정립으로부터 시작하여 실제 제작의 

시점 또는 위성체를 발사장에 운반하기 직전까지로 볼 수 있다. 설
계과정을 요구조건 분석 단계, 초기 개념 및 예비설계 단계, 세부상

세설계 단계(구조 최적화를 포함), 제작 단계, 시험 및 검증 단계로 

크게 다섯 가지 단계로 구분할 수 있다. 요구조건 분석 단계에는 

위성의 개념설계에서 나온 임무 요구조건을 기준한 규격서를 작성

하는 것으로 위성의 임무, 우주환경(발사 환경 포함), 운반/저장 및 

시스템 요구조건을 검토하는 단계이다. 초기 개념 및 예비설계 단

계에는 구조형상 설정, 교환연구(trade-off), 재질의 선정, 정합성 

검토, 기본 부품들의 구조 및 크기 결정 등을 수행하는 단계로 추후 

세부 상세설계 및 해석, 최적화 시 적용될 기준들을 결정한다. 세부

상세설계단계에는 구조물의 하중 설정, 동적 해석, 응력 해석 등을 

수행하며, 이는 선정된 재질과 설계된 구조가 발사 환경 및 우주 

환경을 만족시키는지 검증하기 위함이다. 일반적인 방법으로 유한

요소해석 프로그램을 사용하여 유한요소 수학적 모델을 통해 구조

의 정적, 동적, 열적 등 해석과 공진 주파수와 모드 형상(mode 
shape) 등을 계산할 수 있다. 제작 단계에는 위성 구조물의 요구조

건을 실제 생산에 반영하기 위해 작업지시서(manufacturing shop 
order, MSO)를 작성하여 공정(process), 도면, 부분품 리스트 등

이 만족되는지 확인한다. 마지막으로 시험 및 검증 단계에는 구조

물의 모델링 및 해석을 통하여 구조물이 외부 환경을 견디는데 적

절한지, 그리고 설계 조립의 해석적 모델과의 상관관계를 전체 시

험 또는 제한된 시험을 통하여 증명하는 단계이다. 이와 같이 위성

체 설계에 대한 전체과정은 Fig. 1에 구체적으로 표현하였다[5].
본 연구에서는 초기 개념 및 예비설계 단계에서의 전개형 경량 

위성 안테나의 반사판 재료 선정과 형상의 최적화 설계 및 고유진

동수의 제한조건에 대한 만족 여부를 확인하고자 한다. 전개형 경

량 위성 안테나는 경량화가 중요하며, 경량화를 위한 안테나의 핵

심 형상설계 요소로서 발사 시 부피의 최소화이다. 이를 위해 안테

나의 반사판이 전개 및 수납 될 때의 형상이 다르며, 각각의 요구되

는 강성 요구조건이 있다. 안테나의 강성은 각 형상에 따른 1차 

고유진동수를 구하여 판단하였다. 수납 시 요구되는 안테나의 1차 

고유진동수는 25 Hz 이상이며, 전개 시 요구되는 안테나의 1차 

고유진동수는 5 Hz 이상으로, 기 개발된 안테나의 요구조건과 유

사하게 적용하였다. 

2.2 반사판 형상 설계
전개형 경량 위성 안테나의 반사판은 안테나의 가장 중요한 부분

으로 안테나의 수납과 전개가 가능한 구조여야 하며, 요구되는 구

Fig. 1 Spacecraft structural design and analysis process 
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조적인 제한조건을 만족함과 동시에 경량화된 최적화 설계가 필요

하다. 전체적인 안테나의 형상은 Fig. 2와 같으며, 크게 RF 신호 

전달을 위한 피더(feeder)와 삼발이(tripod) 구조, 반사판과 안테나 

전반을 지지하는 중앙 링(central ring)으로 구성되어 있다. 반사판

은 다수의 전개형 반사판으로 나누어지며, 전개형 반사판 뒤쪽에는 

구조적인 강성 유지를 위한 리브(rib)로 구성되어 있다. 반사판의 

전개 상태와 수납 상태의 전체 형상은 Fig. 3과 같다.

2.2.1 반사판 설계 요소
전개형 안테나 반사판 크기를 결정짓는 요소로 반사판의 내/외곽 

반경과 반사판 폭이 있으며, 반사판의 포물면은 안테나 성능에서 

고려되는 초점거리에 따라 결정된다. 전개와 수납의 극대화를 위해

서 반사판은 중앙 링과 힌지로 연결되어 있으며, 중심기준으로 일

정한 편심도를 가지고 설계된다. 또한 제작성을 고려하여 다수의 

반사판을 동일한 형상이 되도록 설계된다[6].

2.2.2 반사판 크기 및 리브 형상
반사판의 내/외곽 반경은 안테나의 크기를 결정하는 요소로 안테

나의 RF 성능과도 관련이 있다. 반사판 내측 반경은 780 mm, 외
측반경은 2500 mm로 설계하였다. 내측 반경이 커질수록 수납 시 

직경이 커지게 되어 전체적인 수납성이 떨어진다. 반사판의 폭은 

반사판의 개수에 따라 결정되며, 폭은 360°를 반사판 개수로 나눈 

값이다. 반사판이 좁을수록 수납성이 좋아지지만 수납 시 회전에 

필요한 힌지 장착공간이 작아져 설계제한이 발생한다. 힌지 장착공

간을 고려한 반사판의 개수를 36개로 선정하여 반사판의 폭을 10°
로 하였다.
반사판 뒤쪽에 구성되는 리브는 얇은 반사판의 구조적인 강성

을보강하며, 안테나 중량에 상당 부분을 차지하는 요소로 최적화

된 형상 설계가 필요하다. 그리고 리브의 위치가 안테나 수납 시 

간섭이 없도록 설계되어야 한다. 리브의 형상은 Fig. 4와 같은 형

상으로 반사판의 넓은 부분으로 갈수록 좁아지는 구조이며, 리브

의 좁아지는 부분의 폭을 조정하여 반사판의 강성을 최적화하고

자 한다.

2.3 반사판 재료 선정
위성용 구조체 및 안테나에 사용되는 재료는 경량 및 강성이 확

보되어야 하며, 위성의 임무수행 기간 동안 그 강도와 형체를 유지

하여야 한다. 일반적으로 알루미늄은 위성용 구조체의 재료로 가장 

보편적으로 사용되고 있다. 최근에는 복합소재의 발달로 인하여 위

성체의 하중 지지구조, 광학 구조물 및 안테나와 같은 고안정성 구

조와 경량 대형 부착물 등에 응용되어 사용되고 있다. 따라서 우주

용 안테나 반사판의 초기 개념단계 및 예비설계의 일환으로 구조강

성관점에서 최적의 재료를 검토하였다. 
복합소재는 대표적으로 유리 섬유, 아라미드 섬유, 탄소 섬유가 

있으며, 유리 섬유의 경우 일반 산업계에서는 광범위하게 사용이 

되나, 제한된 기계적 물성 치로 위성체에는 주로 사용되지 않고 있

다. 아마리드 섬유는 저밀도, 고 인장강도를 가지고 있으나 압축강

도와 전단강도가 상대적으로 낮은 편이다. 탄소 섬유의 경우 저 밀

도, 고 강도, 고 탄성률을 가지고 있어 주요 미사일 구조체와 위성

체에 적용되는 현재 가장 좋은 복합소재이다. 탄소 섬유는 탄성률

에 따라 저 탄성(200 GPa 미만), 표준(200~250 GPa), 중간

(250-325 GPa), 고 탄성(325 GPa 이상)으로 구분되어 지며, 이 

중 고 탄성 탄소 섬유가 주로 위성체에 적용되어 지고 있다. 고 탄

성률 탄소 섬유로는 M35J (343 GPa), M40J (377 GPa), M46J 
(436 GPa) 등이 있다[7]. Fig. 2 Antenna constitution 

(a) Deployed reflector         (b) Stowed reflector
Fig. 3 Antenna configuration Fig. 4 Shape of rib
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본 연구에서 검토한 재료는 위성용 경량재료로 일반적으로 쓰이

는 알루미늄(Al 6061-T6)과 고 탄성률을 가진 탄소 섬유 복합소재

(CFRP, M46J/Epoxy)를 선정하였다. Table 1은 구조강성해석을 

위해 사용된 물성 치를 나타낸 것이다. 안테나 반사판의 운용기능

은 전개 및 수납 상태 유지이며, 전개 상태의 구조강성 만족여부가 

안테나 성능을 좌우한다. 따라서 반사판 재료 선정은 전개 상태를 

고려한 안테나 반사판 1개를 이용하여 구조강성 값을 확인하였다. 
구조강성을 확인하기 위해 상용 프로그램인 I-deas를 사용하여 안

테나 반사판 1개의 유한요소 모델을 쉘(shell)요소와 빔(beam)요
소로 Fig. 5과 같이 구현하였으며, 전개 후 반사판 고정점은 완전구

속조건을 적용하였다. 안테나 반사판 두께는 0.4 mm로 선정하였

으며, 알루미늄 안테나 반사판 1개의 중량은 약 0.876 kg으로 나타

났으며, 복합소재 안테나 반사판은 약 0.597 kg이였다. Fig. 6은 

구조강성결과를 나타낸 그림으로서 1차 고유진동수는 알루미늄 안

테나 반사판의 경우 5.8 Hz이며 복합소재 안테나 반사판은 9.8 Hz
임을 확인하였다. Table 2는 재료 대비 구조강성과 중량 결과를 

정리한 것으로서, 복합소재 안테나 반사판의 경우 중량대비 강성비

가 높아 알루미늄 안테나 반사판에 비해 약 1.7배의 높은 강성을 

가짐을 확인할 수 있었다.

2.3.1 복합소재 적층각도, 적층두께에 따른 탄성 강성 분석
복합소재는 일반적인 금속과 달리 적층각도에 따라 탄성 강성이

나 허용응력, 포아송 비, 전단 강성과 같은 기계적 특성이 달라진다.

이러한 복합소재의 적층각도에 따른 물성 치 변화를 예측하는 

것이 구조설계에 상당히 중요하다. 복합소재의 탄성 강성을 예측

하는 이론은 현재 여러 방식으로 연구되어 있으며, 단방향 복합

소재 탄성 강성 예측에 대해 Richardson이 제시한 ROM(rule 
of mixture), HSR(Hart-Smith 10% rule), CLA(classical 
laminate analysis), LAP(laminate analysis program) 이론이 있

다. 이들 이론들 중 ROM과 HSR이론을 적용하여 복합소재의 적

층각도 및 적층두께에 따른탄성 강성을 분석하였다. ROM은 단방

향 복합소재의 탄성 강성을 예측하는 기본 이론으로 복합소재를 

구성하는 강화재(fiber)와 기지재(matrix)의 탄성 강성과 체적을 

알고 있을 시 이들의 조합으로 제작되는 복합소재의 탄성을 예측하

는 이론이다. HSR은 0°방향의 플라이(ply)가 전체 라미네이트

(laminate)의 강성을 지배하고 45° 또는 90° 방향의 플라이가 전

Property Unit Al
(6061-T6)

M46J/Epoxy
(0°/90° Layup, t:0.4 mm)

Density kg/m3 2700 1840

Elastic modulus GPa 73.1 144.7

Table 1 Material property for Al 6061-T6 and M46J/Epoxy 

Fig. 5 FE Model for single reflector

Material 1st Mode [Hz] Weight [kg] 
Al 6061-T6 5.8 0.876

M46J (CFRP) 9.8 0.597

Table 2 Results for modal analysis and weight (single reflector) 

(a) Aluminium single reflector

(b) CFRP single reflector
Fig. 6 Modal analysis results for single reflector 

Layup
Thickness

(Ply)
[mm]

Ex

(X axis Elastic 
modulus)

[GPa]

Ey

(Y axis Elastic 
modulus)

[GPa]

Gxy

(Shear 
modulus)

[GPa]

0°/90°
0.4 (2 ply) 144.7 144.7 7.4
0.6 (3 ply) 184.2 105.2 7.4
0.8 (4 ply) 144.7 144.7 7.4

Table 3 Calculation of Elastic/Shear modulus
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체 강성의 10%를 차지한다는 이론이다. ROM과 HSR은 항공 분

야에 자주 활용되고 있는 탄성 강성 예측 이론이며 이의 관계식은 

다음과 같다[8].

  (1)

 ×  (2)

 ×  ± (3)

여기서 Ef, Vf는 강화재의 탄성 강성과 체적이며, Em, Vm은 기지재

의 탄성 강성과 체적이고, %Plies는 특정 각도로 적층된 복합소재

의 적층 개수이다. 식 (1)을 통해 단방향 탄성 강성을 계산할 수 

있으며, 식 (2)을 통해 적층각도 0° 플라이의 개수를 전체 플라이 

개수에 대한 비율로 놓고 계산을 하면 탄성 강성 Ex를 예측 가능하

다. 또한 식 (3)을 통해 강화재와 기지재의 물성 값없이 전단 강성 

Gxy를 예측할 수 있다. 이러한 이론식을 바탕으로 복합소재의 적층

각도와 적층두께에 따른 탄성 강성의 계산 결과 값을 Table 3에 

나타내었다. 복합소재의 적층각도는 0°, 90° 방향으로 적층하였고, 
적층두께는 0.4 mm (2 ply), 0.6 mm (3 ply), 0.8 mm (4 ply)로 

구분하여 탄성 강성 값을 계산하였다.

2.3.2 복합소재 등가 물성 치
반사판 및 리브에 적용되는 복합소재는 이방성 소재를 0°, 90° 

방향으로 적층한 3차원 형상으로 제작됨으로, 일반적인 판형이나 

원통으로 제작되는 복합소재 구조물과 달리 특정 방향으로 탄성 

강성이 강하게 나타나지 않고 등방성 재료와 같이 3축 방향으로 

유사한 탄성 강성을 가질 수 있다. 이러한 이유로 이방성 소재로 

구성된 복합소재지만 등방성 재료와 유사한 동특성을 나타낼 수 

있으므로 복합소재 물성 치를 식 (4)~식 (6)을 활용하여 등방성 물

성 치를 계산하였다[9].

 




 (4)

 




 (5)



 (6)

여기서 등방성 탄성 강성 E값과 전단 강성 G값은 앞서 계산한 단

방향 탄성 강성 Ex, Ey로 계산되며, 푸아송비(υ)는 E와 G로 계산할 

수 있다. 계산 결과 값은 Table 4와 같다.

Layup
Thickness

(Ply)
[mm]

E
(Elastic 

modulus)
[GPa]

G
(Shear 

modulus)
[GPa]

υ
(Poisson’s 

ratio)
[GPa]

0°/90°
0.4 (2 ply) 144.7 54.3 0.33
0.6 (3 ply) 134.8 49.3 0.37
0.8 (4 ply) 144.7 54.3 0.33

Table 4 Equivalent mechanical properies of M46J/Epoxy 
(0°/90° Layup, t:0.4~0.8 mm)

(a) Main effect for thickness of 1st Mode (Deployed)

(b) Main effect for Rib width of 1st Mode (Deployed)

(c) Interaction plot for thickness and Rib width (Deployed)
Fig. 8 Results analysis for Main effect and Interaction (Deployed)
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3. 구조 강성 해석
3.1 반사판 형상최적설계 
위성용 구조체 및 안테나는 초기 구조설계 단계에서 고유진동

수 제한조건과 발사체에 따른 초기발사 하중조건 만족여부를 확

인하여야 한다. 본 연구에서는 발사체의 세부 하중조건 및 고유진

동수 제한조건이 확정되지 않았으므로, 기존의 유사연구 사례를 

바탕으로 수납 상태의 1차 고유진동수는 25 Hz 이상 및 전개 상

태의 반사판 은 5 Hz 이상으로 1차 고유진동수 제한조건을 선정

하였다[10].
앞서 도출된 최적재료 결과를 바탕으로 안테나 반사판의 형상

최적화 구현을 위해 형상설계의 수치화 가능한 인자를 선정하였

다. 안테나 반사판은 포물면을 고려하여 모두 동일한 형상을 갖

도록 하였으며, 반사판과 강성보강을 위해 리브로 구성하였다. 
Fig. 4는 반사판과 리브의 형상을 나타난 것으로서 형상최적화

하기 위한 인자를 반사판 및 리브의 두께(thickness)와 반사판 

리브 끝단의 폭(width)으로 선정하였다. Table 5는 형상최적설

계를 진행하기 위해 선정된 두께와 리브 끝단의 폭의 범위를 나

타낸 것이다.

(a) Normality test for deployed results

(b) Normality test for stowed results
Fig. 7 Normality test for Modal analysis results 

(a) Main effect for thickness of 1st Mode (Stowed)

(b) Main effect for Rib width of 1st Mode (Stowed)

(c) Interaction plot for thickness and Rib width (Stowed)
Fig. 9 Results analysis for Main effect and Interaction (Stowed)
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3.2 구조강성해석 결과
형상최적조건을 도출하기 위해 실험계획법을 구성하였으며, 인

자로 선택된 두께 및 리브의 폭을 기준으로 2인자 3수준으로 각 

6회씩 계획하여 구조강성을 도출하였다. 실험 계획법은 상용 프로

그램인 MiniTap을 이용하였다. Table 6은 구조강성해석의 수행 

순서와 이의 결과를 정리한 것으로서 반사판 전개 상태와 수납 상

태를 나누어 각각 총 6회를 수행하였다. Fig. 7은 전개 상태와 수납

상태 각각에 대한 구조강성결과의 정규분포성을 확인한 것으로서 

P- 값이 0.866과 0.895로 정규성이 만족함을 알 수 있었다.
Fig. 8와 Fig. 9은 전개 상태 및 수납 상태에서 각 인자에 대한 

주효과도와 교호작용의 분석결과를 나타낸 그래프로써 구조강성 

결과들은 반사판 두께 및 리브 폭에 따라 통계적으로 유의함을 알 

수 있었으며, 교호작용 역시 각각 영향을 미침을 알 수 있었다. 다
만 전개 상태에서는 리브 폭이 증가함에 따라 중량이 같이 증가하

게 되며, 중량대비 구조강성의 이득은 낮아짐을 확인할 수 있었다.
안테나 반사판 구조강성 결과를 살펴보면, 수납 상태의 두께 0.4 

mm 및 리브 폭 50 mm를 제외한 모든 조건에서 구조강성조건을 

만족함을 알 수 있었다. Fig. 10은 두께 0.4 mm 및 리브 폭 150 
mm 조건에서 수납 및 전개 상태의 구조강성 해석결과를 나타낸 

것이다. 
 

4. 결 론
전개형 경량 위성 안테나는 위성체에 탑재하기 위해 무게가 가벼

워야하며, 탑재에 용이한 최소의 부피를 가져야 한다. 또한 고 강

도, 고 강성의 특성이 요구되는 우주구조물로 전개 및 수납 상태에

서의 요구되는 강성 조건을 만족하여야 한다. 본 연구에서는 안테

나의 초기 구조설계 단계에서 발사체의 고유진동수 제한조건의 충

족여부를 확인하고자 하였다. 우선 안테나에서 가장 부피가 크고 

무게가 무거 운 반사판의 재료 선정을 통해 경량화를 고려하였다. 
일반적으로 반사판 재료로 많이 사용되는 알루미늄(Al 6061-T6)
과 복합소재(CFRP, M46J/Epoxy)를 비교하였고, 복합소재의 적

층각도와 적층두께에 따른 탄성 강성 분석을 통하여 최적의 반사판 

재료를 도출하였다. 복합소재 반사판의 경우 중량대비 강성비가 알

루미늄에 비해 약 1.7배 높음을 확인하였다. 이렇게 도출된 재료의 

특성을 바탕으로 안테나 반사판의 형상최적화 구현을 위한 설계인

자를 두께와 리브의 폭으로 선정하였다. 선정된 인자를 기준으로 

실험계획법을 구성하였으며, 2인자 3수준으로 각 6회씩 계획하여 

구조강성해석을 수행하였다. 그 결과 안테나의 전개 상태 및 수납 

상태에서의 각 인자에 대한 주효과도와 교호작용을 확인하였고, 안
테나 반사판 구조강성결과 수납 상태의 두께 0.4 mm 및 리브 폭 

50 mm를 제외한 모든 조건에서 요구되는 강성 조건에 대해 만족

함을 확인하였다. 이러한 결과를 통해 최소 중량으로 예측되는 0.6 
mm, 50 mm로 반사판 형상을 선택할 수 있었으며, 전개형 경량 

위성 안테나 반사판의 형상최적화를 구현하였다.
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