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ABSTRACT

The STSAT-3 (science and technology satellite) is the first satellite whose entire

structure was made of composite materials in Korea and it will be launched later in

2011. As like other small satellites, it is also equipped with several advanced

instruments whose major objectives focused on the scientific tests in space. The HPS

(hall thruster propulsion system) using xenon gas as a propellant has been developed

and its overall ground tests were conducted. This research emphasizes on the

technologies and procedure applied to the development of the entire HPS and its

function and environment tests.

초 록

최신기술이 적용된 전구조 복합재 위성인 과학기술위성 3호 (STSAT-3)가 국내 최초로

개발 되었으며 2011년 발사예정이다. 모든 위성과 마찬가지로 과기 3호에는 다수의 탑재

체가 탑재될 예정이며 그 주된 목적은 선진 우주기술의 과학적 검증에 있다. 제논 가스를

연료로 하는 홀추력기가 국내 최초로 개발되어 지상시험을 거친 후 과기3호에 탑재되었

다. 본 연구는 홀추력기 개발에 적용된 전반적인 개발기술, 절차, 기능 및 환경시험에 대

한 내용이며 선진 우주기술 획득 및 차후 위성개발을 위한 기술자료 축적에 그 중요성이

있다.
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Ⅰ. 서 론

국내 최초의 인공위성인 1992년 우리별 1호를

시작으로 현재까지 다수의 위성이 국내에서 성공

적으로 개발되어 발사되었다. 위성의 설계 및 개

발기술은 많은 부분 국산화 되었고 현재 선진국

과 거의 비슷한 높은 수준의 기술경쟁력을 확보

하고 있다.

위성의 궤도전이 및 원거리 탐사를 위해 사용되

는 추력기는 우주핵심 기술이며 우주기술 자립을

위하여 반드시 확보되어야 할 기술이다. 전기추

력기중 홀 방식의 홀추력기는 고효율, 소형화, 단

순한 구조 등 여러 가지 장점을 가지고 있어 선

진국들이 개발에 많은 투자와 노력을 아끼지 않

고 있다. 지금까지 많이 사용되는 화학식 추력기

는 구조가 간단한 단일추진제 방식과 추력이 비

교적 큰 이원추진제 방식이 있다. 이들 추력기는

높은 추력을 낼 수 있고 비교적 간단한 장점이

있으나 낮은 비추력(specific impulse) 때문에 연

료의 소모가 많아 무게와 부피의 제약을 많이 받

는 소형위성에는 적합하지 않다.
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최근에는 홀 방식의 전기추력기의[1-3] 사용이

점점 증가하고 있는 추세이며 이미 다수의 위성

에 적용되었다. GOCE[4], SMART-1[5], Deep

Space 1[6] 등의 위성에 이온 전기추력기가 사용

되었으며 미국 NASA에서는 제논 가스를 연료로

하는 혁신적인 이온 전기추력기의 개발이 수행되

었다.

본 연구는 과학기술위성 3호에 탑재되는 홀

방식의 전기 이온 추력기의 개발에 관한 전반적

인 내용, 절차, 기술에 관한 내용을 담고있다.

Ⅱ. 본 론

2.1 HPS 시스템 Overview

과기3호는 150kg 급의 소형위성으로 전 구조

가 복합재로 구성된 위성이며 선진 우주기술 검

증을 주목적으로 하고 있다. 주요기술 시험 모듈

중의 하나인 홀추력기는 국내에서는 최초로 개발

되어 우주공간에서 추력 및 작동을 목표로 하고

있다. 개발되는 추력기의 추력이 약 10 mN에 비

추력(specific impulse)이 1000 s 이상의 성능을

가지는 것을 목표로 하고 있다. Fig. 1에 나타낸

것 과 같이, 과기3호의 홀추력기 추진계 (hall

thruster propulsion subsystem)는 홀추력기 헤

더, 추진 제어장치 (propulsion control module,

PCM), 전력공급장치 (power processing module,

PPM), 연료 공급장치(Xenon feeding system,

XFS) 등 4개위 유닛으로 구성된다. 홀추력기는

300 W 급이며, 목표로 하고 있는 효율은 35 %

정도이다.

추진 전력 및 제어장치는 홀추력기 전력계

(power processing module, PPM)와 연료 공급

Fig. 1. Hall thruster propulsion system

configuration

장치를 제어하는 추진 제어 모듈(propulsion

control module) 로 구성되었다. 연료 공급장치

는 제논을 저장하는 연료 저장탱크(Xenon

storage tank)와 홀추력기에서 요구하는 유량으로

제논을 공급할 수 있도록 압력과 유량을 조절하

여 홀추력기로 공급하는 연료 공급 배관시스템으

로 구성된다.

2.2 연료 공급장치의 구성 및 기능

2.2.1 시스템 구성 및 운용개념

Fig. 2는 과기3호의 전체 구성을 나타낸다. 그림

에서와 같이 HPS시스템은 위성의 하부 중앙에 위

치하며 연료저장탱크의 중심이 위성의 무게 중심

과 축 방향으로 일치하게 배치되었다. 연료 공급

장치는 연료인 제논을 고압상태로 저장하는 연료

저장탱크와 탱크로부터 홀추력기 까지 제논을 공

급하는 연료공급배관 시스템으로 구성되어 있다.

Fig. 3은 전체 HPS시스템의 구성을 나타낸다.

위성에 장착되는 형상과 실제 사이즈이다. 알루

미늄 플레이트에 지그로 부품을 고정하도록 설계

Fig. 2. STSAT-3 configuration equipped

with HPS

Fig. 3. Hall thruster propulsion subsystem
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Fig. 4. Schematic diagram of XFS

되어 있다. 탱크에서 헤더까지의 제논공급은 스

테인리스 스틸 파이프를 통해서 이루어지며 가스

누설 방지를 위하여 모든 연결부분이 용접되었

다.

Fig. 4는 Fig. 3에 나타낸 XFS의 구성도를 나

타낸다. 연료탱크에서 홀추력기까지 연결된 연료

공급 배관시스템은 고압의 제논을 차단 또는 압

력 조절하는 밸브 (PFCV1: proportional flow

control valve, Moog)[7]와 저압으로 조절된 제논

을 홀추력기의 양극과 음극이 요구하는 유량으로

제어하기 위한 밸브(PFCV2), 고압부 압력, 온도

센서(PT1, TS2), 저압부 압력, 온도센서(PT2,

TS3), 양극(anode)과 음극(cathode)으로 흐르는

유량을 원하는 비율로 분배하는 오리피스(OR1,

OR2) 각 밸브 및 센서들을 연결하는 배관 파이

프 등으로 구성되어 있다. 다기능 밸브인 PFCV

는 압력차단 뿐만 아니라 압력/유량을 조절하는

기능을 가지고 있어서 사용되는 밸브수를 줄여

비용, 무게 등을 감소시킬 수 있는 장점을 제공

한다.

연료탱크로의 연료 주입과 배출은 연료탱크와

PFCV1 사이에 장착된 주입-배출 밸브(FDV:

fill-and-drain valve, Moog Co.)를 통해 이루어지

며 연료저장탱크에서 고압(임무초기 40 bar 정

도)으로 유지되고 있는 제논을 3 bar 정도로 조

절한다. PFCV2는 홀추력기의 양극, 음극에서 요

구하는 유량(양극: 0.8~1.2 mg/s, 음극: 0.1 mg/s

정도)으로 제논을 공급하기 위해 조절되며 유량

공급의 정확도는 ±5 % 이내를 목표로 하고 있

다. PFCV1는 밸브 후방에서의 압력(PT2)값을 기

준으로, PFCV2는 홀추력기에서의 전류 값을 기

준으로 피드백제어를 한다. 제논을 탱크에서 홀

추력기 헤더 까지 공급하는 파이프의 재료는 스

테인리스 스틸이다. HPS가 위성에 탑재된 상태

에서 제논가스를 주입하기 위해서 FDV는 위성

의 바닥면에서 외부로 노출되어 있다. 외부로 노

출된 FDV는 우주의 극저온으로부터 보호하기

위하여 커버를 씌워서 온도를 유지하게 한다.

- 홀추력기의 운용개념은 다음과 같다.

⦁제논을 약 40 bar 상태의 과열증기(super

heated gas)로 제논 탱크에 저장

⦁제논 저장탱크는 온도센서(thermostat)에 의

해 자동으로 온도조절이 되며 약 22~24 ℃

로 항상 유지된다.

⦁제논은 PCM에서 제어하는 유량밸브를 통하

여 추력기헤더(thruster head)에 공급되며

PCM 및 홀추력기 헤더에서 사용하는 전력

은 PPM에서 공급한다.

⦁홀추력기 헤더에서는 제논을 이온화 시키고

가속하여 추력을 얻는다.

⦁충전되는 제논의 양은 약 600~800 g 이며

공급 유량은 양극(anode) 0.8~1.2 mg/s, 음

극(cathod) 0.1~0.2 mg/s 이다. 따라서 약

170시간동안 운전이 가능하다.

2.2.2 연료탱크의 구성 및 요구사항[8-11]

연료 저장탱크로는 알루미늄 라이너(liner)에

복합재 섬유로 보강된 형태의 복합재 탱크가 사

용되었다. 알루미늄 라이너는 연료를 밀폐하는

역할을 하며 탱크가 필요로 하는 강도(strength)

는 라이너를 둘러싼 복합재가 제공한다. 개발된

복합재 연료탱크는 이음새가 없는 알루미늄 라이

너에 탄소섬유(carbon fiber)를 헬리컬 와인딩

(helical winding)과 후프 와인딩(hoop winding)

을 순서대로 수행하여 제작하였다.

복합재 성형을 위한 수지(resine: SE-700A

Sejin Enc.)는 기체이탈(outgassing)을 고려하여

선택하였다. Table 1에서 Collapse Pressure가

-1bar 라는 것은 절대압력 0 bar를 의미하며 이

것은 진공상태에서 파괴가 일어나지 않는 것을

의미한다. 복합재 탱크는 높은 비강도, 비강성으

Table 1. Fuel tank design requirements

Parameters Requirements

Maximum Expected

Operating Pressure

(MEOP)

150 bar

Proof Pressure 250 bar

Burst Pressure 500 bar

Collapse Pressure -1 bar

Tank Weight 2.5 kg

Natural Frequency >100 Hz

Compatibility
Xenon, Helium,

Nitrogen

Failure Mode Leak-before burst

Operating Temperature -20 ℃~70 ℃
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로 경량화를 실현할 수 있다는 장점 외에도 폭발

이전에 누설(leak-before-burst)이 일어나는 특징

을 가지고 있어서 고압의 제논을 저장해야 하는

연료 저장탱크로서 안정성 측면에서도 좋은 특성

을 제공하기 때문에 과기3호 홀추력기로 채택되

었다. 알루미늄 라이너로는 6061-T6, 탄소섬유로

는 Torey T700이 사용되었으며 구체적인 요구사

항은 Table 1에 나타내었다. XFS의 연료 저장탱

크의 설계기준은 최대 내압 150 bar, 연료

2.5~3.5 kg, 용량 2 L로 설정되었다. 개발완료 단

계에서 여러 가지 주변상황 및 변수들로 인하여

최종적으로 약 40 bar 정도의 압력으로 제논을

충진하는 것으로 바뀌었다.

2.2.3 연료탱크내 압력변화

연료탱크의 크기는 약 2L이며 연료탱크의 온

도는 위성 운용초기 고압상태에서 탱크 내 제논

을 액체상태가 아닌 기체 상태로 유지시키기 위

해 약 20 ℃에서 50 ℃ 내로 유지되도록 온도센

서로 작동되는 히터를 이용하여 제어한다. 메인

온도센서는 22 ℃~24 ℃로 셋팅 되었고 여분

(redundancy)의 온도센서는 36 ℃~46 ℃로 셋팅

되었다. Fig. 5는 제논 기체의 온도 와 엔트로피

의 관계를 압력변화에 따라 나타낸다. 제논의 임

계점은 Fig. 5에 나타낸 바와 같이 약 16.6 ℃,

5.84 MPa 이다.

연료탱크 내부 압력이 고압으로 유지되는 홀

추력기 초기 운용에서 온도가 임계온도 이하로

내려가면 연료탱크 내부에 제논이 액체상태로 존

재할 수 있다. 탱크내에서 제논이 액체상태로 존

재하면 탱크 내 요동(slosh)을 일으켜 위성의 자

세제어에 교란을 일으키거나 구조적인 공진 문제

를 발생시킬 수 있으며, 홀추력기로 공급되는 제

논의 유량제어시 급격한 유량변동(flow spike) 문

제를 발생시킬 수 있으므로 피해야 한다.

Fig. 5. Xenon gas phase transformation

diagram

Fig. 6. Pressure variation in the tank's

inside according to temperature

and mass change of Xenon

Fig. 6은 연료탱크내 제논의 질량과 온도가 변

화할 때의 압력변화를 나타낸다. 탱크용량이 2 L

일 때, 탱크 작동 온도 50 ℃, 최대 작동압력 150

bar를 고려하면 탱크에 저장 가능한 제논의 양은

3.35kg 정도 이다.

모든 기체는 온도와 압력의 변화에 따라 상

(phase)이 변화하며 제논가스 역시 이러한 변환

과정을 거친다. 위의 그래프에서 알 수 있는 바

와 같이 HPS의 작동온도 및 압력에서 제논은 항

상 기체 상태에 놓여 있다. Fig. 6은 위성의 온도

및 압력의 변화에 따라 실제 탑재 가능한 제논의

양을 결정할 수 있는 기준을 제시한다.

2.3 PCM의 구성 및 기능

PCM은 세 개의 커넥터를 통하여 외부장치와

인터페이스 하는데, 각각 버스시스템(bus

system), PPM, XFS와 연결된다. Fig. 7은 HPS

전체 시스템의 전기적 인터페이스를 나타낸다.

PCM은 위성본체로부터 +28 V 전원을 공급받아

내부 직류-직류 변환기(DC-DC converter)에 의해

PCM에서 필요한 전원(+5 V, ±12 V)를 생성한

다. PCM의 접지(ground)는 위성본체와는 격리

(isolated) 되어 있고, 새시(chassis)에 연결 되어

있다. PCM의 전체적인 동작을 제어하는 미세 제

어기(micro-controller)는 87C51을 사용하였으며

위성본체와의 통신은 87C51에 내장되어 있는 시

리얼 포터(serial port)를 이용하여 구현하였다.

PCM은 전원을 제어할 수 있는 상호명령(bi-level

command)을 PPM에 전달하고 PPM의 각종 데

이터(telemetry) 정보를 읽어서 중앙 컴퓨터

(OBC- on board computer)에 전달한다. 데이터

(telemetry) 정보 중 홀추력기 양극(anode)에 흐
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Fig. 7. Electrical interface of the HPS
system

르는 전류는 홀추력기에서 얼마나 많은 이온이

생성되어 가속되는지를 나타내는 값으로 홀추력

기의 성능과 밀접한 연관을 가지고 있으며, 양극

전류 정보에 의해 홀추력기로 공급되는 제논의

양이 결정된다. 홀추력기의 최고효율은 이 양극

전류와 공급되는 제논의 유량에 의해 결정된다.

홀추력기로 흐르는 제논의 양은 XFS에 있는

PFCV에 의해 제어되는데, 이 밸브는 PCM에서

제어하는 PFCV의 구동전류에 의해 정밀한 제논

유량 제어가 가능하다. PCM은 PPM과 XFS의 각

종 데이터(telemetry) 정보를 아날로그 먹스

(analog Mux)를 이용하여 수집한 다음, 16 bit

교류변환기(AD converter)를 이용하여 디지털 값

으로 변환하여 일정한 시간 간격으로 중앙 컴퓨

터(OBC)에 전달한다.

2.4 과기3호 홀추력기 작동 원리

홀 추력기는 Fig. 8과 같이 전압을 인가하고

연료기체를 공급하는 양극, 이온의 효율적인 가

속에 필요한 자기장을 발생시키기 위한 코일 및

자속계, 방전에 필요한 전자를 제공하고 중화부

역할을 하는 외부 음극과, 유전체로 만들어진 방

전채널로 구성된다. 외부 음극으로부터 방출된

전자 중 일부는 양극방향으로 가속되며, 양극으

로부터 분사된 연료기체는 전자와 충돌을 통해

이온화 된다. 이 때, 채널의 입구영역에 수백 가

우스 정도의 반경방향 자기장이 인가되면, 전자

는 E×B 표류를 하며 축 방향으로 감금된다. 축

방향으로 떨어진 전자의 이동성은 채널 입구영역

에 국지적인 강한 전기장을 형성시키며, 이온화

된 연료는 생성된 강한 전기장에 의해 축 방

Fig. 8. Hall thruster head & operation
schematic diagram

향으로 가속되어 그 반작용으로 추력을 얻게 된

다. 이 때, 가속된 연료 이온은 외부 음극으로부

터 방출된 전자에 의해 중화되어 준 중성상태를

유지한다.

2.5 HPS 환경시험

위성본체 뿐만 아니라 탑재체 등 모든 부품은

일정한 스팩에 의해서 지상에서 환경시험을 거치

게 된다.

기 개발된 HPS 시험검증모델에 대하여 열진

공 시험과 진동시험이 수행되었다. Fig. 9는 열진

공시험을 위한 온도 프로파일 이며 -25 ℃~55 ℃

을 2.5회 반복하였다. 열진공시험 시 시험장치의

제약 등으로 인해 점화는 하지 않았으나 밸브 개

폐 및 각종 센서의 작동시험이 수행되었다. 열진

공시험은 인공위성연구센터에서 수행되었으며 그

과정 및 셋업을 Fig. 10에 나타내었다.

30 Min.

Temp. Change Rate : > 0.5 oC/min

6 Hours6 Hours

1 Hour6 Hours 6 Hours

 Temperature
 Turn-Off
 Functional Test
 Vacuum Pump On
 Vent Vacuum Chamber
 Temperature Stablization

Te
m
pe
ra
tu
re

Time

Fig. 9. Thermal vacuum test profile
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Fig. 10. Thermal vacuum test of the HPS

Fig. 11. Temperature profile during thermal

vacuum test

열진공시험 시 다수의 온도센서가 추력기 헤

더, PCM, PPM, XFS에 각각 부착되었으며 Fig.

11에서 그 온도 프로파일 결과를 나타내었다. 열

진공 시험 후 각종 센서 및 전기적 테스트를 수

행하여 정상상태임을 확인하였다.

환경시험 중 가장 중요한 것 중의 하나가 진

동시험이다. HPS 진동시험은 x,y,z 3축에 대하여

각각 수행 되었으며 랜덤 진동 스팩으로 가진되

었다. 진동시험 전과 후의 시스템 상태를 점검한

결과 성능이상 및 크랙은 발견되지 않았다.

2.5 HPS 성능시험

HPS의 성능시험은 KAIST GDPL(gas

discharge physics laboratory)에서 수행되었다.

추력기의 성능시험은 GDPL 연구실 챔버(1.9 m

길이, 1 m 직경)에서 수행되었다. Fig. 12는 챔버

및 성능시험 장비 구성을 나타낸다. Fig. 13은 홀

추력기가 방전되어서 운전될 때의 불꽃을 나타낸

다. 불꽃이 일정하고 균일하게 형성되는 것을 알

수 있으며 이것은 양극에서 제논의 유량이 균일

하고 안정되고 공급되는 것을 의미한다.

Fig. 12. Performance test setup for HPS

Fig. 13. Hall thruster firing

기체 유량을 0.7~1.0 mg/s (≒7~10 sccm) 흘

렸을 경우 배경압력은 0.12~0.22 mTorr (제논 기

체 보정전 이온게이지 측정 값)을 유지하였다.

실제 홀 추력기는 고진공의 무한한 우주공간에서

작동하기 때문에 지상 실험실에서 이와 똑같은

환경을 만들기란 현실적으로 불가능하며, 시험에

필요한 국제적인 기준이 제시되어있지 않다. 다

만, 홀 추력기가 작동되는 저 궤도와 정지궤도에

서의 기체압력이 각각 약 5 uTorr, 0.5 pTorr 정

도 이며, 중성기체 입자와 플라즈마 입자들 간의

충돌주파수 등을 고려했을 때, 50 uTorr 는 성능

시험을 하기에 충분히 낮은 압력이라고 알려져

있다[12].

홀추력기의 추력을 계산하는 방법은 로켓의

추력계산식과 이론적으로 동일하다. 추력은 연료

소모의 시간에 대한 미분 방정식으로 부터 유도

된다.




 (1)

비추력은 가속된 연료의 분사속도를 나타내는

변수로써 추력기의 연료효율을 간접적으로 나타

낼 수 있으며, 식(1)에서 정의된 추력을 비추력,

유량, 중력가속도를 사용하면 다음과 같다.
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 


(2)

여기서 : 비추력(s), : 추력(N),  : 유량

(kg/s),  : 중력가속도 9.8 (m/s2). 또한 홀추력기

의 효율은 양극전류, 전압, 기체유량을 대입하여

계산되며 식(3)과 같이 표현 될 수 있다.

 


 
(3)

: 효율, : 양극전류(A), : 양극전압(V)

기체유량 0.7~1.0 mg/s을 흘렸을 경우 배경압

력은 42~78 μTorr를 유지하여 참고문헌 [12]에서

제시하는 50 uTorr를 크게 벗어나지 않는 것을

확인하였다. 운전에 필요한 전력은 상용화된 전

원을 사용하였으며, 기체 유량은 Bronkhorst사의

MFC 2체널을 양극과 음극에 각각 사용하였다.

이때, 운전전압은 250 V로 음극의 기체 유량은

0.1 mg/s으로 고정하여 실험하였다.

방전전압 250V에서 기체 유량변화에 따른 방

(a)

(b)

Fig. 14. HPS performance results: (a) thrust,

(b) efficiency

전전류, 추력을 측정하여 Fig. 14와 같은 결과를

얻었다. 기체 유량에 따라 방전전류 및 추력은

거의 선형적으로 증가하였으며, 0.9 mg/s 유량의

경우 효율은 약 28~35 %, 추력은 9~12 mN, 비

추력은 약 1200 s 내외로 나타났다.

Ⅲ. 결 론

우주 첨단 선행기술 검증위성인 과학기술위성

3호는 국내최초의 전구조 복합재 위성이며 홀추

력기 추진계 탑재체를 장착하고 있다. 위성탑재

용 홀 방식의 전기추력기는 국내에서 최초로 개

발되었다. 추력 10 mN, 비추력 1000 s, 효율 35

%의 설계목표를 만족시키는 홀추력기를 성공적

으로 개발하여 각종 환경시험 및 성능시험을 수

행하였다. 본 연구에서 획득된 개발기술, 노하우,

설계 데이터 등은 차후 개발될 홀추력기 및 기타

추력기의 개발에 많은 정보를 제공 할 것이다.
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