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홀추력기 개념 설계를 위한 설계 공간 탐색
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ABSTRACT

Current design process for the Hall effect thruster has relied on expensive experimental

method based on the limited historical data. In this study, a proper design space for the

Hall effect thruster is chosen and associated design space exploration is conducted based on

a recently proposed numerical method in order to improve current design process.

According to the results of the design space exploration, performance envelope is

determined for the given design space and the correlations between performance metrics are

analyzed. Further analysis shows that main factors in performances for the Hall effect

thruster are the anode mass flow rate and the discharge voltage.

초 록

기존의 홀추력기 개념 설계는 비용이 많이 소요되며 과거의 데이터에 기반한 실험적 방

법에 근거하고 있다. 본 연구에서는 이러한 홀추력기의 설계 과정을 향상시키기 위해 최근

제안된 수치적 방법에 근거하여 설계 목적에 적합한 설계 공간을 설정하고 이에 대한 설계

공간 탐색을 수행하였다. 설계 공간 탐색의 결과를 통해 기본적으로 주어진 설계 공간에

대한 성능 범위를 결정하였으며 성능간의 관계를 분석하였다. 세부적인 결과 분석을 통해

홀추력기의 주요한 설계 변수로는 양극에서의 질량유량과 방전전압임을 도출하였다.
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Ⅰ. 서 론

홀추력기(Hall Effect Thruster, HET)는 최근

우주 임무에서 그 이용이 증가 추세에 있다. 홀

추력기는 전기 추력 방식 중 정전기 추진

(Electrostatic Propulsion) 방식을 이용하며 이온

추력기(Ion Propulsion System)에 비해 높은 추

력 대 전력비, 낮은 비질량(Specific Mass)의 특

성을 가지고 있을 뿐만 아니라 상대적으로 간단

한 구조를 가지고 있다는 장점이 있다.

홀추력기는 지구정지궤도 위성의 위치 유지

(Station Keeping) 임무에 주로 이용되어 왔으나

궤도 전이, 행성간 임무 등의 주추력기로서도 비

용과 성능 측면에서 많은 장점이 있는 것으로 연

구되었다[1-2]. 현재 한국에서는 2011년 발사예정

인 과학기술위성 3호에 탑재할 소형 홀추력기가

개발되었다[3].

현재의 홀추력기 설계 과정은 실험적 방법에
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많은 부분 의존하고 있으며 중요한 대부분의 설

계 변수들은 제한된 기존의 홀추력기 데이터를

기초로 설계 과정의 초기에 결정된다. 또한, 설계

가 관심 있는 전력 수준을 기초로 하여 설계되고

있다. 이러한 설계 과정은 비용이 많이 소요된다

는 단점이 있으며 실제 임무와 직접적인 연계가

어렵다는 점에서 결과적으로 설계된 홀추력기의

성능이 주어진 우주임무에 최적이 아닐 수 있다.

본 연구에서는 현재 홀추력기의 설계 과정을

살펴보고 기존의 경험적 및 실험적 방법과는 다

른 수치적 방법을 개념 설계 단계에 적용하여 차

후 주어진 임무와 연계된 홀추력기의 개발에 기

반이 될 수 있는 설계 공간 탐색(Design Space

Exploration)을 수행하였다. 이를 통해 홀추력기

의 주요한 설계 변수들을 파악하고 각 변수들과

성능간의 관계를 도출하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 홀추력기 개념 설계 과정

새로운 홀추력기를 설계하고자 할 때 현재의

전형적인 설계 방법은 다음과 같다.

▪제한된 기존의 실험데이터에 의해 도출된

스케일링 법칙(Scaling Law)에 따라 전체 설

계 공간을 축소시킨다. 이 과정에서 많은 수

의 초기 설계 변수들이 결정된다.

▪실험을 통한 시행착오(Trial and Error)를 통

해 효과적인 홀추력기를 설계한다.

새로운 홀추력기 설계는 실제 우주임무와의

직접적 연계성 없이 우주 임무에서 가능한 전력

수준을 기초로 하여 주로 설계가 되고 있다. 예

를 들어 미국 미시간 대학과 미공군 연구소의 5

kW급 홀추력기 공동 개발 과정 중 초기 설계시

중요한 변수들을 결정하기 위해 단지 기존의 7개

홀추력기의 데이터를 사용하였다[4].

이러한 설계 과정은 물리적인 고려가 없이 수

행되기 때문에 설계시 위험도가 클 수 있다. 또

한 설계 변수간의 관계에 대한 심층적인 분석이

없이 순차적 설계에 의존함으로써 최적 설계가

어렵다는 단점이 있다.

수치적 방법은 타 분야에서도 활발히 이용되

는 것과 같이 물리적 해석을 근거로 초기 개념

설계 단계에서 설계 공간을 크게 줄여주는 역할

을 할 수 있다. 그러나 홀추력기의 경우 복잡한

물리적 현상에 대한 해석의 어려움으로 인해 초

기 단계에서 광범위한 설계 공간 탐색에 이용할

수 있는 적절한 해석 방법이 필요하다.

2.2 홀추력기 수치해석

홀추력기에 대한 수치적 해석방법은 최근 20

년 동안 매우 활발히 진행되어 왔다. 해석방법은

크게 3가지로 구분될 수 있다. 첫째, 분자운동론

을 이용한 방법(Kinetic Modeling), 둘째, 유체

모델을 이용한 방법(Fluid Modeling), 셋째, 전자

의 두 가지 방법을 혼합한 방법(Hybrid Modeling)

이다.

분자운동론을 이용한 방법은 홀추력기에서 발

생하는 플라즈마의 개개 입자, 즉, 추진제 원자,

이온 및 전자를 볼츠만 식(Boltzmann Equation)

에 근거하여 해석하는 방법이다. 이 방법은 홀추

력기 방전채널(Discharge Channel)의 세부적인

플라즈마 특성들을 계산할 수 있다는 장점이 있

다[5]. 이러한 세부적인 특성들에는 전자의 속도

분포 함수(Electron Velocity Distribution Function)

나 플라즈마와 채널 벽 또는 양극(Anode)에서

형성되는 전위의 급격한 변화 영역(Sheath) 등이

다. 그러나 이 방법은 개개 입자에 대한 운동을

모두 해석해야 하므로 계산 시간이 많이 소요된

다는 단점이 있다. 유체모델을 이용한 방법은 추

력기 채널 방전현상의 거시적인 플라즈마 특성을

구하는 데 초점을 두고 있으며 계산 시간이 빠르

다는 장점이 있다. 그러나 Sheath 영역에 대한

해석의 어려움으로 인해 Sheath와 주 플라즈마

경계면의 특정 플라즈마 변수에 인위적 혹은 실

험값을 설정함으로써 수치 해석의 일반성이 침해

될 수 있다[6]. 이러한 특정 플라즈마 변수를 계

산할 수 있는 수치적 방법도 제안되었으나 해석

방법이 초기값에 많이 의존하게 됨으로써 해석의

강건성(Robustness)이 줄어드는 단점이 있다[7-8].

혼합방법은 주로 추진제 원자와 이온은 분자 운

동론을 이용하여 해석하고 전자의 경우 유체모델

을 사용한다. 이러한 해석방식은 순수한 분자운

동론 방법에 비해 계산 시간은 많이 줄일 수 있

으나 여전히 초기 개념 설계 단계에서 광범위한

설계 공간 탐색에는 계산 효율성 측면에서 적합

하지 않다. 결과적으로 기존의 홀추력기 데이터

와 실험방법에 의거한 초기 개념 설계과정에서의

비용과 위험도를 줄이기 위해서는 물리적 해석에

기초한 적절한 수치적 해석방법이 요구된다.

초기 개념 설계 단계에서 중요한 사항은 빠른

시간 내에 광범위한 설계 공간에 대한 해석을 통

해 최대한의 설계 정보를 도출해 내는 데 있다.

즉, 다음의 기준에 근거한 수치적 해석방법을 고

안할 필요가 있다.



그림. 1. 홀추력기 해석영역 및 전형적 전위분포

▪계산시간의 효율성(Numerical Efficiency)

▪수치적 강건성(Numerical Robustness)

▪해석의 일반성(General Applicability)

▪물리적 해석의 정확도(Physical Accuracy)

첫 번째 기준은 넓은 설계 공간내의 가능한

많은 설계 변수의 조합점에 대해 해석을 빠르게

수행하기 위해 필요하며 두 번째 기준은 제안된

해석방법이 초기값에 크게 의존하지 않도록 하기

위함이다. 세 번째 기준은 구하고자 하는 모든

플라즈마 특성들이 제안된 해석방법에 의해 모두

계산될 수 있어야 함을 의미한다. 마지막으로 네

번째 기준은 개념 설계 단계에 적절한 물리적 해

석 수준을 결정하기 위함이다. 즉, 세부적이고 정

확도가 매우 높은 해석 결과를 얻고자 하기 보다

는 설계 공간의 특성을 나타낼 수 있을 정도의

정확도가 요구된다. 다만, 성능치는 가능한 정확

한 값이 얻어질 수 있어야 한다.

2.3 홀추력기 수치해석 방법

2.2절에서 제시한 기준들에 근거하여 적절한

해석방법이 제안되었다[9]. 제안된 방법을 간단

히 소개하면 1차원 자기유체역학(Magnetohydro

-dynamics) 모델을 기본적으로 적용하고 해석

영역을 그림. 1에 나타난 바와 같이 양극영역,

Presheath영역, 이온화/가속영역으로 나누었다.

먼저 양극영역에서는 전위차만이 다음과 같이

구해진다.

 ln≈ (1)

여기서, 는 단위 전하량, 는 양극과

Sheat 끝단의 전위차, 는 볼츠만 상수, 는 전

자의 온도를 의미한다. Presheath영역에서는 다

음과 같은 자기유체역학 식이 이용된다.
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여기서, 하첨자   는 각각 원자, 이온, 전자

를 의미한다. 또한, 는 유량, 는 이온화에 의

한 생성율, 은 분자밀도(Number Density), 는

평균속도, 은 질량, 는 홀추력기의 축방향 좌

표변수를 각각 나타낸다. 이온화/가속영역에서는

다음과 같은 자기유체역학 식이 이용된다.




 


 




  









 


′  





′ ′







 


















 (3)




 


 










여기서, 하첨자 은 그림. 1에 나타난 Matching

Point 지점을 나타낸다. 는 전자의 유효 운동

량 충돌빈도, 은 에너지, 는 전기장, 은 전

자의 에너지 손실 충돌 빈도, 는 이온화 충돌

빈도를 각각 의미한다. 자세한 해석방법은 참고

문헌 [9]에 나타나 있다.

2.4 설계 공간의 결정

새로운 홀추력기의 설계는 아직도 많은 수요

가 예상되는 지구정지궤도 위성을 대상으로 하여

야 할 것이다. 이는 행성간 임무(Interplanetary

Mission)와 같이 일회성 임무를 위한 고비용의

홀추력기 개발은 임무의 가치가 비용을 상회하지

않는다면 비효과적일 수 있기 때문이다. 근지구

궤도에서 흔히 사용되는 홀추력기는 SPT-100급

이다[10]. 또한 최근 지구정지궤도 위성의 경우

위치 유지 임무뿐만 아니라 지구정지궤도로의 전

이도 홀추력기를 사용하고자 하는 노력이 증가하

고 있다[11]. 따라서 궤도 전이를 포함하기 위해

서는 홀추력기의 전력 수준이 1 kW에서 10 kW

까지를 고려할 필요가 있다.

개념 설계 단계에서 고려하는 홀추력기의 설

계 변수는 다음과 같으며 홀추력기의 개략도와
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Fig. 2. HET Schematic and Design Variables

변수 최소 최대 변수 최소 최대

 100 160   200 400

 50 80  0.002 0.008

  0.01 0.03   0.008 0.015

 0.03 0.05  12 20

  0.03 0.05   4 8

 0.01 0.03 pmc[%] 6 10

Table 1. Ranges of Design Variables

설계 변수가 Fig. 2에 나타나 있다.

▪방전채널 출구로부터 음극(Cathode)까지의

거리 :  

▪방전채널 길이 :  

▪방전채널 외반경 :  

▪방전채널 폭 : 

▪방전전압 :  

▪최대 자기력(max)과 음극에서의 자기력

()과의 차이 :  

▪음극에서의 원주방향 자기세기 :  

▪원주방향 자기력 분포형상 계수 : 

▪양극(Anode)에서의 제논 질량유량 :  

▪음극에서 전자를 발생시키기 위한 제논 질

량유량(pmc[%]) - 양극에서의 질량유량의

퍼센트로 표시

Fig. 2의 방전채널 내에서 전형적인 원주방향

자기력 분포를 볼 수 있다. 오른쪽에 나타난 식

은 방전채널 내에서의 원주방향 자기력 분포를

나타내는 식으로써 채널의 출구에서 최대 자기력

을 가지게 되며 양극에서부터 출구까지의 분포

형상은 지수함수 내의 계수()에 의해 결정된다.

채널 출구에서부터 음극까지 자기력의 분포는 선

형으로 가정한다.

홀추력기에서 발생하는 물리적 현상 중 여전

히 논란이 되고 있으며 적당한 수치적 해석방법

이 없는 것은 전자들의 음극에서 양극으로의 비

정상 확산(Anomalous Diffusion) 현상이다. 실제

고전 충돌 이론(Classical Collision Theory)을 사

용하여 계산한 전자들의 확산 정도와 실제 확산

정도가 차이가 큰 것이 실험에서 관측되고 있다.

수치적 방법에서는 실험치에 근사시키기 위해 비

정상 확산 계수(Anomalous Diffusion Coefficient)

를 도입하고 비정상 확산 충돌 빈도를 고전 충돌

이론에 의한 값에 더해 주는 방법을 사용하고 있

다. 또한, 채널 내부와 외부에서의 비정상 확산

현상이 다르게 나타나기 때문에 두 개의 계수 값

을 도입한다. 전자의 유효 충돌 빈도(Effective

Collision Frequency)는 영향이 큰 충돌 유형들을

고려하면 다음과 같이 주어진다.

  (4)

는 전자 유효 충돌 빈도, 은 전자와 원

자간의 운동량 교환 충돌 빈도, 는 쿨롱 충돌

빈도(Coulomb Collision Frequency), 은 채널

벽면으로의 충돌 빈도, 는 비정상 확산 계수,

마지막으로 는 전자의 회전 주파수(Gyro

Frequency)이다.

실제 비정상 확산 계수는 임의성이 있기 때문

에 설계 변수로 취급하여 설계 공간 탐색 시 포

함시켜 그 영향을 분석하는 것이 바람직하다.

고려하는 설계 공간은 Table 1에 나타나 있다.

Table 1에서 과 는 각각 채널 내부

와 외부에서의 비정상 확산 계수의 역수를 나타

낸다. Table 1에 나타난 설계변수의 범위들은 기

존 홀추력기를 바탕으로 지구정지궤도를 대상으

로 적절한 홀추력기의 모든 규격(Specification)을

가능한 모두 포함하도록 설정하였다.

2.5 설계 공간 탐색 방법

설계 변수들은 4개의 기하학적 변수, 3개의 작

동 환경 변수, 3개의 반지름 방향의 자기력 분포

결정 변수, 2개의 비정상 확산 계수의 역수들로

구성되어 있다. 주요한 성능 변수들로는 추력, 비

추력(Specific Impulse), 효율(Efficiency), 방전전

류(Discharge Current), 방전전력(Discharge Power)

이다.



그림. 3. CDD 및 LHS 실험계획법 개념도

Design # of Cases # of Useful Data

CCD 4121 2167

LHS 10000 5565

Total 14121 7732

Table 2. DOE Cases

Thrust [mN] Isp,tot [sec]

Distribution

Mean 124.3 1836.5

StDev 34.3 266.0

Min.～Max. 42.6～199.5 936.9～2398.0

Range 156.9 1461.1

tot Id [A]

Distribution

Mean 0.440 8.00

StDev 0.066 2.78

Min.～Max. 0.139～0.633 3.00～27.41

Range 0.494 24.41

Pd [kW]

Distribution

Mean 2.65

StDev 1.17

Min.～Max. 0.69～10.97

Range 10.28

Table 3. Performance Distributions of
Design Space

그림. 4. 이상치(Outlier) 도표의 구성요소[12]

Table 1에 주어진 각 설계 변수들의 범위의

조합은 고려하는 12차원의 설계 공간을 구성하

게 된다. 주어진 설계 공간에서 최소한의 수치적

실험을 통해 최대의 정보를 얻기 위해 실험계획법

(Design of Experiment, DOE)을 적용한다. 실험계

획을 위해서 중심 합성 설계법(Central Composite

Design, CCD)과 라틴 방격법(Latin HyperCube

Sampling, LHS)을 조합한다. 그림 3에 CCD 및

LHS 실험계획법 개념도를 참조하면 중심 합성

설계법은 설계 공간의 끝단에서의 정보에 많은

중점을 두고 설계되므로 차후 실험 결과에 대한

회귀 곡선(Regression Curve)을 생성시킬 때 외

삽(Extrapolation)이 최소화되는 장점이 있으나

내부 공간에서의 정확도가 떨어지는 단점이 있

다. 반면 라틴 방격법은 설계 공간의 끝단에서의

정확도는 떨어지나 내부에서 많은 실험점을 갖도

록 설계되므로 내부에서의 정확도는 높다는 장점

이 있다. 결과적으로 이 두 가지의 실험계획법을

조합함으로써 실험 횟수는 증가하지만 각각의 단

점을 보완하고 장점을 모두 이용할 수 있다.

Table 2에 각 방법에 따른 총 설계 변수 조합

의 수와 성능 결과를 낸 유용한 변수 조합 수를

나타내었다.

2.6 설계 공간 결과 분석

실험계획법에 근거한 수치적 실험 결과에 대한

분석은 통계적인 방법에 근거하여 수행되었다.

Table 3은 총 7732개의 유용한 설계 조합들에

대한 각 성능의 분포를 나타내고 있다. Isp,tot는

비추력, tot는 효율, Id는 방전전류, Pd는 전력을

의미한다. 하첨자 tot는 음극에서 전자를 발생시

키기 위해 소모되는 추진제의 양도 고려한 값을

의미한다. StDev는 표준편차를 나타낸다.

각 분포도 위의 도표는 이상치(Outlier) 도표로

서 그림 4에 나타난 바와 같이 평균 신뢰도 간

격, 최단 반분포 거리(Shortest Half), 사분위 거
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Fig. 5. Scatter Plot of Performance Metrics

Fig. 6. Scatter Plot with CCD Cases Only

리(Interquartile Range), 25% 및 75% 백분위수,

가능한 이상치를 나타내고 있다.

설계 공간에서 추력은 약 40 mN에서 200 mN

까지의 값을 가지며 분포도를 보면 가장 큰 표준

편차를 나타내고 있음을 알 수 있다. 비추력의

평균은 1850 sec로서 약 950 sec에서 2400 sec까

지의 변화를 보여주고 있다. 설계 공간 내의 설

계 변수의 조합을 통해 홀추력기가 가질 수 있는

최대 효율은 약 0.633이다. 방전전류와 전력의 분

포도는 유사하며 값의 범위가 넓으나 상대적으로

작은 표준편차를 나타내고 있다. 결과적인 전력

값의 범위는 약 700 W에서 10 kW로서 의도한

전력범위를 나타내는 설계 공간이 정의되었음을

알 수 있다.

Fig. 5는 주어진 설계 공간의 성능들에 대한

산포도(Scatter Plot)를 나타낸 것이다. 성능 산포

도는 실험계획법에 근거한 수치실험 결과의 모든

성능 데이터를 고려하는 성능변수들의 2차원적

관계들로 표시한 것으로서 모든 유용한 수치적

실험값들을 포함하고 있으며 각 성능간의 일대일

관계들을 보여준다. 따라서 설계 공간의 설계 변

수 조합에 의해 가능한 각 성능치 영역과 그 한

계를 쉽게 확인할 수 있다는 장점이 있다.

예를 들어 추력과 비추력간의 관계와 방전전

류와 전력간의 관계 산포도에서 그 성능 경계가

뚜렷이 확인됨을 알 수 있다. 하지만 중심 합성

설계법과 라틴 방격법의 결과들이 모두 시현됨으

로써 성능간의 일반적인 관계를 분석하기가 어렵

다. 따라서 중심 합성 설계법의 결과만을 분석하

는 것이 성능간의 일반적인 관계를 확인하는데

용이하며 어떤 설계변수가 성능에 중대한 영향을

미치는 가를 파악할 수 있다.

Fig. 6은 중심 합성 설계법에 의한 결과만을

사용하여 나타낸 산포도이다. 언급했듯이 설계

공간 끝단에서 수치적 실험이 많이 수행되었다는

것을 알 수 있으며 소량의 데이터가 설계 공간의

중심점에서 나타난다. 산포도를 통한 성능관계의

분석은 각 일대일 성능관계에서 데이터의 변화

경향성을 통해 이루어진다.

Fig. 6을 통해 주어진 설계 공간의 일반적인

특성을 다음과 같이 분석해 낼 수 있다.

▪추력에 따른 비추력의 변화와 방전전류에

따른 전력의 변화는 거의 선형이다.

▪추력 및 비추력에 따른 효율의 변화는 볼록

한 형상을 나타내며 최대 효율이 존재한다.

▪추력 및 비추력에 따른 방전전류와 전력의

변화는 지수함수를 따른다. 즉, 큰 추력과

비추력의 영역에서 이들 성능의 미세한 향

상은 많은 전력의 소모를 가져올 수 있다.

▪방전전류와 전력이 증가할수록 효율은 낮아

진다.

Fig. 6에서는 또한 각 그래프에서 성능들의 관

계가 몇 개의 군으로 확연히 구별됨을 확인할 수

있다. 이러한 성능 군으로의 구별이 되는 원인을

확인하기 위해 각 설계 변수들의 효과를 분석할

필요가 있다. 분석은 성능 산포도에서 각 데이터

들을 고려하는 설계 변수에 따라 구별하여 표시

함으로써 수행된다.

Fig. 7은 양극에서의 질량유량이 성능에 미치

는 효과를 나타내고 있다. 중심 합성 설계법에

의해 생성되는 질량유량의 실험점은 최소, 최대,



Fig. 7. Effect of Anode Mass Flow Rate Fig. 8. Effect of Discharge Voltage

Fig. 9. Effect of Channel Outer Radius

그리고 중심점으로서 4 mg/s, 6 mg/s, 그리고 8

mg/s 이다. 질량유량의 성능에 대한 효과가 대부

분의 산포도에서 뚜렷이 나타나고 있다.

Fig. 7의 분석을 통해 다음과 같은 중요한 사

실을 파악할 수 있다.

▪양극에서의 질량유량은 가능한 추력 및 방

전전류의 범위에 큰 영향을 미친다.

▪대부분의 성능관계에서 각 질량유량은 구별

되는 성능군을 형성하게 함을 알 수 있다.

Fig. 8은 방전전압이 성능에 미치는 효과를 보

여주고 있다. 중심 합성 설계법에 의해 생성되는

방전전압의 실험점은 최소, 최대, 그리고 중심점

으로서 200 V, 300 V, 그리고 400 V이다. 질량유

량의 성능에 대한 효과에서와 마찬가지로 방전전

압의 효과가 대부분의 산포도에서 뚜렷이 나타나

고 있다. Fig. 8의 분석을 통해 다음과 같은 사실

을 분석해 낼 수 있다.

▪방전전압은 비추력의 가능한 최대 범위를

제한한다.

▪방전전압의 전력에의 영향은 비추력보다 상대

적으로 적지만 그 범위에 큰 영향을 미친다.

▪작은 방전전압은 적절한 다른 설계 변수들

의 조합을 통해 큰 방전전압 시보다 보다

많은 추력을 발생시킬 수 있다.

▪대부분의 성능관계에서 질량유량의 경우와

마찬가지로 구별되는 성능군을 형성하게 함

을 알 수 있다.

Fig. 7과 Fig. 8을 통해 큰 질량유량과 방전전

압은 일반적으로 큰 추력과 비추력 성능을 보임

을 알 수 있다. 하지만 효율 측면에서는 미소한

최대 효율의 증가만을 가져옴을 알 수 있다. 이

는 질량유량과 방전전압의 증가는 필수적으로 방

전전류와 결과적인 전체 전력의 증가를 수반하기

때문이다. 따라서 홀추력기의 설계시에는 개개의

성능을 보기 보다는 추력 대 전력비(Thrust-to-

Power Ratio)와 같은 성능지수(Performance

Metric)를 고려하여야 한다.

Fig. 9는 성능에 대한 방전채널 외반경의 효과

를 나타내고 있다. 외반경은 최소, 최대, 그리고

중심점으로서 4 cm, 6 cm, 그리고 8 cm이다.

질량유량이나 방전전압에서와는 달리 구별되

는 성능군을 확인할 수 없음을 알 수 있으며 오

히려 외반경의 영향은 각 성능군에서 골고루 분

포되어 있음을 알 수 있다. 예를 들어 작은 외반
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경은 각 성능군에서 더 큰 효율, 작은 방전전류,

작은 전력을 나타냄을 알 수 있다. 이 외 다른

변수들의 효과에서도 외반경과 동일한 특성을 가

진다. 결과적으로 질량유량과 방전전압이 홀추력

기의 성능 특성에 가장 큰 영향을 미치는 설계

변수임을 알 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 비용이 많이 소요되고 실험적

방법에 기반한 기존의 홀추력기의 개념설계 과정

을 향상시키기 위해 설계 공간 탐색을 수행하고

이를 분석하였다. 설계 공간 탐색의 결과는 물리

적 해석에 근거하였을 뿐 아니라 기존의 제한된

홀추력기 데이터에서 도출된 스케일링 법칙보다

신뢰도가 높은 성능 변수들 간의 관계를 제공할

수 있었다. 또한 주어진 설계 공간에서의 성능

범위(Performance Envelope)를 결정하였으며 고

려하는 설계 변수 중 전체적인 홀추력기 성능 특

성에 큰 영향을 미치는 것은 질량유량과 방전전

압임을 도출하였다.

설계 공간 탐색의 결과는 추후 최적화 설계

(Design Optimization), 민감도 해석(Sensitivity

Analysis), 강건 설계(Robust Design), 및 확률적

설계(Probabilistic Design)를 수행할 수 있는 환

경을 제공할 수 있다.
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