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아산화질소 단일추진제 기반 회전 아크 플라즈마 추력기의 추진 성능 및 추력제어 

특성 분석 

Performance and thrust control characteristics of N2O-based rotating gliding arc 
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초록  

 

본 연구에서는 N2O 단일추진제와 AC 전원 기반 회전 아크 플라즈마 (Rotating Gliding Arc, RGA)를 활용하는 

새로운 전기화학적 추력기 개념을 제안하고, N2O 유량과 인가 전력에 따른 추진 성능 및 추력 제어 특성을 

체계적으로 분석하였다. RGA 추력기는 스월 유동을 통해 arc를 회전시키면서 AC 아크 방전을 반복하여 지상 

대기압의 약 7배에 달하는 최대 챔버 압력에서도 안정적인 방전이 유지되었다. 또한, 촉매 없이 N2O의 즉각적인 

분해가 가능하였으며, 분해 후 남은 전력을 이용해 생성물을 추가 가열함으로써 성능이 향상되었다. 실험 결과, 

모든 조건에서 특성 속도 효율이 100%를 초과하였고, 최대 136.5%의 효율을 달성하였다. 이 조건에서의 예상 

가스 온도는 3410 K였으며, 진공 비추력은 278.9 s로 계산되어, 화학적으로 분해된 N2O의 비추력인 202.8 s를 

상회하는 성능을 보였다. 추력 제어 실험에서는 N2O 유량과 인가 전력을 독립적으로 조절하여 목표 추력을 

정확하게 생성할 수 있음을 확인하였다. 이를 바탕으로 연속적인 추력 제어 및 임펄스 비트 기반의 이산적인 추력 

제어 가능성을 검증하였으며, 이는 보다 높은 기동성과 유연성을 요구하는 최신 우주 미션 트렌드에 효과적으로 

부합할 수 있음을 보여준다. 

        

Key Words : In-space propulsion, Green propellant, Space mobility, N2O, Electro-chemical 

propulsion, Rotating gliding arc 

 

서 론 

최근, 뉴스페이스 시장 규모가 급격히 성장함에 따라 궤도에 도달하는 기술적 및 경제적 장벽이 

크게 낮아졌다. 이러한 비용 절감은 다양한 우주 임무의 가능성을 확장시키는 중요한 촉매제가 

되었으며, 이를 통해 미션 궤도의 다변화와 더불어 지속 가능한 연구개발 및 상업적 환경이 조성되고 

있다(1). 전통적으로 통신 및 지구 관측과 같은 단일 궤도 안착 미션이 주를 이루었으나(2~4), 최근에는 

우주 잔해 포집, 궤도상 급유와 같은 능동적인 기동이 요구되는 궤도 내 미션부터, 타 행성 및 심우주 

탐사까지 그 범위가 확장되고 있다(5–7). 이러한 임무는 보다 높은 수준의 기동성과 유연성을 

요구하기에, 이를 위해서는 높은 추진 효율을 가지며, 재점화 및 추력 제어가 용이한 소형 추진 

시스템이 필수적이다(8). 

우주 추진 시스템에서는 하이드라진 기반 단일추진제 추력기의 높은 신뢰성과 준수한 성능으로 

인해 지금까지도 활용되고 있다. 그러나, 하이드라진은 인체에 치명적인 독성을 지니고 있어 광범위한 

인프라와 안전 프로토콜이 필수적이며, 이로 인해 운영 비용이 증가하고 접근성이 제한되는 문제가 

발생한다(9). 이에 따라 상업 및 연구 부문 모두에서 접근성과 비용 효율성 개선에 대한 수요로 인해 

친환경 추진제로의 전환이 점차 가속화되고 있다. 친환경 추진제는 일반적으로 친환경 산화제와 

이온성 추진제로 나뉘며, 친환경 산화제로는 H2O2
(10~12)와 N2O

(13,14)가, 대표적인 이온성 추진제로는 

ammonium dinitramide (ADN)(15,16) and hydroxylammonium nitrate (HAN)(17,18)가 있다. 이 중, N2O는 

실온 및 상압에서 불연성이고 안전하여 취급이 용이하며, 넓은 온도 범위에서 장기 보관이 

가능하다는 장점이 있다. 특히, 자발 가압이 가능하여 별도의 가압 시스템 없이 단순하면서 신뢰성 

있는 시스템 구축이 가능하여 최근 각광받고 있다.  

그러나 단일추진제로 사용할 경우, N2O의 높은 안정성 때문에 분해가 어렵다. 비교적 높은 분해 
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개시 온도로 인해 귀금속 촉매와 예열 장치가 필수적이며, 사용까지 긴 예열 시간과 전력이 필요하다. 

또한, 하이드라진 및 이온성 추진제 대비 낮은 비추력를 가진다는 한계점이 있다(3,14). 이를 

극복하기 위해 N2O를 탄화수소 연료과 예혼합하거나(19,20), 자발 가압 연료과 함께 이원추진제로 

운영하는(21) 등 가스 온도를 높이기 위한 다양한 화학적 접근 방식이 제안되었다. 그러나 이러한 

방법은 역화 방지를 위한 장치나 추가적인 공급 시스템을 필요로 하여 시스템의 복잡성을 높이고 

잠재적 위험을 초래한다. 더 나아가, 이러한 접근 방식은 본질적으로 화학 반응에서 발생하는 열에 

의해 제한되므로 달성 가능한 비추력에 상한을 부과한다. 

화학에너지와 전기에너지를 하이브리드로 사용하는 전기화학적 방식은 한계 극복의 실마리가 될 수 

있을 것으로 보인다. 질소, 아르곤 또는 수소와 같은 추진제를 레지스토젯, DC 아크 혹은 

마이크로파로 가열하는데 전기에너지를 활용하는 전열(electro-thermal)추진은 이론적으로 화학반응 

만으로 달성한 것보다 더 높은 가스 온도 달성이 가능하다(22). 최근에는 N2O
(23), ADN(24~26) 및 

HAN(27~30)과 같은 단일추진제에 아크, (나노)펄스 방전, 마이크로파와 같은 다양한 전기-열 

플라즈마를 적용하여 촉매대 예열 시간을 단축하거나 추진 성능을 향상시키는 연구가 주목받고 있다. 

플라즈마는 화학 반응의 활성화 장벽을 낮추거나 억제할 수 있으며, 열에너지를 단일추진제로 빠르게 

전달 가능하기에, 빠르고 안정적인 점화가 가능하다. 뿐만 아니라, 플라즈마를 지속적으로 방전 시 

고온 환경이 지속되기에 추력 성능을 향상시킬 수 있다는 점도 입증되었다(23,31). 

본 연구에서는 N2O 단일추진제 기반 전기화학적 추진 시스템의 새로운 개념을 제안한다. 화학적 

평형 상태의 N2O 추진 성능을 넘어서고, 촉매 없이도 즉각적인 분해를 위해 AC 전력 기반의 회전 

아크 플라즈마 (Rotating Gliding Arc, RGA)를 활용하였다. RGA는 스월 유동을 통해 아크를 

회전시키는 동시에 AC 아크 방전을 반복하여 질식유동이 발생할 수 있는 고압 조건의 챔버 내에서도 

균일한 열 분포를 유지하면서 전극 마모율을 최소화하는데 기여할 수 있다(32). 또한, 아크 기반 

플라즈마는 마이크로파와 달리, 고주파 방전을 위한 복잡한 회로나 임피던스 매칭이 필요하지 않으며, 

전극에서 매체로 직접 방전 가능하기에 시스템을 간단하고 신뢰성 있게 구성할 수 있다. 해당 

논문에서는 RGA 추진기 작동 중 조정 가능한 파라미터인 인가 전력과 N2O 유량에 따라 추진 성능인 

챔버 압력, 추력, 특성 속도와 비추력 및 이의 경향성을 체계적으로 분석하여, RGA 플라즈마가 성능 

향상에 기여하는 정도를 정량적으로 평가하였다.  이를 기반으로, 연속적으로 추력 변동을 구현한 

추력 제어 및 임펄스 비트 기반의 이산적인 추력 제어를 실험적으로 검증하였다. 

 

2. RGA 추력기 설계 및 실험 방법 

2.1. RGA 추력기 설계 

그림 1은 RGA 추력기의 설계 개념에 대한 기술 정보를 제공한다. RGA 추력기는 기체 상태의 

N2O에 RGA를 방전하여 균일하게 가열된 벌크 가스가 초음속 흐름을 형성하도록 실험적으로 

설계되었다. RGA 방전으로 N2O가 분해됨과 동시에, 분해에 사용된 전력 외에 남은 전력으로 

생성물을 추가적으로 가열하여 성능 증대를 기대할 수 있다. RGA 추력기는 방전 챔버, 앵커링 파트, 

그리고 초음속 노즐로 구성된다(그림 1(a)).  

방전 챔버: RGA 추력기의 방전 챔버는 아크 방전을 시작하는 구성 요소이다. 안정적인 방전을 

위해서는 적절한 시동 전압 범위에서 방전이 시작되어야 한다. 방전을 위해, 전원 공급 장치의 고전압 

라인을 구리 전극에 연결하여 교류 전력을 인가하고, 스테인리스 스틸 방전 챔버에 접지선을 

연결하였다. 이 두 부품은 세라믹 분리기로 전기적으로 분리되어 있으므로, 유일한 방전 경로는 구리 

전극과 방전 챔버 간의 간격에 의해 형성된다. 본 연구에서는 RGA 시동을 위한 방전 간격을 

실험적으로 0.7mm로 설계하였으며, 방전 챔버의 직경은 17mm로 설계되었다. 또한, 공간 내 열 

분포를 균일하게 유지하고 전극 마모를 최소화하기 위해 N2O 가스를 스월 유동으로 공급하였다. 스월 

유동은 중앙에서 6mm 떨어진 위치에 직경 2mm의 구멍 3개가 있는 스월러를 통해 발생하며(그림 

1(b1)), 이를 통해 전극의 길이 방향으로 아크가 활공하도록 유도하여 아크를 안정화시키고, 작동 

가스의 효율적인 가열을 가능하게 한다. 

앵커링 파트: 앵커링 파트는 고압 조건에서도 안정적인 아크 방전을 보장하기 위한 구성 요소이다. 

고압 환경에서는 분자 충돌 빈도가 증가하여 안정적인 아크 방전이 어려워지므로, 아크 칼럼을 
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구조적으로 안정화할 수 있는 설계가 필요하다. 이를 위해 전극보다 높은 위치에 계단 구조를 

배치하여 아크를 안정화시키고, 아크의 길이를 늘려 열교환을 극대화하였다. 이때, 아크 칼럼의 한쪽 

끝은 구리 전극의 말단에 위치하고, 반대쪽 끝은 앵커링 파트의 계단 부분에 위치하며, 스월 유동에 

의해 회전하게 된다(그림 1(b2)). 아크 칼럼이 앵커링 파트에 안정적으로 고정되면, 아크 칼럼에서 

방출된 고에너지 종들이 주변으로 확산되어 애프터 챔버에 플라즈마 제트가 형성된다. 즉, 아크 

칼럼으로 인해 N2O가 분해됨과 동시에, 추가적인 에너지 공급으로 생성된 이온화되고 활성화된 기체 

종들이 애프터 챔버를 채우게 된다. 그 결과, 애프터 챔버 내부의 벌크 가스의 온도와 압력이 

균일하게 상승하게 된다. 

초음속 노즐: De-Laval 노즐은 애프터 챔버의 하단에 위치하여 가스의 흐름을 초음속으로 가속하는 

역할을 한다(그림 1(b3)). 노즐 목 부분과 출구 직경은 각각 2.4mm, 2.7mm로 설계 및 가공되었으며, 

노즐 목 길이는 마모를 방지하기 위해 5mm로 설계되었다. 수렴 및 발산 각도는 각각 60도와 15도로 

설계되었다. 

 

그림. 1. (a) RGA 추력기 개략도, (b1) 스월러, (b2) 초고속 카메라로 관찰 한 앵커링 파트의 모습, (b3) 

초음속 노즐에 의해서 발생한 마하 다이아몬드 플룸 

 

2.2. 추력 시험 구성 

본 연구에서는 N2O 유량과 투입 전력에 따른 RGA 추력기에서 N2O의 분해 여부 및 추가적인 추진 

성능 향상을 체계적으로 분석하기 위해, 그림 2와 같은 실험 장치를 구축하였다. 우선 추진제 공급은, 

액체 상태로 압력 용기에 저장된 N2O를 레귤레이터를 통해 압력을 10 bar로 낮춘 후, 유량 

제어기(MFC)를 통해 제어된 유량으로 RGA 추력기에 공급하였다. 해당 MFC는 20℃, 1기압 

조건에서의 기체 부피 유량(NLPM)을 기준으로 한다. 사용된 MFC 모델은 N2로 교정되었기 때문에 

N2O 사용 시 정확한 유량 측정이 필요하다. MFC의 사양에서 제공하는 N2O에 대한 센서 계수를 

설정한 후, 설정 유량과 실제 유량의 차이를 MesaLabs DryCal 1020 장치를 통해 정밀하게 비교 

분석하였다. 모든 추진 성능 파라미터는 실제 값에 기반하여 계산하였으나, 실험 조건을 명시한 

결과에서는 '설정 유량'으로 표기하였다. 표 1은 설정된 유량 값에 따른 N2O 공급 조건에서의 실제 

유량 값을 나타낸다. 설정 유량이 70 L/min(LPM)을 초과하는 경우, 고압 환경에서 아크 방전이 

발생하지 않았으며, 30 LPM 미만에서는 초음속 흐름이 발생하지 않아, 본 연구에서는 N2O 유량을 

30에서 70 LPM 범위로 10 LPM 간격으로 설정하여 공급하였으며, 이에 따른 추진 성능을 분석하였다. 
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표 1. N2O의 설정 유량과 보정된 실제 유량 

설정 유량(LPM) 30 40 50 60 70 

실제 유량(LPM) 28.58 37.84 49.94 56.93 67.21 

 

RGA 추력기는 고전압 AC 전원 공급 장치에 의해 작동된다. 주문 제작된 AC 전원 공급 장치는 

대한민국의 PowerFactors Co., Ltd.에서 개발하였다. 전원 공급 장치의 무부하 전압은 6 kV로 

설정되었으며, 방전 주파수는 20 kHz로 고정되었다. RGA에 공급되는 전력은 입력 전류를 제어하여 

조정되었으며, 최대 입력 전류는 6.0 A이다. 여러 N2O 유량 조건에서 3.0 A 미만의 설정 전류에서는 

아크 방전이 발생하지 않아, 본 연구에서는 6.0 A, 4.5 A, 그리고 3.0 A의 조건에서 실험을 수행하였다. 

실험 중에는 고전압 프로브 (Tektronix P6015A)와 전류 프로브 (Tektronix TCP0150)를 사용하여 

RGA의 전기적 데이터를 계측하고, 오실로스코프(Tektronix MSO44 4-BW-200)를 통해 모니터링하며 

각 입력 전류에서의 추진 성능을 분석하였다. 또한, 초음속 노즐을 통해 방출된 플룸은 고속 카메라로 

촬영하였다. 

 RGA 추력기의 추진 성능은 챔버 압력과 추력을 기반으로 평가되었다. 이를 정량적으로 평가하기 

위해 챔버에서의 N2O 분해율을 측정하였다. 비교적 작은 추력 스케일로 인해 감지 부품 및 배관이 

많아질수록 정확한 추력 측정이 어려워질 수 있기 때문에, 압력, 추력, 그리고 분해율 측정은 각각 

별도의 실험 세트에서 수행되었다. 압력 계측은 PSCD0010BCPG(Sensor System Technology Co., 

Ltd, 대한민국)를 사용하여 이루어졌으며, GRAPHTEC GL-840 데이터 수집 시스템(DAQ)을 통해 10 

Hz의 샘플링 속도로 기록되었다. 추력은 CUX-6200HX 인디케이터를 통해 측정되었으며, 추력기와는 

지그를 통해 결합되었다. 이후, NT-works 프로그램이 설치된 PC를 통해 10 Hz의 샘플링 속도로 

기록되었다. 또한, 챔버 내부에 열전대를 삽입할 경우 센서 말단에서 아크 방전이 발생할 가능성을 

고려하여 챔버 내부 온도는 직접 측정하지 않았다. 

N2O 분해율을 평가하기 위해, 애프터 챔버의 포트에서 일부 가스를 샘플링하여 RGA 추력기 작동 

중 실시간으로 N2O 분해율을 측정하였다. MIDAC 장치는 FT-IR 방식을 활용하여 N2O 분해율을 

정량적으로 분석하였다. 장치의 농도 측정 한계를 고려하여, 먼저 순수 N2O를 반응기 내부에 주입한 

후 약 1 lpm의 미량을 펌프를 이용해 배출하여 dilution chamber로 보내었다. 이 과정에서 N2 가스를 

추가로 주입하여 N2O를 희석하였으며, 초기 희석 농도는 MIDAC 장치가 신뢰성 있는 측정값을 

제공할 수 있는 최대 한계값인 42000 – 45000 ppm 수준으로 설정하였다. N2O와 N2의 유량을 

조절하여 목표한 N2O 분해율과 MIDAC 결과가 일치함을 확인하였다. 

RGA 추력기의 시험 절차는 다음과 같다. 먼저 저장 탱크에서 MFC를 이용해 RGA 추력기로 N2O 

공급한다. 이때 기체 상태의 N2O가 공급되는 시점을 냉가스 모드라 하며, 이 모드는 10초 동안 

지속된다. 이후 고전압 AC 전원 공급 장치를 켜서 arc 방전을 시작하는데, 이 시점을 플라즈마 

모드라 정의한다. 아크 칼럼은 갭에서 발생된 후, 기체 상태의 N2O와 스월러에 의해 즉시 길어지며, 

이후 앵커링 파트에서 안정적으로 회전하며 N2O를 분해하고 가열한다. 방출된 가스는 애프터 챔버를 

거쳐 초음속 노즐에 의해 가속되어 추력을 발생시킨다. 플라즈마 모드는 압력과 추력을 측정할 때는 

10초 동안 지속되며, 분해율 측정 시에는 60초 동안 지속된다. 이후 냉가스 모드가 5초간 지속된 후 

가스 공급이 중단된다. 이 N2O 및 전력 공급 절차는 모두 수동으로 수행되었기 때문에, 공급 

타이밍에 약간의 오차가 발생하였다. 
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그림 2. RGA 추력기의 성능 계측을 위한 실험 세팅 모습 

 

3. 결과 및 분석 

3.1. N2O 유량 및 인가 전력에 따른 압력 및 추력 분석 

인가 전력과 (그림 3(a) 및 표 2(a)) N2O의 유량 (그림 3(b) 및 표 2(b))이 RGA 추력기의 챔버 

압력과 추력에 미치는 경향성을 분석하였다. 이 과정에서, 적용 전력으로 인한 플라즈마 방전이 N2O 

분해와 추가적인 온도 상승에 미치는 영향을 평가하기 위해 먼저 N2O 분해율을 측정하였다. 또한, 

실험의 반복성과 신뢰성을 검증하기 위해 대표적인 사례에 대해 펄스 모드 추진 시험을 수행하였다.  

가장 낮은 에너지를 사용하는 3.0 A의 설정 입력 전류 조건을 포함하여 대표적인 사례에 대해 N2O 

분해율을 측정하였다. 가장 낮은 에너지 조건에서의 FT-IR 데이터를 참고한 결과, N2O 가 모두 

분해되었음을 확인할 수 있었다. 따라서, 기술하는 모든 조건에서는 N2O가 100% 분해된 상태에서 

추력 성능을 평가하였다.  

인가 전력에 따른 성능 경향성을 확인하기 위해 50 LPM의 설정 유량에서 각각 6.0, 4.5, 3.0 A의 

설정 인가 전류 조건으로 실험을 수행하였다. 그림 3(a1)과 3(a2)에 표시된 시간 축(x축)은 MFC를 

통해 50 LPM으로 추진제 공급이 시작된 시점(0초)부터의 누적 시간을 나타낸다. N2O 만 공급되는 

냉가스 모드는 10초 동안 지속되었으며, 정상 상태에서의 압력과 추력은 각각 0.548 bar, 0.243 N으로 

측정되었다. 그 후, 10초간 플라즈마 모드로 전환하여 운영되었다. 전원이 켜지면 즉시 방전이 

시작되었고, 별도의 촉매 및 예열 과정 없이도 압력과 추력이 즉각적으로 상승하여 우수한 응답 

특성을 나타냈다. 압력 및 추력은 약 1.7초의 상승 시간을 거쳐 정상 상태에 도달하였다. 여기서 상승 

시간은 냉가스 모드에서의 정상 상태 압력 및 추력이 5%를 초과한 시점부터, 플라즈마 모드의 정상 

상태 압력 및 추력이 95%에 도달하는 데 걸린 시간을 의미한다. 
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𝑇
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프로브를 통해 계측된 전압과 전류 데이터는 각각 식 (1)과 (2)를 통해 평가되었으며, 인가 전력은 

식 (3)을 통해 산출되었다. 각 설정 인가 전류 조건에서 평균 인가 전력은 각각 3.149, 2.655, 1.984 

kW로 계산되었다. 플라즈마 모드에서 측정된 정상 상태의 압력과 추력은 표 2에 기재되었다. 

전반적으로, 설정된 인가 전류가 높아질수록 인가 전력이 증가하여 N2O 분해 후 생성물의 추가적인 

온도 상승이 발생하고, 그로 인해 높은 압력과 추력이 발생한 것으로 보인다. 각 설정 인가 전류 

조건에 따른 구체적인 추진 성능 지표들은 표 2(a)에 상세히 기재되어 있다.  

그림 3(b1)과 3(b2)는 유량에 따른 성능 경향을 확인하기 위해 동일한 설정 입력 전류 6.0 A 

조건에서 70, 50, 30 LPM의 설정 유량에서의 실험 결과를 보여준다. 각 유량에서의 냉가스 모드 정상 

상태 압력 및 추력은 표 2(b)에 기재되었다. 70 LPM의 경우, 초기 압력 파형에 진동이 발생하는데, 

이는 실험에 사용된 MFC가 높은 유량을 공급할 때 제어기 특성상 안정화되기까지 시간이 소요되기 

때문이다. 하지만 콜드 가스 모드 이후에는 안정화되어 플라즈마 모드에는 영향을 미치지 않았다. 

상승 시간은 세 가지 경우 모두 평균 1.67초로 도출되었다. 동일한 설정 인가 전류에도 불구하고 

유량에 따라 절연 파괴 및 이온화를 위한 전압이 달라지기 때문에, 인가 전력도 차이가 있었다. 각 

유량에서의 적용 전력은 각각 3.608, 3.149, 2.742 kW로 나타났다. 플라즈마 모드에서 측정된 정상 

상태 압력 및 추력은 표 2(b)에 기재되어 있으며, 유량이 증가함에 따라 발생 압력과 추력도 증가하는 

경향을 보였다. 또한, 설정 인가 전류보다 설정 유량을 변화시킬 때 더 큰 폭으로 추력이 변동하는 

것을 확인할 수 있었다. 

그림 3(a3)과 3(b3)는 각각 설정 인가 전류와 설정 유량에 따라 시간에 따른 인가 전력을 

보여준다. AC 전력이 인가되었기 때문에, 전력 파형은 식 (3)과 같이 시간에 따른 전압과 전류 파형의 

곱으로 결정된다. 그림 3(a3)에서 50 LPM으로 고정된 설정 유량 조건에서 설정 인가 전류 값이 

증가함에 따라 전력 파형이 변화하는 것을 확인할 수 있다. 전력 파형이 상승하는 구간에서 설정 

인가 전류가 증가할수록 전력 곡선의 최대값은 커지지만, 도달 시간은 점차 지연된다. 이는 전력 

파형의 주기가 일정하므로, 최대값에 도달하는 시간이 늦어질수록 파형이 더 날카로워지며 피크 

팩터(= Vpeak/Vrms)가 증가했음을 의미한다. 전력 곡선은 최고점에 도달한 후 하강하게 되는데, 설정 

인가 전류가 높을수록 하강 속도는 완만해진다. 이는 높은 설정 인가 전류에서 아크 컬럼 내 

이온화된 종들의 밀도와 에너지가 높아져 수명이 길어지기 때문이다. 특히, 6.0 A와 4.5 A 설정 인가 

전류 조건에서는 전력 파형이 한 주기가 끝나기 직전에도 0에 도달하지 않는 것을 관찰할 수 있다. 

이는 zero-crossing 지점에 도달하기 전까지도 아크 컬럼이 유지된다는 것을 의미하며, 이러한 

현상은 메모리 효과로 알려져 있다. 여기서 메모리 효과는 이전 방전에서 남아 있는 방전 조건이 

다음 방전에 미치는 영향을 의미한다(33). 이 효과는 이전 주기의 아크 방전이 발생한 위치에서 다음 

주기에도 아크 방전이 재발생할 가능성을 높여 아크 길이를 더욱 길게 유지하고, 가스에 대한 에너지 

전달 효율을 높일 수 있다. 반면, 3.0 A 조건에서는 전력 파형이 한 주기 내에서 0에 도달하므로, 아크 

컬럼이 한 주기 내에서 소멸된다는 것을 나타낸다. 이는 낮은 설정 인가 전류 조건에서 높은 유량을 

유지할 경우 아크 컬럼을 안정적으로 유지하기 어려움을 시사한다. 그림 3(b3)의 경우, 동일한 설정 

인가 전류가 인가되었기 때문에 유량이 변화해도 전력 파형의 최대값에 도달하는 시간은 거의 

동일하다. 유량이 증가함에 따라 전력 파형의 최대값이 상승하였으며, 이는 피크 팩터의 증가를 

의미한다. 모든 설정 유량 조건에서 zero-crossing 직전까지 전력 파형이 0에 도달하지 않는 점을 

통해, 이온화된 아크 컬럼이 주기 내내 유지되고 있음을 확인할 수 있다 
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그림 3. N2O 유량과 인가 전력에 따른 압력 및 추력 경향성. (a) 50 LPM의 설정 유량 조건에서 설정 입력 

전류를 각각 6.0, 4.5, 3.0 A로 설정했을 때의 (a1) 압력, (a2) 추력, 및 (a3) 인가 전력. 회색 영역은 

냉가스 모드를, 노란색 영역은 플라즈마 모드를 나타낸다. (b) 6.0 A의 설정된 인가 전류에서 설정 유량을 

70, 50, 30 LPM으로 조정했을 때의 (b1) 압력, (b2) 추력, 및 (b3) 인가 전력.  

 

표 2. (a) 50 LPM의 설정 유량에서 설정 인가 전류를 조정한 경우, (b) 6.0 A의 설정 인가 전류에서 

유량을 조정한 경우의 정상 상태 압력 및 추력. 

(a) 

설정 인가 전류 6.0 A 4.5 A 3.0 A 

냉가스 모드 0.548 bar/ 0.243 N 

상승 시간 1.7 s 1.6 s 1.7 s 

플라즈마 모드 4.54 bar/1.92 N 4.38 bar/1.87 N 4.13 bar/1.74 N 

인가전력 3.15 kW 2.66 kW 1.98 kW 

 

(b) 

설정 유량 70 LPM 50 LPM 30 LPM 

냉가스 모드 1.01 bar/0.482 N 0.548 bar/0.243 N 0.161 bar/0.0893 N 

상승 시간 1.7 s 1.7 s 1.6 s 

플라즈마 모드 6.76 bar/2.93 N 4.38 bar/1.92 N 2.45 bar/1.03 N 

인가전력 3.61 kW 3.15 kW 2.74 kW 

 

그림 4에서는 70 LPM, 6.0 A 조건에서 5 사이클로 구성된 펄스 모드 추진 시험을 수행하여 도출된 

압력과 추력을 통해 성능의 반복성과 신뢰성을 검증하였다. 각 사이클은 10초의 냉가스 모드와 

10초의 플라즈마 모드로 구성되며, 5 사이클 동안 중단 없이 동일한 패턴으로 펄스 작동을 

수행하였다. 표 3에는 각 사이클 별로 정상 상태에서의 압력과 추력 데이터를 기재하였으며, 각각의 

변동 계수는 0.727%, 0.691%로 매우 높은 반복성을 나타내었다. 



2024년 항공우주논문상  [우주/위성 모빌리티 분야] 

 

그림 4. 70 LPM, 6.0 A 조건에서의 (a) 압력 및 (b) 추력 반복성 평가. 

 

표 3. 반복성 실험에서 각 사이클 별 정상 상태 압력 및 추력. 

 Cycle 1 Cycle 2 Cycle 3 Cycle 4 Cycle 5 

평균 압력 6.71 bar 6.72 bar 6.79 bar 6.81 bar 6.81 bar 

평균 추력 2.91 N 2.92 N 2.94 N 2.95 N 2.97 N 

 

3.2. 추진 성능의 파라메트릭 연구 

그림 5. N2O의 설정 인가 전류와 설정 유량에 따른 플룸 이미지 
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본 절에서는 3.0–6.0 A, 30–70 LPM의 인가 전류와 유량 범위에서 추진 성능에 미치는 영향을 

체계적으로 분석하였다. 먼저 각 조건에서 발생하는 플룸을 통해 정성적인 분석을 수행하였으며, 이후 

압력과 추력 데이터를 기반으로 각 조건에 대한 특성 속도와 비추력을 산출하여 이들의 경향성을 

분석하였다. 더 나아가, N2O의 화학 반응열을 기반으로 한 특성속도값과 비교하여, RGA 플라즈마가 

성능 향상에 얼마나 기여하는지 정량적으로 평가하였다.  

그림 5는 설정된 인가 전류 및 유량 조건에서 플라즈마 모드 작동 시 플룸을 촬영한 이미지다. 

아음속과 초음속 조건의 차이를 강조하기 위해 20 LPM과 30–70 LPM 조건을 비교하였다. 20 

LPM에서는 모든 입력 전류에서 마하 다이아몬드가 관찰되지 않았으며, 이는 연소실내에서 충분한 

압력이 형성되지 않아 질식 유동이 발생하지 않았음을 의미한다. 반면, 30–70 LPM에서는 유량과 입력 

전류가 증가함에 따라 플룸이 길어지고, 마하 다이아몬드 형상이 더욱 선명하게 나타났다. 이는 

유량과 입력 전류가 높아지면서 연소실 압력과 배기 가스 속도가 증가했기 때문으로 해석된다. 

 𝐶∗exp = 𝑃𝑐𝐴𝑡/𝑚̇                                   (4) 

 𝐼𝑠𝑝 = 𝐹/(𝑚̇𝑔0) (5) 

그림 6. 3.0 – 6.0 A, 30 – 70 LPM의 설정 인가 전류 및 설정 유량 조건에 대한 (a1) 인가 전압과 (a2) 

인가 전력데이터, (b) 냉가스 및 플라즈마 모드에서의 정상 상태 (b1) 압력 및 (b2) 추력 데이터, (c) 

플라즈마 모드에서의 (c1) 특성속도, (c2) 비추력 데이터. 본 그래프에서 모든 데이터는 실제 유량에 

대해 도시되었다. 

 

그림 5에서의 정성적 관찰을 바탕으로, 그림 6에서는 실험적으로 도출된 특성속도, Cexp와 비추력을 

통해 정량적으로 추진 성능을 분석하였다. 특성 속도와 비추력은 식 (4)와 (5)을 통해 계산되었으며, 

질량 유량은 실험 환경에서의 온도(293.15 K)와 N2O의 분자량(44.013)을 바탕으로 실제 부피 유량을 

이용해 산출하였다. 

그림 6(a1)에서는 실험한 전체 조건에 대한 유량과 설정 인가 전류 조건에서의 전압 변화를 

보여준다. 모든 인가 전류 조건에서 유량이 증가할수록 전압이 상승하는 것을 확인할 수 있는데, 이는 

유량 증가에 따라 아크의 저항이 증가했기 때문이며, 전류가 일정하게 공급되는 상황에서 아크의 

단면적이 감소하거나 길이가 길어질 때 저항이 증가하여 전압이 상승하는 경향을 보인다. 또한, 인가 

전류가 증가하면 아크 내 이온화된 입자 밀도가 높아져 전기 전도도가 증가하므로 전압이 낮아지는 

경향도 관찰되었다. 그림 6(a2)에서는 설정 인가 전류와 설정 유량이 증가할수록 인가 전력이 
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상승하는 현상을 보여준다. 이는 전류가 증가하면서 전압이 상승하는 경향이 지속되기 때문이다. 

그림 6(b1)와 6(b2)에서는 냉가스 모드와 플라즈마 모드에서의 정상 상태 압력과 추력을 나타내고 

있으며, 인가 전류와 유량이 증가함에 따라 압력과 추력이 선형적으로 증가하는 패턴을 보인다. 이를 

기반으로 그림 6(c1)과 6(c2)에서는 특성속도와 비추력을 도식화하였다. 특성속도와 비추력 또한 

압력과 추력이 증가함에 따라 함께 상승하는 경향을 보였지만, 50 LPM을 초과하는 설정 유량에서는 

성능 상승률이 둔화되었다. 이는 아크와 가스 사이의 에너지 전달 효율이 유량과 전력 외에도 RGA 

추력기의 형상, 치수, 그리고 스월 강도 등 구조적 요인에 의해 영향을 받기 때문이다. 50 LPM 

조건에서는 에너지 전달 효율이 최적화되었으나, 그 이상의 유량에서는 전력이 증가하더라도 가스에 

전달되는 에너지가 제한되어 온도 상승이 둔화된 것으로 추정된다. 그 결과, 특성속도는 일정하게 

유지되며, 유량 증가로 인한 챔버 압력 상승으로 인해 비추력은 소폭 증가하는 양상을 보인다. 

따라서, 더 높은 성능을 달성하기 위해서는 RGA 추력기의 구조적 개선을 통해 더 높은 유량에서도 

효율적인 에너지 전달이 이루어져 가스 온도를 더욱 상승시키는 것이 필요할 것으로 보인다. 

 𝜂𝐶∗ = 𝐶exp
∗ /𝐶chem

∗                                    (6) 

 𝐶theo
∗ =

√𝛾𝑅𝑇𝐶

𝛾√(
2

𝛾+1
)

𝛾+1
𝛾−1

 (7) 

그림 7. 설정 인가 전류 및 유량에 따른 특성속도 효율 

그림 7에서는 NASA Chemical Equilibrium and Applications (CEA)(34) 프로그램을 사용하여 N2O의 

화학적 분해 시의 Cchem 값과 그림 6(b1)에서 플라즈마 방전에 의해 실험적으로 도출된 Cexp 값을 

비교하였다. 우선, NASA CEA에서 주위 압력은 1기압, 팽창비는 1.27로 설정하고, 각 조건에서 도출된 

연소실 압력을 대입하여 N2O 분해 시 추진 성능을 계산하였다. 모든 조건에 대해 가스 온도는 

1920K로 도출되었으며, 이때의 Cchem 역시 1102.2 m/s로 균일하게 나타났다. 식 (6)을 통해 구해진 

특성속도 효율을 통해 RGA 플라즈마에 의한 성능 향상을 정량적으로 확인하였다. 본 연구에서 

수행한 조건 중 가장 낮은 설정 인가 전류와 인가 전력 조건에서도 N2O 분해율은 100%에 

도달하였으며, 이때의 특성속도 효율은 101.2%로 나타났다. 이는 인가 전력이 N2O의 분해에 

우선적으로 사용되었음을 의미한다. 따라서, Cchem을 초과하는 값은 분해 후 남은 전력이 가스 온도 

상승에 기여한 결과로 해석할 수 있다. 특성 속도 효율이 최대가 되는 시점은 70 LPM, 6.0 A 

조건으로, 이때 효율은 136.5%에 달한다.  

앵커링 파트에 고정된 아크 칼럼에 의해 애프터 챔버 내부의 벌크 가스가 균일하게 가열된다고 

가정하면, 화학 평형을 통해 내부 환경을 추론할 수 있다. 가스 온도를 추정하는 방법은 다음과 같다. 
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먼저, N2O의 온도를 임의로 설정한 후 이를 CEA에 입력하여 비열비와 분자량을 계산한다. 그런 다음, 

이를 식 (7)에 대입하여 계산한 C*
theo값이 실험값과 동일해질 때까지 값을 반복 조정하여 평형 가스 

온도를 도출한다. 이 방식으로 계산된 온도는 최대 특성속도 효율 조건인 70 LPM, 6.0 A에서 약 

3410K로 도출되었다. 동일한 설정 인가 전류 조건에서 50 LPM과 30 LPM에서는 각각 3300K, 

2430K이 도출되었다. 이는 그림 6(b)의 결과에서 50 LPM 이후로 성능 상승폭이 감소하는 현상과 

일치한다.  

우주 환경에서의 유용성을 평가하기 위해, 본 연구에서 RGA 추력기로 달성한 최대 가스 온도 

조건과 N2O의 단순 분해만 발생한 경우의 성능을 진공 상태 및 팽창비 100 조건에서 CEA를 통해 

비교하였다. 그 결과, 단순 분해만으로 발생한 진공 비추력은 202.8 s로 계산되었으며, RGA 

추력기에서는 278.9 s의 진공 비추력이 도출되어 37.5%의 성능 향상을 보여주었다. 이는 아크 방전에 

의한 가스 온도 상승이 성능 증가에 유의미한 영향을 미친다는 것을 시사한다. 

 

3.3. N2O RGA 추력기 제어 성능 분석 

3.3.1. 추력 제어 전략 

전기-화학 방식 RGA 추력기는 화학적 방식과 전기적 방식을 모두 제어할 수 있는 독특한 추력 

제어 방식을 제공하며, 이를 기반으로 새로운 추력 운영 개념을 제시하고 운영 전략을 검증하였다. 

일반적으로 우주선에서는 전력 예산과 추진제 질량 예산이 모두 제한적이다. 그림 6(b1)에서 볼 수 

있듯이, 동일한 추력을 발생시키기 위해 설정된 입력 전류와 유량의 조합은 다양할 수 있으며, 이러한 

제한된 예산에 따라 적절한 전력과 추진제 유량 조합을 선택하는 것이 중요하다. 그림 8(a)에서는 2.0 

N의 목표 추력을 달성하기 위해 3.0 A, 4.5 A, 6.0 A의 입력 전류에서 적절한 유량을 선택하였다. 그 

결과, Case 1, 2, 3에서 각각 2.067 N, 2.063 N, 2.094 N의 평균 추력이 발생하여 거의 동일한 추력 

값이 확인되었다. 이를 통해, 전력 예산이 충분하고 추진제 질량 예산이 제한적인 경우 높은 전력과 

낮은 유량의 조합을, 반대로 전력이 제한적이고 추진제 질량이 충분한 경우 낮은 전력과 높은 유량의 

조합을 선택하는 운영 전략이 가능함을 알 수 있다. 

또한, 미션 상황에 따라 높은 추력이 우선적으로 필요할 때가 있고, 효율적인 추진제 활용이 더 

중요한 경우도 있다. 이와 같은 상황에서는 비추력 대 전력 비 (Specific impulse power ratio, SPR)와 

추력 대 전력 비(Thrust power ratio, TPR)의 경향을 활용하여 최적의 미션 운영 전략을 수립할 수 

있다. 여기서 SPR과 TPR은 각각 단위 전력당 발생 가능한 비추력과 추력을 의미한다. 그림 8(b1)과 

(b2)는 유량에 따른 SPR과 TPR 경향을 보여주며, SPR은 유량이 적을수록 증가하고, TPR은 유량이 

많을수록 증가하는 경향을 보인다. 이는 유량이 적을수록 단위 전력당 비추력이, 유량이 많을수록 

단위 전력당 추력이 증가함을 의미한다. 주목할 점은, 가장 낮은 입력 전류 조건인 3.0 A에서 TPR과 

SPR이 가장 높게 나타났다는 것이다. 이는 N2O 분해에 필요한 최소 전력만 투입하더라도 분해 

과정에서 방출되는 화학적 에너지를 활용하여 전력 대비 높은 추진 효율을 달성할 수 있음을 

시사한다. 

그림 8. (a) 서로 다른 유량과 인가 전류 조합으로 2.0 N의 목표 추력 발생. 유량에 따른 (b1) 비추력 

대 전력비(SPR)와 (b2) 추력 대 전력비 (TPR) 경향성. 본 그래프에서 모든 데이터는 실제 유량으로 도시 

되었다. 

 

 



2024년 항공우주논문상  [우주/위성 모빌리티 분야] 

 

3.3.2. 추력 제어 

RGA 추력기를 효과적으로 활용하기 위한 추력 제어 방법에 대해 논의한다. 앞서 3.1과 3.2절에서 

확인한 바와 같이, 추력은 입력 전력과 유량에 따라 변화할 수 있다. 그림 6(b1)의 데이터를 

내삽하여, 목표 추력을 발생시키기 위한 적절한 입력 전력과 유량의 조합을 도출할 수 있다. 이를 

바탕으로, 목표 추력 프로파일을 연속적으로 구현하는 추력 제어 시연을 수행하였으며, 임펄스 비트를 

기반으로 한 이산적인 추력 제어 방식도 구현하였다.  

그림 9(a)는 6.0 A, 4.5 A, 3.0 A의 설정된 입력 전류 조건에서 각각 적절한 유량을 선택하여 1.5 N, 

1.0 N, 2.5 N의 추력이 순차적으로 변동되는 추력 제어 시연 결과를 보여준다. 그림 6(b1)의 데이터를 

활용하여 각 추력에 맞는 설정 입력 전류와 유량의 조합을 도출하였다. 실험 절차는 10초간 냉가스 

모드를 유지한 후, 각 추력 조건에서 10초씩 총 30초 동안 플라즈마 모드를 운영하는 방식으로 

진행되었다. 이후 아크 방전을 종료하고 10초간 냉가스 모드를 유지한 뒤 실험을 마무리하였다. 총 

5회의 실험 세트가 수행되었으며, 6.0 A 조건에서는 반복성 검증을 위해 T1부터 T3까지 3회의 실험이 

수행되었고, T4는 4.5 A, T5는 3.0 A 조건에서 각각 진행되었다. 각 구간에서 측정된 플라즈마 모드의 

정상 상태 추력 값은 표 4에 기록되었다. 그림 9(b)는 6.0 A 조건에서 각 구간별로 촬영된 플룸 

사진을 보여준다. 

그림 9. (a1) 6.0 A, (a2) 4.5 A, (a3) 3.0 A의 설정 인가 전류 조건에서 연속 추력 제어 시연 결과. (b) 

6.0 A 추력 제어 시연에서 각 Region 별 플룸 사진. 기재된 유량은 실제 값을 나타낸다. 

 

표 4. 인가 전류 및 유량 조합에 따른 정상 상태 측정 추력 

인가 전류 
Region 1 

 (1.5 N) 

Region 2  

(1.0 N) 

Region 3  

(2.5 N) 

6.0 A 
1.505/1.513/ 

1.511 N 

1.014/1.025/ 

1.029 N 

2.510/2.529 

/2.528 N 

4.5 A 1.494 N 0.995 N 2.486 N 

3.0 A 1.510 N 1.004 N 2.380 N 

 

소형 추력기에서 임펄스 비트는 인공위성이나 우주비행체의 자세 제어에 있어 중요한 성능 변수로 

간주된다. 플라즈마 방전에 의해 빠른 응답 특성을 갖춘 추력기는 매우 작은 임펄스 비트를 신뢰성 

있게 생성할 수 있다. 이는 정확한 자세 제어뿐만 아니라, 추진제 사용의 효율성을 개선할 수 있음을 
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시사한다. 

Fig 10. 펄스 폭 변조를 활용한 추력 제어 (a) 100% 듀티 사이클, (b) 70% 듀티 사이클, and (c) 50% 

듀티 사이클 

 

그림 10에서는 RGA 추력기를 70 LPM, 6.0 A 조건에서 펄스 폭 변조 (Pulse Width Modulation, 

PWM) 제어 방식을 모사하여 각각 100%, 70%, 50%의 듀티 사이클을 수동으로 구현한 실험 결과를 

보여준다. 실험 절차는 10초간의 cold gas 모드 후, 30초 동안 PWM 듀티 사이클을 운영하는 

방식으로 진행되었다. 그림 10(a)에서는 30초 동안 100% 듀티 사이클로 운영되었고, 그림 

10(b)에서는 7초의 플라즈마 모드와 3초의 냉가스 모드를 반복하는 70% 듀티 사이클이 적용되었다. 

마지막으로 그림 10(c)에서는 각각 5초의 플라즈마 모드와 3초의 냉가스 모드로 구성된 50% 듀티 

사이클을 운영하였다. 이러한 조건에서 추력은 안정적으로 정상 상태 수준에 도달하였다. 이는 

추력기의 빠른 응답 특성을 활용하여 PWM 방식으로 추력 제어가 가능함을 실험적으로 입증한 

결과이다. 본 실험에서는 RGA 추력기의 엔지니어링 모델의 구조적 한계로 인해 최소 3초의 임펄스 

길이에 대해 실험이 수행되었으므로, 최소 임펄스 비트 값은 제시되지 않았으나, 플라즈마 방전을 

통한 빠른 응답 특성을 가진 추력기의 활용 가능성은 매우 높은 잠재력을 지니고 있다고 평가할 수 

있다. 

 

결 론 

본 연구에서는 N2O 단일 추진제를 기반으로 한 새로운 개념의 전기-화학 추력기를 제안하고, 

유량과 적용 전력의 매개변수 공간에서 추진 성능 및 추력 제어 특성을 체계적으로 분석한다. RGA 

추력기는 별도의 촉매 없이도 N2O의 즉각적인 분해가 가능하며, 교류 전원을 사용하는 RGA는 6.77 

bar의 높은 챔버 압력에서도 안정적인 아크 방전을 유지한다. 또한, 모든 매개변수 공간에서 100% 

이상의 특성 속도 효율이 도출되었으며, 이는 RGA를 적용함으로써 화학적으로 분해된 N2O 단일 

추진제의 추진 성능을 능가할 수 있음을 확인한다. 특성 속도 효율이 최대가 되는 조건은 70 LPM, 

6.0 A 조건으로, 이때의 효율은 136.5%에 달한다. 해당 조건에서 화학 평형을 가정하여 도출된 

플라즈마로 가열된 가스 온도는 약 3410 K 수준으로 예측되며, 이때의 진공 비추력은 278.9 s로 

계산되어 화학적으로 분해된 N2O 단일 추진제 대비 37.5%의 성능 향상을 보여준다.  

추력 제어에 관한 연구 결과, 동일한 추력을 발생시키기 위해 N2O 유량과 적용 전력을 독립적으로 

제어할 수 있음을 최초로 검증한다. 이는 본 연구에서 제시한 RGA 추력기가 전기적 및 화학적 

방식으로 모두 제어 가능한 독특한 추력 조절 기능을 갖추고 있음을 입증하며, 우주선에서의 전력 및 

추진제 질량 예산에 따른 최적의 추력 제어 전략을 제시한다. 이를 기반으로, 연속적으로 목표 추력 

변동을 구현한 추력 제어 및 임펄스비트 기반의 이산적인 추력 제어를 성공적으로 검증한다. 이러한 

결과는 인공위성이나 우주 비행체의 자세 제어를 위해 빠르고 정밀한 추력 제어 개념을 구현할 수 

있음을 시사하며, 점차 높은 기동성과 추력 유연성을 요구하는 최신 우주 임무의 트렌드에 

효과적으로 대응할 수 있음을 보여준다. 
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