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금속 3D 프린팅된 티타늄 추력기의 초경량화를 위한 구조적 설계 및 검증 

Structural design and evaluation for ultralightweight metal 3D printed Ti-6Al-4V 

thrusters 
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초록  

본 연구에서는 레이저 분말 용융(Laser Powder Bed Fusion, PBF-LB/M) 공정으로 제조된 티타늄(Ti-6Al-4V) 

박판 구조물을 대상으로, 시편 수준의 기계적 특성부터 시스템 수준의 추진 성능까지 크기 효과를 최초로 

분석하여, 추진기 경량화를 위한 구조 설계와 검증을 수행하였다. 적층 제조된 벽 두께: 0.75, 0.50, 0.25 mm의 

박판 구조물은 벽 두께가 감소함에도 불구하고, 공정 최적화를 통해 일정한 상대 밀도, 표면 거칠기, 미세조직을 

유지하였으며, 그 결과 모든 시편에서 구조적으로 안정한 최대 인장 강도(~1152 MPa, 두께에 따른 편차: 16 MPa) 

및 연신율(~10%, 두께에 따른 편차: 1%)을 보여 조기 파손 없이 우수한 기계적 성능을 증명하였다. 이는 두께에 

따른 물성 저하가 공정 최적화를 통해 상대 밀도(강도)와 표면 결함(연신율)을 제어함으로써 억제될 수 있음을 

최초로 입증했을 뿐 아니라, 적층 제조된 티타늄(Ti-6Al-4V) 박판 추력기가 상업적 활용을 위한 ASTM B348 물성 

기준을 충족함을 보여 실제 상용 및 사업적 적용 가능성을 확인하였다. 

 

추진 시험에서는 벽 두께가 0.25, 0.50, 0.75 mm인 추력기를 적층 제조하고, 회전 아크 플라즈마(Rotating Gliding 

Arc, RGA)를 이용해 N2O 단일 액체 추진제를 분해하는 추진 시스템에 적용하였다. 목표 추력 130 mN, 연소실 

압력 3.0 bar에서 수행된 펄스 모드 및 장시간 작동 시험에서, 벽 두께와 관계없이 일정한 임펄스 효율(87.3%)과 

특성 속도 효율(94.2%)이 나타나, 적층 제조된 추력기의 높은 재현성을 입증하였다. 특히, 두께 0.25 mm의 

추력기는 두께 0.75 mm의 추력기와 동등한 추력 성능을 유지하면서 구조물 질량을 크게 감소시켜, 최대 16의 높은 

추력-중량비(Thrust-to-Weight Ratio, TWR)를 달성하였다. 이는 일반적인 근 뉴턴급 상용 추력기 대비 약 5.4배 

높은 값으로, 누적 작동 시간 210 초 동안 구조적, 기능적 열화 없이 안정적인 추력 확보가 가능함을 보여준다. 

 

본 연구는 기존의 시편 수준의 기계적 물성 평가를 넘어 추력기 시스템에서의 크기 효과를 정량적으로 

분석하였으며, 향후 정밀 우주 응용 분야에 적용가능한 고효율 액추에이터의 구조 최적화를 위한 기초 자료를 

제공한다. 
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서 론  

New Space 시대의 도래는 정밀 임무 수행 및 위성 군집 운용을 위한 다양한 우주 시스템의 급속한 

발전을 견인하고 있다[1–3]. 이러한 임무를 지원하기 위해서는 우주 공간에서의 정밀한 위치 및 자세 

제어가 가능한 액추에이터 개발 중요성이 점점 커지고 있다[4]. 다양한 추진 방식 중, 화학적 반응 

에너지를 통해 반응 생성물을 초음속으로 분사함으로써 추력을 발생시키는 화학추진 시스템은 높은 

추력-중량비(Thrust to Weight Ratio, TWR)와 신뢰성 덕분에 항공우주 분야에서 우위를 점하고 있다[5–7]. 

특히, 단일 액체 산화제를 분해하여 작동하는 액체 단일추진제 추력기(liquid monopropellant thruster)는 

구조적 단순성, 높은 신뢰성, 서브뉴턴급 추력 생성 능력 등의 다양한 장점을 가져 최근 소형 우주 

플랫폼에서 요구되는 정밀 자세 제어 및 소형 추진체 대응에 적합하다[8–10]. 

 

액체 단일추진제 추력기에 관한 기존 연구는 수십 년간 추진제 선택, 촉매 제조, 점화 안정성 향상 

등에 초점을 맞추어 왔다[11, 12]. 그러나 높은 TWR을 달성하기 위한 경량화 설계 수요가 증가함에 따라, 

추력기의 구조 설계 및 제조 기술이 고효율 소형 추진 시스템 구현을 위한 핵심 요소로 부상하고 

있다[4]. 이러한 측면에서 적층 제조(additive manufacturing, AM)는 기존의 기계 가공으로는 구현하기 
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어려운 복잡 형상, 내부 기능 통합, 경량 구조 구현이 가능하다는 점에서 유망한 제조 기술로 주목받고 

있다. 다양한 AM 방식 중에서도, 선택적 레이저 용융(Selective Laser Melting, SLM)으로도 알려진 

레이저 분말 용융(Laser Powder Bed Fusion, PBF-LB/M)은 미세 형상을 갖는 고성능 금속 구조체 

제조에 적합하여 각광받고 있다. 특히, PBF-LB/M을 이용하면 수백 마이크로미터 이하의 두께를 갖는 

격자 구조, 다공성 구조, 박판 구조체 등이 제작 가능하며, 이 중 박판 구조는 높은 강도 대비 낮은 

중량비를 유지하면서도 구성 요소의 무게를 효과적으로 감소시킬 수 있어 추진 응용에서 점차 큰 

관심을 받고 있다[13–16]. 

 

하지만 이러한 박판 구조에 대한 수요 증가에 따라 두 가지의 주요 과제가 대두된다: 제조 가능성 및 

기계적 성능이다. 예를 들어, 얇은 벽 구조체는 열 확산 제어의 어려움과 낮은 강성으로 인한 열 변형의 

취약성으로 인해 기하학적 정밀도 및 일관성 확보가 어렵고, 이는 기계적 특성 저하로 이어질 수 

있다[17, 18]. 특히, 대부분의 박판 구조체는 후처리 없이 사용되기 때문에 두께 감소에 따른 기계적 특성 

저하는 더욱 두드러지며, 이는 표면 거칠기 및 노치와 같은 결함의 영향이 주요 원인으로 지목된다[19–

25]. 벽 두께가 감소함에 따라 최대 인장 강도(Ultimate Tensile Strength, UTS) 및 연신율(Elongation)의 

현저한 저하가 관찰되었으며, 이는 얇은 시편에서 표면 결함의 상대적 영향이 증가하고 유효 하중 지지 

면적이 감소하며 응력 집중이 유발되기 때문이다[20, 21]. 또한, 기공 결함(예: 기체 기공, 융합 부족 

결함)은 두께가 얇아질수록 체적 대비 결함 비율이 증가하여, 벌크 구조체에 비해 박판 구조체의 

기계적 거동에 더욱 큰 영향을 미친다[22, 23]. 그러나 일부 연구에서는 두께가 얇아질수록 연신율이 

증가한다는 상반된 결과도 보고하였는데, 이는 두꺼운 시편에서 등축 결정립이 형성되는 것과 달리, 

얇은 시편에서는 열 구배에 따라 정렬된 주상형 β-입자가 형성되기 때문으로 해석된다[26]. 이처럼 크기 

효과에 대한 기존 연구는 일관되지 않으며, 명확한 규명이 필요한 상황이다. 

 

이러한 모순은 두 가지 핵심 원인에서 기인한다. 첫째, 두께 감소는 공정 조건이 최적화되지 않은 

경우 밀도 저하를 수반하기 때문에, 두께 효과를 독립적으로 분리하기 어렵다. 둘째, 얇은 시편에서 더 

뚜렷이 나타나는 표면 결함은 벽 두께에 관계없이 일정한 표면 거칠기를 보이지 않는 한 배제하기 

어렵기 때문에, 관찰된 물성 열화가 진정한 두께 효과인지 명확하게 판단하기 어렵다. 따라서 크기 

효과가 기계적 물성에 중요한 영향을 미칠 수 있음에도 불구하고, 기존 연구는 대부분 샘플 수준의 

분석에 국한되어 있으며, 실제 시스템에서 기능성 부품으로 통합된 경우에 대한 시스템 수준의 크기 

효과 평가는 전무한 상황이다. 이와 같은 이유로, PBF-LB/M 공정을 활용한 경량 부품 설계에서는 

단순한 시편 수준의 물성 확인을 넘어서, 시스템 차원에서의 성능 검증이 반드시 병행되어야 한다. 

따라서 두께에 따른 기계적 거동을 체계적으로 이해하고 최적화하는 것은 고성능 경량 추력기 개발을 

위한 필수적인 요소이다. 

 

본 연구는 0.25–0.75 mm 범위의 마이크로스케일 박판 두께에서 발생하는 크기 효과를, 시편 수준의 

인장 특성부터 실제 추력기 시스템의 추진 성능까지 확장하여 분석하였다. 이때 상대 밀도와 표면 

거칠기를 일정하게 유지함으로써 두께 외의 변수는 통제하였다. 

 

본 연구의 목적은, PBF-LB/M 공정으로 제조된 박판 구조를 포함하는 구조적으로 경량화된 추력기를 

개발하고, 기존 인장 시험 기반 시편 수준 분석을 넘어 시스템 수준에서의 크기 효과를 최초로 

규명하는 것이다. 이를 위해, 두께가 0.25, 0.50, 0.75 mm인 Ti-6Al-4V 박판 분해 챔버를 적층 

제조하고, 실온 및 고온 인장 시험을 통해 실제 추진 조건을 모사한 상황에서의 구조적 건전성을 

평가하였다. 시스템 수준의 추진 시험에서는 N2O를 단일추진제로 사용하고, 촉매 없이 빠른 분해가 

가능한 회전 아크 플라즈마(RGA) 기반 추력기 시스템을 구현하였다. 동일 조건 하에서 추진 실험을 

진행하여, 벽 두께가 추진 성능에 미치는 영향을 정량적으로 분석하였다. 이처럼, 본 연구는 PBF-

LB/M으로 제작된 재료의 크기 효과 분석을 시편 수준에서 시스템 수준으로 확장함으로써, 박판 구조 

추력기의 설계 방법 및 미래 우주 추진 시스템 구현을 위한 참조 자료를 제시하고자 한다. 
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2. 재료 및 방법 

2.1. 추력기 3D 프린팅 

벽 두께 0.25, 0.50, 0.75 mm인 박판 추력기와 동일한 두께를 갖는 중공 큐브 시편을, 자체 개발한 

PBF-LB/M 시스템을 이용하여 제작하였다. 이 시스템은 파장 1070 nm, 최대 출력 200 W의 파이버 

레이저(IPG, YLR-200-AC)와 파장 1064 nm, 레이저 스팟 사이즈 40 µm의 스캐너(SCANLAB, 

intelliSCAN14)를 장착하고 있다. 공급 분말은 가스 분무 방식으로 제조된 Ti-6Al-4V ELI 분말(AP&C, 

GE Additive)로, 입자 크기 분포는 10–53 µm이다. 

 

분말 층 두께는 평균 입자 크기(d50 = 20 µm)에 맞춰 20 µm로 설정하여 적층으로 인한 표면 품질 

저하를 최소화시켰다. 또한, 기판(Substrate) 주변의 잔류 응력을 완화하기 위해, Ti-6Al-4V 기판(Ø 120 

mm)은 공정 전 80 °C로 예열하였다. 공정은 순도 99.999%의 아르곤 분위기에서 수행되었으며, 산소 

농도는 산소 및 압력 센서를 갖춘 실시간 모니터링 시스템을 통해 300 ppm 이하로 철저히 제어하였다. 

 

균일한 미세조직 확보를 위해, 레이저는 67° 회전 간격의 양방향 스캔이 사용되었으며, 스캔 

속도(v)와 레이어 두께(t)는 각각 1000 mm/s, 20 µm로 고정되었다. 이는 선행 단일 트랙 실험 결과를 

기반으로, 전 레이저 출력(P) 영역에서 볼링(balling) 없이 안정적인 용융풀 형성이 가능하도록 

설정하였다[29]. 세 가지 레이저 출력(P)과 레이저 조사 간격(h) 조합은 각각 30%, 40%, 50% 중첩률 

기준으로 설정되었으며, 이로 인한 에너지 밀도(E = P/vht)는 50–100 J/mm³ 범위로 조정되었다 (표 1). 

 

표 1. Ti-6Al-4V 박판 구조체 제작을 위한 공정 매개변수 

 

2.2. 특성 분석 

추력기의 주요 특성인 상대 밀도, 표면 거칠기, 미세조직, 인장 특성 등을 평가하기 위해, 추력기와 

동일한 벽 두께(0.25, 0.50, 0.75 mm)를 갖는 중공 큐브 시편들을 별도로 제작하였다. 상대 밀도는 

ASTM B962-08 기준에 따라 아르키메데스 밀도 측정기(AND, GX-324A, 분해능 0.1 mg)를 사용하여 

측정하였다. 상부 표면은 광학 현미경(Olympus)을 이용해 분석하였으며, 전반적인 형상 분석과 측면 

표면 거칠기 측정을 위해 3D 광학 프로파일로 미터(Keyence, VR-6200)를 활용하였다. 측정 신뢰성을 

확보하기 위해, 상대 밀도와 표면 거칠기 측정은 시편당 5회 반복하였다. 결정상 확인을 위해 고해상도 

X선 회절 분석(XRD, Rigaku SmartLab, 9 kW)을 수행하였고, 미세조직 분석을 위해 전자 후방 산란 

회절(EBSD) 분석을 수행하였다. EBSD는 전계방출 주사전자현미경(FE-SEM, Hitachi SU8700)과 Velocity 

Ultra EBSD 검출기(EDAX)를 이용해 촬영하였으며, 분석 전 시편은 0.02 µm 크기의 콜로이드 실리카 

서스펜션으로 연마 후 진동 연마(vibratory polishing)하여 고품질 표면을 확보하였다. 획득한 EBSD 

데이터는 상용 소프트웨어(TSL-OIM version 7)를 통해 결정립 크기, 방향성, 결정 구조를 정량적으로 

분석하였다. 

 

인장 시험 시편은 중공 큐브로부터 게이지 길이 5 mm, 폭 2.5 mm의 도그본 형상으로 와이어 방전 

가공(SODICK, AL600G)을 통해 제작하였으며[30, 31], 별도의 표면 후처리 없이 제작 상태(as-built)로 

시험하였다. 실온 인장 시험은 범용 시험기(Instron 5582)를 이용해 10-3 s-1 변형률로 수행하였으며, 

정밀한 변형 추적을 위해 디지털 영상 상관기법(DIC; ARAMIS 12M, GOM Co.)을 사용하였다. 고온 

시험은 단일추진제 분해 온도에 근접한 600 °C에서 수행되었으며, 적외선 할로겐 퍼니스(DF-60HG, 

DaeHeung)가 장착된 Instron 8862 장비를 사용하였다. 시편은 시험 전 목표 온도에서 5분간 유지하여 

열평형을 달성한 후 하중을 가하였다. 파단 후 연신율은 광학 현미경을 이용해 측정하였다. 

에너지 밀도(J/mm3) 레이저 출력(W) 스캔 속도 (mm/s) 레이저 조사 간격(µm) 분만 층 두께 (µm) 

50 70 1000 70 20 

67 80 1000 60 20 

100 160 1000 80 20 
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2.3. 추진 성능 평가를 위한 실험 장치 

그림 1은 N2O RGA 추력기의 추진 성능을 체계적으로 평가하기 위한 실험 장치를 나타낸다. N2O는 

초기 압력 10 bar로 조절된 뒤, 질량 유량 제어기(MFC, SLA5800, Brooks Instrument)를 통해 추력기에 

공급되었다. 가스 유량은 20 °C, 1 atm 조건에서 NLPM(Normal Liter Per Minute) 단위로 제어되었으며, 

DryCal 1020 교정 장비(MesaLabs)를 사용하여 측정 정확도를 확보하였다. 추력기의 작동에는 고전압 

인버터(T&JT)가 사용되었으며, 최대 7 kV 피크 투 피크, 30 ± 3 kHz 주파수를 발생시켰다. 출력 전압 및 

전류는 추력기의 부하 특성에 따라 수동적으로 결정되었으며, 고전압 선은 하단 전극에, 접지선은 

챔버에 연결되었고, 세라믹 절연체로 전기적 절연이 유지되었다. 작동 중 수집된 전기적 신호는 고전압 

프로브(Tektronix P6015A), 전류 프로브(Tektronix TCP0150), 오실로스코프(Tektronix MSO44 4-BW-

200)를 통해 측정되었다. 추력기의 표면 온도는 적외선 카메라(FLIR A65, 30 Hz)로 측정되었다. 

 

추진 성능 평가는 추력과 연소실 압력을 기반으로 이루어졌으며, 각각 독립된 시험 장치를 통해 

측정되었다. 연소실 압력은 압력 센서(PSCD0010BCPG, Sensor System Technology Co.)를 통해 

측정하였고, DAQ 시스템(GRAPHTEC GL-840)을 통해 10 Hz로 기록하였다. 추력은 로드셀(CUX-

6200HX, CAS)과 추력기 고정 지그를 통해 측정되었으며, 측정 데이터는 10 Hz로 수집되고 NT-Works 

소프트웨어로 해석되었다. 

 

 

그림 1. N2O RGA 추력기 추진 성능 평가용 실험 장치 

 

2.4. N2O RGA 추력기 구조 설계 

추진 응용을 위한 PBF-LB/M 공정의 크기 효과를 정량적으로 평가하기 위해, 목표 연소실 압력 3.0 

bar, 목표 추력 130 mN의 N2O RGA 마이크로추력기를 설계하였다. 기존 N2O 추력기와 달리, 본 설계는 

촉매층이나 추진제 예열 없이 아크 방전을 이용해 즉시 작동이 가능하도록 설계되었다. 고온·고압 

조건에서 아크 방전의 안정성을 확보하는 것이 핵심 기술이며, 본 추력기는 아크 방전 개시 및 

안정화를 위한 방전부와, N2O 분해 및 추력 생성을 위한 분해 챔버로 구성된다(그림 2(a–c)). 

 

이론적 추진 성능은 Chemical Equilibrium with Applications (CEA) 프로그램을 활용해, 연소실 압력과 

대기압 조건(1 atm)에서 평가하였다. 이때, 이론적 특이 임펄스는 104.1 s로 계산되었고, 질량 및 체적 

유량은 식(1)을 통해 각각 0.127 g/min, 4.27 NLPM으로 도출되었다. 입력 전력은 121.97 W로 

측정되었고, 분해 효율은 선행 연구를 바탕으로 80%로 설정하였다. 이를 바탕으로 공학적 특성 속도는 

881.7 m/s로 계산되었다. 

 

식 (1): 𝐹= 𝑚̇ ⋅𝐼𝑠𝑝⋅𝑔0 (여기서, 𝐹: 추력(N), 𝑚̇ : 질량 유량(g/s), 𝐼𝑠𝑝: 특이 임펄스(s), 𝑔0: 표준 중력 
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가속도(9.81 m/s²)) 

 

방전부에서는 고전압 전극과 접지 사이 0.7 mm 간격에서 아크 컬럼이 형성되며, 전극 끝단과 수렴부 

사이에 아크가 고정되도록 직경 10 mm 의 수렴 구조를 도입하였고, 아크 길이를 연장하여 열 전달 

효율을 극대화하였다. 또한, 방전부 하단에는 두 개의 직경 1 mm 구멍이 중심에서 7 mm 떨어진 

위치에 배치된 스월러(swirl inducer)를 설계하여, 기체 상태의 N2O 에 회전을 유도하였다(그림 2(d1)). 

이러한 스월 흐름은 고정된 아크 컬럼의 안정성을 향상시키며, 아크에서 생성된 고에너지 종이 주변 

가스로 확산되도록 도와 플라즈마 제트 형성을 유도하고, 이는 방전부 말단에 N2O 분해를 

유도한다(그림 2(d2)). 

 

분해 챔버는 추진제 분해를 위한 반응 영역과 추력 생성을 위한 초음속 노즐로 구성된다. 벽 두께가 

0.25, 0.50, 0.75 mm 인 박판형 챔버를 제작하여 구조적 크기에 따른 기계적 안정성과, 질량 감소 및 

냉각 성능 개선 효과를 분석하였다. 챔버의 직경 대 길이 비(L/D)는 충분한 분해 반응을 확보하기 위해 

1.4 로 설정하였고, 직경 10 mm, 길이 14 mm 로 설계되어 방전부와 일치하도록 하였다. 그림 2(b)는 

각각의 벽 두께에 대해 제작된 분해 챔버의 3D 프로파일 측정 결과를 보여주며, 기하학적으로 일관된 

형상과 두께(0.25, 0.50, 0.75 mm)를 확인할 수 있다. 

 

목표 연소실 압력을 달성하기 위해, 노즐 목부 직경을 680 μm 으로 설정하였다. 실제로 측정된 노즐 

목부 직경은 각각 681, 683, 680 μm 으로, 높은 제작 정밀도를 보여준다(그림 2(c)). 목표 작동 조건 

하에서 계산된 노즐 출구 마하수는 1.377 이며, 이때의 최적 팽창비는 1.11 로 도출된다. 이에 따른 

이상적인 출구 직경은 713.2 μm 이나, 얇은 벽을 갖는 분해 챔버에서 고팽창비 조건에서의 PBF-LB/M 

공정의 확장 가능성을 검증하기 위해, 실제 설계는 1.0 mm 로 상향 조정하였다. 벽 두께가 0.25, 0.50, 

0.75 mm 인 분해 챔버의 무게는 각각 6.90 g, 7.09 g, 7.69 g 으로 측정되었다. 
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그림 2. (a) N2O RGA 추력기 개략도, (b) 벽 두께별 제작된 추력기의 3D 스캔 이미지, (c) 제작된 

추력기의 노즐 목부 직경 측정 결과, (d1) 회전 흐름을 유도하는 스월러 구조, (d2) 스월 흐름에 의해 

유도되는 글라이딩 아크 기반 N2O 분해 현상 

 

3. 결과 및 고찰 

3.1. 두께에 따라 변화화는 박판 구조 물성 최적화 

경량화, 내구성, 고성능을 동시에 만족하는 추력기를 구현하기 위해, 박판 구조체의 두께 의존적 

기계적 거동을 분석하고, 에너지 밀도(E)를 기준으로 최적화하였다. 실제 추력기의 벽 높이(12 mm)가 

짧고 곡면 구조를 갖기 때문에 직접 인장 시편을 절취할 수 없어, 동일한 벽 두께(0.25, 0.50, 0.75 

mm)를 갖는 중공 큐브 시편을 제작하여 인장 시험에 활용하였다. 

 

그림 3a는 서로 다른 E 값과 벽 두께에 따른 응력–변형률 곡선을 보여준다. 전반적으로, 낮은 E 값과 

얇은 벽 두께일수록 강도 및 연신율이 감소하는 경향을 나타냈다. 구체적으로, 벽 두께 0.75 mm 에서 

0.25 mm 로 감소함에 따라, E = 50, 67, 100 J/mm³ 조건에서의 최대 인장 강도(UTS)는 각각 986–879 

MPa, 1162–1147 MPa, 1179–1117 MPa 로 감소하였다(그림 3b). 특히 E = 50 J/mm³에서는 UTS 가 12.2% 

감소하여 강한 크기 효과를 보였으나, E = 67 및 100 J/mm³에서는 각각 1.3%, 5.6%로 미미한 감소에 

그쳤다. E = 50 J/mm³ 조건에서 나타난 뚜렷한 크기 효과는, 동일한 E 값에서도 두께가 줄어들수록 

상대 밀도가 저하되기 때문으로 분석된다. 이는 그림 4a 에 제시된 상대 밀도 결과를 통해 확인된다. 
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그림 3. (a) 에너지 밀도 및 벽 두께에 따른 응력-변형률 곡선, (b) 최대 인장 강도, (c) 연신율과 

벽두께의 관계 

 

E = 67 및 100 J/mm³ 조건에서는, 벽 두께가 0.75 mm 에서 0.25 mm 로 감소하더라도 상대 밀도는 

각각 99.9–99.8%, 99.7–99.6% 수준으로 거의 일정하게 유지되어, 두께에 따른 영향이 거의 없었다. 

반면, E = 50 J/mm³ 조건에서는 상대 밀도가 98.6%에서 95.5%로 크게 감소하여 강한 크기 효과가 

나타났다. 이러한 결과는 기존에 보고된 사이즈 효과 메커니즘[21–23, 32]과 일치하며, 벽 두께가 얇아지면 

표면 대 부피 비(surface-to-volume ratio)가 증가하고, 이로 인해 열이 빠르게 소산되어 냉각 속도가 

증가하고 레이저-분말 상호작용 시간이 짧아져 융합 부족(lack-of-fusion) 결함이 증가하게 된다. 

 

그림 4c 는 E 값에 따른 0.5 mm 두께 중공 큐브 시편의 내부 단면을 보여준다. E = 50 J/mm³에서는 

융합 부족으로 인해 상대 밀도가 96.3%까지 저하되었지만, E = 67 및 100 J/mm³에서는 상대 밀도가 

거의 일정하게 유지되었고 벽 두께 변화에 따른 최대 오차도 0.2% 이내였다. 특히, E = 100 J/mm³ 

조건에서는 키홀(keyhole) 불안정성으로 인해 미세한 기공이 생성되었지만, 이로 인한 밀도 저하는 E = 

67 J/mm³과 비교해 미미하였고, 융합 부족 결함이 존재하지 않는 이상 두께 감소에 따른 밀도 저하는 

발생하지 않았다. 
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즉, 레이저 에너지가 부족하여 융합 부족이 발생하는 E = 50 J/mm³ 조건을 제외하면, E = 67 및 100 

J/mm³에서는 두께 감소(0.75 mm → 0.25 mm)에도 불구하고 UTS 변화(1162→1147 MPa 및 

1179→1117 MPa)와 상대 밀도 변화(99.9→99.8% 및 99.7→99.6%)가 매우 작아, 사이즈 효과가 거의 

없거나 미미한 수준임을 확인할 수 있다. 

 

 

그림 4. (a) 벽 두께에 따른 상대 밀도, (b) 벽 두께에 따른 측면 표면 거칠기(Ra), (c) 에너지 밀도별 

박판 중공 큐브의 내부 단면 이미지, (d) 동일 조건하에서 측면 3D 스캔 이미지 

 

반면, 연신율은 강도보다 훨씬 더 큰 사이즈 효과를 보였다. 예를 들어, 두께가 0.75 mm 에서 0.25 

mm 로 감소할 때, 연신율은 다음과 같이 감소하였다: 

⚫ E = 50 J/mm³: 3.30% → 1.76% (87.5% 감소) 
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⚫ E = 67 J/mm³: 9.61% → 9.53% (0.8% 감소) 

⚫ E = 100 J/mm³: 8.09% → 4.94% (63.8% 감소) 

즉, E = 67 J/mm³를 제외한 모든 조건에서 두께 감소에 따른 연신율 저하가 두드러졌다. 특히 E = 100 

J/mm³에서는 상대 밀도(~99.7%)와 강도(~1149.7 MPa)의 차이가 거의 없었음에도 불구하고, 연신율은 

두께 감소에 따라 크게 저하되었다. 이는 연신율 저하가 밀도만으로 설명되지 않으며, 표면 결함이나 

거칠기 등의 영향이 더욱 중요함을 시사한다. 그림 4b 는 E 값 및 두께에 따른 측면 표면 거칠기(Ra)를 

보여준다. 평균 거칠기 및 벽 두께에 따른 최대 편차는 다음과 같다: 

⚫ E = 50 J/mm³: 평균 27.5 µm (편차 0.4 µm) 

⚫ E = 67 J/mm³: 평균 25.5 µm (편차 1.3 µm) 

⚫ E = 100 J/mm³: 평균 28.1 µm (편차 0.6 µm) 

E = 50 J/mm³(융합 부족) 및 E = 100 J/mm³(키홀 용융) 조건은 E = 67 J/mm³(전도 용융)에 비해 평균 

거칠기가 약간 높았지만, 전체적으로 봤을 때 두께 변화에 따른 거칠기 편차는 작아, 명확한 크기 

효과는 나타나지 않았다. 그러나 평균 거칠기는 유사할지라도, 표면 형상(topography) 및 내부 결함은 

E 값 및 벽 두께에 따라 현저히 달랐다. 그림 5 는 박막 중공 큐브의 측면 단면 이미지를 보여준다. E = 

50 J/mm³에서는 인접 분말 층 및 스캔 트랙 간 융합 부족으로 인해 내부 균열이 표면까지 확장된 

노치형 결함이 뚜렷하게 관찰되었다. 반면, 두께가 증가할수록 용융 깊이가 증가하면서 이러한 결함이 

줄어들었고, 밀도, 강도, 연신율도 향상되었다(그림 3, 4 참조). 
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그림 5. 다양한 에너지 밀도 및 벽 두께 조건에서 제작된 박판 중공 큐브의 측면 단면 이미지. 흰색 

화살표: 외부 결함, 검은색 화살표: 내부 결함 

 

E = 67 J/mm³에서는 측면 형상이 가장 매끄러웠으며, 수 마이크로미터 크기의 미세 기공만 일부 

관찰되었다. 이는 기체 포획 또는 분말 기화에 의한 것으로 추정된다. 반면, E = 100 J/mm³에서는 키홀 

불안정성으로 인해 가장 불규칙한 표면 형상을 나타냈으며, 수~수십 마이크로미터 크기의 내부 및 표면 

근접 기공이 관찰되었다. 이는 레이저 스캔 경로에서 가속과 감속 중 낮은 스캔 속도로 인해 국소 

에너지 밀도가 높아지는 것이 원인이다 [33]. 이러한 표면 불균일성과 대형 표면 근접 기공은 인장 

하중 조건에서 응력 집중을 유발하고 균열 전파를 촉진하므로[34–36], 유사 상대 밀도 

조건(>99.7%)에서도 두께에 따른 연신율 차이를 발생시킨다. 실제로, E = 100 J/mm³ 조건에서 0.75 mm 

두께 시편은 연신율이 8.1%였던 반면, 0.25 mm 시편은 4.9%로 크게 낮았다. 

 

결론적으로, 기존 연구에서 보고된 바와 같은 “두께 감소 시 밀도, 강도, 연신율의 불가피한 저하” 

현상은, 본 연구에서는 공정 최적화를 통해 상대 밀도(강도)와 표면 결함(연신율)을 제어함으로써 억제 

가능함이 입증되었다. 따라서 본 연구에서는, 경량·내열·고성능 추력기 제작을 위한 최적 에너지 밀도를 

E = 67 J/mm³로 설정하였으며, 해당 조건에서 고온 인장 시험 및 시스템 수준 추진 성능 평가를 

수행하였다. 

 

3.2. 시편 수준의 크기 효과: 박판 구조체의 기계적 특성 

그림 6 은 최적화된 공정 조건(E = 67 J/mm³)에서 벽 두께 0.25, 0.50, 0.75 mm 로 제작된 박판 중공 

큐브 시편들을 보여준다. 광학 현미경을 통한 상부 표면 분석 결과, 융합 불량이나 미완성된 용융 트랙 

없이 치밀하고 높은 품질의 표면 상태를 나타냈다. 그 결과, 모든 시편은 ~99.8%의 높은 상대 밀도를 

일관되게 유지하였으며(그림 4a), 본 연구의 조건에서는 두께 변화에 따라 상대 밀도가 영향을 받지 

않음을 입증하였다. 또한, SEM 이미지를 통해 제작된 박판 구조체가 전 두께 범위에서 우수한 기하학적 

정밀도를 갖추고 있음을 확인할 수 있었으며, 이는 이전 연구들에서 두께가 감소함에 따라 형상 왜곡 

또는 표면 품질 저하가 나타났던 사례와는 명확히 대비된다[20, 21]. 

 



2025년 항공우주논문상  [우주/위성 모빌리티 분야] 

 

 

 

그림 6. 적층 제조된 박판 중공 큐브의 윗면 광학 현미경(OM) 이미지와 해당 두께에 대한 SEM 이미지 

 

그림 7(a1)은 0.25 T, 0.50 T, 0.75 T 시편의 X 선 회절(XRD) 결과를 보여준다. 세 시편 모두 α/α′상이 

우세하게 나타났으며, 이는 본 최적 공정 조건에서 마르텐사이트 형태의 α′ 상이 주요 상으로 

형성되었음을 의미한다. 그림 7(b)는 각 시편에 대한 EBSD 역극점도(IPF) 이미지로, 열 구배에 따라 

조성된 주상형 선행 β 결정립 내에 미세한 침상 형태의 α′ 마르텐사이트가 형성된 것을 확인할 수 있다. 

이러한 결정립은 적층 방향을 따라 상방향으로 성장하며, 이는 PBF-LB/M 공정 특성상 나타나는 온도 

구배에 기인한다. 빠른 냉각 속도는 매우 미세한 침상 α′ 마르텐사이트 형성을 촉진한다. 주목할 점은, 

세 시편 모두 유사한 결정립 크기와 β 상 잔류 분율을 나타낸다는 점이다. 구체적으로, 결정립 크기는 

각각 4.3 μm (0.25 T), 6.1 μm (0.5 T), 5.0 μm (0.75 T)였고, β 상 분율은 각각 0.7%, 1.0%, 0.8%로 큰 

차이가 없었다. 이는 그림 7(a2–3)에 제시된 상분포도(phase map)를 통해 추가적으로 확인할 수 있다. 

결과적으로, 벽 두께가 달라도 공정 조건을 일정하게 유지하면, 미세조직은 유사하게 유지되며, 이는 

두께에 따른 미세조직 변화(크기 효과)가 미미하다는 것을 시사한다. 
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그림 7. (a1) XRD 분석 결과, (a2) 결정립 크기, (a3) β상 분율과 벽 두께의 관계, (b) 박판 구조체에 

대한 EBSD 이미지. 

 

인장 시험은 빌드 방향을 따라 실온(23 °C) 및 고온(600 °C) 조건에서 수행되었다. 고온 조건은 추진 

시험 중 추력기에서 관찰된 최대 표면 온도를 반영하여 설정되었으며, 이는 이후 3.3 절에서 자세히 

설명된다. 그림 8a 는 실온에서의 응력–변형률 곡선을 보여주며, 세 시편 모두 약 1152 MPa 수준의 

최대 인장 강도와 약 10%의 연신율을 나타냈다. 조기 파손 없이 안정적인 변형 거동이 확인되었다. 

600 °C 에서 수행된 고온 인장 시험 결과(그림 8b)는 UTS 가 약 300 MPa 로 감소하고, 연신율은 약 

60%까지 증가함을 보여주었다. 고온에서의 강도 감소는 α′ 마르텐사이트 상의 열적 불안정성과 열 

활성화된 원자 확산에 기인한다. 특히 주목할 점은, 실온과 고온 모두에서 세 시편 간 강도 및 연신율 

차이가 거의 없었다는 점이다. 이는 세 시편이 모두 유사한 상대 밀도, 기하학적 정밀도, 표면 거칠기, 

그리고 미세조직을 갖도록 공정을 최적화했기에 가능한 결과이다. 
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그림 8. 박판 구조체의 응력-변형률 곡선: (a) 실온(23 °C) 조건, (b) 고온(600 °C) 조건 

 

3.3. 시스템 수준의 사이즈 효과: N2O 박판 추력기의 추진 성능 

N2O 의 단열 분해 온도는 약 1640 °C 에 달하지만, 회전 흐름(swirling flow)에 의해 냉각 효과가 

발생한다. 이에 따라 45 초 동안의 작동 중, 각기 다른 벽 두께를 가진 추력기의 외벽 표면 온도를 

적외선(IR) 카메라로 측정하였다. 측정 결과, 최대 국부 온도는 노즐 목(throat) 부근에서 나타났으며, 

이는 시스템 내 최대 열유속이 발생하는 지점이다(그림 9(a)). 이를 기반으로, 각 두께별 노즐 목 

부근의 온도 변화 곡선을 도시하였으며, 그 결과는 그림 9(b)에 나타나 있다. 안정 상태에서의 표면 

온도는 다음과 같았다: 

⚫ 0.25 T: 535.7 °C 

⚫ 0.50 T: 493.5 °C 

⚫ 0.75 T: 437.5 °C 

우주 공간에서는 복사 냉각(radiative cooling)이 주요 열 방출 메커니즘이므로, 벽 두께가 얇은 

구조일수록 표면 온도가 높고, 열 관리에 더 유리함을 확인할 수 있다. 더불어, 푸리에 열전도 

법칙(Fourier’s law)을 활용하여 Ti-6Al-4V 의 열전도도(6.6 W/m·K), 벽 두께, 측정된 표면 온도를 

바탕으로 내부 벽 온도를 추정하였다. 그 결과, 추력기 구조가 경험하는 최대 온도는 약 589.4 °C 로 

산정되었다. 
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그림 9. (a) 작동 45 초 동안 측정된 0.5 T 추력기의 적외선(IR) 온도 이미지, (b) 0.25, 0.50, 0.75 T 

추력기에서의 노즐 목 부근 온도 변화 곡선 

 

추진 성능 및 반복성과 구조체 제조 재현성을 검증하기 위해, 펄스 모드(pulse-mode) 작동 시험을 

수행하였다. 각 시험 시퀀스는 다음과 같은 단계를 포함하였다: 

1. 냉가스 모드(차가운 N2O 주입) – 10 초 

2. 전력 인가에 의한 분해 모드 – 30 초 

3. 다시 냉가스 모드 – 20 초 

→ 이 과정을 총 5 회 반복 

세 종류의 추력기(두께: 0.25, 0.50, 0.75 mm)에 대해 각각 추력 및 연소실 압력을 독립적인 실험 

장치에서 측정하였으며, 그 결과는 그림 10 에 제시되어 있다. 촉매층이나 추진제 예열 없이도 전력이 

인가되자마자 추력 및 연소실 압력이 즉각 상승하는 반응이 관찰되었다. 펄스 모드 시험 동안, 각 

추력기에서의 정상 상태 추력은 다음과 같았다: 

⚫ 0.25 T: 113.78 mN 

⚫ 0.50 T: 112.25 mN 

⚫ 0.75 T: 114.26 mN (그림 10(a)) 
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추력의 반복성은, 각 사이클의 정상 상태 추력의 표준편차를 평균 추력으로 나눈 값(변동 계수, 

Coefficient of Variation, COV)으로 평가하였으며, 각각 다음과 같았다: 

⚫ 0.25 T: 0.304% 

⚫ 0.50 T: 1.038% 

⚫ 0.75 T: 0.299% 

이는 모든 벽 두께에서 매우 높은 반복성을 나타냄을 의미한다. 마찬가지로, 정상 상태의 평균 연소실 

압력은 다음과 같았으며(그림 10(b)): 

⚫ 0.25 T: 2.817 bar 

⚫ 0.50 T: 2.838 bar 

⚫ 0.75 T: 2.792 bar 

압력 측정에서도 최대 COV 가 0.258%로, 고도의 반복성이 확인되었다. 

 

 

그림 10. 펄스 모드 추진 시험 결과: (a) 각 두께별 추력 측정 결과 (a1: 0.25 T, a2: 0.50 T, a3: 0.75 

T), (b) 각 두께별 연소실 압력 측정 결과 (b1: 0.25 T, b2: 0.50 T, b3: 0.75 T) 

 

그림 11(a)는 펄스 모드 시험에서 각 사이클 동안 생성된 추력을 비교한 결과로, 벽 두께에 관계없이 

거의 동일한 수준의 추력이 유지되었음을 보여준다. 보다 정밀한 비교를 위해, 그림 11(b)에는 

실험적으로 측정된 추력 및 압력을 기반으로 계산한 특이 임펄스(Iₛₚ) 및 특성 속도 효율(ηₐ*)DL 

도시되어 있다. 

⚫ 평균 특이 임펄스: 91.18 s 

⚫ 평균 특성 속도(C*): 830.18 m/s 

⚫ 이론값 대비 효율: 특이 임펄스 효율(ηₛₚ): 87.25% 및 특성 속도 효율(ηₐ*): 94.15% 
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비록 벽 두께별로 추진 성능에 약간의 차이는 존재했지만, 이는 정상 상태 추력 및 연소실 압력 측정의 

오차 범위 내에서 발생한 미세한 편차로 간주된다. 따라서, 추진 성능은 두께 변화에 따른 사이즈 

효과에 거의 영향을 받지 않음을 확인할 수 있다 

 

 

그림 11. (a) 펄스 모드 시험에서 각 추력기의 사이클별 추력 비교, (b) 벽 두께별 평균 특이 임펄스 및 

특성 속도 효율 

 

이후, 열역학적 기계 안정성과 장시간 작동 안정성을 평가하기 위해 60 초 이상의 장시간 작동 

시험(long-duration operation tests)을 수행하였다. 이전 시험에 사용된 동일한 추력기 시편을 그대로 

활용하였다. 각 시험 시퀀스는 다음과 같이 구성되었다: 

1. 냉가스 모드 (10 초) 

2. 분해 작동 모드 (60 초) 

3. 냉가스 모드 종료 (20 초) 

장시간 작동 중 측정된 연소실 압력은 다음과 같다: 

⚫ 0.25 T: 2.834 bar (불확실성: 0.783%) 

⚫ 0.50 T: 2.823 bar (불확실성: 0.809%) 

⚫ 0.75 T: 2.836 bar (불확실성: 0.881%) 

(결과는 그림 12 에 제시) 

이러한 결과는 펄스 모드 시험과 매우 유사하며, 작동 시간 증가에도 불구하고 두께에 따른 성능 

편차가 거의 없다는 것을 의미한다. 즉, 장시간 작동 조건에서도 사이즈 효과는 무시할 수 있는 

수준으로 평가된다. 특히, 0.25 T 추력기는 구조 질량 감소 및 우수한 열 관리 성능을 유지하면서도 

기존 두꺼운 벽 설계와 동등한 성능을 발휘하였다. 더불어, 펄스 모드 및 장시간 작동을 통해 총 210 초 

동안 운전했음에도, 세 종류의 추력기 모두에서 노즐 목부 침식, 구조적 손상 또는 기능 저하가 
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관찰되지 않았다. 이는 박판형 추력기가 장시간 운전 조건에서도 구조적 건전성을 유지함을 강하게 

뒷받침한다. 

 

 

그림 12. 장시간 작동 시험에서 측정된 정상 상태 연소실 압력: (a) 0.25 T, (b): 0.50 T, and (c) 0.75 T 

 

그림 13 은 본 연구에서 개발된 추력기의 추력-중량비(thrust-to-weight ratio, TWR)를 기존 상용 

위성용 추력기들과 비교한 결과를 보여준다[9, 39–41]. 이 비교에서의 질량은 각 추진 시스템에서의 추력기 

본체(dry mass) 기준으로, 추진제를 제외한 무게를 의미한다. 추력의 최소화는 최소 임펄스 

비트(minimum impulse bit)를 줄이는 데 직결되며, 이는 소형 위성 미션에서의 제어 정밀도 및 작동 

효율성을 높이는 데 있어 매우 중요한 지표이다. 상용 서브뉴턴(sub-Newton)급 추력기의 경우, 

일반적으로 질량이 200–300 g 수준이며, 이때의 TWR 은 0.5–1.8 정도에 불과하고, 심지어 뉴턴급 

추력기조차도 3.0 을 초과하는 경우는 드물다. 반면, 본 연구에서 개발한 박판형 추력기는 실험을 위해 

부착된 플랜지 구조 포함 상태에서도 TWR = 16 을 기록하였으며, 이는 일반 근 뉴턴급 상용 추력기보다 

약 5.4 배 높은 수치이다. 더불어, 해당 구조물은 실험 편의를 위해 추가된 부품이 포함되어 있다는 

점을 고려하면, 추후 구조 최적화를 통해 추가적인 질량 감소도 가능함을 시사한다. 
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그림 13. 본 연구에서 개발된 추력기와 상용 위성 추력기의 최소 추력-중량비 비교 

 

결론 

본 연구는 PBF-LB/M 공정을 이용하여 제작된 Ti-6Al-4V 박판 액체 단일추진제 추력기의 시편 수준 

기계적 물성과 시스템 수준 추진 성능에 대한 크기 효과를 종합적으로 분석한 최초의 연구이다. 주요 

결론은 다음과 같다: 

⚫ 0.25, 0.50, 0.75 mm 의 벽 두께를 갖는 Ti-6Al-4V 분해 챔버를 최적 공정 조건에서 성공적으로 

제작하였으며, 세 두께 모두에서 일관된 높은 상대 밀도(~99.9%), 낮은 표면 거칠기(~25.5 

µm), 높은 형상 절밀도가 두께에 관계없이 확보되었다. 

⚫ 실온(23 °C) 및 고온(600 °C) 조건에서 수행된 인장 시험 결과, 모든 시편이 조기 파단 없이 

안정적인 변형 거동을 보였으며, 이는 공정 최적화를 통해 얻은 상대 밀도(강도)와 표면 

결함(연신율)을 제어함으로써 두께 관련 물성 열화를 억제할 수 있음을 입증한다. 

⚫ 펄스 모드 및 장시간 작동 시험에서, 벽 두께에 관계없이 일관된 추진 성능이 유지되었으며, 

측정된 특이 임펄스 효율은 87.25%, 특성 속도 효율은 94.15%로 나타났다. 

⚫ 총 210 초의 누적 작동 시간 동안, 추력 감소, 노즐 침식, 구조적 파손이 전혀 관찰되지 

않았으며, 이는 박판 구조가 연속 작동 환경에서도 높은 구조적 안정성을 유지함을 의미한다. 
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특히, 0.25 T 추력기는 가장 큰 구조 질량 감소와 함께, TWR = 16 을 달성하였으며, 이는 기존 

근 뉴턴급 상용 추력기보다 약 5.4 배 높은 수치로, 동일한 추력 성능을 유지하면서도 구조 

최적화 가능성을 보여준다. 

이와 같은 시편-시스템 수준에서의 크기 효과에 대한 정량적 평가는, 고효율·경량화 추력기 개발을 

위한 설계 지침으로 활용 가능하며, 박판 액체 단일추진제 추력기의 최적화 및 실용화 기반을 제공한다. 
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