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ABSTRACT

  Chemical propulsion system possesses superior thrust performance compared to other propulsion 

systems, making it suitable for the missions that require high thrust and agile maneuverability, such as 

orbit transition and attitude control. However, when it is applied to micro-satellites, the size and 

weight of the system manifest itself as limiting factors. Therefore, simplification of the system for 

microsat is inevitable, and possible approaches include component miniaturization, introduction of 

additive manufacturing techniques, and improvement of pressurization methods. Additive 

manufacturing techniques enhance the design flexibility and significantly reduce the number of parts, 

while using solid pressurization system or incorporating propellant management devices are also 

considered as the miniaturization approaches.

초       록

  화학식 추진시스템은 다른 추진시스템보다 우수한 추력성능을 보유하고 있어 궤도 천이 및 자세 제

어와 같이 높은 추력과 고속 기동이 요구되는 임무 수행에 적합하지만, 초소형 위성에 적용하기에는 

시스템의 크기와 무게가 제약 사항으로 발현한다. 따라서 시스템의 단순화를 위한 방안으로 구성품의 

소형화, 적층 제조 방식의 도입, 그리고 가압방식의 개선 등이 있다. 적층 제조 방식은 설계 자유도를 

향상시키고 시스템의 부품 수를 현저히 감소시킬 수 있으며, 고체 가압제를 사용하거나 추진제 관리 

장치를 내장하는 방식 또한 시스템 소형화 방안의 하나이다.

Key Words: Micro-satellite(초소형위성), Chemical Propulsion System(화학식 추진시스템), Micro- 

components(소형 부품), Additive Manufacturing(적층 제조)
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1. 서    론

소형위성은 중⋅대형위성에 비해 개발 및 발

사 비용이 절감되고, 납품소요기간의 단축으로 

최신 기술 시험을 위한 플랫폼으로 활용할 수 

있어 최근 수요가 급증하고 있다[1]. 일반적으로 

위성의 크기는 무게를 기준으로 소형위성은 

100-180 kg, 초소형위성은 10-100 kg, 그리고 나

노위성은 1-10 kg 등으로 분류된다[2]. 그러나, 

이와 같은 분류 방식은 국제적인 표준이 존재하

지 않고, 표기되는 범주가 국가나 조직마다 다르

다. 다만, 최근에는 10 cm x 10 cm x 10 cm의 

크기에 질량 1.3 kg을 1 U (Unit)으로 표준화한 

큐브샛(cubesat)의 개발이 활발히 진행되고 있는

데, 표준화는 구성 요소의 개발에 우수한 호환성

을 제공하고, 모듈식으로 확장이 가능하므로 추

진시스템 또한 큐브샛의 정의를 기준으로 하여 

개발의 흐름을 타고 있다[3].

초소형 또는 그 이하의 위성에는 크기와 질량

의 제한으로 인해 전기 추진시스템을 사용하거

나, 단순성과 안전성을 고려하여 냉기체(cold 

gas) 추진시스템이 일반적으로 사용되고 있다. 

전기 추진시스템은 Fig. 1에서 보이는 바와 같이 

높은 비추력성능을 보유하고 있으나, 전력 소모

가 심하고 추력성능이 현저히 떨어져 자세 제어, 

궤도 조정, 높은 delta-V 등이 요구되는 임무 수

행에 한계가 있다. 따라서, 이에 대한 방안으로 

소형화된 화학식 추진시스템의 필요성이 대두되

고 있다[4,5].

화학추진시스템은 자발화성(hypergolic) 단일

추진제의 사용으로 가장 단순한 시스템 구성이 

가능한데, 그중 우수한 기술 성숙도를 지닌 하이

드라진 시스템의 사용이 대부분을 차지한다. 하

지만, 하이드라진은 독성과 높은 반응성으로 인

해 취급상의 안전 비용이 부담으로 작용하여 안

전성이 우수한 친환경 추진제의 적용을 검토하

고 있다.

최근, 추진시스템에 사용되는 밸브 및 기타 구

성 요소에서 높은 수준의 소형화가 가능해졌는

데, 대표적으로 miniature valve와 micro-pump

가 있다. miniature valve는 매우 단순한 형태로 

제작되어 최소한의 무게 및 전력량을 필요로 하

며, 압력, 온도, 그리고 유량 등의 사용환경에 따

라 종류가 결정된다. micro-pump는 기체 가압 

시스템보다 적은 공간을 차지하며 필요한 만큼

의 유량 제어가 가능하므로 소형위성의 공간 제

약 조건을 일정 부분 해결할 수 있다. 이러한 구

성 요소들은 고장이 발생할 가능성이 있으므로, 

redundant 시스템으로 구성하여 신뢰성과 안전

성을 높이기도 한다.

뿐만 아니라, 최근 항공 우주 관련 산업에서는 

부품의 소형화를 위해 적층 제조(additive 

manufacturing)를 활용한 제작에 나서고 있다. 

기존의 제조 공법으로 항공 우주 부품을 제작할 

경우, 형상의 복잡성에 따라 공정 수가 늘어나

며, 부품의 결합을 위한 너트, 볼트, 그리고 용접 

등 많은 개별 부품이 함께 포함되므로 무게와 

검사 요구도가 증가된다. 이에 반해, 적층 제조

의 활용은 설계에 높은 자유도를 제공하고, 많은 

부품의 통합이 가능하므로 구조 질량이 감소되

며 공정 등이 간소화된다.

따라서, 본 논문은 화학식 추진시스템의 소형

화를 위한 구성 요소와 기술을 소개하고, 이를 

토대로 소형위성의 기술개발 동향을 정리한다.

2. Propellant

화학추진시스템을 소형위성에 적용하기 위해

Fig. 1 Characteristics of propulsion system[5].
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서는 단순성, 비용, 납품소요기간(lead time), 취

급성, 그리고 신뢰성 등이 고려되어야 한다. 하

이드라진은 오랫동안 운용되어 높은 신뢰도를 

자랑하지만, 독성으로 인해 취급이 어려워 최근

에는 이온성 액체(ionic liquid)인 HAN 

(Hydroxylamine Nitrate)과 ADN (Ammonium 

Dinitramide) 기반의 추진제나 과산화수소

(Hydrogen Peroxide) 등이 관심을 받고 있다

[6-10]. 이온성 액체는 융점이 100 ℃ 미만인 양

이온과 음이온으로 구성된 액체 상태의 염으로 

정의되며, 이를 포함한 추진제는 Table 1에서 볼 

수 있듯이 낮은 증기압, 넓은 액체 온도 범위, 

높은 열 안정성 등의 고유한 특성으로 인해 납

품소요기간과 비용을 크게 절감할 수 있다[6].

HAN 기반 추진제는 대표적으로 AF-M315E와 

HNP-series가 있다. AF-M315E는 Aerojet 

Rocketdyne 사가 개발한 추진제로 하이드라진보

다 50% 높은 density-Isp를 제공하는 저독성의 고

성능 단일추진제이며, 어는점이 매우 낮아 콜드

스타트의 문제가 없으므로 하이드라진에 비해 

예열의 필요성이 적다. 그러나, AF-M315E의 단

열 화염 온도는 약 1,900 ℃로써 재료 열화, 엔

진 구성 요소의 부식을 초래할 수 있어 열 관리

(thermal management)가 필요하다[8,9,11].

HNP-series는 IHI Aerospace 사에서 개발한 

HAN/HN (Hydrazinium Nitrate) 기반의 추진

제이다. Fig. 2에서 볼 수 있듯이 HNP209는 하

이드라진보다 높은 비추력과 연소 온도를 보이

며, HNP221과 HNP225는 Inconel-625의 녹는점

을 고려하여 성분비를 조절한 것으로, 단열 화염

온도를 크게 낮추었으나, 성능은 다소 떨어진다. 

Fig. 3은 HNP221의 burning rate를 측정한 실험

으로 추진제가 열을 발생시키는 와이어와 접촉

Properties Hydrazine
HAN-based HAN/HN-based ADN-based HTP 

98%AF-M315E HNP-221 HNP-225 LMP-103S FLP-106

Theoretical

Specific Impulse

Isp (s)

239 266 241 213 252 254 186

Density

ρ (g·cm-3)
1.021 1.47 1.22 1.16 1.24 1.357 1.43

Volumetric

Specific Impulse

ρ·Isp (g·s·cm-3)

239 391 294 245 312.48 344.6 266

Chamber Temp.

TC (K)
1,373 2,166 1,394 990 1,903 2,087 1,222

Freezing Temp.

TF (℃)
2 ≤-80 ≤0 ≤-10 -7 0 -

Vapor Pressure 

(kPa)
2.1 1.4 - - 13.6 2.1 -

Toxicity High Low Low Low Low Low Low

Table 1. Physical properties and performance of chemical propellant[8-10,11].

Fig. 2 Propellant’s Isp vs. temperature of combustion 

gases[10].
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하면 연소반응이 일어나지만, 추진제의 수위가 

와이어 아래로 떨어지면 연소가 중단됨을 확인

할 수 있다. 이것은 burning rate가 0임을 뜻하

며, 결과적으로 HNP-series는 3 MPa의 기압에

서 열 입력 없이는 자가 촉매 반응을 하지 않으

므로 안정적인 추진제임을 입증하였다[10].

ADN 기반의 대표적인 추진제인 Bradford 

ECAPS 사의 LMP-103S는 100 mN에서 최대 

200 N까지 70개 이상의 추력기에서 150,000번 

이상의 테스트가 수행되어 기술 성숙도가 높으

며, 메탄올과 암모니아의 함유량이 낮아 환경친

화적인 것으로 주장된다[8,12].

마지막으로 과산화수소는 HTP (High-test 

Peroxide)로 불리며, 일반적으로 우주 추진에는 

98%의 농도를 가진 HTP가 사용된다. 또한, 과

산화수소는 저독성으로 친환경 추진제로 분류되

며, 밀도가 높지만 하이드라진보다 추력성능이 

상당히 낮다. 그러나, HTP는 에탄올 등과 이원 

추진시스템으로 구성되는 경우, 325 s 이상의 Isp

에 도달할 수도 있다[9,13].

3. Micro-components

위성에 사용되는 구성 요소들은 제한적인 공

간 내에 크기와 무게를 최소화하고, 효율적인 에

너지 소비가 가능해야 할 뿐만 아니라 사용환경

의 적합성을 판단하여 배치되어야 한다. 특히, 

밸브는 장기적인 임무 수행 중 추진제를 격리하

Image Component Manufacturer Type
Temperature 

Range (℃)

Operating 

Pressure

Size

(mm)

Weight

(g)

Valve

Lee Company Solenoid 0-135 0-800 psig 6.5 (D) 4.7

Marotta

Non-

latching

Solenoid

(-25)-50 0-4,500 psig
20 (D) × 

112 (L)
100

Takasago 

Fluidic 

Systems

Latching

Solenoid
0-70

0-10

MPa

10 (D) × 

55 (L) 
14

Busek
Piezo-

actuated
- - - 67

Pump Flight Works - (-40)-125
100-1,000 

psid
22 (D) 235

Table 2. Characteristics of the micro-components used in the small space system[14-19].

Fig. 3 Burning rate measurement test[10].
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는 중요한 역할을 하므로, 고장에 대비해 대부분 

redundant 시스템으로 구성하여 신뢰성을 높인

다[20].

Table 2는 소형 우주시스템에 사용되는 구성 

요소들을 정리한 것이다. 밸브에서는 시간 응답, 

최대 압력 및 유량이 주요 특성으로 작용하며, 

작동 방식으로는 솔레노이드, 래칭 솔레노이드, 

그리고 피에조 밸브 등이 있다. 솔레노이드 밸브

는 전류가 흐르면 코일 주위에 생성되는 자기장

으로 인해 플런저(plunger)가 이동하여 열림 상

태를 유지하는데 전력은 일정하고 지속적으로 

공급되어야 한다. 래칭 솔레노이드는 내장된 영

구 자석으로 인해 짧은 전류의 흐름으로 열림 

상태를 유지할 수 있다. 이로 인해 표준 솔레노

이드 밸브보다 전력을 크게 절감할 수 있다는 

장점이 있다[21]. 피에조 밸브는 전압이 가해지

면 내장된 piezoelectric-actuator가 변형되어 밸

브가 열리는 방식으로, 일반적으로 저압 환경에

서 사용되며, 응답 시간이 매우 빠르고 마모 부

품이 없어 긴 수명을 보장받는다[22,23]. 펌프 가

압 시스템은 기체 가압 시스템에 비해 전력 소

모가 크지만, 부피가 작고, 필요한 만큼의 압력

으로 정밀한 유량 공급이 가능하여 소형위성 추

진시스템에 선호되는 부품이다. 이외에도 소형화

된 필터, 압력 변환기(pressure transducer), 그리

고 안전장치인 파열판(burst disk) 등이 있으며, 

시스템 요구 사항에 따라 함께 배치된다.

4. Additive Manufacturing

적층 제조는 분말, 시트 및 와이어/필라멘트 

형태의 재료를 사용하여 레이어를 적층함으로써 

3차원 부품을 생성하는 재료 접합 공정이다[24].

기존의 제조 방식(traditional manufacturing)

은 많은 공정 수와 연결 및 접합을 위한 부품이 

추가되어 질량이 증가하고 높은 비용이 요구된

다. 이에 반해, 적층 제조는 Fig. 4와 같이 부품

을 통합하여 어셈블리의 복잡성을 줄이고, 설계 

자유도 증가, 그리고 납품소요기간 단축 등으로 

신뢰성과 효율성을 향상시키는 동시에 비용 절

감이 가능하다[25-28]. 그러나, 이를 실현하기 위

해서는 소프트웨어 개발뿐만 아니라, 산업 표준, 

재료 특성, 품질, 그리고 표면 마감 등의 문제점

을 해결해야 한다. 특히, 표면 마감과 잔류응력

을 제거하기 위해서는 표면 연마와 열처리 등의 

후처리 과정이 동반된다. 또한, Fig. 5에서 보이

는 바와 같이 오버행(overhang)과 같은 특정 부

분은 과하게 돌출될 경우, 뒤틀림과 같은 결함을 

초래할 수 있으므로 지탱할 지지대가 추가로 설

계되어야 한다[29-31].

Table 3은 적층 제조 기술들을 나열한 것이다. 

항공 우주 산업에서는 주로 PBF (Powder Bed 

Fusion)와 DED (Directed Energy Deposition) 

Fig. 4 AM internal passages showing the elimination 

of assembly processes[29].

Fig. 5 Illustration of inclined angle and individual layer 

with unsupported overhangs[30].
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방식이 사용된다.

PBF는 롤러를 사용해 분말 파우더를 도포하

고 필요 부분에 열에너지를 조사하여 입자를 녹

이고 융합하는 과정을 반복하는 방식이다. 용융

되지 않은 분말은 재사용이 가능하며, 적층된 레

이어가 지지 구조의 역할을 한다는 특징이 있다

[27]. 그중 EBM (Electron Beam Melting) 방식은 

고에너지 전자빔을 사용해 금속 분말을 가열하

여 녹이는 방식으로 Fig. 6에서 보이는 바와 같

이 진공 상태에서 공정이 수행되어 전자와 대기 

중 원자와의 상호 작용을 막는다. 이때, 분말은 

전자빔으로부터 운동에너지를 전달받아 음전하

가 발생하며, 전자빔을 밀어내는 성향을 지니게 

된다. 이로 인해 전자빔이 분산되는 현상이 발생

할 수 있으며, 음전하에 의해 밀어내는 힘이 중

력 및 마찰력과 비슷하거나 그 이상이 되면 분

말 침전층으로부터 분말 입자가 배출될 수 있다. 

이러한 문제를 피하기 위해 원재료의 전도성이 

충분히 높아야 하므로 EBM에는 금속과 같은 재

료만이 사용 가능하다[27,33,34]. SLM (Selective 

Laser Melting)은 Fig. 7에서 보이는 바와 같이 

레이저를 사용하는 PBF 방식이다. 공정 중 공급

되는 비활성 기체는 산소 유입을 차단하여 재료

의 산화 및 분해를 최소화하고, 동시에 냉각을 

촉진시켜 결정을 세밀한 미세구조로 형성한다. 

이로 인해, 재료의 강도와 경도가 향상되므로, 

EBM보다 상대적으로 해상도가 높다. 또한, 두 

시스템은 레이저/전자빔의 전력 요구량 최소화

와 열 구배로 인한 부품의 뒤틀림을 방지하기 

위해 분말의 예열이 필요하다. EBM은 전자빔이 

생성된 레이어를 스캔함으로써 가열하는 반면, 

SLM은 파우더 베드의 온도를 약 90℃로 유지하

는 장치가 사용된다[27,33].

DED는 Fig. 8과 같이 원자재가 분말 또는 와

이어 형태로 공급되는 동시에 레이저, 전자빔 또

는 플라즈마 아크의 열원이 조사되어 용융 및 

응고 과정을 수행하는 공정이다. 일반적으로 

DED는 4축 및 5축 암에 장착되어 다각도에서 

Fig. 7 Schematic diagram of SLM[33].Fig. 6 Schematic diagram of EBM[32].

Additive Manufacturing Technologies

Directed Energy Deposition Powder Bed Fusion Other

Laser Engineering Net-Shaping
Direct Metal-

Laser Sintering
Binder Jetting

Electron Beam Welding Selective Laser Melting Supersonic Particle Deposition

Electron Beam-

Free-Form Fabrication
Electron Beam Melting Cold Spray

Wire Arc AM - -

Table 3. Additive manufacturing technologies in the aerospace industry[27].
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증착이 수행되며, 진공 또는 비활성 기체가 주입

된 환경에서 산화 방지가 이루어진다. 또한 

DED는 공정 중 재료의 변경이 용이하며, 높은 

냉각 속도로 인해 SLM과 비슷한 결정 구조를 

형성하지만, 오버행과 같은 특정 형상 제작이 어

렵고 표면 마감이 좋지 못해 후가공이 필요하다

[27,33,36].

5. Trends of Small Propulsion System Development

5.1 CAPSTONE (Cislunar Autonomous Positioning 

System Technology Operations and Navigation 

Experiment)

CAPSTONE은 하이드라진 단일추진제를 사용

하는 12 U 크기의 큐브샛이다. 그중 추진시스템

은 Stellar Exploration 사의 EG3 모델을 기반으

로 제작되었으며, 2 U x 2 U (20 cm × 20 cm 

× 10 cm)의 크기로, 추력기, 기어 펌프, 파열판, 

그리고 필터 등이 포함된다. 추력기는 0.25 N급

으로 Fig. 9와 같이 8개가 배치되어 있어 6-DOF 

(Degrees of Freedom) 제어가 가능하며, 4개의 

개방 포트에 돌출된 형상으로 설계되어 위성 장

치로의 열전달과 배기가스(plume)의 영향을 최

소화할 수 있다[37-39].

5.2 MRS-142 and MPS-series

Aerojet Rocketdyne 사의 초기 모델인 

MRS-142는 하이드라진을 연료로 하는 1 U 크기

의 큐브샛으로 Fig. 10과 같이 추진시스템과 이

를 지지하는 알루미늄 프레임으로 구성되어 있

다. 추진시스템은 피스톤 가압방식을 내장한 원

통형 형상으로 가스 캐비티와 모든 공급 시스템 

구성 요소를 통합한 구조이며, 6A1-4V 티타늄을 

CNC 가공하여 제작되었다. 이때, 전체적인 구조

는 간단한 드릴링 작업만으로 형성되어 제작과

정을 최소화하고, 제작 비용을 절감하였다[40-42].

사용된 추력기는 MR-140A로 Fig. 11에서 보

이는 바와 같이 유체 저항기(fluid resistor)를 사

용하여 추력이 조절된다. 이를 통해, BOL 

(Beginning of Life)에는 0.24-2.8 N의 추력을 내

Fig. 10 MRS-142 integrates into 1 U frame[40].

Fig. 8 Schematic diagram of DED[35]. Fig. 9 CAPSTONE propulsion flight unit[37].
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며, 블로우다운 비(blowdown ratio)가 5 : 1 지

점에 도달하면 0.093-0.99 N으로 감소한다. 추진

시스템에는 총 4개의 추력기가 Fig. 12와 같이 

모서리에 추력기가 위치하는 면의 법선 방향 안

쪽으로 5도 기울어져 배치되었다. 이는 롤, 피치, 

요 자세 제어와 delta-V 수행이 가능함과 동시에 

위성에 전개 가능한 구조물과의 간섭을 최소화

하기 위함이다. 또한, 임무의 특성상 짧은 작동 

간격(short duration)과 적은 추진제 처리량이 수

반되는 경우에는 전력 소모를 최소화하기 위해 

추력기에 내장된 촉매 베드 히터(catalyst bed 

heater)의 제거가 가능하며, 필요성에 따라 유연

한 설치가 가능하도록 하였다[40-42].

구성 요소는 Fig. 11에서 볼 수 있듯이, 멤브레

인 파라핀 작동 격리 장치(membrane paraffin- 

actuated isolation device), 밸브, 파열판, 필터 

등이 포함되어 있다. 멤브레인 파라핀 작동 격리 

장치는 열이 파라핀에 작용함에 따라 발생하는 

상변화를 이용하여 유연한 막의 팽창 및 수축을 

이용하여 유체를 격리하는 밸브이다[43]. 이는 

가압 탱크와 연료 탱크 사이에 배치되어 각 유

체를 격리하여 압력을 유지해 사전 발사 및 처

리 단계로부터 시스템을 보호한다. 또한, 밸브는 

고장이 발생할 우려가 있어 redundant 밸브가 추

가로 배치되며, 과압을 방지하기 위해 파열판이 

설치된다[40-42,44].

신형 모델인 MPS-series는 냉기체, 단일추진

제, 그리고 제논(Xenon)의 사용이 가능하도록 

MR-14X-series 추력기를 개발하여 추진시스템

에 운용 다양성을 제공하였다. 화학식 추진시스

템인 단일추진제가 탑재된 모델은 하이드라진과 

AF-M315E를 추진제로 사용하였다[43,44]. 또

한, 초기 모델과 달리 대부분의 구성 요소는 

Fig. 13에서 볼 수 있듯이 적층 제조기법을 사

용하였으며, 추력기는 전기 분해를 통해 금속 이

Fig. 13 Propellant tank manufactured through AM[31]. 

Fig. 11 Schematic of MRS-142 propulsion system[40].

Fig. 12 MRS-142 thrust vectors[40].
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온을 틀에 증착시켜 성형하는 electroforming, 

추력기를 지지하는 브래킷과 스탠드오프

(stand-off)는 SLM, 그리고 피스톤을 포함하는 

탱크는 EBM 방식으로 제조되었다[25,31,43].

  

5.3 AMAC (Advanced Monopropellant Application for 

CubeSats)

AMAC는 AF-M315E를 연료로 하는 Busek사

의 1 U 큐브샛이다. Fig. 14와 Table 4는 AMAC

의 레이아웃을 정리한 것으로 0.5 N 급의 BGT-X5 

추력기, 추진제 탱크, 파열판, 피에조 작동 밸브, 

PLPS (Post-Launch Pressurization System) 등으

로 구성된다[18,45].

추력기는 온도 관리를 목적으로 돌출된 형상

을 가지며, heat shield에 둘러싸여 생성된 열로

부터 주변 장치를 보호한다[45]. 그러나 AF-M315E

의 매우 높은 단열 화염 온도로 인해, 하이드라

진 기반의 촉매를 적용할 경우, 촉매의 소결 및 

촉매 베드 플레이트(catalyst bed plate) 파손 등

의 문제가 발생할 수 있다. 이를 해결하기 위해, 

Busek 사는 Fig. 15에서 보이는 바와 같이 이리

듐(Iridium) 재질의 튜브(18‘)나 봉(18’‘) 형상의 

모재를 페룰(ferrule, 26)로 압축한 뒤, 챔버 내부

에 용접하는 일체형(monolithic) 촉매를 개발하

여 세라믹 촉매대와 베드 플레이트를 대신하였

다[46].

추진제 탱크에는 Fig. 16과 같이 추진제와 가

압제를 분리하는 매개체인 동시에 추진제의 소

모에 따라 압축되어 추진제의 진입을 돕는 

Fig. 14 AMAC system layout[45].

Component ID#

Power Processing Unit (PPU) 1

Bellows Propellant Tank 2

Pressure Transducer × 2 3

High-Pressure Burst Disc 4

Piezo-Actuated Thruster Valve 5

0.5N Thruster BGT-X5 with-
Thermal Shield 6

Post-Launch Pressurization- 
System (PLPS) Cell 7

Tank Manifold &
Component Mounting Plate 8

Table. 4 Components of AMAC[45]. 

Fig. 15 Schematic of catalyst[46].

Fig. 16 Bellows-integrated propellant tank[47].
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bellows가 사용되었다[45,47]. 이때, 추진제 가압

에 사용되는 가압제는 Busek 사가 IRAD (Internal 

Research & Development Program)의 지원을 

받아 개발한 고체 상태의 불활성 가압제가 사용

되었으며, 셀 형태로 PLPS에 내장되었다

[45,47,48]. 가압제의 원료는 무수탄산나트륨

(anhydrous sodium bicarbonate) 분말로 낮은 

증기압 및 반응성을 지니며, 흡열성

(endothermic)으로 과도한 반응이 일어나지 않아 

우수한 저장성과 안전성을 제공한다. 제조된 가

압제는 Fig. 17에서 보이는 바와 같이 셀 주변을 

둘러싼 히터에 의해 가열되어 기체 상태인 H2O

와 CO2를 생성한다. 이때, 수증기와 CO2가 함께 

플레넘 탱크에 도달할 경우, 수증기의 응축과 

CO2의 용해가 발생하여 탱크압이 변동하게 된

다. 그러므로, 공급 라인에 설치된 프릿 필터(frit 

filter)나 응축기를 사용함으로써 비교적 어는점

이 높은 H2O를 걸러내어 CO2만을 가압제로 사

용하게 된다[48]. Fig. 18은 PLPS의 온도 조절로 

인해 변화된 플레넘의 압력 제어 결과를 도시한 

것이다. PLPS의 작동 온도 범위는 180-220 ℃로, 

전원을 제거한 뒤, 일정 온도 이하에 도달하면 

더 이상 가스가 생성되지 않아 압력이 유지되는 

것을 확인할 수 있다[45,48]. 이를 통해, 추진제 

탱크는 증가되는 플레넘 공간에 PLPS로 압력을 

주기적으로 보충하여 일정 수준의 압력을 유지

하게 되는데, 이는 하이브리드 블로우다운

(hybrid-blowdown)이라 부르며, 3U / 4 kg 위성

에 적용될 경우, 기존의 블로우 다운 방식보다 

16% 향상된 시스템 성능을 보인 바 있다[45].

5.4 LFPS (Lunar Flashlight Propulsion System)

LFPS는 AF-M315E를 연료로 하는 6 U 큐브

샛이다. 그중 추진시스템은 2.5 U를 차지하며, 6 

kg 미만으로 Fig. 19에서 보이는 바와 같이 크게 

추진제 탱크와 매니폴드 서브어셈블리로 구성되

어 있다[49]. 또한, 추진시스템에는 총질량, 부피, 

그리고 시스템 복잡성과 더불어 안전성과 파손 

위험성이 추가로 고려되어 펌프 공급 시스템이 

선정되었다. 그 결과로 추진시스템에서 redundant 

밸브가 생략되었으며, 이를 Fig. 20에서 확인할 

수 있다[49-53].

추진제 탱크는 구형 탱크가 가지는 우수한 체

적 효율 강도에도 불구하고 Fig. 19에서 보이는 Fig. 17 Schematic of PLPS[48].

Fig. 18 Pressure control by temperature control of 

PLPS[45]. Fig. 19 Overview of LFPS assembly[49,50].
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바와 같이 직육면체 형상으로 제작되었다. 이는 

펌프 시스템의 적용으로 인해 고압 환경이 조성

되지 않아 탱크에 가해지는 구조 강성에 대한 

부담이 적으므로, 체적의 사용을 극대화할 수 있

기 때문이다[50]. 추진제 탱크의 제작은 적층 제

조 방식의 줄무늬 특성(striated nature)으로 인

해 탱크 내부에 미세 입자가 유입될 가능성을 

우려하여 기존의 제조 방식을 사용하였다. 또한, 

추진제 탱크에는 리브(rib) 구조를 사용하여 탱

크 벽 두께를 최소로 유지함과 동시에 나사선 

깊이 문제를 해결하였다[49,50,52]. 

추진제 탱크에는 펌프의 최소 작동 압력을 위

해 용적의 약 24%에 질소가 충전되며, 추진제의 

거동을 제어하기 위해 PMD (Propellant 

Managemant Device)가 내장되어 있다. PMD는 

베인(vane)과 스펀지(sponge)가 사용되며 Fig. 21

과 같이 탱크의 하부에 설치된다[49,52]. 

베인은 얇은 금속판으로 미세 중력 상태에서 

액체의 이송을 돕는 단순한 형태의 PMD로 성능 

지표인 배출효율(expulsion efficiency)이 매우 높

다[54]. 베인은 Fig. 21에서 볼 수 있듯이 가능한 

많은 액체를 수용하기 위해 리본 형상으로 길게 

뻗어져 있으나, 일정 부분 이상의 유량과 높은 

가속도가 발생하는 지점에서 이송의 유지가 어

려운 단점이 있으므로 이를 보완하기 위해 스펀

지가 함께 구성된다. 스펀지는 타공된 얇은 금속

판의 집합체로 연료 주입구의 필터 위에 배치된

다. 판의 구멍은 추진제를 포획하기 위함이며, 

흡수된 추진제는 모세관 현상에 의해 중심부로 

응집된다. 이 과정에서 추진제는 PMD 주변에 

포화상태로 머물러 가압 기체와 별도의 분리 없

이 원활한 공급이 가능하다[49-52,54].

Fig. 22는 매니폴드의 형상으로 펌프, 추력기, 

재순환 루프(recirculation loop), 그리고 밸브 등

이 함께 고정되는 인터페이스 구조로 제작되며, 

복잡한 유로의 설계를 단순화하기 위해 SLM 방

식으로 제조되었다. 특히, 재순환 루프는 Fig. 23

과 같이 매니폴드 내의 유로에 형성되어 추진제

의 흐름을 일부 관리하는 주요한 역할을 수행한

다. 추진제는 추력기에 도달하기 전 추진시스템

의 추력기 컨디셔닝(thruster conditioning) 명령

으로 작동 온도에 도달하도록 촉매 베드나 탱크 

히터에 의해 가열된다. 이 과정에서 작동 온도 

및 압력 이하에서의 추진제 흐름을 제한하기 위

Fig. 20 Schematic of LFPS[50].

Fig. 21 Sponge (red) and vanes (blue) in tank bottom 

subassembly[49].

Fig. 22 A manifold with removed components[50].

Fig. 23 Section view of the recirculation block[49].



58 조동재 ․ 박진한 ․ 유재호 ․ 박상섭 ․ 김정수 한국추진공학회지

해 추력기 밸브가 닫힌 채 수행된다. 컨디셔닝의 

마지막 단계에 도달하면 유량 공급을 위한 펌프

가 가동되는데, 이때, 발생한 유량은 시스템 내

부에 고압 환경을 조성할 수 있으므로, Fig. 24

와 같은 재순환 루프를 따라 이동하게 되며, 

Fig. 23에서 볼 수 있듯이 재순환 루프의 한 부

분에 설치된 오리피스를 통과함으로써 압력 강

하를 겪게 된다. 이를 통해, 매니폴드는 추진제

의 흐름을 효과적으로 관리함과 동시에 고압에 

의한 손상을 방지하여 신뢰성과 안전성을 향상

시킬 수 있다[49-52].

LFPS는 2022년 12월 11일 임무 수행을 시작

하였으나, 3일 후 추력성능 문제를 겪었는데, 이

는 적층 제조에서 파생된 금속 분말이 연료 라

인을 막아 추진제의 흐름을 방해한 것에 기안하

는 것으로 의심하고 있으며, 위성 크기 제약으로 

인해 모든 곳에 필터가 배치되지 못한 것이 주

요 원인이라고 설명되었다. 연구팀은 연료 압력

을 설계 압력 이상으로 증가시켜 장애물을 제거

함으로써 일정 부분의 추력 회복을 관찰하였으

나, 작업 수행이 늦어져 궤도 수정 작업을 완료

하지는 못하였다[55,56].

6. 결    론

초소형위성에 적용하기 위한 소형 화학식 추

진시스템의 연료 선정, 부품, 적층 제조 방식의 

대표적인 예를 기술하고 적용된 위성의 개발 동

향을 정리하였다.

초소형위성에 사용되는 화학추진시스템은 대

부분이 자발화성 단일추진제로써 단순한 구성이 

가능하며, 대부분의 경우 우수한 기술 성숙도를 

지닌 하이드라진 시스템이 사용된다. 그러나, 최

근 개발된 친환경 추진제는 독성이 적고 안정성

이 우수하여 시스템 개선 가능성이 있다.

화학추진시스템 내의 추진제 관리 및 공급을 

담당하는 밸브와 펌프 등은 이미 높은 수준의 

소형화를 달성하고 있으므로, 시스템 운용조건에 

따라 적절히 선정되어 시스템 경량화에 기여하

게 된다.

적층 제조는 기존의 제조 방법과 달리 설계의 

자유도가 높아 복잡한 형상의 설계에도 최소한

의 부품 수로 구성이 가능하다. 또한, 비용, 부품

납기기간 등의 이점으로 인해 많은 항공 우주 

산업에서 활발한 개발과 적용이 진행되고 있다.

현재 소형 우주비행체의 화학식 추진시스템은 

앞서 기술한 추진제, 소형 부품, 그리고 적층 제

조 방식을 적극적으로 활용함과 더불어 가압 시

스템에 따라 구성 요소를 변경해 가며 시스템 

소형화가 진행되고 있다.

후    기

이 논문은 2023년도 한화시스템(주)의 재원을 

지원받아 수행된 연구임.
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