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MEMS 공정을 이용한 마이크로 액체 추력기 배열체 제작
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Fabrication of a liquid microthruster array by MEMS manufacturing process
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Abstract : Micro planar type liquid propellant thruster was fabricated by MEMS manufacturing process for 
micro/nano satellites applications. 90 wt.% hydrogen peroxide was used as propellant and for propellant 
decomposition, Pt/Al2O3 was used as catalyst. Micro thruster structure was made by 5 photosensitive glasses 
patterned with thruster component profiles. Objective thrust was 50 mN and required hydrogen peroxide mass 
flow was 2.1 ml/min, which was supplied by syringe pump and teflon tube in experimental test. Performance 
test said that average steady thrust was approximately 30 mN, around 60% of objective thrust, and transient 
time was about 5 sec. It is estimated that extended response time was due to high thermal energy loss of 
micro scale thruster and low enthalpy input by propellant mass flow.
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1. 서    론

MEMS기술의 발달은 다른 어느 분야 보다 경량화, 

소형화를 중시하는 항공우주분야의 발달에 많은 영향

을 끼치고 있다. 마이크로, 나노위성체 군집 형태 운용

은 MEMS기술 응용의 예로써[1-4], 기존의 대형위성

이 필요한 모든 기능이 단일 비행체에 집적되어 임무

궤도에 올라 운용된 것에 비해, 마이크로/나노 위성체 

개념은 10~100kg/1~10kg 질량을 갖는 소형 인공위

성으로 다수의 위성이 군집비행을 하며 임무를 수행할 

수 있다. 군집비행은 기존의 다기능이 집약된 단일 비

행체와 달리 개별적인 시스템 고장이 시스템 전체의 

고장으로 이어지지 않아 운용 신뢰성이 높으며, 다수

의 비행으로 다양한 운용 방식이 가능한 장점이 있다. 

마이크로/나노 위성의 실용화 가능성은 위성의 자세제

어 및 기동성을 위한 마이크로 추력장치의 개발과 깊

은 관련이 있다[5-7].

화학적 방법의 마이크로 추력기 중 마이크로 단일 

추진제 추력기는 고체 추진제 추력기에 비해 추력 범

위가 넓고 재시동 및 재사용성이 좋으며, 냉가스 추력

기에 비해 비추력이 높다. 또한 이원추진제 추력기에 

비해 작동원리와 구조가 단순하기 때문에 미세기전공

정(MEMS) 기술의 추력기에 응용되기 가장 적합한 후

보 중에 하나이다.

단일 추진제 연료로써 과산화수소는 취급이 용이하

고 독성이 없으며 분해 생성물이 청정하다[8]. 또한 

밀도가 높아 탱크의 부피와 중량을 감소시킬 수 있어 

초소형 스케일의 추력기 시스템의 목적에도 부합한다.

마이크로 단일추진제 추력기의 연구는 다양하게 연

구되고 있다[9-13]. Hitt[9]의 연구에서는 실리콘 웨
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이퍼를 이용하여 다이아몬드 모양의 기둥을 세우고 촉

매로서 은을 기둥에 증착하여 추력기를 제작하였으나, 

추진제로 사용한 과산화수소의 설계유량을 반응기에서 

충분히 분해시키지 못하였다. Takahashi[10]는 다공

성 실리콘으로 제작한 반응기 내부에 백금을 코팅하여 

촉매로 사용하였으나, 추진제에 의해 촉매가 탈착되고 

유실되어 추진제 분해에 한계가 있었다. Zupeng[11] 

은 추진제 분해 촉매로 액상의 FeCl2를 사용하여 추

진제를 분해하였으나 액상의 촉매가 지속적으로 소모

되는 단점이 있었다. An[12]은 반응기 내부에 촉매를 

증착하는 동시에 촉매 코팅된 구형 비드를 촉매대에 

삽입하는 방식으로 초소형 추력기를 제작하여 촉매분

해 효율을 높였으나 원하는 추력을 얻지 못하였다. 

Lee[13] 기존의 코팅방식과 다르게 촉매분해 능력을 

향상시키기 위해 지지체에 활성물질을 코팅한 촉매를 

추력기 구조에 넣어 제작하였고, 촉매분해 효율을 증

가시켰으나 수직형 제작방식의 종횡비 가공한계의 영

향으로 추력 불안정성이 발생하였다.

본 연구에서는 추력기를 구성하는 각 층에 추력기 

일부 요소가 만들어지는 수직형 추력기와 달리, 한 층

에 대부분의 추력기 프로파일이 만들어져 가공한계 영

향을 극복 할 여지가 있는 평판형 추력기를 제작하고, 

충분한 분해 효율을 갖는 촉매를 제작하여, 추력 불안

정성이 개선된 평판형 마이크로 액체추력기 제작하고 

성능을 평가하였다.

2. 마이크로 추력기 설계 및 제작공정

2.1 촉매제작
과산화수소를 분해할 수 있는 활성물질로는 이리듐, 

은 망간계열 산화물, 백금 등이 사용된다. 백금은 녹는

점이 2041 K로 90 wt.% 과산화수소의 단열분해 온도

인 1022 K에 비해 높아 반응기 내부환경에서 견딜 수 

있으며 과산화수소 분해 효율이 매우 높다. 또한 가격

이 비교적 비싼 단점이 있지만, 본 연구의 초소형 크

기의 반응기에서는 사용량이 작기 때문에 백금을 활성

물질로 선정하였다. 지지체로는 알루미나, 모노리스, 

아이솔라이트, 실리카 에어로겔, CNT 등이 사용된다. 

알루미나는 금속과 접착력이 우수하며 표면적이 255 

m2/g으로 넓어 백금을 활성 물질로 사용하는 초소형 

반응기에 사용될 촉매의 지지체로 적합하여 감마 알루

미나로 선정하였다.

촉매 제작과정은 담지, 소성, 환원 과정으로 구성되

었다. 염화백금산을 전구체로 사용하여 증발건조법으

로 담지하였다. 소성과정은 773K에서 3시간, 1033K

에서 1시간 동안 가열하여 진행하였고, 환원과정은 

4% 수소 200 cc/min로 773K에서 3시간 동안 진행하

여 완성하였다. 

2.2 추력기의 재료고려와 설계
  마이크로 추력기 제작을 위해서 높은 종횡비 가공의 

용이함과 높은 온도와 압력에 대한 내구성 그리고 가

공비 경제성이 고려되어야 한다. 감광유리는 일반적으

로 사용하는 실리콘 웨이퍼에 비해 저렴하고 높은 종

횡비를 가지는 구조물을 구현할 수 있으며 화학반응을 

수반하는 반응기의 주재료로도 손색이 없다. 뿐만 아

니라 열전도계수가 실리콘의 열전도계수보다 작아 열

적특성 또한 우수하다. 감광유리는 290~330 nm의 자

외선에 노출되면 은이 형성되며, 500~600 ℃에서 열

처리하면 결정화 된다. 이때 불산용액을 사용하여 식

각하면 결정화 된 부분이 자외선에 노출되지 않은 부

분에 비해 20배 빨리 식각되는데 이러한 방법으로 이

론적 종횡비 20:1, 최소 25 ㎛ 크기의 미세구조를 얻

을 수 있다[14].

Lee[13]의 연구에서는 제작한 수직형 추력기가 이

러한 종횡비 가공한계의 영향으로 인젝터 유로 지름 

가공시 종횡비의 제한을 받아 추력안정을 위해 필요한 

인젝터 유로길이를 확보할 수 없었고, 인젝터에서 압

력강하를 충분히 얻을 수 없어 추력 불안정성이 발생

한 것으로 판단하였다. 추력안정성을 위해 인젝터 압

력강하는 일반적으로 반응기 압력의 20%로 권장 된다

[15].

본 연구에서는 50mN를 목표 추력으로 설정하고 과

산화수소를 분해 할 촉매 반응기를 설계하고, 압력 불

안정성을 개선시키기 위해 적절한 인젝터 길이를 확보

하였다. 50 mN 목표추력으로 설계 챔버압력을 5 bar

로 설정하면, 화학평형 계산에 따른 비추력은 약 104 

sec이고, 목표추력과 비추력을 이용하면 요구되는 추

진제 유량은 2.1 ml/min이다. 유입되는 추진제 유량에 

따른 촉매대의 크기를 결정하기 위해서는 촉매 분해 
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효율을 실험적으로 결정해야 한다. 문헌[16]을 참고하

여 본 연구에서의 촉매 반응기 크기 당 추진제 분해 

유량을 1.2 g/s/cm3 으로 결정하였다. 2.1 ml/min의 

추진제를 분해하기 위해서는 0.03762 cm3의 촉매 반

응기 부피가 필요하였고, 세장비 1.3인 경우 반응기 

가로 4.6mm, 세로 3.6mm, 높이  2.3mm로 결정되었

다. 노즐 목면적은 이론 c* 값을 화학평형 계산을 통

해 얻어 추진제 유량과 설계 챔버 압력을 이용해 계산

하였고 0.09 mm2 이다. 챔버압에서 대기압까지 팽창

하는 경우 필요한 출구면적과 목면적 비율은 1.41이였

다. 인젝터는 챔버에 추진제가 공급되는 챔버 앞단 공

급관으로 높이 250 µm 폭 50 µm 길이 0.5mm로 설

계되었다. 설계된 추력기와 제원를 Fig.1 과 Table 1

에 나타내었다.

Thrust 50 mN
Specific impulse 104.2 sec
Chamber pressure 5 bar
Propellant flow rate 2.1 ml/min

Catalyst capacity 0.6 g/s/cm3

Catalyst volume 0.071 cm3

Catalyst/support Pt/Al2O3

Support size 40-45 mesh

Chamber aspect ratio 1.3

Table 1 Designed thruster specification

2.3 제작 공정
설계된 추력기는 5층의 웨이퍼에 각 추력기 구성요

소 패턴하고 통합하여 완성하게 된다. 추력기 제작은 

감광유리의 습식식각을 이용하여 진행하였다. 제작 공

정은 다음과 같다.

-크롬마스크 제작

설계한 반응기 형상을 갖는 마스크를 제작한다. 쿼

츠웨이퍼에 크롬을 증착한 후 PR스핀 코팅, PR패터

닝, Cr패터닝, PR제거 순서로 크롬 마스크를 제작한

다. 크롬마스크는 감광유리 노광시 쓰이는310 nm UV

파장을 패턴형상에 따라 선택적으로 차단할 수 있다.

-UV 노광, 열처리

마스크가 제작된 쿼츠 웨이퍼와 감광유리를 정렬하

여 감광유리를 아래에 두고 310 nm파장을 가지는 

Fig. 1 Micro thruster components drawing

UV를 노광하여 쿼츠웨이퍼의 크롬패턴대로 선택적으

로 감광유리를 노광한다. 노광에너지는 2 J/cm2을 사

용하며, 노광된 감광유리는 내부에 은 원자가 형성된

다. 노광 후, 감광유리를 585 ℃에서 45분간 열처리하

면 은 원자 주위로 결정화가 이루어진다.

-식각, 열접합

열처리후 감광유리를 10% 불산용액에 습식 식각하

게되면 결정화가 이뤄진 부분에 비등방성 식각이 이루

어져 원하는 구조체 제작에 이용할 수 있다. 식각 후 

과산화수소와 황산 1:1비율의 용액을 이용하여 표면 

처리를 실시한 후 배열을 맞추고 접합 전 제작된 촉매

가 삽입된 후, 500 ℃, 1 kPa의 환경에서 12시간 노

출시켜 열접합 한다. 

Figure 2 는 추력기 가공을 위한 가공공정을 나타

내며, 제작이 완료 된 후 광학 현미경을 통해 확대된 
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인젝터와 노즐이 Fig 3에 나타나 있다. 제작 오차는 

10% 내외로 확인되었다. Figure 4는 한번의 제작 공

정을 거쳐 4개의 마이크로 추력기가 90° 간격으로 패

턴되어 제작이 완성된 모습을 나타낸다.

(a) Quartz mask preparation

(b) 310 nm UV exposure

(c) Heat treatment

(d) Wet etching 

(e) Surface polishing

(f) Thermal bonding

Fig. 2 Fabrication process of the micro reactor

Fig. 3 Fabricated micro injector(left), nozzle(right)

Fig. 4 Fabricated micro thruster

3. 성능시험

제작된 마이크로 추력기 성능 테스트를 위해 Fig 5

와 같은 실험 조건을 구성하였다. 2.1 ml/min의 미세

유량을 공급하고 제어하기 위하여 시린지펌프와 테플

론 튜브로 공급 시스템을 구성하고 각 종 밸브를 추가

하였다. 미소추력 측정을 위해 전하측정기와 로드셀을 

사용하였고 데이터 획득 장치와 컴퓨터로 데이터를 받

았다.

미세유체 공급의 정확성은 튜브 빈 공간에 영향을 

받기 때문에 사용 유량을 공급할 수 있는 최소 공급관 

직경을 선정하여 1/16”, 1/32” 크기의 테플론 튜브를 

이용하였고, 전하측정기는 Kistler 5015A, 로드셀은

Kistler model 9205를 사용하였다.

2.1 ml/min의 과산화수소 유량을 총 10초 동안 공

급해주어 추력기 작동 성능을 파악하였다. 추력 측정 

결과는 Fig 6과 같으며, 목표 추력인 50mN 의 60%

에 해당하는 약 30 mN의 추력 크기를 보여주었으며, 

추력 상승 구간이 약 5초로 길게 측정되고, 추력 종료 

구간도 약 5초 지연되었다. 이러한 개선해야 하는 점

들에도 불구하고 이 결과는 기존에 연구된 마이크로 

추력기의 성능과 비교해 개선된 성능을 갖는 것으로 

평가한다.

이러한 긴 상승시간, 하강시간 특성은 미소 입력유

량과 엔탈피에 따른 낮은 챔버 온도, 압력 형성으로 
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나타난 것으로 예상되며, 열에너지 손실이 큰 초소형 

스케일 액체 추력기에서 추가적인 에너지 공급에 대한 

고려가 없다면 필연적으로 나타날 수 있는 현상으로 

판단된다.

Fig. 5 Experimental setup for performance test

Fig. 6 Thrust curve of micro thruster

4. 결  론

마이크로/나노 인공위성 적용을 위한 평판형 마이크

로 액체 추력기를 제작하였다. 총 5장의 감광유리 웨

이퍼에 습식시각으로 패턴하고 제작된 촉매가 삽입 후 

각 층을 접합하여 추력기를 제작하였고, 평판형 제작 

방식으로 제작된 추력기 프로파일이 10% 내외의 제작 

오차를 갖는 것을 확인하였다. 성능평가 결과 목표 추

력의 약 60%에 해당하는 추력을 얻었으며, 추력 상승

시간과 하강시간이 약 5초로 나타났다. 긴 과도구간은 

마이크로 추력기의 큰 열에너지 손실과 미소 공급 추

진제 유량, 낮은 엔탈피 입력에 따른 낮은 챔버 온도

와 압력에서 기인한 현상으로 판단하였다. 

전기식 열 공급 히터나 기타 화학에너지와 같은 추

가적인 에너지공급에 대한 추가적인 연구가 마이크로 

추력기의 반응특성 성능을 개선시킬 것으로 기대한다.
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