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1. 서    론

홀추력기(Hall thruster)는 1960년대 구 소련과 

미국에서 독자적으로 개발된 정전형 이온빔 장

치이며, 1971년, 구 소련의 OKB Fakel에서 개발
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ABSTRACT

700 W class laboratory model Hall thruster, which can be used for the orbit control or station 

keeping of small satellites, was developed. The size of the discharge channel was determined 

using a scaling law, and the magnetic field was designed to be symmetric with respect to the 

midline of the discharge channel and to be maximized outside the discharge channel. Base 

pressure of a vacuum chamber was maintained below 2.0×10-5 Torr during experiments, and the 

thrust was measured by a thrust stand. The anode flow rate and coil current were varied with 

the fixed anode voltage at 300 V. Under the operation condition at 2.36 mg/s anode flow rate 

and 2.4 A coil current, performance was optimized as 38 mN thrust, 1,540 s total specific 

impulse, and 50 % anode efficiency at 620 W anode power.

초       록

소형위성의 궤도조정 및 궤도유지에 활용될 수 있는 700 W급 홀추력기 랩모델을 개발하였다. 스

케일링 방정식을 사용하여 방전채널의 크기를 선정하였으며, 자기장이 방전채널 중심선을 기준으로 

대칭성을 가지면서 방전채널 바깥에서 최대가 되도록 설계하였다. 개발된 홀추력기의 방전시험은 

2.0×10-5 Torr 이하의 배경압력을 갖는 진공 환경에서 수행되었으며 추력 스탠드를 이용하여 추력을 

측정하였다. 양극전압을 300 V로 고정하고 양극유량과 코일전류를 변수로 하여 추력을 측정하였으

며, 양극유량 2.36 mg/s, 코일전류 2.4 A 조건에서 양극전력 620 W에서 추력 38 mN, 통합비추력 

1,540 s, 양극효율 50 %로 가장 높은 성능을 보였다.
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된 20 mN급 홀추력기 SPT-60이 Meteor 1-10 위

성에 탑재되어 성공적으로 운용됨으로써 그 효

용성이 검증되었다[1]. 홀추력기는 플라즈마를 

발생시킴에 따라 생성되는 이온을 축방향 전기

장을 따라 가속해 분출시켜 추력을 얻는 장치로 

구동 원리를 요약하면 다음과 같다[2]. i) 방전채

널 외부에 위치한 음극에서 전자를 방출하고, 방

전이 일어나는 채널 내에 위치한 양극을 통해 

연료가스를 분사한다. 방전채널 내 전자는 연료

가스 중성입자와 충돌해 중성입자를 이온화시킨

다. ii) 전자석 또는 영구자석으로부터 인가된 자

기장에 의해 자화된 전자는 반경방향 자기장과 

양극-음극 간의 축방향 전기장에 의해 방위각 방

향으로 ExB 표류운동을 하게 된다. 전자의 표류

운동에 의해 축방향으로의 플라즈마 전기전도도

가 감소하며 축방향으로 급격한 전위차가 생성

된다. iii) 이온은 축방향의 급격한 전위차에 의

해 가속되어 방전채널 밖으로 분출되면서 추력

이 발생된다.  

홀추력기는 일반적으로 비추력이 1,500 s 이상

으로 큰 편이고 소모전력 대비 추력이 50 mN/ 

kW 이상이며 추력밀도가 높은 장점으로 인해 

수요가 꾸준히 증가하였으며, 2010년대에 들어서

는 전기추력기 중 가장 많이 사용된 전기추력기

로 집계되었다[3]. 최근에는 전자기술과 광학기

술의 발달로 인해 소형위성으로도 고부가 가치

의 임무수행이 가능해져, 위성의 발사비용을 크

게 절감할 수 있게 되었다. 발사비용 절감에 따

라 활용가치가 매우 높은 위성 군집비행에 대

한 민간기업의 진입장벽이 낮아져 해외에서는 

SpaceX, Amazon, OneWeb 등 민간기업의 인공

위성 활용사업 진출이 잇따르고 있다. 특히 

12,000대의 250 kg급 위성을 통한 전세계 인터넷

망 구축을 진행 중인 SpaceX의 Starlink 위성 각

각에는 홀추력기가 탑재되어 운용되고 있다[4]. 

오늘날까지 국내에서는 홀추력기 연구가 대학 

위주의 기초연구로 수행되었다[5,6]. 본 연구팀과 

인공위성연구센터에서 공동개발한 10 mN, 200 

W급 홀추력기가 2013년에 발사된 과학기술위성 

3호에 탑재되어 성공적으로 운용된 바 있으며, 

본 기술이 ㈜쎄트렉아이에 이전되어 Dubaisat-2

와 Deimos-2 위성에 탑재되어 상용화되었다. 전

기추력기를 활용하여 300 - 500 kg급 소형위성

의 궤도유지 및 궤도조정을 수행하기 위해서는 

보다 높은 추력이 필요하다. 본 연구에서는 300 - 

500 kg급 소형위성의 궤도유지 및 궤도조정에 

활용 가치가 높은 700 W급 홀추력기 랩모델을 

개발하였다. 본 논문에서는 동급 홀추력기의 동

향, 추력기 설계과정, 시험환경 및 측정된 홀추

력기의 성능을 소개한다.

2. 홀추력기 설계

2.1 동급 홀추력기

본 연구에서 개발하고자 하는 700 W급 홀추

력기의 동급모델과 성능은 Table 1과 같다. 위성

의 궤도조정 목적으로 100기 이상이 활용된 바 

있는 러시아 OKB Fakel의 SPT-70이 대표적이며

[7], 미국 Busek의 BHT-600과 프랑스 Safran의 

PPS-X00이 그를 상회하는 수준으로 잇따라 개발

되었다.

2.2 홀추력기 스케일링

홀추력기 방전채널의 크기는 목표하는 소모전

력에 따라 맞춰 설계되어야 한다. 설계한 홀추력

SPT-70 

(OKB Fakel)

BHT-600 

(Busek)

PPS-X00

(Safran)

Anode 

power
660 W 615 W 650 W

Thrust 40 mN 42 mN 43 mN

Total 

Specific 

impulse

1,470 s 1,650 s 1,530 s

Anode 

efficiency
47 % 55 % 53 %

Anode 

voltage
300 V 300 V 300 V

Status FM* FM* EM**

*Flight Model, **Engineering Model

Table 1. Nominal performance of Hall thrusters at the 

equivalent power level[8-10].
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기의 성능을 예측하고 설계의 기준을 제시하기 

위해 주로 1 kW 이상의 홀추력기와 물리해석을 

기반으로 스케일링이 연구되었다[11,12]. 저전력 

운전을 위해 홀추력기의 크기를 작게 할수록 플

라즈마가 발생하는 방전채널의 부피대비 면적비

가 커져 입자 및 에너지 손실이 증가하기 때문

에 700 W급 홀 추력기에는 1 kW 이상의 홀추

력기 기반의 스케일링 법칙이 부적합할 수 있다. 

본 연구에서는 1 kW 이하의 홀추력기를 통계분

석하여 도출된 스케일링 방정식 중, 양극전력이 

양극전압과 방전채널 면적의 곱에 비례하는 관

계식을 활용하였다[13]. 총 소모전력 700 W 중 

음극전력 20 - 30 W, 코일전력 30 - 60 W이 예

상되어 630 W의 양극전력과 300 V의 양극전압

을 설계치로 선정하였다. 이에따라 방전채널의 

내/외경이 44 mm와 72 mm로 결정되었다.

2.3 홀추력기 설계

자기장 구조 및 세기분포는 플라즈마를 유지

하고 축방향 전위차를 발생시키는 전자의 운동

에 지대한 영향을 미치기 때문에 설계의 핵심요

소이다. 본 연구에서는 3차원 자기장 계산이 가

능한 ANSYS 사의 전자기장 시뮬레이션 프로그

램 Electronics를 이용하여 홀추력기 자기장 구조

를 설계하였다. 2.0 A의 코일전류 조건에서 설계

한 자기력선의 형상과 반경방향 자기장의(Br) 추

력기 축방향 분포는 각각 Fig. 1(a)와 1(b)와 같

다. 방전채널 중심선을 기준으로 자기장이 대칭

성을 갖도록 설계되었으며, 반경방향 자기장의 

최대치는 채널 출구면으로부터 약 3 mm 바깥에 

형성되었다. 또한 방전채널 중심선을 따라 자기

장이 최대가 되는 지점에서 방전채널 폭이 

Larmor radius의 약 20배가 되도록 설계하였다.

스케일링 방정식에 따라 결정된 방전채널의 

크기와 설계된 자기장을 기반으로 하여 홀추력

기를 설계하였다. Fig. 2(a)는 홀추력기의 3차원 

설계형상, Fig. 2(b)는 제작된 홀추력기의 조립된 

모습으로 질량은 1.9 kg이다. 홀추력기 축을 감

Fig. 2 (a) 3D design, and (b) fabricated assembly of 

30 mN class Hall thruster lab model.

Fig. 1 (a) Calculated magnetic field-line of 30 mN class 

Hall thruster lab model, (b) Normalized radial 

magnetic field (Br) profile along the midline of 

the discharge channel. Br,max denotes the 

maximum radial magnetic field.
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싸는 내부 코일 한 개와 방전채널 외부의 코일 

네 개가 자기장을 형성하였다. 

3. 실험 장치

홀추력기 실험 장비의 전체적인 모식도는 Fig. 

3과 같다. 실험 장치는 홀추력기, 진공시설, 양극

과 음극에 제논 가스를 공급하는 연료공급부, 양

극, 코일, 음극에 전원을 공급하는 전원공급부, 

추력 진단계로 구성된다.

3.1 진공설비

전기추력기의 성능 및 이온빔 특성은 운전시 

진공챔버 내의 압력에 영향을 받기 때문에 우주

환경에서의 전기추력기를 모사하기 위해서는 높

은 진공도를 갖춘 시설이 필요하다. 배경압력이 

높아짐에 따라 홀추력기의 성능이 의도치 않게 

높게 측정되었는데, 러시아 OKB Fakel의 홀추력

기 SPT-140의 경우 방전조건에 따라 3×10-5 Torr

에서의 추력이 2×10-6 Torr에서보다 3-7 % 높게 

측정되었으며 2×10-6 Torr 이하의 배경압력에서

는 추력의 측정값에 변화가 일어나지 않았다

[14]. 지상시험 중 2×10-6 Torr의 배경압력을 유

지할 수 있는 시설은 구축 비용이 매우 높기때

문에 현실적으로 3×10-5 Torr 이하의 배경압력을 

추력 측정의 신뢰성을 갖는 범위로서 사용하고 

있다[15].

본 연구에서는 지름 1.5 m, 길이 3 m의 원통

형 스테인리스 스틸 진공챔버가 사용되었다(Fig. 

4). 본 진공챔버에는 4대의 22인치 크라이오펌프

가 설치되어 24,000 L/s의 제논 배기속도로 진공

환경을 구현하였으다. 본 추력기의 운전범위에 

속하는 제논가스 26 sccm 조건에서 배경압력은 

1.5×10-5 Torr로 유지됐으며, 본 환경에서의 추력 

측정값은 SPT-140의 측정결과를 비추어 볼 때 

우주환경 대비 2-6 % 높을 것으로 예상된다[14].

3.2 추력 진단계

본 연구에서는 추력 스탠드를 이용하여 추력

을 진단하였다. 추력 스탠드의 작동 원리는 Fig. 

5(a)에서 나타내었다. 추력 스탠드에 고정된 추

력기에서 추력이 발생하면 스탠드가 이온빔 분

사에 반대되는 방향으로 밀리고 자기 댐퍼에 

의해 안정화된다. 레이저 빔이 스탠드에 설치한 

거울로부터 반사되어 PSD(Position Sensitive 

Detector)에 들어오도록 하면 스탠드의 움직임을 

측정할 수 있게 된다. Fig. 5(b)는 추력 측정의 

한 예시다. 무게를 알고 있는 추를 이용해 캘리

브레이션을 하고 추력을 발생시킴에 따른 신호

변화를 측정해 발생한 추력을 가늠하게 된다. 본 

연구에 활용된 추력 스탠드는 ±0.6 mN의 측정 

오차를 가졌다.

3.3 홀추력기

홀추력기의 연료로 사용되는 제논은 원자번호 

Fig. 3 Functional diagram of Hall thruster 

experiment. 

Fig. 4 Vacuum facility in Gas Discharge Physics Lab 

at KAIST.
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54번의 원소로 질량이 크기 때문에 동일 전압 

방전에 따라 발생하는 운동량이 크고, 이온화 에

너지가 낮아 이온화율이 높으며, 불활성기체이기 

때문에 안전하고 방전채널과 연료 간 화학반응

에 의한 방전채널 부식이 일어나지 않는다는 장

점이 있다.

본 연구에서 양극전압은 300 V로 고정되었으

며, 자기장 세기와 양극유량을 변수로 하여 시험

을 수행하였다. 자기장은 코일에 흐르는 전류를 

제어하여 Fig. 1의 자기장 형상을 거의 일정하게 

유지한 채로 세기가 조절되었다. 방전전력이 증

가함에 따라 성능을 최적화하는 자기장 세기 또

한 서서히 증가하는 것이 알려져 있으며[16], 본 

실험에서는 자기장 설계 기준치로 사용된 코일

전류 2.0 A 조건과 자기장 세기가 10 % 증가되

는 2.4 A 조건에서 실험을 수행하였다. 양극유량

은 1.76 mg/s에서 2.54 mg/s 범위에서 변화시

켜 양극전력을 조절하였다. 음극에는 0.2 mg/s

의 유량이 인가되었으며 음극 키퍼전류는 1.5 A 

정전류 상태로 고정되었다.

4. 실험 결과

홀추력기의 방전이 개시됨에 따라 방전채널 

내에서 강한 방출광이 관측되고 홀추력기 축을 

따라 밝은 영역이 길게 형성된다. 개발된 홀추력

기의 방전형상은 Fig. 6과 같다.

Fig. 7은 양극유량 증가에 따른 방전전력의 증

가를 나타낸다. 통상적인 운전영역에서는 유량 

증가에 따라 생성되는 이온과 전자의 밀도가 늘

Fig. 7 Anode flow rate versus discharge power at 

two different coil currents.

Fig. 5 (a) Diagram of a thrust stand. PSD denotes 

the position sensitive detector. (b) Example 

of a raw data during thrust measurement. 

Fig. 6 Hall thruster plasma at 300 V anode voltage 

and 2.16 mg/s Xe flow rate.
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어나게 되며, 이에 따라 방전전력이 증가하고 추

력이 증가하게 된다. 2.2 mg/s 이하의 유량을 

공급한 경우에는 2.0 A의 전류를 인가한 조건에

서 방전전력이 작았으며, 2.2 mg/s 이상의 조건

에서는 2.4 A의 전류를 인가한 조건에서 방전전

력이 더 낮게 측정되었다.

Fig. 8은 개발된 홀추력기의 추력(), 통합비

추력( ), 양극효율()을 나타내며 통합비추력

과 양극효율은 각각 Eq. 1과 Eq. 2를 통해 구하

였다. 와 는 각각 양극과 음극에 공급된 유

량을, 는 중력가속도, 는 방전전력을 지칭하

며 양극효율은 소모된 방전전력 중 추력을 발생

하는데 사용된 에너지의 비율을 의미한다.

  
 

 (1)

 
   (2)

방전전력 증가, 즉 양극유량이 증가함에 따라 

추력이 증가하였다. 반면, 통합비추력과 양극효

율은 코일전류에 따라 다른 경향을 보였다. 2.0 

A의 경우 600 W를 넘어서며 통합비추력이 소폭 

감소하였으며 양극효율은 방전전력이 큰폭으로 

증가함에 따라 9 % 감소하였다. 2.4 A의 경우 

방전전력 증가에 따라 통합비추력이 조금씩 증

가하였으며, 양극효율은 50 %에서 변화가 거의 

없는 것으로 확인되었다. 결과적으로 본 시험결

과는 600 W 이상의 양극전력 조건에서 자기장

이 10 % 높아지는 2.4 A의 코일전류를 사용함이 

적합함을 나타낸다.

5. 결    론

본 연구에서는 700 W급 홀추력기 랩모델을 

개발하였다. 양극전력 630 W, 양극전압 300 V를 

설계치로 선정하였으며, 1 kW 이하 추력기의 스

케일링 방정식을 기반으로 방전채널의 규격을 

선정하였다. 자기장은 방전채널 내에서 중심선을 

기준으로 대칭성을 가지고 반경방향 자기장이 

방전채널 출구면 바깥에서 최대가 되도록 설계

되었다. 홀추력기 방전시험은 2.0×10-5 Torr 이하

의 진공 환경에서 수행되었으며, ±0.6 mN의 정

밀도를 갖는 추력 스탠드를 이용하여 추력을 측

정하였다. 

Fig. 8 (a) Thrust, (b) total specific impulse, and (c) 

anode efficiency versus discharge power at 

two different coil currents. 
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양극유량을 변화시켜 방전전력을 조절하였으

며, 두 가지 코일전류 조건을 비교하여 양극전력 

영역에 따른 개발된 홀추력기 랩모델의 적정 자

기장을 선정하였다. 2.0 A 조건의 경우, 양극유

량 2.16 mg/s 조건에서 방전전력 516 W, 추력 

34 mN, 통합비추력 1,480 s, 양극효율 52 %의 

최적성능을 보였다. 반면, 자기장이 10 % 증가한 

2.4 A 조건의 경우, 방전전력 618 W, 추력 38 

mN, 통합비추력 1,540 s, 양극효율 50 %에서 최

적성능을 보였다. 결과적으로, 본 시험결과는 방

전전력 600 W 이하에서는 2.0 A의 코일전류를, 

600 W 이상에서는 2.4 A의 코일전류를 사용하

는 것이 적절함을 의미한다. 개발된 700 W급 홀추

력기의 성능은 러시아 OKB Fakel의 SPT-70의 성

능을 소폭 상회하였으며, 미국 Busek의 BHT-600

과 프랑스 Safran의 PPS-X00의 성능에 조금 못 

미치는 결과를 보여 초기 모델로서 준수한 성능

을 보였다.

후    기

본 연구는 방산기술지원센터 주관의 국방무기

체계 핵심기술과제(응용연구)인 ‘고효율 소형 추

력기 설계기술’ 과제의 일환으로 수행되었습니

다. 또한 KAIST에 ANSYS 라이센스를 제공해준 

ANSYS Korea에 감사를 표합니다.
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