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1. 서  론

차세대 인공위성(NEXTSat-1) 계획은 우리별과 과학기술위

성 계획의 대를 잇는 소형위성 개발 계획으로, 한국과학기술

원(KAIST) 인공위성 연구센터(SatTReC, Satellite Technology 

Research Center)에서 주도하고 있는 우주개발 프로젝트이다. 

2017년 발사 계획인 1호는 태양동기궤도(SSO, sun-synchronous 

orbit)의 고도 650 ~ 800 km 대역에서 운용 예정이다[1]. 여기

에서 궤도 전이와 자세 제어를 위한 위성체의 추진 시스템으

로 전기저항 가스 추력기를 채택하고 있다. 초창기 우리별 1

호에서부터 인공위성 센터는 영국의 서레이(Surrey) 사로부터 

많은 기술을 도입하여 왔으며, 가스 추력기 모델은 이 회사에

서 생산한 비추력(specific impulse)이 42초이고, 제논(Xe) 기체

를 이용한 상용 제품이다[2]. 본 연구의 최종 목표는 이 제품

을 개량하여 차세대 인공위성에 적합한 추력기의 노즐 형상

을 결정하는 것이다.

소형 위성의 추력기에 적용되는 많은 기술들이 현재 통용

되고 있다[3]. 초창기에는 차가운 기체를 직접 분사하는 방식

이었으나, 전기로 가열하는 방식을 거쳐 최근에는 홀-효과 추
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Fig. 1 Computational model of RHM

력기(Hall-effect thruster)를 비롯한 이온 추력기까지 상용화되

고 있다[4]. 비록 전기 저항 추력기의 개념이 등장한지 수십 

년이 지났지만, 로켓 노즐과 같은 원리인 축소-확대 노즐

(convergent-divergent nozzle)을 통하여 전기 저항 코일에 의해 

가열된 기체를 분사하고 이 반동으로 추력을 얻는 단순한 방

식이 아직도 널리 사용되고 있다. 현재까지 관로와 노즐부에 

해당하는 RHM(Resisto-jet Head Module)의 개발은 주로 실험

에 의존해 왔으며[5], 이에 관한 많은 지식이 지난 20여 년의 

우주개발 계획의 수행 중 축적되어 왔다[6].

최근 전산 유체 역학(CFD) 기술의 비약적 발전으로, 매우 

좁은 미세 간극을 통과하면서 저팽창 제트를 동반하는 축대

칭 내부 유동의 수치모사가 가능해졌다[7]. 그러나 추력기에 

적용을 위해서는 압축성 유동의 풀이뿐만 아니라, 고체 내부

에서의 열전도(conduction) 및 표면에서의 고온 복사(radiation)

에 대한 모델이 필요하므로, 다물리(multi-physics) 관점에서의 

접근이 요구된다.

본 연구에서 저자들은 RHM 모델에 대한 반복 계산을 통하

여 적절한 노즐 형상을 설계하기로 한다. 상용 코드인 

COMSOL을 이용, 다물리 모델링을 하고 이를 바탕으로 노즐과 

주변 관로의 최적 형상을 선택한다. 본 연구를 통하여 타당한 

물리적 효과를 분석하여 결과를 미리 예측하고 실험에서의 시

행착오를 획기적으로 줄여나갈 수 있을 것으로 기대한다.

2. 연구 방법

2.1 모델의 기하학적 형상

RHM의 형상에 대한 수치 모델은 Fig. 1에 제시되어 있다. 

가스탱크에서 감압된 기체는 하부의 유로(flow channel)로 진

입한다. 내부에 사각형으로 표시된 부분에서 니크롬선 코일로 

가열이 되며, 전기적 절연을 위해 산화 마크네슘(MgO)으로 

충전되어 있다. 히터는 예비 가열부(pre-heater)와 주 가열부

(main heater), 이중으로 되어 있다, 본체는 스테인레스 스틸

(SUS-316) 소재이다. 가열된 기체는 필터와 노즐을 거쳐 우주 

공간으로 배출된다. RHM의 길이는 대략 50 mm 내외이고, 외

경이 25 mm 정도이다.

2.2 지배 방정식과 경계 조건

축대칭 압축성(compressible) Navier-Stokes 방정식은 다음과 

같다[8].
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이고, 는 밀도,  는 속도 성분,  는 각각 압력과 

온도,  는 각각 열전도도와 점성 계수, 그리고 기체 상수 

  , 이 때  은 각각 일반 기체 상수와 분자

량을 나타매고,  는 추가적으로 작용하는 체적력 성분

이다.
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고체 영역에서는 다음과 같은 에너지 방정식을 풀이한다.




 




 
 

 
  (2)

여기에서 는 정압 비열, 는 단위 질량당 공급되는 열 동

력을 의미한다. 시스템에서 RHM에 할당된 열 동력은 총 90 

W이다.

계산 영역과 경계 조건은 Fig. 2에 제시되어 있다. RHM에 

진입하는 유동의 정체점 값은 기존 시스템 코드의 실행 결과

로부터   ×
,  

 로 추정된다. 800 

km 고도에서 주위 압력은 ∼ 근방이다[9]. 일단 노

즐에서 나온 기체는 저팽창 제트로 팽창하고, 다양한 조건에

서의 진공 플럼(plume)의 영향은 희박 기체(rarefied gas)에 대

한 DSMC(Direct Simulation Monte Carlo)방법을 이용하여 예측

되는 Reference[10]의 데이터를 참조한다.

유체 영역과 고체 영역의 경계에서는 점착 조건(no-slip 

condition)과 함께 온도의 연속 조건을 준다. 즉, 유체의 온도

는 식 (1)에 의해 구하고, 이를 벽면에서 식 (2)의 경계 조건

으로 고체의 온도장을 구한다.  그리고 다시 경계에서 고체의 

Fig. 3 Computational grids

온도를 식 (1)의 경계 조건으로 부여하는 방식이다. RHM 외

부에서는 복사 열전달을 고려한다.

∙∇  ∞   (3)

Fig. 2 Computational domain and boundary condition
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여기에서 은 방사율(emissivity), 는 Stefan-Boltzmann 상수, 

그리고 ∞는 외부 온도를 의미한다. 본 연구의 기준 조건에

서   , ∞  이라고 가정한다. Reference[6]에서는 

본 연구에서 사용한 수치 해석 방법에 대한 일부 결과를 제

시하고 있으며, 실험과의 비교를 통하여 이를 검증하고 있다.

2.3 격자 및 수치 기법

Fig. 3는 본 연구에 사용된 격자계의 일부를 보여준다.  여

기에서 총 873,819 개의 격자를 사용하였고, 834,160 개의 삼

각형 요소와 39,659 개의 사각형 요소로 구성된 비정렬

(unstructured) 격자계이다. 

상용 코드인 COMSOL Multiphysics v.4.4를 사용하였으며, 

유한 요소법(FEM, finite element method)에 기반한 PARDISO 

(PARallel sparse Direct and multi-recursive Implicit linear 

SOlver)를 사용하며, 선형 행렬 시스템에 대해서는 ‘nested 

dissection multithreaded’ 알고리즘을, 비선형 시스템에는 뉴턴 

반복법을 사용한다[11,12].

제논 가스의 온도 변화에 따른 물성치는 Reference[13]의 

실측값을 사용하며, SUS-316 스테인레스 스틸과 산화 마그네

슘 소재의 물성치는 상용 값을 이용한다.

3. 연구 결과

3.1 기저 값의 계산

Fig. 4는 기준(baseline) 케이스의 수치해석 결과를 보여준

다. 각각 (a) 압력, (b) 마하수, (c) 유체 온도, (d) 고체 온도를 

(a) Pressure (b) Mach number

(c) Fluid temperature (d) Solid temperature

Fig. 4 Flow field for the baseline case
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보여주며, 노즐 내에서 색류(choking)가 일어나 출구에서 최대 

마하수 7.6까지 가속되고 있음을 보여준다. 최대 국지 온도는 

2,104 K이다. 출구에서 다음과 같이 운동량 이론을 적용,  비

추력(specific impulse)을 구할 수 있다.

여기에서 는 지상에서의 중력 가속도를 의미하며, 축방향 

힘()과 질량 유량( )은 다음과 같이 구한다.

 


(4)

여기에서

  



 ,     






식 (4)를 이용하여 구한 비추력 값은    이다. 이 

값은 Table 1에 설계 최종안과 함께 비교되어 있다.

3.2 노즐의 기하학적 형상과 동력 분배

노즐의 기하학적 형상이 비추력에 얼마나 영향을 미치는지 

알아보기 위하여 Fig. 5(a)와 같이 네 가지 노즐 형상에 대해 

비교하였다. Fig. 4(b)의 계산 값을 참조하여 ≈(평균

값)이라고 가정하고 출구 면적비를 설정하였다. Fig. 5(b)의 계

산 결과, 노즐 1이 가장 좋은 비추력 값을 보였다. 노즐 출구

에서 진공에 가까운 낮은 압력이 걸리기 때문에 저팽창 제트

가 발생하고, 노즐의 길이가 짧을수록 더 좋은 비추력 값을 

보인다. 따라서 이 경우 직선에 가까운 형상의 짧은 노즐을 

사용하는 것이 가장 유리하다.

Baseline Final design
Power ratio

(pre-/main, W) 40/50 0/90

Throat diameter
( , mm) 0.7 0.6

Slant length of nozzle 
( , mm) 10 7.5

Angle of nozzle
( , deg.) 30 27.5

Depth of reservoir
( , mm) 4 2

Mass flow rate
(  , g/s) 0.217 0.149

Thrust force
( , mN) 131 95.1

Specific impulse
( , s) 61.6 65.1

Table 1 Design parameters

(a) Shapes of nozzles

(b) Specific impulse vs. nozzles

Fig. 5 Effect of nozzle shape

Fig. 6 Effect of heat power ratio

원래 RHM 설계안은 예비 가열부와 주 가열부에서 각각 

40:50으로 열 동력을 분배하는 것이었다. Fig. 6는 이 비율을 

바꾸어가면서 비추력의 변화를 살펴본 것이다. 90 W의 동력

을 전부 주 가열부에 집중시키는 것이 가장 좋은 결과를 보

였다. 주 가열부가 RHM의 중심축에 위치하기 때문에 외부 

복사에 의한 열손실의 영향을 적게 받기 때문으로 보인다.
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3.3 형상 파라미터의 결정

Fig. 7(a)에서와 같이 노즐 형상 파라미터는 노즐 목(throat)

의 직경(), 노즐 벽면의 경사 길이()와 각도()로 설정하

였다. Fig. 7(b)-(d)는 각각의 인자에 대한 비추력 값의 추이를 

비교한 것이다. 노즐 목이 좁아질수록 초킹의 효과가 커져 성

능 지표가 좋아졌다. 그러나 기계 가공상 공차 관리를 이유로 

노즐 목 직경을 0.6 mm 이내로 요청했기 때문에 이 값을 한

계치로 잡았다. 이 이하의 값에서 비추력에 미치는 영향은 미

미하다(1% 이내). 노즐의 경사 길이와 각도에서도 미세한 조

정이 가능하였고, 각각 2 ~ 4% 정도의 비추력 향상이 가능하

였다.

Fig. 8은 Fig. 1, 2의 기존 설계안에서 연소기용 필터가 있

던 곳을 필터를 제거하기로 결정하면서 빈 공간으로 처리된 

부분의 적정한 크기를 결정하기 위한 인자 해석이다. 는 

이 공간의 높이에 해당하며, 유동 변수들이 정체점 값으로 안

정화되어 비추력의 크기를 최적으로 하는 적절한 크기를 결

정할 수 있다.

모든 설계 변수들을 고려한 새로운 설계안이 Table 1에 제

시되어 있다. 기저 설계안에 비하여 약 5.8%의 비추력 향상이 

있음을 알 수 있다. 이는 위성의 설계 수명인 2년 대비 약 42

일의 연장 효과를 의미하며, 탱크의 설계 체적을 40기압에서 

3리터로 가정하면 기존 Xe 기체 655g 대비 약 38g의 절감 효

과가 있다[2].

3.4 복사 방사율의 영향

Fig. 9에서는 RHM 외벽에서 우주 공간으로의 복사에 의한 

(a) Shape parameters of the nozzle (b) Specific impulse vs. throat diameter

(c) Specific impulse vs. slant length (d) Specific impulse vs. angle of nozzle

Fig. 7 Effect of nozzle parameters
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Fig. 8 Effect of the reservoir depth

비추력의 영향을 보여주고 있다. 실은 비추력에 가장 큰 영향

을 미치는 파라미터가 열에너지의 손실에 해당하는 복사 열

전달의 방사율이다. 방사율이 1% 이내일 경우 적절한 성능을 

보이지만(완전 단열일 경우 기저 값의 15%까지 향상 가능함), 

  일 경우 불과 47%의 저하된 비추력 성능을 보인다. 

따라서 복사에 의한 열손실을 최소한으로 하는 재료의 코팅 

등의 표면 처리가 요구된다.

외부로의 열전달을 차단하면 내부 고체부의 온도가 상승한

다. Fig. 4(d)의 데이터를 참조하면, RHM의 최고 온도는 2,100 

K까지 올라가고, 최종안에서는 최고온도가 2,600 K까지 상승

할 것으로 예측된다. 따라서 이보다 녹는점이 낮은 SUS-316 

재질은 적절하지 않은 것으로 보인다[14]. 산화 마그네슘의 

녹는점은 3,100 K이므로 사용 가능하지만, 열선 코일 및 주 

히터와의 접촉면 등은 몰리브덴(녹는점 2,893 K) 또는 텅스텐

(녹는점 3,695 K) 합금으로 교체해야 한다[15,16].

4. 결  론

차세대 소형 위성(NEXTSat-1)의 자세 제어 및 궤도 전이에 

사용되는 전기저항 기체 추력기 모듈인 RHM의 설계에 있어 

축대칭 노즐의 형상을 전산유체역학에 기반한 다물리 해석 

기법을 이용하여 비추력 값을 최적화하는 방향으로 개선해 

보았다. 본 연구를 통하여

(1) 진공에 가까운 압력으로 저 팽창류를 발생시키는 노즐의 

형태는 짧을수록 좋은 성능을 보였으며, 노즐 벽면 곡면 

형상의 비추력에 미치는 영향은 1% 이내로 제한되었다.

(2) 열 손실을 최소로 하는 설계가 가장 유리하며, 중심축에 

위치한 주 가열부에 열 동력을 집중시키는 방법이 가장 

효율적이다.

(3) 기저 설계안으로부터 노즐 목 직경, 경사 길이, 각도 등의 

형상 인자들을 바꾸어가면서 비추력을 최대로 하는 값들

을 결정하였다. 그러나 제조 공정상의 제한 조건으로 일

부 파라미터는 최적값을 약간 벗어난다.

(4) 압력 강하를 유발하는 기존 필터를 제거하고 이 공간의 

크기(높이)를 최적으로 조정하였다. (1) ~ (3)의 설계 평가

를 적용한 최종 안으로 다시 계산해본 결과, 비추력에서 

기저안보다 약 5.8%의 향상을 달성할 수 있었다.

(5) RHM 외벽에서 복사 열전달의 방사율을 1% 이내로 제한

해야만 60 s 이상의 목표 비추력을 달성할 수 있다.  또한 

온도 상승으로 인하여 현재 계획하고 있는 SUS-316 재질

의 일부를 내열성이 강한 재료로 교체해야 한다.

후  기

본 연구는 군산대학교가 지원하는 2014학년도 전기 교원 

해외 파견 연수 프로그램 수행 결과의 일부이며, 연구를 지원

하고 이에 관련하여 많은 충고를 주신 미국 캘리포니아공과

대학교(Caltech) GALCIT(Graduate Aerospace Laboratories in 

CIT)의 Joseph E. Shepherd 교수께 감사드린다. 
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