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ABSTRACT

Geostationary satellites undergo various orbital perturbations and this results in location

change. Therefore, all the geostationary satellites use the thruster in order to control the

location change. For this purpose, the suitable amount of liquid propellant is mounted and

the amount of propellant is reduced as time goes by. This means that the lifetime of the

satellite depends on the residual propellant amount. Therefore precise residual propellant

gauging is very important for the mitigation of economic losses arised from premature

removal of satellite from its orbit, satellites replacement planning, slot management and so

on. In this paper, we introduce the propellant gauging methods used in the geostationary

satellites and the propellant gauging method studied in the laboratory level.

초 록

정지궤도위성은 궤도상에서 다양한 궤도상 교란을 겪고 이로 인해 시간이 증가함에 따

라 위성의 위치가 변화하게 되는데 이러한 위성의 위치변화를 제어하기 위해 추력기가 사

용된다. 이를 위해 적정한 양의 액체추진제가 탑재되며 시간이 지남에 따라 이러한 추진

제의 양은 감소된다. 이는 궤도상에서 운용되는 위성의 수명은 추진제 잔여량에 좌우됨을

의미한다. 그러므로, 정확한 잔여추진제량 측정은 때이른 수명종료로 야기되는 경제적 손

실을 완화시킬 뿐만 아니라 후속위성의 대체나 위성망 운용계획 등에 매우 중요하다. 본

논문에서는 현재 정지궤도위성에서 사용되고 있는 잔여추진제 측정방법들과 실험실 수준

에서 연구되고 있는 잔여추진제 측정방법들에 대해 소개하고자 한다.
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Ⅰ. 서 론

정지궤도위성이 발사되어 천이궤도(transfer

orbit)를 거쳐 임무 정지궤도에 정착하기 위해서

는 수많은 자세조정 및 위치변경이 필요하다. 또

한 정지궤도상에서도 태양과 달의 인력, 태양풍

압력(solar wind pressure), 자기요동(magnetic

fluctuation), 미세한 지구중력장, 지구의 편평도
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등의 요인에 의하여 위성은 정해진 궤도를 서서

히 이탈하게 되는데 위성의 수명말기까지 임무궤

도를 유지하고 자세수정을 위한 추력이 필요하며

추진시스템은 이러한 추력 제공을 담당한다. 위성

의 자세제어 동작 중에 사용되는 추진제의 정확

한 양은 추력기의 성능특성에 의존하며, 이는 작

동시간과 환경에 따라 다소 변할 수도 있다. 게다

가 궤도를 수정하는 동안 사용되는 정확한 추진

제의 양은 추력 제어기의 특성에 의존한다[1].

이러한 정지궤도위성의 수명은 남아있는 추진

제에 의해 좌우되므로 다양한 임무상황을 고려하

여 위성의 임무기간 중에 잔여추진제 양을 정확

하게 예측하는 것은 매우 중요한 일이다. 특히 전

혀 예상치 못했던 상황이 발생하여 추가로 추진

제를 사용하게 됐을 때 정확한 잔여추진제량의

예측은 더욱 중요해진다. 인공위성의 추진제 고갈

을 예측 할 수 있도록 임무수명동안 잔여추진제

량의 측정이 지속적으로 수행되어져야 한다. 따라

서, 정확한 잔여추진제량 측정기술을 사용하지 않

으면 시간이 지나감에 따라 위성 내에 남아있는

추진제의 정확한 양은 더욱 알기 어렵게 된다.

정지궤도위성에 사용되는 추진제는 인공위성

내의 탱크에 통상 액체상태로 저장되는데 저장탱

크안에는 액체연료를 고이게 할 중력이 없으므로

다른 힘에 반응하여 분포하는 경향을 보이거나

미세중력(microgravity) 상태 하에서는 연료가 탱

크전체 내에 퍼져서 분포하기 때문에 측정이 더

욱 어렵다. 그러므로 궤도상 정지궤도위성의 추

진제 탱크 내 잔여 추진제량 측정은 간단하면서,

저단가, 고정확도 및 경량의 측정장치와 기술이

요구된다[2].

본 논문에서는 위성의 잔여추진제량 측정 혹

은 추정을 위해 고안된 여러가지 방법의 잔여추

진제량 측정기법을 소개한다. 그 중에서 가장 광

범위하게 위성에서 사용되고 있는 PVT 방법, 회

계식방법(bookkeeping method), 열질량법과 위

성에서 실제 적용되어 사용되지는 않았지만 실험

실 수준에서 연구되고 있는 다양한 잔여추진제

측정방법들을 소개하고자 한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 정밀한 잔여추진제량 측정 필요성 및

제한사항

2.1.1 정밀한 잔여추진제량 측정의 경제적 효과

정확한 잔여추진제량의 측정으로 인해 얻어지

는 금전적인 가치는 매우 크다. 위성체 시스템이

대형화되고 복잡해짐에 따라 위성체는 더욱 고가

가 되고 위성체의 효율적인 운용이 요구되며 매

우 정확한 추진제 질량상태에 대한 정보를 필요

로 하게 된다. 통상적으로 정지궤도위성의 경우

임무궤도상에서 위치유지를 위해 가능한 많은 추

진제를 탑재한다. 즉 가능한 긴 위성수명을 얻기

위해서는 빈틈없이 추진제 양을 조절해야 한다.

여러 개의 통신채널을 가진 정지궤도 통신위성의

경우 추가적인 연료의 가치는 매달 수백만 달러

의 가치를 갖으며, 이로 인해 효율적으로 추진제

를 사용하는 것은 인공위성의 수명을 조금 더 연

장시킬 수 있을 것이고 이는 막대한 금전적 가치

를 가져온다. 그러나 정확한 잔여추진제의 질량

상태에 대한 정보를 이용하지 못함으로 인해 6개

월에서 1년 이상 일찍 위성체를 교체하므로 인해

막대한 손실을 초래할 수 있다. Table 1은 최근

임무를 종료했거나 종료될 예정인 정지궤도위성

의 6개월 동안의 위성으로 인한 수익을 나타낸

것으로 적게는 3천만 달러에서 많게는 9천만 달

러의 이익을 창출할 수 있음을 알 수 있다. 이는

정확한 잔여추진제량 측정을 할 경우 얻어지는

수익으로 볼 수 있고, 반대로 보면 운용중인 정

지궤도위성의 조기 폐기시에는 재정적으로 큰 손

실이 됨을 알 수 있다. 그러므로 운용 정지궤도

로부터 위성의 폐기시점 판단은 너무 늦거나 너

Satellite
Name

Longitude

(deg)

BOL

(year)

EOL

(year)

6 Mo

($M)

Intelsat 902 63.34E 2001 2011 52.33

PAS 10 68.50E 2001 2016 45.46

Eurobird 28.52E 2001 2013 33.92

Atlantic Bird 2 8.07W 2001 2013 29.07

Intelsat 904 60.00E 2002 2012 86.64

Intelsat 905 24.50W 2002 2012 86.64

Intelsat 906 64.00E 2002 2012 83.15

NSS-7 22.00W 2002 2014 64.48

Atlantic Bird 3 5.00W 2002 2017 44.32

Eutelsat W5 70.50E 2002 2014 43.99

Galaxy 3C 95.00W 2002 2017 42.99

JCSAT-8 154.00E 2002 2013 39.40

NSS 6 95.00E 2002 2016 38.97

Atlantic Bird 1 12.50W 2002 2017 32.99

Intelsat 907 27.50W 2003 2013 77.30

Asiasat 4 122.00E 2003 2018 43.22

Table 1. Estimation of Geostationary Satellite

Operating Profit(6 Month) [3]
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무 이르지 않도록 정밀해야 한다[3].

또한 정확한 잔여추진제량의 정보는 나아가

위성운용자가 기확보된 궤도 및 주파수(위성망)

에 대한 우선권을 갖고 연속적인 위성서비스를

하기 위해 대체할 다른 인공위성의 발사를 준비

하거나 후속 위성의 위성망 운용 계획수립에 유

용하게 사용될 수 있다. 즉 적절한 시기에 임무

말기의 정지궤도위성을 폐기궤도로 전이시키고

원래의 궤도위치로 후속위성을 적절한 시기에 안

착시켜 연속적인 서비스를 공급할 수 있도록 하

는 기본 정보를 제공하게 된다.

2.1.2 위성폐기시점판단을 통한 정지궤도 보호

정지궤도위성은 궤도 특성상 기상관측과 통신

등의 임무에 매우 유리하므로 세계 상업용 위성

시장을 주도하고 있다. 2002년부터 상업용 발사

의 약 80%가 정지궤도위성의 발사이며, 정지궤

도 시장에서 연평균 21.8개(‘08～’17)의 위성 수요

가 예측되고 있다. 현재 운용 중인 민간 정지궤

도 통신위성은 약 300여개에 이르러 포화상태에

있다. 따라서 정지궤도 상에 자국의 위성을 위치

시키기는 그만큼 어려운 것이 현실이다. 또한 정

지궤도는 적도 상공 36,000 km로 제한되므로 전

세계적으로 선점 경쟁이 치열하며, 정지궤도위성

의 궤도 및 주파수는 위성발사를 위해 필수적인

재원으로 보호되어야 할 천연자원의 성격을 가지

고 있다[4].

이러한 정지궤도의 특성으로 인해 재정상의

이익으로 인한 정확한 추진제 측정의 필요성 외

에도 정지궤도의 보호와 궤도상 우주쓰레기 문제

로 인한 충돌위기 문제가 대두되고 있다. 이를

위해 UN에서는 외기권(outer space)에서 발생하

는 어떤 활동이든 미래에 안전하고 지속가능한

이용을 보장하기 위해 Fig. 1과 같이 저궤도(지표

면부터 2,000 km 영역)와 정지궤도상(정지궤도

고도 35,786±200 km, -15°≤latitude≤+15°의 영

역)에 외기권의 “Protected Regions”를 지정하였

다[5].

Fig. 1. Space Debris Protected Regions[5]

이러한 정지궤도 보호의 이유로 인하여 정지

궤도위성 사업자 혹은 운영자는 정지궤도위성을

폐기궤도로 이동시킬 의무를 갖고 있다. 이를 위

해 임무수명말기에 위성을 폐기궤도에 도달시키

기 위해 정지궤도에서 폐기궤도로 위성을 이동시

키는 정확한 시점을 알아야 한다. 만약 위성을

폐기하는 판단이 늦어지거나 예측오류로 인해 추

진제가 부족할 경우 국제기구에서 권고하는 폐기

궤도로 위성을 이동시키는 것은 불가능해 질것이

다.

2.1.3 잔여추진제량 측정 제한사항

궤도상에서 남아있는 추진제량을 정확하게 측

정하는 데에 직면하는 일반적이지만 가장 어려운

문제는 무중력상태의 우주환경이다. 위성의 추력

기에 사용되는 연료는 위성 내의 탱크에 통상 액

체상태로 저장되는 데 탱크내의 액체연료를 고이

게 할 중력이 없으므로 다른 힘에 반응하여 분포

하는 경향을 보이거나 미세중력(microgravity) 상

태하에서 연료가 탱크전체 내에 퍼져서 분포하기

때문에 직접적인 잔류량 측정이 어렵다. 또한 유

체는 낮은 중력하에서 표면장력이 가장 큰 힘으

로 작용하고 이로 인해 탱크내 유체는 국소적이

거나 전체적으로 면적을 최소화하거나 자유표면

에너지를 최소화하는 상태를 갖는 경향을 갖게

된다. 이러한 이유로 지상에서는 매우 효과적인

측정센서가 궤도상의 위성에서는 잔여량 측정에

사용할 수 없는 주요한 이유이다. 무중력환경 하

에서 이러한 액체추진제와 버블형태의 가압제는

아래 Fig. 2에서 보듯 불분명한 추진제의 위치,

추진제 내 기포발생, 모세관현상으로 인한 센서

의 차단, 대류현상의 감소 등이 있다[2].

그 외에 인공위성의 특성상 잔여추진제량 측

정의 제한조건은 사용되는 시스템 자체에도 있

다. 잔여추진제량 측정시스템은 간단하면서도 저

Fig. 2. Liquid propellant and pressurant
distribution in the zero gravity
environment[2]
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단가, 고정확도 및 경량, 최소의 측정센서나 기술

이 요구된다.

2.2 대표적인 잔여추진제량 측정 방법

2.2.1 PVT 방법

PVT 방법은 임무기간중에 주어진 시점에서

가압제의 부피를 계산하고 이로부터 탱크내의 잔

여 연료량을 계산하는 방법이다. 인공위성에 적

재되어 있는 액체연료의 양은 인공위성이 발사

전에 측정되고 궤도전이 이후에 남아있는 연료의

양은 연료탱크의 압력(P), 온도(T)를 측정하여 추

정한다. 연료탱크 내의 가스부피를 추정하기 위

해 식(1)과 같은 이상기체방정식이 사용된다.

 (1)

가압제에 의해 점유된 부피는 탱크의 “얼리지

(ullage) 부피”이라고 한다. 이 얼리지 부피는 식

(1)의 이상상태 방정식에서 식(2)와 같이 유도된

다.



 ×


 ×
(2)

여기서 Pu, Vu, Tu는 각각 얼리지 가스의 압력,

부피, 온도를 나타낸다. 첨자1은 연료 주입시의

얼리지 상태를 나타내며, 첨자2는 연료를 추정하

고자 할 때의 상태를 나타낸다. 이미 알려진 주

입시의 변수(연료 주입량, 탱크부피, 가압제의 압

력 및 온도)와 함께 원격 측정된 압력과 온도를

얻으면 임무중의 어떠한 시점에서도 얼리지의 부

피를 식(3)과 같이 계산할 수 있다.

 

 
×

 (3)

계산된 얼리지 부피로부터 액체연료에 의해

점유된 탱크 부피를 계산할 수 있으며 여기에 액

체연료의 밀도를 곱함으로써 식(5)와 같이 잔여

연료의 질량(Mf)을 계산할 수 있다.

 tan  (4)

  × (5)

PVT방법은 압력계의 기계적 오차가 증가함에

따라 잔여추진제량 추정 오차는 시간이 지나감에

따라 동시에 증가하게 된다.

이러한 단점을 극복하기 위해 전체 임무수명

에 걸쳐 여러 차례 가입제를 추가공급하고 이때

잔여추진제의 양을 추정하는 가스주입식 방법이

고안되었다. 재가압하기 전과 후의 탱크 온도와

압력을 측정함으로써, 추진제 탱크내의 얼리지

부피가 계산되고, 탱크부피에서 이 값을 제함으

로써 추진제 탱크내에 남아 있는 추진제의 부피

를 추정할 수 있다. 이 방법의 모델식은 PVT 방

법과 유사하게 유도된다[6-9].

2.2.2 회계식 방법(Bookkeeping Method)

회계식 방법은 위성에서 사용되는 연료양의

정확한 측정을 위해 각 추력기 작동에 대한 자세

한 정보를 필요로 한다. 작동 추력기의 추력, 비

추력, 질유량 등에 대한 값을 이용하여 사용되는

연료의 양을 계산한다.

이를 위해 임무기간동안 정기적 또는 부정기

적인 추력기 작동에 관한 완벽한 기록을 필요로

하고 이를 토대로 연료의 소모량이 추력기를 사

용하는 모든 궤도수정에서 계산된다. 그리고 이

값은 이전에 계산되어진 연료의 양에서 감하여

잔여연료량을 계산한다.

회계식방법은 임무기간 중에 소모된 연료량의

값을 적분하므로 사용 연료량의 계산에 관계되는

오차는 시간이 지나감에 따라 증가한다.

특정한 기동 중에 사용된 연료는 추력과 비추

력의 함수로서 연료소비에 대한 해석적 표현과

원격계측된 데이터의 조합에 의해 예측할 수 있

다. 임무사이클과 점화시간은 임무계획 자료 혹

은 텔레메트리 자료를 통하여 알 수 있는 데이터

이다[8-10].

2.2.3 열질량법

열질량법은 연료탱크를 일정 온도로 가열하여

탱크와 추진제의 온도증가 시간을 측정함으로써

액체추진제의 양을 추정하는 방법으로 1992년

Brauer, L.E에 의해 특허로 등록되었다. 이 방법

은 아래 식(6)과 같은 에너지 방정식에 기초하여

유도된다[9-11].

  (6)

Q = Applied heat rate, Δt = Change in time

m = Mass of the tank system, Cp = Specific Heat

ΔT = Change in temperature,

여러 단위부품으로 구성된 일반적인 시스템에

대한 각각의 비열과 질량의 관계를 나타내면 식

(7)과 같다.

 
 

 
(7)

1차보정의 측정값으로 추진제탱크가 비어 있

는 시스템에 대한 식은 아래 식(8)과 같다. 1차보

정은 위성이 발사되기 이전에 열진공챔버 내에서

행해진다.
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


  (8)

2차보정은 궤도상에서 수행되는 것으로 궤도

전이를 위해 추진제가 분사된 이후에 실행된다.

첨자 f는 추진제를 나타내고 첨자 t는 추진제와

탱크를 모두 포함하는 탱크시스템의 측정값을 의

미한다.




 

 
  (9)

이후 특정시점(첨자 3)에서 잔여추진제량을 추

정하고자 할 때 추진제탱크에 일정량의 열에너지

를 가하고 이로 인해 상승되는 온도를 측정함으

로써 추정되며 이는 아래 식(10)과 같고 최종적

으로 구하고자 하는 시점의 추진제 질량(m3)은

추진제 탱크시스템의 측정치와 각 보정값의 항으

로 식(11)을 통해 측정할 수 있다.




      (10)

m 3=
m 2 (m 3tC p 3t-m 1C p 1)

m 2tC p 2t-m 1C p 1

(11)

2.3 기타 잔여추진제 측정방법

2.3.1 액체수위측정을통한 잔여추진제 측정방법

Bernhard Hufenbach[12]는 1997년에 유럽의

기상위성인 MSG위성과 같은 회전식 자세제어위

성에서 발생하는 원심력을 이용하여 탱크내에 액

체추진제의 수위를 측정하는 방법과 이 방법의

정밀도 향상을 위한 수위측정센서를 제시하였고

일부 위성에서도 사용되었다. 하지만 회전식 자

세제어위성이 사용되지 않게 됨에 따라 이 방법

도 사용이 제한되어졌다.

2.3.2 핵자기공명을사용한 잔여추진제 측정방법

Jeff Flowers[13]는 1997년에 핵자기공명(NRM,

Nuclear Magnetic Resonance)를 이용한 추진제

Fig. 3. NMR Liquid Gauging System[13]

측정방법을 제안했다. 이 방법은 NMR 시그널의

진폭이 측정하고자 하는 추진제의 원자들의 회전

수에 비례한다는 점을 이용하였다. 즉 공진하는

원자들의 수를 효과적으로 측정하여 남아있는 잔

여추진제를 예측하는 방법이다. Jeff Flowers[13]

는 NMR을 이용한 잔여추진제 예측 기법의 원리

와 Fig. 3과 같은 시험장비를 구축하여 간략한

실험결과를 제시하였으나 위성체와의 전기적 적

합성, 측정장비의 복잡성 등으로 실제 위성에 적

용되지는 못했다.

2.3.3 공진주파수를 이용한잔여추진제 측정방법

Gregory A. Zimmerli[14]는 탱크내 잔여추진

제량의 변화에 따른 추진제를 포함한 탱크의 고

유진동수 주파수 변화를 측정하여 잔여추진제량

을 측정하는 방법을 제안하였다. 액체산소내 충

진율변화에 따른 공진주파수를 수치해석하였고

이를 실험을 통해 측정하여 잔여추진제량 측정의

가능성을 제시하였으나 무게증가 등으로 실제 위

성적용에는 적용되지 못하였다.

2.3.4 고정밀 유량계를 통한잔여추진제 측정방법

R.Matthijssen[15,16]는 시간에 따라 오차가 증

가하는 압력계의 단점을 극복하고자 고정밀압력

계와 초음파유량계(UFM, Ultrasonic Flow

Meter)를 개발하였다. 고정밀압력계는 PVT방법

의 정밀도를 향상시킬 수 있으며 UFM을 통해

궤도전이동안의 추진제 소모량을 보다 정밀하게

측정하고자 하였다. 이후 2008년에 UFM을 통해

궤도상에서 사용되는 추력기의 유량계측을 통해

잔여추진제량 측정을 위한 시설을 구축하고 시험

중에 있다.

2.3.5 탱크내 보형물 및 초음파를 활용한 잔여

추진제 측정방법

초음파 공명 계측의 경우에는, 초음파 트랜스

폰더를 사용하여 얼리지의 기본적인 공명주파수

를 측정한다. 이러한 방법은 탱크의 액체 분포가

알려져야 한다. 이러한 점을 극복하기 위해 Amit

Lal[17]은 2007년에 위성의 추진제 탱크내에 콘

형태의 보형물을 삽입하여 무중력상태에서의 표

면장력 등으로 인해 임무말기에 더 많은 추진제

를 탱크내 보형물내에 잡아두고 여기에 초음파

계측을 통한 잔여추진제량의 정확도를 높이는 방

법을 제안하고 다양한 삽입 콘의 각도에 대한 해

석을 수행하였다.

2.3.6 방사능물질을 사용한잔여추진제 측정방법

방사능 물질 측정방법은 방사능물질과 탱크

외부에 장착된 검출기를 사용하고. 잔여 추진제

의 양은 흡수되는 방사선의 양에 기초하여 계산
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방법 측정원리 장점 단점 Heritage

PVT

방법

∘탱크의 온도와 압력을 측정

∘PVT식을 이용하여 탱크의 얼리지 부피를 계

산한 뒤 추진제의 부피를 계산

∘추진제부피로부터 잔여 추진제량 계산

∘추가장치 불필요

∘저비용

∘낮은 정확도

∘임무종료시점(EOL)에

서 정확도 감소

∘대부분

위성에서

사용

가스

주입식

방법

∘추진제 탱크로 정해진 일정양의 가압제 주입

∘얼리지부피 결정을 위해 압력, 온도 측정

∘추진제부피로부터 잔여추진제량 계산

∘임무종료시점(EOL)에

서 PVT 방법에 비해

상대적으로 높은 정

확도

∘추진계의 변경이 필

요하고 복잡성 증가

∘높은 비용과 고도의

보정 필요

∘Hughes사

일부 사용

회계식

방법

∘지상국에서 추력기 온도, 펄스간격, 펄스 모

드와 같은 모든 위성 운용 데이터를 기록함으

로써 각 위성운용중의 추진제 소모양을 계산

∘추가적으로 지상에서 각각의 추력기 추력 보

정시험의 데이터를 필요로 함.

∘추가장치 불필요

∘저비용

∘지상국에서 많은 운

용 지원 필요

∘대부분

위성에서

사용

열질량법
∘추진제 탱크에 열을 가하고 잔여추진제에 따

른 열적반응을 측정하여 잔여추진제량 계산

∘추가장치 불필요

∘임무종료시점(EOL)으

로 갈수록 정확도 증

가

∘지상에서 높은 수준

의 보정시험 필요

∘위성운용수명이 길수

록 정확도가 높아짐

∘록히드마

틴 일부

사용

Table 2. Typical residual propellant gauging method[12]

방법 측정원리 장점 단점

액체수위측정법

(Liquid Leveling)

∘추력기가 작동하는 동안 회전가속도로 인한 탱크내

추진제의 액체 수위 측정

∘추력기가 작동하는 동안 탱크의 액체 수위 측정

∘높은 정확도에 비해

단순한 시스템

∘정확도 향상 가능

∘회전식 위성만 적용

∘낮은 정확도

∘추력기 작동시만 동작

핵자기공명법

(Nuclear Magnetic

Resonace)

∘공진하는 추진제 원자들의 수를 측정하여 잔여추진

제 측정

∘높은 정확도

∘성능 시연 가능

∘전기적 적합성 문제

∘측정장비 복잡성

∘무게 무거움

∘고비용

공진주파수

측정법

∘추진제가 들어 있는 탱크나 파이프의 고유진동수를

측정
∘성능 시연 가능

∘무게 무거움

∘고전력소모량

∘움직이는 부품 필요

∘고비용

∘낮은 신뢰성

유량측정법

(Flowmeter)

∘고정밀 유량계(초음파유량계)를 사용하여 운용중

추력기로 유입되는 추진제 질유량 측정
∘높은 정확도

∘정밀한 질유량 측정 센서

필요

∘추력기 펄스작동 시 낮은

정확도

초음파측정법

(Ultrasonic)

∘액체-기체간 반사되는 초음파 시그널의 시간 지연

(time delay) 측정
∘높은 정확도

∘무게가 무거움

∘고비용

방사능물질사용
∘방사능 물질을 추진제 내 포함시키고 이물질의 감

소량을 측정하는 방법
∘높은 정확도

∘무게가 무거움

∘고비용

∘안정문제

∘방사능에 의한 영향

광학측정센서

(Optical Mass

Gauging Sensor)

∘액체의 광학적 흡수율(Optical Absorption)을 사용하

여 잔여연료량 측정
∘높은 정확도

∘무게가 무거움

∘탱크내 센서장착시 누수

가능성 높음.

∘고비용

Table 3. New proposed residual propellant gauging method[12]

된다. 이 방법은 실험실 차원에서 가능성 있는

정확도를 얻었지만, 방사능 물질을 다루는 것과

관련된 안전문제와 방사능 물질에 의한 위성체

및 탑재체 영향 등의 문제로 위성에 적용은 어려

운 상태이다[11].

2.3.7 광학측정센서를 사용한 잔여추진제 측정방법

Cyrille J. Douz[18]는 2009년에 액체추진제의

광학적 흡수율을 광학측정센서(OMGS, Optical

Mass Gauging Sensor)을 통해 측정하여 잔여추

진제를 측정하는 방법을 제시하였다.

이를 위해 추진제 탱크 상하에 두 개의

OMGS를 설치하고 다양한 액체산소 충진율, 압

력에서 잔여량 측정 지상실험을 수행하였고 그

가능성을 확인하였다.
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Ⅲ. 결 론

정지궤도위성 잔여추진제 측정기법은 정지궤

도위성의 포화로 인해 적절한 시기에 위성을 폐

기시켜야 하는 점과 위성운용자의 경제적인 이득

으로 인해 그 중요성이 커지고 있다. 하지만 무

중력으로 인한 우주환경과 추가적인 센서장착

등 위성무게의 제한으로 인해 실제 위성에서 사

용되는 잔여추진제 측정기법은 한정적일 수밖에

없었다. 이러한 다양한 잔여추진제 측정기법의

특징을 Table 2와 Table 3과 같이 정리하였다.

이를 극복하기 위해 여러 위성개발사와 운용

사에서는 사용되는 잔여추진제 측정기법을 중

복하여 사용함으로써 최대한 오차를 줄이는 노

력을 진행하여 왔다. 향후 정지궤도위성 잔여

추진제 측정기법은 PVT방법의 경우에는 고정

밀 압력계센서 개발 및 적용, 회계식방법은 추

력기 성능시험과 추력기 성능모델의 정밀도 향

상, 열질량법은 궤도상 2차보정에서의 정밀도

향상 등을 통해 발생하는 오차를 줄여갈 수 있

을 것으로 예상되고 있다. 또한 이와 별개로

발전하는 전자기술과 센서기술 등을 적극 활용

하여 새로운 방법의 잔여추진제 측정방법이 고

안될 것으로 기대하고 있다.
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