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ABSTRACT

  Micro plasma thruster (μPT) was studied experimentally with a dual-stage micro-hollow cathode 

discharge (MHCD) plasma. Electrostatic-like acceleration exhibiting more directional and elongated 

exhaust plume was achieved by a dual layer MHCD at the total input power less than 10 W with 

argon flow rate of 40 sccm. V-I characteristic indicated that there was an optimal regime for 

dual-stage operation where the acceleration voltage across the second stage remained constant. 

Estimated exhaust plume length showed a similar trend to the analytic estimate of exhaust velocity 

which scales with an acceleration voltage. μPT with multiple holes exhibited similar performance with 

single-hole thruster indicating that higher power loading is possible owing to decreased power through 

each hole. Boltzmann plot of atomic argon spectral lines showed average electron excitation 

temperature of about 2.6 eV (∼30,170 K) in the exhaust plume. 

초       록

  이단 마이크로 할로우 음극 방전(MHCD) 플라즈마를 사용하는 마이크로 플라즈마 추력기(μPT)에 대

한 실험 연구가 수행되었다. 40 sccm의 아르곤 유량과 10 W 미만의 전력으로 보다 더 직진성 있고 긴 

침투 길이를 가진 배기 플룸을 만드는 정전기적 가속이 이단 MHCD에 의해 발생되었다. 전압-전류 특

성에서는 이단 운전 시 두 번째 단의 가속 전압이 일정하게 되는 최적 영역이 있음을 보였다. 추정된 

배기 플룸의 길이가 가속 전압으로 추산된 이론적 배출 속도와 비슷한 증가 경향을 보였다. 다중 채널

을 가진 마이크로 플라즈마 추력기는 동일한 총 전력량에 대하여 단일 채널 추력기와 비슷한 특성을 

보여, 이는 채널 당 허용 전력량을 낮춰 전체 전력량을 높일 수 있음을 의미한다. 아르곤 원자 분광선

의 볼츠만 그래프에서 배기 플룸의 평균 전자 여기 온도는 약 2.6 eV(=약 30,170 K)임이 확인되었다.
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  추력기는 자세제어, 궤도 유지, 궤도 천이와 

같은 다양한 임무를 위한 위성의 주요 장비 중 

하나이다. 위성의 수명은 우주 임무에 있어 매우 

중요하며 예기치 못한 상황이 발생하지 않는다

면 대게 추력기의 수명 즉 추진제의 양에 의해

서 결정되는 경우가 많다. 따라서 심우주(deep 

space) 비행과 같이 장기간의 위성 임무 수행을 

위해서는 동일한 추진제의 양에 비하여 높은 비

추력 특성을 가진 추력기가 필요하다. 높은 비추

력 특성은 연료의 소모량을 줄여 장기간 동안 

추력기를 사용할 수 있게 하여 위성의 수명을 

오래도록 유지할 수 있게 해준다. 화학식 추력기

는 노즐을 통한 열역학적 팽창을 통하여 추력을 

얻기 때문에 배기 플룸의 속도에 제한이 있지만 

전기 추력기(플라즈마 추력기)는 높은 배출 속도

를 만들 수 있어 높은 비추력 특성을 가질 수 

있는 장점이 있다. 플라즈마 추력기에서는 추진

제가 전기에너지에 의해 이온화되고 이 이온화

된 가스가 전기장에 의하여 가속이 되어 높은 

속도를 만들어 낸다. 이러한 높은 비추력 특성 

때문에 달로 향하기 위한 궤도 상승[1], 심우주 

임무[2] 등과 같은 많은 우주 임무에서 플라즈마 

추력기가 적극적으로 고려되고 있다. 우주 임무

에서의 플라즈마 추력기에 대한 요구 증가와 더

불어 낮은 발사비용, 편대비행의 용이함 그리고 

중복 백업의 유리함에 기인하여 소형 위성의 수

요도 증가하고 있고 그에 맞는 소형 우주 추진 

시스템이 관심을 끌고 있는 추세이다.

  추진제의 가속 방식에 따라 플라즈마 추력기

는 전열식, 정전기식, 전자기식으로 구분된다[3]. 

최근의 논문을 보면 마이크로웨이브 마이크로 

플라즈마 추력기[4], 마이크로방전형 플라즈마 

추력기[5,6], 라디오 주파수 마이크로 추력기[6]와 

같은 소형 우주 플라즈마 추진 시스템의 다양한 

개념들이 보고되고 있다. 하지만 이들 마이크로 

플라즈마 추력기는 플라즈마에 의하여 가열된 

추진제의 전열식 팽창에 의존하는 방식들이 대

부분이다. 플라즈마 추력기의 큰 장점은 높은 비

추력 특성이기 때문에 플라즈마 추력기를 전열

식 가속 방식에 의존하는 것은 이러한 장점을 

살리지 못하는 방식이라고 할 수 있겠다. 최근에

는 수 밀리미터 수준의 홀 추력기에 대한 연구

[8]가 수행되고 있지만 기존의 대형 홀 추력기에 

비하여 높은 확산 각도를 가지며 비추력이 1000 

초 수준으로 성능 저하가 발생된다. 약 100 와트 

미만의 총 전력 소모로 비추력이 약 2500 초 정

도 되는 수 센티미터 수준의 이온 엔진 또한 개

발되고 있다[9]. 기체 추진제가 아닌 고체 추진

제를 이용한 마이크로 펄스 플라즈마 추력기[10] 

및 액체 추진제를 이용한 정전 스프레이 추력기

[11]에 대한 연구도 진행되고 있는 등, 향후 나

노 위성 및 큐브 위성과 같은 초소형 위성의 수

요 증대를 감안할 때 수 W에서 수십 W 수준의 

플라즈마 추력기 시스템의 확보가 중요한 시점

이라 할 수 있겠다.

  본 논문에서는 초소형 위성 추진 시스템에 잠

재적으로 적용하기 위하여 마이크로 할로우 음

극 방전(MHCD)을 이온 발생 장치로 사용하는 

마이크로 플라즈마 추력기에 대한 가능성을 확

인하기 위한 연구를 소개한다. MHCD는 일반적

으로 고압에서 안정적으로 고밀도의 플라즈마 

방전을 발생시킬 수 있는 장치이다[12]. 기존의 

MHCD를 이단으로 만들어 마이크로 채널 내에

서 정전기적인 가속 효과를 얻어냄으로써 높은 

비추력을 발생시킬 수 있는 소형 플라즈마 추력

기를 개발하고, 향후 나노위성이나 큐브위성에 

적용 가능한 우주 추진 시스템으로의 발전 타당

성을 확인하기 위한 기초 연구가 수행되었다.

  

2. 실험 장치 구성

2.1 마이크로 플라즈마 추력기

  Fig. 1은 이단 마이크로 플라즈마 추력기(μPT)

의 상세한 도식 그림이다. μPT는 운모(mica) 유

전체 층으로 분리된 세 개의 니켈 전극 층으로 

구성된다. 중심부에 관통되어 있는 실린더형 채

널은 방전 공간으로 활용됨과 동시에 가속 채널

로 사용된다. 중간 전극은 접지전극이며 안쪽 전

극에는 양의 전압이 인가된다. 이 부분은 μPT의 

첫 번째 단으로써 추진제의 이온화가 대부분 발

생하는 것을 목적으로 하여 구성되었다. 출구 쪽
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Fig. 1 Structure of microdischarge plasma thruster 

and arrangement of exhaust channels. 

에 위치한 두 번째 단은 음의 전압이 인가되는 

바깥쪽 전극과 접지 전극으로 구성되며, 첫 번째 

단에서 주로 이온화된 이온들의 가속에 그 목적

이 있다. 각 단의 전력은 독립적으로 조절이 가

능하다. 가장 우수한 배기 플룸의 특성을 보여주

는 최적의 추력기 형상을 결정하기 위하여 다양

한 형상에 대한 실험이 수행되었다. 적용 가능한 

다양한 운전 조건에 걸친 실험 결과, 채널의 직

경이 0.7 mm 또는 1 mm이고 전극 사이의 유전

체 두께가 모두 2 mm인 추력기가 다양한 운전

조건에서 좋은 성능을 보여주었다. 따라서 본 논

문에서는 이와 같은 형상을 채택하여 실험을 수

행하였다. Fig. 1에서 보여지는 것처럼 한 개의 

추력기에 최대 19개의 유동 채널을 가진 추력기

가 시험되었다.

2.2 실험 장치

  Fig. 2는 μPT의 다양한 운전 조건 하에서의 

전기적인 특성과 광학적인 특성을 분석하고 배

기 플룸의 형상을 획득하는데 사용된 실험 장치

를 보여주는 그림이다. μPT는 기저 압력이 10-6 

Torr (=0.13 MPa)이고 40 sccm의 아르곤 유량에

서 약 10-4 Torr (=13 MPa)을 유지할 수 있는 진

공 챔버의 내부에 설치된다. 가스 추진제는 μPT

에 부착된 아크릴 블록에 연결된 직경 3.175 

mm 스텐레스 튜브를 통해 공급된다. 유량은 니

들 벨브로 제어되며 유량계(Omega FMA-1600A)

를 통해 확인된다. 배기 플룸의 사진은 105 mm

의 초점 거리를 가진 매크로 렌즈를 장착한 

Fig. 2 Schematic diagram of experiment setup for 

electrical characterization and emission 

spectroscopy.

DSLR 카메라로 획득하였다. 고전압 전력 장치

(SHV300- NP, 15 kV, 20 mA)로부터 μPT에 전

력이 공급되고, 진공 쳄버 안에 놓인 모든 전기

선들은 캡톤(Kapton) 테이프로 절연하였다. 방전 

전류는 300 Ω의 안정(ballast) 저항과 직렬로 연

결된 전류 측정 저항에서 생기는 전압 강하 값

으로부터 계산되었다. 배기 플룸의 발광 스펙트

럼을 획득하기 위하여 1/4 m 초점 거리를 가진 

이미징 분광계(Newport, MS 260i)를 사용하였

다. 플룸으로부터 발광되는 빛은 25.4 mm 초점

거리의 렌즈에 의하여 추출되어 분광계에 연결

된 지름 400 μm의 광섬유로 모아진다. 분광계의 

입구 간극은 5 μm이고 넓은 파장대의 분광을 

측정하기 위하여 두 개의 회절 그레이팅(2400 

g/mm와 1800 g/mm)가 사용되었다. 측정된 원

자 스펙트럼의 볼츠만 그래프에 의하여 배기 플

룸의 전자 여기(electronic excitation) 온도가 계

산되었다.

  

3. 결과 및 분석

3.1 다단 운전의 효과

  Fig. 3은 세 가지 경우의 단(stage) 운전 조건

하에서 μPT로부터 분출되는 배기 플룸의 형상을 

보여주는 사진이다. 아르곤 유량은 40 sccm이고 
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Fig. 3 Photo Image of exhaust plume from μPT at 
the same power input of 1.65 W in the 

presence of 40 sccm argon flow at back 

pressure of 6.0x10-2 Torr (=8.0 Pa). The left 

image is for a single stage operation with only 

the second stage being turned on and the 

middle and the right image are for a dual 

stage operation.

분위기압은 6.0x10-2 Torr (=8.0 Pa)이다. 각 경우

마다 총 소모 전력은 1.65 W로 동일하다. 왼쪽 

사진은 두 번째 단 만을 사용한 일단 운전인 경

우이다. 중간 사진과 오른쪽 사진은 이단 운전의 

경우들로써, 각각 첫 번째 단의 전력이 높은 경

우와 두 번째 단의 전력이 높은 경우에 해당된

다. 그림에서 보듯이 동일한 전력소모에 대해서 

이단 운전이 일단 운전에 비하여 보다 더 길이

가 긴 배기 플룸이 발생되어 상대적으로 더 좋

은 추력 성능을 보여줌을 알 수 있다. 그림에는 

포함되지 않았지만 첫 번째 단만을 사용한 일단 

운전의 경우는 가속 채널에서 면적 대 체적 비

가 높아 에너지 손실이 커져서 두 번째 단만을 

사용한 일단 운전의 경우보다 훨씬 더 작은 배

기 플룸의 형상을 보였다. 이단 운전에서는 두 

번째 단의 전력이 높은 경우가 첫 번째 단의 전

력이 높은 경우보다 조금 더 높은 밝기 즉 방전 

밀도를 보이고 좀 더 길이가 긴 배기 플룸을 발

생시킴을 보여주고 있다. 출구에서의 배출 속

Fig. 4 Comparison of exhaust plumes of similar 

micro-scale plasma thruster. Left: microwave 

excited micro plasma thruster with 4.9 W at 50 

sccm argon flow[13]. Right: μPT with 4.0 W at 
40 sccm argon flow. 

도()는 전극 사이의 전압 강하가 일정하고 완

전 이온화가 되었다는 가정하에서 이론적으로 

전압강하()의 제곱근에 비례한다.

   (1)

  여기서 는 단위 전하량이며 은 추진제의 

질량이다. 두 번째 단만 사용한 일단 운전의 경

우(Fig. 3의 왼쪽 사진)에서의 전압강하가 이단 

운전 시 두 번째 단의 전압강하(Fig. 4의 오른쪽 

사진)과 큰 차이가 없지만 배기 플룸의 형상이 

아주 다른 것은 눈여겨볼만한 부분이다. 따라서 

Fig. 3에서 보여준 결과는 첫 번째 단에서의 이

온화 과정이 두 번째 단에서의 전기장에 의한 

가속에 도움이 되는 역할을 하고 있음을 알 수 

있다.

  Fig. 3에서 보여진 배기 플룸은 다른 유사 마

이크로 플라즈마 추력기에 대한 연구에서 보여

준 전열 효과에 의존하는 추력기의 결과[13,14]

에 비하여 확산 각도가 낮고 훨씬 긴 배기 플룸

을 보여주고 있다. 출구에서의 확산 각도는 이온 

궤적의 각도와도 상관이 있고 이는 추력과 비추

력 수준을 상대적으로 비교할 수 있는 지표라고 
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Fig. 5 Photo image of exhaust plume from μPT at 
different power input from 0.36 W to 2.77 W at 

40 sccm argon flow and back pressure of 

6x10-2 Torr (=8.0 Pa).

할 수 있겠다. Fig. 4는 μPT와 유사한 크기와 운

전 조건을 가진 마이크로 웨이브를 이용한 마이

크로 플라즈마 추력기로부터의 결과[13]를 비교

한 사진이다. 상대 비교를 위해서 10 mm길이의 

동일한 눈금자를 삽입하였다. 사진에서 보듯이 

μPT로부터 발생된 배기 플룸이 비슷한 전력과 

압력하에서 보다 더 길고 확산 각도도 매우 작

음을 알 수 있다. 이는 본 연구에서 시도된 이단 

MHCD가 이온 엔진에서와 같이 보다 더 정전기

적인 가속 효과를 만들어 내고 있음을 간접적으

로 설명한다고 하겠다. 

  Fig. 5는 전력 소모량에 따른 μPT의 배기 플

룸을 보여주는 사진이다. 시험 조건은 Fig. 3의 

경우와 동일하지만 여기서는 두 번째 단의 전력

이 높게 설정된 이단 운전에 대한 결과만 포함

하였다. 방전 전력은 각 단의 방전 전류를 증감

함으로써 조절하였다. 방전 전력이 증가함에 따

라 배기 플룸의 길이 및 밝기가 높아지는 것을 

알 수 있다. 동시에 분출 각도는 거의 동일하게 

유지되고 있어 가속 형태는 변함이 없음을 알 

수 있다. 방전 전류가 증가하면 두 번째 단의 전

압도 증가하지만 첫 번째 단의 전압은 거의 동

일하게 유지된다. 이는 가속 특성이 Fig. 3에서 

보았듯이 두 번째 단의 전압강하와 연관이 있기 

때문에 가속의 측면에서는 보다 더 유리한 특성

Fig. 6 Electrical characteristics of μPT in dual stage 
operation at back pressure of 6x10-2 Torr (=8.0 

Pa) and argon flow rage of 40 sccm.

이라고 할 수 있겠다. Fig. 5에서 보듯이 방전 

전류가 0.2 mA (0.36 W)에서 0.6 mA (1.65 W)

로 증가함에 따라 두 번째 단의 전압이 1.6 kV

에서 2.38 kV로 거의 선형적으로 증가함을 알 

수 있다. 결과적으로 배기 플룸의 길이 또한 증

가함을 확인할 수 있다. 하지만 1.65 W와 2.77 

W의 경우를 비교하면 0.4 mA의 전류 증가량에 

비하여 두 번째 단의 전압은 100 V의 증가량만

을 보여주었다. 이는 일정 범위 이상으로 전력이 

증가하더라도 가속 특성이 지속적으로 증가하지

는 않는 것을 의미하기 때문에, 효율의 측면에서 

최적의 운전 영역이 존재함을 의미한다. 이 두 

경우의 배기 플룸 사진이 보여주듯이 전압의 차

이가 거의 없기 때문에 배기 플룸의 길이 또한 

거의 동일함을 확인할 수 있다. 하지만 소모 전

력의 증가로 출구에서의 밝기는 증가하였음을 

알 수 있다.

3.2 제트 플룸의 속도 특성

  μPT의 방전 특성을 이해하고 올바른 운전 조

건을 확인하기 위하여 이단 운전에서의 전압-전

류 특성을 확인하였다. Fig. 6은 Fig. 5의 경우와 

동일한 압력과 유량 조건하에서 각 단에서의 전

압 강하의 변화를 보여주는 그래프이다. 방전 전
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Fig. 7 Correlation between estimated ion velocity 

and exhaust plume length at back pressures 

of 6x10-2 Torr (=8.0 Pa) and 2x10-4 Torr (=26.7 

MPa).

류가 0.2 mA에서 4 mA로 증가함에 따라 방전 

전압이 변화하는데, 두 번째 단의 전압은 양의 

증가폭(+dV/dI)를 보이다가 2 mA 이상에서 약 

3 kV로 일정하게 유지됨을 보인다. 위에서 언급

하였듯이 두 번째 단의 전압이 1.6 kV에서 3 kV

로 증가하더라도 첫 번째 단의 전압은 거의 300 

V로 유지되고 있음을 확인할 수 있다. 압력이 

2x10-4 Torr (=26.7 MPa)이고 아르곤 유량이 40 

sccm의 경우에서는 전압이 일정해지는 지점의 

방전 전류가 약 1 mA이고 두 번째 단의 전압 

강하가 약 2 kV로 확인되었다.

  3 kV의 전압 강하에 대한 플룸의 이론적인 최

대 배출 속도는 약 1.23x105 m/s이고 이에 해당

하는 비추력은 1.25x104 초이다. 이는 실제의 경

우보다 매우 과장되게 계산된 값인데 앞서 설명

한 바와 같이 μPT에서의 방전 밀도는 완전 이온

화되는 수준이 아니며 전기장의 분포 또한 선형

적이지 않다. 실제로 이온화도 (이온 입자 수/

(중성 입자 수 + 이온입자 수))는 약 10-4정도로 

예상되기 때문에 이러한 경우에는 전기장에 반

응을 보이지 않고 거의 멈추어 있는 중성 입자

와 이온들이 충돌하여 이온이 에너지를 잃게 되

Fig. 8 Spectral lines of atomic argon at 3.5 sccm flow 

rate and back pressure of 2.2x10-4 Torr (=29.3 

MPa).

는 확률이 높아진다. 또한 가속 채널 내부의 벽

면에서 발생되는 손실과 이온의 재결합으로 인

한 중성화등으로 인하여 실제 측정값은 이론값

보다 매우 낮은 수준으로 예상할 수 있다. 

  Fig. 5에서 관찰된 플룸의 형상과 배출 속도와

의 상관 관계를 확인하기 위하여 배기 플룸의 

길이와 이론 적인 배출 속도를 비교하여 보았다. 

Fig. 7은 Eq. 1에 의해 계산된 이론적인 이온의 

배출 속도와 배기 플룸의 길이를 비교한 그래프

이다. 비교의 단순화를 위해서 두 번째 단만 운

전한 경우를 포함하였다. 플룸의 길이는 플룸의 

밝기 분포 이미지를 경계 탐지(edge detection) 

기법으로 후처리하여 채널의 축방향으로 측정된 

값을 사용하였다. 그래프에서 볼 수 있듯이 플룸

의 길이가 방전 전압이 증가함에 따라 증가함을 

보여주고 있으며 계산된 배출 속도와 비슷한 경

향을 보이고 압력과 무관함을 확인할 수 있다. 

이는 추력 특성 즉 가속 특성을 보다 간편한 방

법으로 상대 비교하기 위하여 배기 플룸의 이미

지를 간접적이고 제한적으로 사용할 수 있음을 

보여준다고 하겠다. 보다 정량적이고 정확한 측

정은 페러데이 탐침(Faraday probe)이나 뒤쳐진 

포텐셜 분석기(retarding potential analyzer)를 

사용하여야 하는데, 본 μPT와 같이 매우 작은 

크기의 저 전류 방전에서는 낮은 신호로 인하여 

측정이 어려울 것으로 예상된다. 
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Fig. 9 Photo images of exhaust plume from μPT in 
the presence of 3.5 sccm argon flow at back 

pressure of 7.2x10-2 Torr (=9.6 Pa). Left image 

is for a single-hole thruster and right image is 

for a 19-hole thruster. Total power is 2.75 W 

in each case. 

  배기 플룸에서의 평균적인 전자 에너지는 볼

츠만 그래프로 측정되는 전자 여기(electron 

excitation) 온도에 비례한다. Fig. 8은 분위기압 

2.2x10-4 Torr (=29.3 MPa)에서 아르곤 유량이 

3.5 sccm인 경우 배기 플룸에서의 발광 스펙트

럼을 보여주는 그래프이다. 그림에서 표시된 바

와 같이 네 개의 지배적인 아르곤 원자 스펙트

럼이 확인되었다. 이들의 발광 세기로부터 얻어

진 볼츠만 그래프에서 전자 여기 온도가 약 2.6 

eV인 약 30,100 K으로 계측되었다.

3.3 다중 배열 운전 특성

  μPT의 낮은 전류 및 작은 크기로 인하여 추력

의 크기가 매우 낮을 것으로 예상된다. 이를 극

복하기 위해서는 방전 채널의 수를 다수로 만드

는 것이 필요하다. Fig. 9는 단일 채널의 경우 

(좌)와 19 개의 채널을 가진 경우(우)를 비교한 

사진을 보여준다. 채널의 직경은 동일하게 0.7 

mm이며 다중 채널의 경우 채널 중심 간의 간격

은 1.4 mm이다. 총 전력량과 아르곤 유량은 각

각 2.75 W 및 3.5 sccm로 동일하게 하였으며 압

력은 7.2x10-2 Torr (=9.6 Pa)이다. 두 경우 모두 

플룸의 길이는 비슷하지만 단일 채널의 경우는 

출구에서의 밝기가 전력밀도의 증가로 인하여 

높은 것을 알 수 있다. 그러나 다중 채널의 경우 

배기 플룸이 보다 균일하고 직진성이 좋은 것을 

알 수 있다. 각각의 채널로 공급되는 전력을 고

려해 볼 때, 다중 채널의 경우 한 개의 채널에 

걸리는 전력이 단일 채널에 비하여 매우 낮기 

때문에, 다중 채널의 μPT에서 플라즈마 방전에 

의한 채널의 손상을 낮출 수 있고 또한 추력기 

전체의 전력을 안정적으로 높일 수 있음을 의미

한다. 따라서 다중 채널의 μPT가 추력기의 수명

에도 유리하며 따라서 위성의 임무 관점에서도 

바람직하다고 하겠다. 19개의 채널을 가진 μPT

의 전체 직경이 여전히 1 cm를 넘지 않기 때문

에 한 개의 μPT에서 발생하는 추력의 크기가 여

전히 수 mN이하로 예상된다. 따라서 실제 탑재

가능한 추력기로 사용하기 위해서는 다중 채널

의 μPT를 여러 개 병렬로 클러스터링하는 것이 

필요할 것으로 판단된다. 향후 추력 측정과 같은 

보다 정량적인 μPT의 분석을 통해서 성능 개선

에 대한 연구가 필요하겠다.

4. 요    약

  본 논문에서는 나노 위성이나 큐브 위성과 같

은 초소형 위성에서 활용하기 위한 마이크로 크

기의 플라즈마 추력기(μPT)에 대한 타당성 연구

를 위하여 배기 플룸의 특성을 분석하였다. 이단 

MHCD를 적용함으로써 매우 방향성 있고 길이

가 연장된 배기 플룸을 발생시킴으로써 정전기

적 가속과 같은 특성을 얻을 수 있음을 확인하

였다. 두 번째 단의 존재는 이온 엔진에서의 그

리드(grid)와 같은 가속 채널의 역할을 함으로써 

보다 더 정전기적인 가속을 가능하게 한다. 두 

번째 단의 전력이 첫 번째 단의 전력보다 높은 

운전 상태에서 배기 플룸의 확산 각도는 7도에

서 10도 정도로, 다른 유사한 마이크로 플라즈마 

추력기와 비교하여 매우 낮고 길이가 긴 플룸 

특성을 보였다. 전압-전류 특성에서는 전류의 변

화에 대하여 전압강하가 일정하게 유지되는 효

율적인 운전점이 존재함을 확인하였다. 고도의 
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진단 기법이 아닌 간단한 플룸의 형상을 이용하

여 제한적으로 μPT의 상대적인 성능을 간접적으

로 비교하였다. 향후 미소 추력의 측정이나 페러

데이 탐침등을 통하여 정량적인 분석을 수행하

고 지속적으로 개발한다면, 나노 위성이나 큐브 

위성에서 활용 가능한 수준의 정전기적 가속형 

마이크로 플라즈마 추력기로 발전시킬 수 있는 

가능성을 보여준 연구 결과라고 판단한다.
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