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Recent advancements in science and technology have enabled even microsatellites to perform various high-level tasks. As

the range of missions that satellites undertake expands, even microsatellites now require thrust systems for orbit adjustment

and collision avoidance. In such satellite applications, sizes and weights of all electrical components and propulsion

systems are restricted, emphasizing the importance of miniaturization and weight reduction. Research is ongoing in various

methods to address these needs. To solve these challenges, this study proposed a design model for miniaturizing and

lightening both Anode Power Module (APM) and gas supply system. The APM utilizing an LLC resonant converter

achieved an efficiency of up to 86%. An evaluation of flow control characteristics of the proposed gas supply device

showed that the flow control error was less than 2.3%, indicating effective results. A thermal mass flow sensor was

developed to measure the flow of gas. Temperature characteristics derived from experiments were analyzed to assess their

applicability to electric thruster systems for satellites.
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1. 서론

최근 전 세계적으로 인공위성에 대한 관심이 높아지면서 스

타링크와 같이 초소형위성을 수십-수백 대를 궤도상에 올려 일

정한 간격을 유지하면서 비행하는 형태인 군집 비행 위성에 대

한 수요가 증가하고 있다. 또한, 인공위성은 기본적으로 긴 수명,

높은 연산량이 요구되지만, 최근에는 광학기술 및 전자기술의

발전으로 초소형 위성으로도 고부가가치의 임무수행이 가능하

기에 인공위성의 발사 비용 절감에도 큰 영향을 준다[1-4].

전기 추진 시스템은 화학 추진 시스템에 비해 연료 질량을 크게

줄임으로써 궤도 유지, 궤도 이동, 충돌 회피 등 위성 운영자에게

다양한 기능을 제공하며, 2010년에 들어서는 전기추력 시스템을

인공위성에서 가장 많이 사용되고 있는 것으로 집계되었다[5,6].

인공위성에 사용되는 전기 추력기에는 여러 가지 종류가 있지

만, 주로 사용되는 추력기는 홀 추력기이다. 이는 다른 전기 추

력기에 비해 소비전력 대비 추력이 50 nN/kW 이상이며, 1,500 s

이상의 큰 비추력을 보유하고 있다. 이와 같이 높은 추력밀도를

갖는 장점으로 수요가 증가하고 있다. 하지만, 기존의 전기 추력

기는 크기가 크고 무게가 많이 나가는 문제로 인해 초소형위성

에 적용하기 어렵다. 따라서 초소형 위성을 위한 전기 추력기의

소형 경량화 기술이 요구된다[7-9]. 

홀 추력기의 구성요소는 크게 Gas Tank, Thruster (Anode,

Cathode), 제논가스 공급 장치(Xenon Feed System), 전력 처리

장치(Power Processing Unit)로 되어 있다. 제논가스를 사용하는

홀 추력기 시스템에서 무게에 가장 큰 영향을 미치는 부분은

Gas Tank이지만, 홀 추력기 시스템에서 Thruster와 Gas Tank의
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경우 기술의 한계로 인해 추가적인 소형 경량화에는 어려움이

있기에 기타 홀 추력기의 구성품 중 제논가스 공급 장치와

Anode 전력 공급 장치에 대하여 소형 경량화 진행이 필요한 실

정이다[10,11].

일반적으로 위성용 전원에서는 단순한 구조로 설계되는

Buck-boost 컨버터를 선호하지만 홀 추력기의 PPU는 입력 전원

과 출력 전원이 절연된 구조가 아닌 경우 전원의 안전성이 좋지

않다[12-14]. 이와 같은 문제를 해결하기 위해서 절연형 DC/DC

컨버터가 도입되어 Flyback과 푸시 풀과 같은 토폴로지를 적용

하여 왔지만, 동작 중 전압 또는 전류 스파이크가 발생할 수 있

다[15,16]. 

기존의 전기 추력기용 가스 공급 장치의 경우 구조적 간결성

과 제어성에만 초점이 맞춰진 연구가 진행되어 왔으며, 압력 조

절을 통해 오리피스를 하류로 공급하는 솔레노이드 뱅뱅제어에

의존했다. 이는 압력을 차단하기 위한 별도의 장치가 필요한 문

제가 있다[17,18]. 따라서 본 연구에서는 홀 추력기의 핵심 구성

요소 중 전력 공급 장치의 APM은 LLC 공진형 컨버터를 적용

하고 가스 공급 장치는 PFCV를 적용하여 홀 추력기의 소형 경

량화 설계 방안을 도출하고자 한다. 이는 프로토타입을 제작하

여 성능 실험을 진행하여 적용 가능성을 확인할 수 있다.

2. 구성요소 및 이론적 배경 

2.1 Anode 전력 공급 장치

홀 추력기에서 Power Processing Unit (PPU)는 크게 Anode

Power Module (APM)과 Cathode Power Module (CPM)로 구성

된다. 일반적으로 CPM은 0.1 A 수준의 낮은 출력 전류를 갖지

만, APM은 200-300 V, 1-2 A 수준으로 높은 출력 전력을 갖는

다. 기존의 전기 추력기의 PPU는 Buck 컨버터나 Boost 컨버터

를 통해 개발되어 상대적으로 크기가 크고 효율이 낮은 상황이

다[12-14,19]. 따라서 본 연구에서는 높은 스위칭 주파수 동작으

로 변압기, 필터 등 수동소자의 크기를 감소시킬 수 있고, 높은

전력 밀도를 갖는 등 많은 장점을 보유하고 있는 LLC 공진형

컨버터에 SiCFET소자 적용을 통한 Small Size DC/DC 컨버터

를 개발하고자 한다. 

LLC 공진형 컨버터의 구성은 스위칭 네트워크, 공진 네트워

크, 정류 네트워크로 되어 있다. 여기서 스위칭 네트워크는

Full-bridge 또는 Half-bridge 유형으로 구성할 수 있으며, Fig.

1은 Full-bridge 정류기를 갖춘 Half-bridge LLC 공진형 컨버터

의 구성을 보여준다. 여기서 은 공진 인덕턴스, 은 자화

인덕턴스이며, 은 공진 커패시턴스를 의미한다. 또한

와 는 변압기 1차측 및 2차측의 누설 인덕턴스이다.

이와 같은 공진형 컨버터에는 과 에 의해 결정되는 직렬

공진주파수와 ,  및 에 의해 결정되는 병렬 공진주파

수로 두 개의 공진 주파수가 있다. 두 공진 주파수는 식(1) 및

식(2)와 같다[20,21].

(1)

(2)

공진 인덕터는 변압기와 분리되어 있기에 변압기에 의한 누

설 인덕턴스가 존재하게 된다. 이와 같이 누설 인덕턴스를 고려

한 LLC 공진형 컨버터 설계가 필요하다. 설계 시 계산의 복잡

성을 줄이기 위해 2차 누설 인덕턴스는 1차 누설 인덕턴스와 같

다고 가정하여 Fig. 2와 같이 등가회로를 구성하였다[22,23].

푸리에 해석을 통해 인버터의 전압 는 식(3)과 같이 정

의되며, 일반적으로 LLC 공진형 컨버터의 설계를 위해서 FHA

(First Harmonic Approximation)방법을 많이 사용하고 있어

FHA 접근 방식을 기반으로 한 Half-bridge LLC 공진형 컨버터

의 출력 전압은 식(4)와 같이 정의된다. 

(3)

(4)

LLC 공진형 컨버터의 전압이득은 입력전압과 출력전압의 비로

Fig. 2의 등가회로를 통해 구할 수 있으며, 식(5)와 같이 정리하였다.

 (5)

여기서 , , , , 은 각각 공진 커패시턴스, 공진

인덕턴스, 자화 인덕턴스, 등가저항, 변압기 권선비를 의미하며,

식(5)를 Table 1의 매개변수를 통해 정리할 수 있다.

식(5)에서 라플라스 변환에 의해 가 되며, 이를 적용하면

전압이득은 식(6)과 같이 정리할 수 있다. 
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Fig. 1 Configuration of a half-bridge LLC resonant converter

Fig. 2 Equivalent circuit of an LLC resonant converter
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 (6)

이렇게 얻은 전압이득 식은 인덕턴스 비 = 3, 직렬 공진 주파

수와 병렬 공진 주파수의 비 0부터 1.5구간 일 때 여러 개의 Q

값에 대하여 전압이득 곡선을 Fig. 3과 같이 나타낼 수 있다.

Fig. 3에서 알 수 있듯이 공진주파수에서 전압이득은 거의 독립

적인 특성을 보인다는 것을 알 수 있으며, 이는 LLC 공진형 컨

버터의 독특한 장점이라고 할 수 있다.

2.1.1 DC/DC 컨버터 설계

제안하는 LLC 공진형 컨버터는 Half-bridge 구조이며, 이 컨버터

의 특징을 고려하여 공진 주파수를 450kHz 기준으로 설계를 진행한

다. 컨버터의 최대 출력은 250V, 1A로 250W이다. 컨버터의 사양은

Table 2에 정리하였으며, 설계는 앞 절에서 구한 식을 통해 수행된다.

변압기의 권선비는 입력 전압 와 출력 전압 의 비로

식(7)을 통해 간단하게 구할 수 있다. 

(7)

여기서 는 정류 다이오드의 전압강하를 의미한다.

일반적으로 전압이득은 부하조건 및 주파수 변화에 따라 영향

을 받지만 입력전압의 변화에도 영향을 받는다. 이러한 이유로

전압이득의 최솟값과 최댓값을 알아야 하며, 스위칭 손실을 최소

화하기 위해서 이득 곡선을 통해 항상 ZVS 동작이 가능한 영역

이 되도록 선정되어야 한다. 제안된 컨버터는 입력 및 출력전압

이 고정되어 있기에 이득상수를 통해 식(8)과 같이 구해진다.

 (8)

인덕턴스 비를 결정하기 위해서는 공진 인덕턴스 값을 선정

해야 한다. 이는 일반적인 방법이 아닌 엔지니어링적인 경험에

기반하여 수행된다. 제안된 컨버터의 설계 시 인덕턴스 비 k를

5로 고정하고 95%의 마진을 고려하면 Quality Factor는 식(9)와

같이 계산할 수 있다.

(9)

공진 네트워크의 공진 커패시턴스, 공진 인덕턴스, 자화 인덕

턴스의 값은 다음 식으로 정의하여 구할 수 있다.

(10)

(11)

(12)

설계된 LLC 공진형 컨버터의 파라미터는 Table 3에 정리하

였으며, 이를 바탕으로 LLC 공진형 컨버터를 제작하였다. Fig. 4

는 제안된 LLC 공진형 컨버터의 프로토타입을 보여준다. 250W

급 DC/DC 컨버터의 크기는 100 × 72 mm이며, 무게는 200 g 이

하로 제작되었다.

2.2 가스 공급장치

홀 추력기의 연료로 주로 사용되는 가스는 제논가스와 크립톤
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Table 1 Parameter definitions of an LLC resonant converter

Parameter Define

Characteristic impedance [Z]

Quality factor [Q]

Resonant frequency [o]

Series inductance [Lp]

Resonant inductance [Lr]

Inductance ratio [k]

Equivalent resistance [Req]

Z  Lr Cr =

Q Z Req=
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2  2
Po =

Fig. 3 Voltage gain curve of an LLC resonant converter

Table 2  Design specifications of an LLC resonant converter

Parameter Value

Input voltage [V] 28

Output voltage [V] 250

Output max current [A] 1

Output power [W] 250

Switching frequency [kHz] 300-450

Resonant frequency [kHz] 450
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가스이다. 이와 같은 가스는 홀 추력기에 수 - 수십 SCCM

(Standard Cubic Centimeters per Minute)으로 공급해야 한다. 가

스 공급장치의 구성은 가스 저장 탱크, 압력 조절기, 유량 제어

기, 센서, 밸브, 필터로 구성된다. 가스 저장 탱크는 30 Mpa 이

상 고압의 제논가스를 저장할 수 있는 재질로 CFRP (Carbon

Fiber Reinforced Plastic)가 주로 사용되며, 초소형 위성급에서

사용되는 탱크의 무게는 미 충전 상태에서 약 4 kg이 기준이다.

일반적인 제논가스 공급장치는 Fig. 5와 같이 별도의 유량제어

장치 없이 압력 조절기, 오리피스 그리고 가스 공급 및 차단을

위한 밸브로 구성된다. 압력 제어를 통한 유량 조절은 온도에

영향으로 정밀한 제어가 어려우며, 정밀한 유량제어를 위해서

오리피스의 형상이 매우 중요하지만, 유량이 작을수록 오리피스의

정밀가공이 어려운 문제가 있다[24-26].

기존의 가스 공급 장치의 구성은 물리적인 부피와 무게를 감

소시키기에는 한계가 있어 Fig. 6과 같이 가스 공급 장치를 제

안하고자 한다. 제안하는 가스 조절 장치는 기존의 압력조절기,

솔레노이드밸브, 오리피스를 PFCV (Propulsion Proportional

Flow Control Valve)로 적용하고 압력센서 대신 유량센서를 사

용하여 구성한 것이다. 

우주에서 사용할 수 있는 유량센서는 현실적으로 구하기가

매우 어렵기에 열식 질량 유량계를 통한 유량을 계측하고자 한

다. Fig. 7은 열식 유량계를 나타낸다. 일반적으로 열식 유량계

는 열교환을 통한 온도 변화로 유체의 유량을 예측하는 방법으

로 온도 차는 식(13)을 통해 구할 수 있다[27-29].

(13)

Fig. 8은 제안된  가스 공급 장치의 회로도 및 프로토타입을 나

타내는 그림이며, Fig. 9는 가스 공급 장치 및 온도센서 실험 구성

도이다. 실험장치에 사용 파이프의 재질은 고장력 스테인리스인

T T1 T2–=

Table 3 Design parameters of an LLC resonant converter

Parameter Value

Equivalent resistance [] 0.63

Resonant capacitance [nF] 754

Resonant inductance [nH] 135

Magnetizing inductance [nH] 403

Quality factor [Q] 0.67

Inductance ratio [k] 3

Transformer ratio [n] 1:18

Fig. 4 Prototype of LLC resonant converter

Fig. 5 Configuration of the existing gas supply system

Fig. 6 Configuration of the proposed gas supply system

Fig. 7 Flow measurement method of a thermal mass flow meter

Fig. 8 Schematic of the gas supply system
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SUS304를 사용하였으며, 가스 공급 압력은 PFCV의 허용 압력

을 기준으로 0.5 Mpa으로 공급하여 실험을 진행하였다. 본 연구

를 통해 유량센서의 적용 가능성 및 PFCV를 통한 유량제어 가

능성을 확인하고자 한다.

3. 실험결과

3.1 Anode Power Module 실험 결과

APM의 프로토 타입 제작을 통해 LLC 공진형 컨버터의 특징

인 ZVS 구동과 최대 출력을 확인하였다. APM에서 스위칭 소자

는 SICFET를 사용하였으며, 변압기는 N97 페라이트 코어를 사용

하여 제작하였다. 출력을 확인하기 위해서 실험 장치 구성은 Fig.

10과 같이 전원공급장치, 오실로스코프, 전자부하로 구성하였다.

Fig. 11은 LLC 공진형 컨버터의 실험 결과 파형이다. 실험을

통하여 최대 출력일 때 공진전류는 Peak to Peak 26.5A가 흐르

며, 스위칭 주파수가 약 360 kHz임에도 ZVS동작이 수행되기에

스위칭 손실없이 전도손실만 존재하는 것으로 확인하였다. 또한,

스위치 Turn on시에 노이즈가 발생하지만 이는 Turn on에 필요

한 Gate 전압보다 높은 20 V 이상에서 발생하기에 출력에는 영

향을 주지 않는다. 따라서 Turn on 및 Turn off는 원활하게 수행

되는 것을 알 수 있다. 실험을 통하여 APM의 출력은 최대

250W(250 V, 1 A)를 도출하였으며, 출력 전력에 대한 노이즈도

매우 낮은 것을 알 수 있다. 이때 효율은 약 86%로 확인하였다.

3.2 열식 질량 유량 센서 실험결과 

열식 질량 유량 센서 제작을 위해 텅스텐 와이어와 NTC-

thermistor (Negative Temperature Coefficient Thermistor)를 사

용하여 유량 센서 제작 가능성을 확인하고자 한다. 유량 센서의

실험은 금속 튜브에 텅스텐 와이어 권선하여 가열하고 열원으

로부터 10 mm 간격으로 NTC-thermistor를 설치하여 기체의 흐

름에 의한 온도의 차이를 확인하였다.

Fig. 12는 유량에 따른 NTC-thermistor의 온도 차이를 실험한 결

과이다. 온도 차이는 최대 4.88, 최소 0.16oC 발생한다. 유량이 낮은

구간에서는 온도 차이가 작지만 5 ccm의 유량으로도 온도 차이가

발생하는 것으로 낮은 유량에서도 유량을 계측할 수 있을 것이다.

유량의 크기에 따라 온도 차이가 변화하지만 30 ccm부터 포화되

어 온도가 상승하지 않는 것을 확인할 수 있다. 이는 히터 전류를

높이면 해결될 것으로 판단되며, 이와 같은 특성을 통해 인공위성

용 유량 센서로 사용할 수 있는 것으로 판단된다.

3.3 가스 공급 장치 실험결과 

가스 공급 장치의 실험은 PFCV를 통한 유량 제어성능을 확인

하기 위해서 초소형 위성에 사용되는 홀 추력기의 요구 추력에

대응할 수 있는 5-40 ccm 범위에서 5 ccm 단위로 유량 제어를

진행하였다. 유량 제어가 원활하게 수행되는지에 대한 검증을

Fig. 9 Configuration of the gas supply system and flow sensor

experimental setup

Fig. 10 Schematic of equipment configuration for experiment

Fig. 11 Output experiment of an LLC resonant converter
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위해서 유량 센서를 추가로 설치하여 유량 센서에서 출력되는

신호를 기반으로 오차를 확인하였다.

Fig. 13은 유량 제어 결과 그래프이다. Figs. 13(a)는 유량 센

서의 출력 전압과 PFCV의 제어 전압을 나타낸 그래프이며,

13(b)는 유량제어 오차 그래프이다. Fig. 13(a) 그래프를 통해 유

량 변화에 따라 PFCV를 제어하는 전압도 비례적으로 상승하는

것을 확인할 수 있다. 이를 통해 PFCV밸브의 열림 정도에 따라

유량이 제어되는 것을 알 수 있으며, 가스탱크의 압력에 따라

제어 전압이 변화하지만 제어변수는 유량에 독립적인 것을 알

수 있다. 

Fig. 13(b) 그래프에 나타내었듯이 제어 유량과 실제 유량의

차이는 최대 0.85, 최소 0.275 ccm이 도출되었으며, 오차가 최

대인 구간은 유량이 가장 큰 50 ccm이다. 하지만, 오차율로 분

석하였을 때는 5 ccm이 5.4%로 가장 큰 오차율이 도출된 것을

확인할 수 있다. 이는 공기 유량이 매우 작아 오차율이 크게 나

타난 것으로 보이며, 전체적으로 평균 오차가 약 2.3%로 유량

제어에는 문제가 없는 것으로 판단된다.

4. 결론

본 연구를 통해 기존 전기 추력 시스템에서 사용되고 있는

Power Module 및 가스 공급장치에 대하여 경량화 방안을 제시

하고 프로토 타입을 제작 후 실험을 통해 각 장치에 대한 성능

을 검증하였다. 또한 가스 공급장치의 경우 우주용 유량센서 개

발 위해 센서에 대한 적용 가능성도 확인하였다.

Anode Power Module의 경우 LLC 공진형 컨버터를 통해

공진 주파수를 450 kHz로 하여 커패시터 및 인덕터의 크기 및

용량을 감소시킬 수 있어 제작된 기판의 무게를 약 200g까지

줄일 수 있는 것을 확인하였다. 여기에 구조물이 제작된다고

하여도 총 무게는 500 g 미만으로 제작 가능할 것으로 판단된다.

또한 현재 100 × 72 mm 크기의 250 W급 DC/DC 컨버터는 상

용화된 제품이 존재하지 않기에 경량화 적용에 큰 영향을 줄 수

있을 것으로 사료된다.

전기 추력기용 가스 공급 장치의 설계 방안을 제시하고 실험을

통해 제논가스의 유량 제어 시 오차가 2.3%로 제어됨을 확인하였

다. 또한, 가스 공급 압력에 따른 PFCV의 제어 전압은 압력이 0.5

Mpa 일 때 6.40에서 7.85 V, 0.1 Mpa일 때 9.20에서 11.09 V로 압

력이 높을수록 낮은 제어전압을 요구하지만 실제 유량제어는 공

급 압력에 무관하게 원활히 수행되는 것으로 판단된다. 

유량을 간접적으로 계측하기 위해서 열식 질량 유량 센서의

적용 가능성을 확인하였다. 2개의 온도센서의 온도차이가 0.16

부터 4.88oC까지 선형적으로 도출됨에 따라 유량 센서의 특성을

Fig. 12 Temperature measurement results according to flow rate

Fig. 13 Flow control results
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도출하였으며, 유량이 40 cm 이상이 되면 포화되지만, 이는 열

원의 전력을 높이거나 온도 센서의 거리를 조절하면 해결 가능

할 것으로 판단된다. 

가스 공급 장치는 기존에 사용되고 있는 방식대비 구조 및

제어가 간단하고 구성품 수를 줄일 수 있는 PFCV 유량 제어 방

식과 열식 질량 유량 센서를 적용한다면 전기 추력 시스템에 추

가적인 경량화가 가능할 것으로 예상된다.

큐브 위성부터 초소형 위성에 사용되는 전기 추력 시스템을

적용하기 위해서는 소모 전력도 중요하지만 위성의 무게에 대

한 큰 제한사항이 있다. 본 연구에서 제안된 전력 공급 모듈과

가스 공급장치를 적용한다면 전기 추력 시스템을 경량화하는

데 큰 도움이 될 것으로 사료된다.

향후 본 연구에서 제시된 열식 질량 유량 센서를 보다 고도

화하여 제안된 가스 공급 장치에 적용하여 정밀한 제어가 가능

한 가스 공급장치를 개발하고, Anode Power Module과 함께 실

제 전기 추력기에 적용하여 전기 추력기 방전 실험을 통한 성능

검증을 진행할 예정이다.
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