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            Abstract
          
        

        
          뉴 스페이스 시대를 맞아 군집 초소형 위성의 활용이 전 세계적으로 증가함에 따라, 위성의 정밀 제어를 위한 추력기가 필수적으로 요구되고 있다. 전계방출 전기추진(Field Emission Electric Propulsion, FEEP) 추력기는 추진제로 액체 금속을 사용하는데, 강한 전기장에 의해 이온화된 액체 금속을 가속시키는 방식의 추력기이다. FEEP 추력기는 1 μN급에서 1 mN급까지의 추력 범위와 10,000 s 수준에 이르는 큰 비추력을 가지며, 구조가 단순하고 소형화가 가능하여 초소형 위성의 다양한 자세 및 궤도 제어 임무에 적합하다. 본 논문에서는 FEEP 추력기의 개요를 소개하고, 연구개발 현황에 대해서 살펴보고자 한다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          As the application of nano-satellites constellation increases worldwide in the wake of New Space era, there is growing demand for the development of thrusters for precise attitude and orbit control of small satellites. Field Emission Electric Propulsion(FEEP) thruster uses a liquid metal as a propellant and accelerates the ionized liquid metal through a strong electric field at the tip of the metal surface. FEEP thruster technology is suitable for nano-satellites which require various missions for attitude and orbit control, because it provides thrust ranging from 1 μN to 1 mN with high specific impulse up to about 10,000 s and can be miniaturized due to its simple structure. In this paper, the basics of FEEP thrusters are introduced, then the current status of research and development of FEEP thrusters are presented.
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      1. 서 론
      뉴 스페이스 시대를 맞아 군집 초소형 위성의 활용이 전 세계적으로 증가하고 있다. 우주 분야에 특화된 유럽의 컨설팅 기업 Euroconsult에 따르면(Fig. 1), 2009년에서 2018년까지 10년간 소형 위성 시장의 연평균 성장률은 23 %를 기록하였는데, 2019년부터 소형 위성 시장이 급격히 성장하고 있는 것으로 나타났다[1]. 또한, 2019년에서 2028년 사이 8,500대 이상의 소형 위성이 발사될 것으로 전망하였는데, 이 중에서 군집 운용 위성의 비율은 대략 80 %를 차지할 것으로 예측하였다[1]. 우주 공간에서 단독으로 운용 중인 저궤도 위성의 경우, 재방문 주기가 길어 지상국에서 원하는 영상을 획득하기까지 일정한 시간이 소요되기 때문에 위성을 활용한 다양한 서비스 수요에 신속하게 대응하지 못하는 한계가 있다. 그러나 초소형 위성을 군집으로 운용하면 위성의 재방문 주기를 대폭 줄일 수 있다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Euroconsult’s small-satellite launch forecast for 2019∼2028[1].
        
        

        

      

      초소형 위성을 군집 및 편대로 운용하는 다양한 프로그램이 증가하는 추세에서, 초소형 위성의 궤도유지 및 자세제어를 위한 추진시스템 탑재는 선택이 아닌 필수로 그 수요가 증가할 것으로 예상된다. 추력기를 사용하면 초소형 군집 위성의 신속한 궤도상 배치로 빠른 임무개시가 가능하고, 임무 종료 시 반통제 궤도이탈(semi-controlled deorbit)을 통해 우주 쓰레기 경감에도 기여할 수 있다.

      기존의 화학식추력기와 비교했을 때, 전기추력기는 비추력이 높아 연료소모량이 낮으므로 장기간 임무를 수행하는 우주비행체의 주요 추진시스템으로 활용된다. 전기추력기는 추진제를 가속시키는 방식에 따라 전열(electrothermal)방식, 정전(electrostatic)방식, 전자기(electromagnetic)방식으로 분류할 수 있다[2,3]. 전열방식은 추진제를 전력으로 가열하여 고온의 가스로 만든 후 노즐을 통해서 팽창시켜 추력을 얻는다. 정전방식은 중성 상태의 추진제를 이온화시킨 후 전기장을 통해 추진제를 가속시키며, 전열방식과 달리 노즐을 통한 팽창 과정은 이루어지지 않는다. 전자기방식은 추진제 가스를 플라스마 상태까지 가열시킨 후 전자기력인 로런츠 힘으로 가속시킨다. 각각의 전기추진 방식과 이에 해당하는 사례를 Table 1에 정리하였다.

      
        Table 1. 
				
        

        
          Classification of electric propulsion.
        
        

      

      
        
          	Electric Propulsion
          	Electrothermal
          	Arcjet
        

        
          	Resistojet
        

        
          	Electrostatic
          	FEEP/Colloid
        

        
          	Gridded ion
        

        
          	Hall
        

        
          	Electromagnetic
          	Pulsed Plasma
        

        
          	MPD
        

      

      

      초소형 위성을 위한 추진시스템은 소형화 및 경량화가 관건이다. 현재 국내에서 개발된 화학식추력기 및 홀(Hall)추력기는 크기와 무게 측면에서 초소형 위성에 적합하지 않아 활용에 있어 제약이 존재하며 심지어는 거의 불가능하다. 또한, 일반적으로 홀추력기는 소형화시킬수록 효율이 낮아지는 경향을 보인다. 따라서 본 논문에서는 초소형 위성용 전기추력기의 대안 중 하나로 FEEP 추력기를 소개하고 이의 연구개발 동향에 대해 기술하고자 한다.

    

    

  
    
      2. FEEP 추력기
      
        2.1 작동 원리
        FEEP 추력기는 방출기(emitter), 가속기(accelerator), 중화기(neutralizer), 그리고 추진제 저장소(propellant reservoir)로 구성되어 있으며(Fig. 2), 액체 금속을 추진제로 사용한다. 액체 금속은 모세관력(capillary force)에 의해 방출기를 따라 이동하게 된다. 이때, 방출기와 가속기 사이에 높은 전위차가 가해지면, 방출기 팁(tip)에서 액체 금속의 표면장력과 전기장이 상호 작용하여 원뿔 모양의 형상이 생성되는데, 이를 테일러 원뿔(Taylor cone)이라 한다(Fig. 3). 이후 방출기 팁이 1010 V/m 정도의 전계 강도를 갖게 되면 액체 금속의 이온화가 일어난다. 즉, 추진제로 사용되는 액체 금속의 표면에서 전계방출에 의해 이온이 생성되는 원리이다. 발생된 이온은 전기장에 의해 100 km/s보다 높은 속도로 가속되어 추력기를 빠져나가고, 그 결과 1 μN∼1 mN 범위의 추력을 낼 수 있게 된다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Working of a slit-based FEEP system[4].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Basic principle of FEEP[5].
          
          

          

        

      

      
        2.2 구성품
        
          2.2.1 방출기
          방출기는 액체 금속으로부터 이온을 추출하기 위한 FEEP 추력기의 핵심 구성품 중 하나이며, 대표적으로(1) 핀(pin) 또는 니들(needle)형, (2) 모세관(capillary)형, (3) 슬릿(slit)형으로 구분된다. 니들형은 방출기 외부 표면을 따라 액체 금속이 적셔지고, 반대로 모세관형과 슬릿형은 방출기 내부에서 액체 금속이 적셔지게 된다(Fig. 4-6).

          
            
            

            Fig. 4 
				
            

            
              Pin or needle type emitter(external wetting)[6].
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 5 
				
            

            
              Capillary type emitter(internal wetting)[6].
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 6 
				
            

            
              Slit emitter(internal wetting, multiple emission sites)[6].
            
            

            

          

          Fig. 4, 5 형태의 단일 방출기는 전형적으로 수십 μN 수준의 추력을 발생시킨다[7]. 추력을 mN급 수준으로 증가시키려면 단일 방출기를 클러스터 시키거나 여러 개의 방출부(emission site)를 갖는 방출기, 즉 다중 방출기(multi emitter)를 사용하면 된다.

          단일 방출기를 클러스터 하여 추력을 증가시키는 경우, 각각의 방출기에 대해 전원공급기를 따로 사용해야 하기 때문에 PPU(Power Processing Unit)가 커지게 되는 문제점이 있다. 그러나 다중 방출기를 사용하면 오직 하나의 전원공급기로 추력기 운용이 가능하다.

          Fig. 6에서 볼 수 있듯이 다중 방출기 중 한 가지 방법으로 슬릿형 방출기가 있다. 슬릿형 방출기는 두 개의 금속판이 대칭 구조로 이루어져 있다. 일반적으로 유로의 간격 즉, 슬릿 폭은 1∼1.5 μm이고 슬릿 길이는 2 mm에서 7 cm 정도이다[6]. 슬릿 길이가 길어질수록 발생시킬 수 있는 추력이 커지며, 2 mm에서 7 cm의 슬릿 길이에 해당하는 추력 범위는 40 μN∼1.4 mN으로 알려진 바 있다[6]. 슬릿 길이 방향을 따라 여러 개의 테일러 원뿔을 가지기 때문에 mN 수준의 추력을 내기 위해서 니들형 방출기나 모세관형 방출기를 클러스터 시킬 필요가 없다. 슬릿형 방출기는 높은 추력 대 전력비를 갖는다는 장점이 있으나, 니들형 방출기, 모세관형 방출기와 달리 능동적인 추력 벡터링에 사용할 수 없다는 단점이 있다[4].

          다중 방출기의 다른 방법으로 왕관(crown)형 방출기가 있다. 왕관형 방출기는 여러 개의 니들이 원형으로 배치되고 각각의 니들에서 테일러 원뿔이 부착되기 때문에 발생시킬 수 있는 추력이 증가하게 된다. 왕관 형상은 튜브 형태의 금속 가장자리가 원주 방향을 따라 잘리면서 만들어지는데, 가공 방법으로 스파크 침식(spark erosion) 기술이 있다[7]. Fig. 7은 8개의 니들을 가진 왕관형 방출기가 작동하는 모습을 보여주고 있다[7].

          
            
            

            Fig. 7 
				
            

            
              Firing of 8 tips crown emitter[7].
            
            

            

          

        

        
          2.2.2 가속기
          가속기는 추출기(extractor)라고 부르기도 하며, 방출기와 함께 전원공급기로부터 전력을 공급받아 이온을 추출하는데 필요한 전기장을 생성시키고, 전위차를 만들어줌으로써 이온을 가속시키는 역할을 한다. 방출기는 보통 양의 전위를 갖는 반면에 가속기는 음의 전위를 가지며, 방출기 팁으로부터 0.6 mm 정도 떨어진 매우 가까운 곳에 가속기가 위치하게 된다[6,8].

        

        
          2.2.3 중화기
          FEEP 추력기를 운용하는 동안 추력기에서 방출된 이온이 비행체 표면에 축적되면, 우주비행체 대전(spacecraft charging) 현상이 발생하여 비행체를 구성하는 전자 장비에 문제를 일으킬수 있다. 이를 방지하기 위해서 가속기를 지나 가속 중인 이온 영역에 전자를 공급하여 이온을 중성화시키는 용도로 중화기가 필요하다.

          중화기로 열전자 음극(thermionic cathode)이 자주 쓰이는데, 이 방식은 열 필라멘트(hot filament)를 사용하여 전자를 방출하기 때문에 상대적으로 높은 전력이 요구된다[9-11]. 낮은 전력으로 사용 가능한 중화기는 크게 3가지 방식으로 저전력 열전자(low-power thermionic) 음극, 전계방출 어레이(field emission array) 음극, 그리고 탄소나노튜브(carbon nanotube) 음극이 있다. 저전력 열전자 음극으로는 혼합금속(mixed-metal) 음극과 scandate 음극이 적합하며, 전계방출 방식을 적용하면 가열 전력이 필요 없어서 요구되는 전력이 줄어들고 중화기를 소형화시킬 수 있게 된다[9-11]. 탄소나노튜브는 뛰어난 물성을 갖고 있기 때문에 이를 활용하면 강건성 높은 중화기를 제작할 수 있다[11].

        

        
          2.2.4 추진제 저장소
          추진제 저장소는 임무기간 동안 사용할 추진제를 충분히 저장해야 한다. FEEP 추력기는 높은 비추력을 갖기 때문에 추진제 소모가 매우 적다. 따라서 소형의 저장소가 적절하며, 모세관 현상을 유지시키기 위해서 추진제가 잘 적셔질 수 있는 재료로 추진제 저장소를 제작해야 한다. 또한, 저장소에서 방출기 팁으로의 추진제 공급이 원활히 이루어지도록 하기 위해 슬릿형 방출기의 경우 저장소 내부에 공급 채널을 추가하는 방법이 있다(Fig. 8)[10].

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              FEEP emitter half with two channels in the reservoir[10].
            
            

            

          

        

      

      
        2.3 추진제
        FEEP 추력기는 액체 금속을 추진제로 사용한다. 액체 금속 추진제를 선정할 때 주요 고려사항은 액적(droplet) 방출 정도, 원자 질량, 녹는점이다[6,8,9,12]. 전기장을 가했을 때 액체 금속이 액적으로 방출되면 가속기를 막아서 추력기 성능을 저하시키기 때문에 이온으로 방출될수록 좋다[13]. 원자 질량이 클수록 추력이 증가하고, 녹는점이 낮을수록 전력을 적게 사용할 수 있다. 이밖에도 추진제의 증기압이 낮을수록 증발이 잘 일어나 바람직하고, 추력기 및 주위 대기와 추진제 사이의 적합성을 고려해야 한다.

        FEEP 추력기에 사용되는 액체 금속 추진제는 세슘(Cs), 인듐(In), 루비듐(Rb), 갈륨(Ga) 등이 있다. FEEP 추력기의 연구개발에 있어 가장 먼저 적용된 추진제는 세슘이다. 세슘은 일반 금속에 비해 29 °C의 낮은 녹는점, 높은 원자 질량, 우수한 젖음(wetting) 특성 등의 장점 때문에 FEEP 추력기에 적합한 추진제로 활용되었으나, 높은 반응성을 가져 우주비행체를 오염시킬 수 있는 문제점이 있다. 인듐은 세슘과 루비듐에 비해 화학적 위험성이 적다는 장점이 있으나, 녹는점이 156 °C에 이르러 액체 상태 유지를 위해 상대적으로 높은 전력을 소요로 하는 단점이 있다. 루비듐과 갈륨의 녹는점은 각각 39 °C, 30 °C로 적은 전력이 요구되며, 원자 질량이 작으므로 낮은 추력을 발생시키기 위해 사용할 수 있다. 각 추진제의 물성을 Table 2에 정리하였다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Properties of several liquid metals.
          
          

        

        
          
            
              	
              	Gallium
              	Rubidium
              	Indium
              	Cesium
            

          
          
            	Atomic Number
            	31
            	37
            	49
            	55
          

          
            	Atomic Weight(u)
            	69.723
            	85.467
            	114.818
            	132.9
          

          
            	Melting Point(°C)
            	29.76
            	39.3
            	156.6
            	28.5
          

          
            	First Ionization
Energy (kJ/mol)
            	578.8
            	403
            	558.3
            	375.5
          

          
            	Second Ionization
Energy (kJ/mol)
            	1,979.3
            	2,632.1
            	1,820.7
            	2,234.3
          

        

        

      

      
        2.4 개발 현황
        FEEP 추력기는 1970년대부터 유럽을 중심으로 연구되었으며, 현재는 크게 이탈리아, 오스트리아, 독일에서 연구개발이 진행 중인 것으로 파악되었다.

        이탈리아의 Centrospazio에서 FEEP-5와 FEEP-50 추력기를 개발하였는데, 추진제는 세슘이고 슬릿형 방출기를 사용하였다[14,15]. 각 추력기의 성능을 Table 3에 정리하였으며, Fig. 9에서 FEEP-5 추력기를 보여주고 있다[14-17].

        
          Table 3. 
				
          

          
            FEEP thrusters of Centrospazio[14,15].
          
          

        

        
          
            
              	
              	Tmax
(mN)
              	Isp
(s)
              	Pmax
(W)
              	Mass
(kg)
            

          
          
            	FEEP-5
            	0.04
            	9,000
            	2.7
            	0.6
          

          
            	FEEP-50
            	1.4
            	9,000
            	93
            	1.2
          

        

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            FEEP-5 thruster[14-17].
          
          

          

        

        Centrospazio의 민간 이전으로 설립된 Alta사는 LISA(Laser Interferometer Space Antenna) 임무의 검증 단계인 LPF(LISA Pathfinder)에 사용할 추진기관으로 FEEP-150 추력기를 개발하였다(Fig. 10)[18-25]. FEEP-150 추력기는 슬릿형 방출기를 사용하고 추진제는 세슘이며, 추력 0.1∼150 μN, 비추력 3,000∼4,500 s, 소비전력 6 W의 성능을 가지고 있다[19]. Fig. 11과 12에서 Centrospazio/Alta가 개발한 슬릿형 방출기를 볼 수 있는데, Fig. 11은 FEEP-150 추력기에 사용된 방출기이다[10,23,24]. Fig. 13은 LPF에 사용한 FCA(FEEP Cluster Assembly)로 FEEP-150 추력기가 클러스터 되어 있는 모습을 보여주고 있다[25]. Alta사는 2014년에 SITAEL사에 인수되어 FEEP 추력기 연구개발을 진행하고 있다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            FEEP-150 thruster[18,20-22].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            FEEP-150 slit emitter[23,24].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Slit emitter[10].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            LPF slit FCA[25].
          
          

          

        

        오스트리아의 ARC(Austrian Research Center)에서는 1980년대 후반부터 인듐을 사용한 LMIS(Liquid Metal Ion Source) 연구가 진행되었다[14,15,26]. Fig. 14에서 볼 수 있듯이 서로 다른 용량을 가진 인듐 LMIS가 개발되었는데, 최소 용량은 0.22 g, 최대 용량은 30 g이며, 방출기는 텅스텐으로 만든 니들형 방출기를 사용하였다[26].

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Indium LMIS[26].
          
          

          

        

        ARC에서 인듐 LMIS를 이용하여 제작한 추력기와 이에 해당하는 성능을 Table 4에 정리하였으며, 그중에서 InFEEP-100 추력기를 Fig. 15에서 확인할 수 있다[15,27,28]. Fig. 16은 GOCE(Gravity Field and Steady-State Ocean Circulation Explorer) 임무의 추진기관 후보 중 하나로 고려되었던 GOCE MTA(Micro Thruster Assembly)를 나타내고 있는데, 임무 요구조건을 만족시키기 위해 16개의 방출기가 클러스터 되었다[15].

        
          Table 4. 
				
          

          
            FEEP thrusters of ARC[15].
          
          

        

        
          
            
              	
              	Thrust
(mN)
              	Isp
(s)
              	Power
(W)
              	Mass
(kg)
            

          
          
            	InFEEP-100
            	0.001∼0.1
            	8,000∼12,000
            	0.5∼10
            	0.3
          

          
            	InFEEP-1,000
            	0.001∼1
            	8,000∼12,000
            	2∼80
            	1.5
          

          
            	GOCE MTA
            	0.002∼0.65
            	8,000∼12,000
            	6∼52
            	3.5
          

        

        

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            InFEEP-100[27,28].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            GOCE MTA[15,26,29,30].
          
          

          

        

        방출기를 클러스터 할 때, 방출기마다 다른 전류-전압 특성을 보여주어 ARC는 하나의 전원공급기로 추력기를 운용하는 것에 어려움이 있었다. 하지만, 방출기가 높은 임피던스를 갖게 함으로써 방출기에서 나타나는 전류에 따른 전압 변화를 최소화시켜 문제를 해결하였다. 니들 팁의 직경을 2∼3 μm로 매우 뾰족하게 제작하고, 방출기와 전원공급기 사이에 pre-resistor를 연결하여 방출기의 임피던스를 높일 수 있었다[26].

        LPF의 추진기관으로 앞서 설명한 세슘-슬릿형 FCA 이외에 ARC에서 개발된 인듐-니들형 FCA가 있는데(Fig. 17), 이는 LPF의 보조 추진기관으로 사용되었다[30-37]. 인듐-니들형 FCA는 4개의 패널 각각에 15 g 용량의 인듐 LMIS 9개가 클러스터 되어 있으며, 하나의 고전압 전원공급기로 운용된다[32]. 또한, 인듐-니들형 FCA는 0.1∼100 μN의 추력 범위를 가지며, 25 μN으로 운용했을 때 5,841 s의 비추력을 보인다[32]. ARC는 소형이면서 더 많은 방출기를 갖는 FEEP 추력기를 만들고자 하였으며, 그로 인해 다공성 텅스텐을 이용한 왕관형 방출기가 개발되었다[26]. 28개의 니들을 가진 왕관형 방출기를 제작하고 시험하였는데, 모든 니들이 작동하였을 경우, 공칭추력은 0.4 mN으로 측정되었다[38]. 70개 이상의 니들을 가진 하나의 왕관형 방출기를 사용하거나, 28개의 니들을 가진 2∼3개의 왕관형 방출기를 클러스터 하여 1 mN급 추력을 발생시킬 수 있다[38]. Fig. 18에 다공성 텅스텐으로 만든 니들 팁을 나타내었으며, Fig. 19에서 왕관형 방출기를 보여주고 있다[26,38,39].

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            LPF needle FCA[31,32].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Porous tungsten needle tip[26].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Crown emitter(left), Crown emitter mounted with propellant reservoir(right)[26,38,39].
          
          

          

        

        오스트리아의 FOTEC사에서 왕관형 방출기 기술을 바탕으로 IFM(Indium FEEP Multi emitter) Nano 추력기를 개발하였고, 이 추력기는 FOTEC사의 스핀아웃 기업인 ENPULSION사에 의해 상용화되었다[40-49]. IFM Nano 추력기는 2018년 Planet Labs사의 Flock-3p’ 위성을 시작으로 York Space Systems사의 Harbinger, Helios Wire사의 Sirion Pathfinder-2 등의 위성에 탑재된 바 있다. Fig. 20에서 IFM Nano 추력기를 보여주고 있으며, ENPULSION사의 추력기 모델 및 성능을 Table 5에 정리하였다[14,48].

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            IFM Nano thruster[14].
          
          

          

        

        
          Table 5. 
				
          

          
            ENPULSION thruster family[48].
          
          

        

        
          
            
              	
              	Thrust*
(mN)
              	Isp
(s)
              	Power**
(W)
              	Mass***
(kg)
            

          
          
            	NANO
            	0.33
            	2,000∼6,000
            	40
            	0.9
          

          
            	
              
            
          

          
            	NANO R3
            	0.35
            	2,000∼6,000
            	40
            	1.42
          

          
            	
              
            
          

          
            	NANO AR3
            	0.35
            	2,000∼6,000
            	40
            	1.45
          

          
            	
              
            
          

          
            	NANO IR3
            	0.50
            	1,500∼4,000
            	45
            	1.42
          

          
            	
              
            
          

          
            	MICRO R3
            	1.00
            	1,500∼6,000
            	90∼100
            	3.9
          

          
            	
              
            
          

        

        
          
            *Nominal Thrust
          

          
            **Power at Nominal Thrust(incl. Heating & Neutralizer)
          

          
            ***Wet Mass(incl. PPU)
          

        

        

        IFM Nano 추력기는 클러스터가 가능한데, Fig. 21에서 볼 수 있듯이 7개의 추력기를 클러스터 하였을 경우, 200 W 미만의 전력으로 2 mN이 넘는 추력을 얻을 수 있게 된다[49].

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            Cluster of 7 IFM Nano thruster modules[49].
          
          

          

        

        독일의 TU Dresden에서는 큐브위성의 자세제어를 목적으로 고도로 소형화된 NanoFEEP을 개발하였는데(Fig. 22), 0.05∼22 μN의 추력 범위를 가지며, 1∼2 μN의 평균추력으로 운용했을 때 6,000 s의 비추력을 보인다[5,50,51]. NanoFEEP은 다공성 텅스텐으로 만들어진 한 개의 니들형 방출기를 갖고 있으며, 소비전력을 줄이기 위해 녹는점이 30 °C인 갈륨을 추진제로 사용하였다[5,50,51].

        
          
          

          Fig. 22 
				
          

          
            NanoFEEP thruster compared to a 1 Euro coin[5,50,51].
          
          

          

        

        TU Dresden의 스핀오프 기업으로 Morpheus Space사가 설립되었고 FEEP 추력기 연구개발이 진행되고 있다. TU Dresden/Morpheus Space에서 개발한 NanoFEEP은 뷔르츠부르크 대학교의 UWE-4, 서울대학교의 SNUSAT-2 위성에 탑재된 바 있다. Fig. 23에서 Morpheus Space사의 NanoFEEP과 MultiFEEP을 보여주고 있으며, 각각의 성능을 Table 6에 정리하였다[52,53].

        
          
          

          Fig. 23 
				
          

          
            NanoFEEP(left), MultiFEEP(right)[52].
          
          

          

        

        
          Table 6. 
				
          

          
            FEEP thrusters of Morpheus Space[53].
          
          

        

        
          
            
              	
              	Thrust
(μN)
              	Isp
(s)
              	Power
(W)
              	Mass
(g)
            

          
          
            	Nano FEEP
            	1∼20
            	3,000∼8,500
            	0.2∼3
            	160
          

          
            	Multi FEEP
            	1∼120
            	2,600∼8,500
            	0.4∼19
            	280
          

        

        

      

      
        2.5 해석 및 시험
        FEEP 추력기의 성능을 수치적으로 해석하기 위한 방법으로 PIC(Particle-In-Cell) 기법, 라그랑지안 입자 추적 모델 등이 사용된다[54-62]. PIC 기법은 오일러리안 기법으로 전자기장을 계산하고, 라그랑지안 기법으로 입자를 계산하는 이상유동(Two phase flow) 해석 방법으로서 Tajmar 등은 이를 통해 FEEP 추력기에서 방출되는 이온 빔의 특성을 해석하였다[54-58]. 또한, 유럽의 MICROSCOPE와 LPF 임무에서 PIC를 기반으로 하는 SPIS 소프트웨어를 활용하여 우주비행체와 FEEP 추력기 플룸(plume) 사이의 상호작용에 대한 연구를 수행한 바 있다[59-61]. IFM Nano 추력기를 개발한 FOTEC사는 라그랑지안 기반의 COMSOL 소프트웨어를 이용하여 성능 해석을 수행한 사례가 있으며, 이온 빔 궤적, 전위, 그리고 전기장 등에 대한 정보를 도출하였다[62].

        FEEP 추력기의 시험은 추력 측정, 이온 빔 진단 등이 수행되며, 이러한 시험을 통해 추력기의 성능 파악 및 검증을 할 수 있다[27,50,62-82].

        전기추력기의 미소 추력 측정은 크게 4가지로 진자(hanging pendulum) 방법, 역진자(inverted pendulum) 방법, 비틀림 진자(torsional pendulum) 방법, 그리고 정상상태 영위법(steady-state null balance)이 있는데, 비틀림 진자 방법은 비틀림 균형(torsion balance) 방법이라고 부르기도 한다[63-65]. FEEP 추력기의 추력 측정에는 비틀림 균형 방법이 주로 사용되며, Fig. 24는 오스트리아와 독일에서 개발된 비틀림 균형 장비를 보여주고 있다[50,67,68].

        
          
          

          Fig. 24 
				
          

          
            Torsion balance developed at ARC(top), FOTEC(middle), TU Dresden(bottom)[50,67,68].
          
          

          

        

        이온 빔 진단 방법으로는 탐침(probe), 패러데이 컵(Faraday cup, FC), 그리고 지연전위분석기(Retarding Potential Analyzer, RPA) 등이 사용된다[27,74-82]. 탐침을 이용한 측정 장비를 Fig. 25-28에서 확인할 수 있는데, Fig. 25는 플룸 특성을 파악하기 위한 목적으로 Centrospazio에서 개발된 장비이며[27,75], Fig. 26은 ARC에서 제작한 이온 빔 분포 측정 장비를 나타내고 있다[76-78]. TU Dresden에서는 Fig. 27의 장비를 개발하였고, 탄소 벨벳(carbon-velvet) 탐침을 사용하여 NanoFEEP의 플룸을 측정하였다[79]. 또한, FOTEC사는 세그먼트 수집기(segmented collector)를 개발하여 IFM Nano 추력기의 이온 전류 밀도 분포를 측정하였다[80]. FOTEC사의 세그먼트 수집기는 주석으로 만들어진 252개의 원형 평면 탐침으로 이루어져 있으며, Fig. 28에 이 장비를 나타내었다[80].

        
          
          

          Fig. 25 
				
          

          
            Diagnostic system of Centrospazio[27,75].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 26 
				
          

          
            Plasma diagnostic facility of ARC[76-78].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 27 
				
          

          
            Plasma diagnostic facility of TU Dresden[79].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 28 
				
          

          
            Segmented collector[80].
          
          

          

        

        패러데이 컵과 지연전위분석기를 이용한 사례로는 FOTEC사에서 개발한 빔 진단 장비가 있는데, 23개의 패러데이 컵과 1개의 지연전위분석기로 구성되어 있다[62,81,82]. 이를 이용해 IFM Nano 추력기의 이온 에너지 분포 및 이온 전류 밀도 분포를 측정한 바 있다[62]. Fig. 29와 Fig. 30에서 FOTEC사의 패러데이 컵, 지연전위분석기, 그리고 빔 진단 장비를 보여주고 있다[62,81,82].

        
          
          

          Fig. 29 
				
          

          
            Faraday cup(left), Three RPA mounted horizontally at the center for RPA design selection(right)[81,82].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 30 
				
          

          
            Diagnostic system of FOTEC[62].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 결 론
      FEEP 추력기의 전반적인 내용에 대해 소개하고 개발 현황과 해석 및 시험 방법에 대해 살펴보았다. FEEP 추력기는 추진제의 이온화가 전계방출로 이루어지고, 추진제가 모세관력에 의해 공급되기 때문에 밸브와 가압 장치가 필요 없어서 고도의 소형화가 가능하다. 다양한 형태의 방출기 중에서 슬릿형 방출기와 니들형 방출기 및 왕관형 방출기가 주로 연구, 개발되고 있다. 추력기의 효율적인 설계와 성능 분석을 위해 PIC 기법, 라그랑지안 입자 추적 모델 등을 활용한 시뮬레이션이 수행되고 있으며, 추력 측정 장비와 이온 빔 진단 장비 등의 성능 측정 장비가 개발되고 있다. 우리나라에서도 군집 초소형 위성에 대한 관심과 연구개발이 지속적으로 증가하는 추세이지만, 초소형 위성용 전기추력기 연구는 다소 부족한 실정이다. 향후 국내에서 군집 초소형 위성 운용 시 정밀 제어가 가능한 FEEP 추력기를 탑재하면 다양한 임무를 성공적으로 수행할 수 있을 것으로 기대되며, 관련 연구의 필요성을 제안한다.
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