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1. 서    론

   기술의 발전은 인공위성의 소형화, 집적화, 그리고 

경량화를 가능하게 하였고, 기존의 중·대형인공위성

이 수행하던 임무를 소형 인공위성이 대체할 수 있

게 하였다. 인공위성의 체급은 중량에 따라 Table 1

과 같이 구분되며, 소형 인공위성은 대개 미니(<500 

kg)급 이하를 말한다. 

   중·대형 인공위성을 소형 인공위성으로 대체할 경

우, 제작 시간 및 비용이 절감되어 전체적인 인공위

성 발사 비용을 줄일 수 있다. 또한 발사 비용 감소
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ABSTRACT

   With the advancement in technology, miniaturization, integration, and weight reduction of satellite 

components have become possible. In this regard, existing medium and large satellites have been 

replaced by small satellites. As the demand for small satellites increases, the need for micro-thrusters has 

emerged for precise attitude and position control. A laser ablation micro-thruster, which generates thrust 

by using ablation jets that offer a wide range of thrusts and low-impulse thrusts, is considered as an 

alternative for micro-thrusters in small satellites. The objective of the present study is to introduce 

configurations of the laser ablation micro-thruster and its research trend.

초       록

   기술의 발전은 소형화, 집적화, 그리고 경량화를 가능하게 하였고, 기존의 중·대형 인공위성이 수행하던 

임무를 소형 인공위성이 대체할 수 있게 하였다. 소형 인공위성의 수요가 증가함에 따라, 소형 인공위성의 

정확한 자세 및 위치의 제어를 위한 미소 추력기의 필요성이 대두되고 있다. 레이저 삭마 미소 추력기는 넓

은 추력 범위와 낮은 단일 임펄스, 그리고 입사 레이저 에너지 대비 높은 모멘텀을 보여주어, 소형 인공위성

의 새로운 추력기 후보로 고려되고 있다. 본 논문에서는 레이저 삭마 미소 추력기의 개요를 설명하고, 최근 

연구 동향을 소개한다.
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Class Mass (kg)

Large satellite > 1000

Medium satellite 500-1000

Mini satellite 100-500

Micro satellite 10-100

Nano satellite 1-10

Pico satellite 0.1-1

Femto satellite < 0.1

Table 1. Classification of satellite with respect to 

mass.

는 발사 기회의 증가로 이어지며, 이는 소형 인공위

성을 시험용 장비로도 운용할 수 있게 한다.

   소형 인공위성이 시장에서 차지하는 비율은 지난 

10년 간 큰 폭으로 성장하였으며, 2023년 까지 총 

1,600 여대의 나노·마이크로 급 소형 인공위성이 발

사 예정 중에 있는 것으로 파악되었다[1]. 또한 발사

가 예정되어 있는 소형 인공위성의 임무로는 지구

관측, 우주과학, 그리고 통신이 등이 약 80% 정도를 

차지할 것으로 예측되어 정밀한 위성 자세 제어의 

필요성이 더욱 높아졌다[1]. 우주 개발 선진국은 우

주상의 모든 외란을 경감하여 과학 인공위성에 대

해 높은 정확도를 가지는 저항 자유 제어를 실현하

였다. 2004년 발사된 지구 관측위성인 Gravity 

Probe B (GP-B)는 고도 640 km에서 16개의 가스 추

력기를 이용하여 10-12 m/s2Hz-1/2의 잔여 가속도를 

보였고, CNES MICROSCOPE 역시 FEEP (Field 

Emission Electric Propulsion) 추력기를 사용하여 

동일한 수준의 잔여 가속도를 갖도록 개발되었다. 

2020년 발사 예정인 LISA (the Laser Interferometer 

Space Antenna)는 10-14m/s2Hz-1/2 이하의 잔여 가

속도를 목표로 개발되고 있다[2]. 

   인공위성이 높은 정확도를 가지기 위해선 우주 공

간 상의 외란인 저고도 대기 저항, 태양 복사압, 지

구 자기장에 따른 토크 등을 경감시켜 줄 수 있으며, 

안정성과 내구성을 가지고 세밀한 추력제어가 가능

한 추력기를 사용해야 한다. 이러한 점에서 볼 때, 

소형 인공위성의 자세 및 위치 제어를 위한 미소 추

력기는 앞으로의 소형 인공위성 발전 가능성과 더

불어 매우 중요한 핵심기기로 작용할 것이다.

   레이저 삭마 미소 추력기는 레이저를 삭마 물질에 

입사하여, 삭마에 의해 발생하는 증기 혹은 플라즈

마의 반작용으로 추력을 얻는 방식을 사용하며, 최

근 소형 인공위성을 위한 새로운 추력기 형태로 제

안되고 있다. 본 논문에서는 기존의 미소 추력기에 

적용되고 있는 화학 미소 추력 및 전기 미소 추력 방

식을 간단히 소개하고, 한국형 소형 인공위성을 위

한 새로운 선택지로 레이저 삭마 미소 추력기와 이

의 연구 동향을 소개하고자 한다.

2. 미소 추력기  

   추력기는 우주비행체의 자세 제어, 궤도 수정, 궤

도 유지, 그리고 외력 보상 등의 제어에 사용되는 위

성체 핵심구성품의 하나이다. 추력기의 운용 시간

은 임무 수명과 직결되므로, 안정성과 내구성, 그리

고 비추력은 추력기의 성능을 결정하는 중요한 요

소이다. 추력 방식으로는 에너지원에 따라 화학 혹

은 전기 추력 방식, 태양풍이나 태양압을 이용한 방

식, 핵 에너지 등을 이용한 방식으로 구분된다. 

2.1 화학 추력 방식

   화학 추력 방식은 연료의 화학 반응을 이용해 추

력을 얻으며, 연료의 종류에 따라 하이드라진 계열

의 연료를 기반으로 하는 추력기, 고체 연료 추력기, 

냉기 또는 온기 가스 추력기, 그리고 고체와 액체 연

료를 같이 사용하는 하이브리드 추력기 등으로 나

눠진다[3]. 또한 MEMS (Micro Electro Mechanical 

Systems)를 이용하여 화학 미소 추력기를 개발하는 

시도도 있다[4]. 하지만 화학 추력 방식은 노즐, 탱

크 등의 구조물 및 반응물질 용기를 필요로 하며, 생

성물에 의한 주요 구성품 및 주변의 오염을 초래할 

수 있다. 또한 소형화 될 경우 효율이 감소하여, 화

학 추력 방식은 소형 인공위성에 불리한 측면이 있

다.

2.2 전기 추력 방식

   전기 추력 방식은 1910년대 러시아에서 이론적으

로 제시되었으며, 이후 1960년대부터 우주 개발의 
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일환으로, 미국과 러시아 연구진에 의해 전기 추력

기가 본격적으로 개발되기 시작하였다[5]. 현재는 

민간 기업도 전기 추력 방식의 추력기를 개발하여 

운용하고 있다[6-8]. 전기 추력 방식은 전열기적

(Electrothermal), 정전기적(Electrostatic), 전자기적 

방식(Electromagnetic)으로 구분할 수 있다[3]. 전열

기적 방식으로는 아크제트 추력기(Arcjets)와 전기

저항제트 추력기(Resistojets), 전자기적 방식으로는 

펄스유도추력기(Pulsed Inductive Thruster), 그리

고 정전기적 방식으로는 이온 추력기(Ion thsurer)

와 홀 추력기(Hall thruster) 등이 각 방식의 대표적

인 사례이다[3].

   화학 추력 방식에 대비하여, 전기 추력 방식은 필

요로 하는 연료의 양이 적고 효율이 높아 우주비행

체나 인공위성의 무게를 줄이고, 발사비용을 낮춰

주는 장점을 가지고 있다. 또한 기계요소의 움직임 

없이 추력을 발생시킬 수 있어, 전기 추력 방식은 인

공위성에 적합한 추력 방식으로 여겨진다. 하지만, 

전기 추력 방식을 소형 인공위성에 적용할 경우, 제

한된 자체 전력으로 추력기를 운용해야하며, 소형

화될 경우 추력기의 제작이 어렵고 내구성이 취약

해지는 단점을 가진다.

2.3 국내 인공위성 사례

   Table 2는 2010년 이후 발사된 우리나라 인공위성

들을 보여주며, 이 중 나로과학위성과 과학기술위

성 3호는 상기 언급한 기준에 따라, 소형 인공위성

으로 분류된다. 확인된 정보 중 과학기술위성 3호는 

전기 추력방식 중 하나인 홀 추력기를 사용하였고, 

그 외에 위성들은 주로 화학 추력방식을 채택하여 

Name Year
Mass

(kg)
Propulsion

COMS 2010 2,460 Bipropellant thruster

KOREASAT-6 2010 2,622 Bipropellant thruster

KOMPSAT-3 2012 980 Monopropellant thruster

STSAT-2C 2013 93 N/A

KOMPSAT-5 2013 1,400 Monopropellant thruster

STSAT-3 2013 150 Hall thruster

KOMPSAT

-3A
2015 1100 Monopropellant thruster

Table 2. Satellites launched after 2010[9].

사용하고 있다. 인공위성 개발계획 및 현황에 따르

면 우리나라는 앞으로 정지궤도 복합위성, 차세대 

중형위성 뿐 아니라 차세대 소형위성 1호 및 차세대 

소형인공위성 2호 등과 같은 소형 인공위성의 개발 

및 운용 계획을 가지고 있어, 소형 인공위성의 자세 

및 궤도 조정에 적합한 미소 추력기가 요구된다.

3. 레이저 삭마 미소 추력기

   레이저는 전자기 방사선의 유도 방출에 의한 광 

증폭 과정을 통해 단일 파장의 빛을 방출하는 장치

로 방향성, 높은 에너지 밀도 및 효율 등의 장점을 

갖는다. 레이저를 이용한 추력기 개념은 1970년대

부터 연구되기 시작하였다[10,11]. 

   레이저를 이용해 추력을 얻는 방식은 크게 레이저

에 의한 가스 붕괴 방식과 레이저를 물질에 입사하

여 삭마하는 방식으로 분류된다. 전자는 기체상태

의 매질에 입사된 레이저 에너지를 이용하여 가스의 

유도붕괴에 의한 충격파 발생 등으로 추력을 발생시

키는 개념으로서, LIGHTCRAFT, Laser-Driven 

In-Tube Accelerator (LITA), 그리고 Aerospace 

Laser Propulsion Engine 등이 제시된 바 있다[12- 

15]. 후자는 레이저를 물질에 입사하여, 삭마에 의해 

발생하는 증기 혹은 플라즈마의 분출 반작용으로 

추력을 얻는 개념이다. 이 중 위성 추력기에 적용 가

능한 것은 레이저를 이용한 물질 삭마방식이며, 고

체보다 상대적으로 부피가 큰 작동 유체를 직접 운

Parameter Value

Thrust-to-mass ratio High (15 N/kg)

Thrust Scales linearly with laser power

Thrust density High (8E5 N/m2)

Electrical efficiency Very high

Specific impulse
Low to Very high (200 < sp  < 

3100 s)

Main benefit
High electrical efficiency, and 

high 

Main limitation

40-60% laser electrical efficiency 

at more than newton-level 

thrust not yet demonstrated

Table 3. Performance of laser ablation micro-thruster[16].
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반하여 지니고 있어야 하는 조건으로부터 자유로우

므로 소형화가 가능하여 차세대 미소 추력기로 제

안되어 왔다. 레이저 삭마 미소 추력기의 성능은 

Table 3과 같이 분석되고 그 장점은 다음과 같다

[16].

 (1) 레이저의 운용 조건에 따라 추력이 달라져 N - 

mN 의 넓은 추력 범위를 가진다. 

 (2) nN·s 수준의 단일 임펄스를 가져, 정밀한 추력 

제어가 가능하다. 

 (3) 레이저의 운용 조건과 삭마 물질에 따라 추력 

범위와 단일 임펄스 그리고 비추력을 조정할 수 

있으므로, 임무 요구 조건에 맞춘 최적의 설계

가 가능하다.

 (4) 입사 레이저 에너지 대비 높은 모멘텀을 가진다.

 (5) 반응성 혹은 고압용기를 이용하는 화학 추력 방

식 및 전기 추력 방식과 달리 연료를 쉽게 관리

할 수 있다. 

 (6) 기존의 추력기관이 요구하는 노즐, 탱크 등의 

구조물이 필요하지 않아 인공위성의 안정성을 

높이고, 질량을 줄일 수 있다. 

   하지만, 레이저 삭마 추력기는 삭마에 의해 발생

된 제트에 의한 광학 장치 오염, 삭마 추진제의 공급 

및 삭마 과정에서 발생하는 노이즈로 인한 위성의 

정확도 감소, 불균일한 추진제 삭마 및 추진제 크레

이터의 발생으로 인한 추력 정확도 감소 등의 문제

를 가지고 있다.

   다음으로는 레이저 삭마 미소 추력기를 구성하는 

레이저 입사 방식, 삭마 추진제, 추력기 구조, 그리

고 삭마 분석 방법을 제시한다. 

3.1 레이저 입사 방식

   레이저 입사 방식은 Fig. 1과 같이 투과막을 통과

한 레이저가 반대편의 금속을 가열시켜 삭마 제트

를 발생시키는 통과 방식(T-mode)과 거울을 이용

해 레이저를 입사하여 해당 지점에 삭마 제트를 발

생시키는 반사 방식(R-mode)으로 나눠진다[17]. 통

과 방식과 반사 방식은 레이저의 입사 위치뿐 아니

라 성능, 안정성, 입사되는 레이저의 특성에서 차이

를 보인다. 통과 방식은 마이크로 초의 펄스 지속 시

간을 가지는 레이저가 사용되며, 레이저가 입사되

는 위치와 삭마 제트가 발생하는 위치가 분리되어

있어 제트에 의한 광학 장치의 오염을 방지하는 장

점이 있다[17]. 하지만 투명 막을 통과하여 금속에 

에너지를 전달하는 과정에서 에너지 손실이 발생하

여, 통과 방식은 반사 방식에 비해  (Momentum 

coupling coefficient)과 sp가 감소한다. 여기서, 

은 입사 레이저 에너지와 모멘텀의 비로 정의된다. 

   또한 레이저에 의해 투명 막의 삭마 혹은 손상이 

발생할 수 있어 통과 방식은 안정성 부분에서도 취

약함을 보인다. 반사방식은 나노초의 펄스 지속 시

간을 가지는 레이저가 사용되며, 통과 방식과 달리 

투명 막에 의한 에너지 손실 없이 직접적으로 추진

제 삭마하여 높은 와 를 보인다[17]. 하지만 반

사 방식은 광학 장치와 삭마 제트가 분리되어 있지 

않아, 삭마 제트에 의해 광학 장치가 오염될 수 있는 

단점을 가진다.

   레이저 삭마 미소 추력기의 연구개발에 사용 또는 

검토되고 있는 레이저의 종류는 파장에 따라 Diode 

(920 nm), Nd:YAG (1064 nm), Yb:YAG (1030 nm), 

그리고 Titanium : Sapphire (800 nm) 레이저로 분

류될 수 있으며, 이 중 삭마 추력기에 주로 접목되는 

레이저는 Diode와 Nd:YAG 방식이다. Diode 레이

저는 주로 마이크로 초 레이저 삭마 추력기에 사용

되며, 밝고, 가격이 저렴하며, 긴 지속시간 등의 특

징을 가지고 있으나, 레이저의 세기가 삭마되는 금

속의 비교적 높은 열전도 손실을 극복하고 플라즈

마 임계치에 도달하기에 충분치 못하다는 단점을 

가진다[16,18]. 이러한 단점을 극복하기 위해 마이

Fig. 1 Overview of T-mode and R-mode[17].
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Thrust level 100 N-10 mN

Laser average Power 45 mW-4.54 W

Laser repetition

frequency
1.89-4.54 Hz

Electrical average 

power input
2.0-18.3 W

System Cm 50-550 N/W

Tape coating material GAP:Cnanopearls

Ablatable mass 44 grams

Type of laser
JDSU 6390 (915 nm, 5W diode 

laser)

Laser peak power 8 W

Laser pulse duration 1.5 ms

Specific impulse 250 s

Number of lasers 6

Volume 667 cm3

Mass 0.54 kg

Table 4. Predicted performance of prototype [18].

크로 초 레이저 삭마 추력기에는 중합체 계열의 추진

제가 사용된다. Nd:YAG 레이저는 나노 초 레이저 

삭마 추력기에 사용되며, 더 짧은 펄스 폭과 나노 초

의 지속시간 등의 장점을 가져 추력기에 탑재될 경우 

높은 비추력을 보여주는 것이 확인된 바 있다[19-21]. 

하지만 Nd:YAG 레이저는 마이크로 칩의 작동 온도

를 안정화 시키는데 필요한 TEC (Thermoelectric 

Cooler)에 소비되는 전력에 의해 낮은 효율을 보이

는 단점이 있다[20].

   마이크로 초 레이저 삭마 추력기의 레이저로는 높

은 출력, 낮은 가격, 지속성을 가지는 Diode 레이저

가 사용된 바 있으며, 예상되는 시제품 추력기의 성

능을 Table 4와 같이 제시하였다[18]. 또한, 나노 초

의 레이저 삭마 추력기의 레이저로 Nd:YAG 레이

저를 사용하였을 때에는, 6.5 W의 최대 요구 파워, 

0.5 nN ~ 5 N의 추력 범위, 0.455 kg의 시스템 총 

무게가 될 것을 예상한 바 있다[19].

3.2 삭마 추진제

   레이저 삭마 추진제는 크게 고체형과 액체형 추진

제로 나눠진다. 고체형 추진제는 금속 혹은 중합체

(Polymer)가 사용되며, 고체형 중합 추진제로는 

GAP, GLYN, PVC, 그리고 PVN 등, 고체형 금속 추

Ablation

material

Cm

(N/MW)

Isp

(s)

Fluence

(J/cm2)

Pulse 

duration

Au [16] 53 3660 64 5 ns

Au [21] 28 506 20.3 500 ps

Au [21] 27 66 18.9 10 ps

Al [22] 111 1120 34.6 5 ns

Al [21] 29 1017 26.0 500 ps

Al [21] 40 131 16.0 10 ps

GAP:C [16] 3047 137 127 2 ms

GAP:dye [16] 1050 218 753 2 ms

GLYN:C [16] 1280 116 127 2 ms

PVC:C [16] 35 1530 5840 1 ms

Table 5. Summary of solid ablation material data[16,21,22].

진제로는 Al, Au, Cu 등의 물질이 제시되었다[16, 

21-23]. 고체형 중합 추진제는 삭마 외에 발생하는 

중합체의 반응에 의해 입사 레이저 에너지 대비 높

은 모멘텀을 보여준다. Table 4은 각 고체형 추진제

의 레이저 삭마 실험으로 얻어진 성능 결과를 정리

한 것이다. 고체형에 비해 액체형 중합 추진제는 높

은 에너지 밀도와 낮은 질량을 가져 고출력의 추력 

엔진의 추진제로 적합하다[24]. 하지만 액체형 추진

제는 삭마 제트에 의한 광학 장치 오염을 발생시키

는 문제가 있다.

3.3 추력기 구조

   레이저 삭마 미소 추력기는 추진 성능의 정확도 

및 안정성을 확보하기 위해 불균일한 삭마 및 크레

이터 발생을 막아야 한다. 균일한 삭마를 위해서는 

추진제 삭마 위치가 지속적으로 갱신되어야 하며, 

고정된 입사 레이저에 대해 추진제를 움직이거나, 

또는 고정된 추진제에 대해 레이저 입사각을 조정

하여 구현할 수 있다. 

   고정된 입사 레이저에 대해 추진제를 지속적으로 

움직이는 개념으로는 고체형 추진제를 사용하는 테

이프, 로드, 디스크 형태 추력기와 액체형 추진제를 

사용하는 튜브 형태의 추력기 구조가 제시되었다

[16-19,24,25]. Fig. 2는 테이프와 튜브 추력기 구조

를 보여준다. 테이프 추력기 구조는 Fig. 2의 왼쪽과 

같이 얇게 가공된 고체형 금속 및 중합 추진제를 모

터를 통해 공급한다. 테이프 추진제 구조는 제안된 
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Fig. 2 Mechanism of fuel tape and tube type; Left: 

tape type, Right: tube type[17,24].

Fig. 3 Laboratory test model and interior view of the 

prototype[18].

구조 중 단순하면서도 높은 위성 수명 및 균일한 삭

마를 기대할 수 있어, Fig. 3과 같은 시제품이 제작

되기도 하였다[17,18]. 튜브 추력기 구조는 Fig. 2의 

오른쪽과 같이 튜브를 통해 액체형 추진제를 공급

하여 레이저로 삭마 시키나, 액체형 추진제가 가지

는 광학 장치 오염의 문제가 있어 개념적으로만 제

시되었다[24]. 

   하지만, 추진제를 움직이는 방식은 추진제나 추력

기 구조의 움직임에 인한 잔여 모멘트의 발생으로, 

소형 인공위성의 정확도에 영향을 미칠 수 있는 단

점을 가진다. 이러한 문제를 해결하기 위해, 2000년

대 후반부터 고정된 고체형 추진제에 대해 레이저 

입사각을 조정하는 개념으로 전자식 광학 조정 방

식이 제시되었다[25]. 전자식 광학 조정 방식은 레

이저를 각도를 조절할 수 있는 광학 장치에 투과하

여, 앞서 언급된 방식과 달리, 잔여 모멘트의 발생 

없이 추진제를 삭마시킬 수 있다. Fig. 4는 이를 이

용한 미소 추력기의 간단한 개념도를 보여준다. 전

자식 광학 조정 방식을 이용한 레이저 삭마 미소 추

력기는 독일의 DLR 그룹에 의해 MICROLAS 프로

젝트로 최근 연구되고 있다[26]. 한편, 레이저 삭마 

미소 추력기의 성능을 추력 성능을 배가시키기 위

한 방법으로 일본과 미국은 전자기장을 이용한 추

Fig. 4 Mechanism of laser ablation hybrid thruster; 

Left: Laser-electromagnetic system, Right: Laser 

-electric type[28].

Fig. 5 Concept of electro optic steering system; EO: 

electro optics[25].

력기 구조를 Fig. 5와 같이 제시하기도 하였다[27, 

28]. 전자기장을 부가하여, 삭마 제트 입자를 가속시

켜 추가적인 추력을 얻는 방식이다.

3.4 레이저 삭마 분석 방법

   레이저 삭마 결과를 분석하기 위한 방법으로, 추

력 측정과 삭마 제트 분석 혹은 삭마 표면 분석 등이 

수행된다[22,25,29-32]. 이러한 삭마 결과 분석을 통

해 레이저의 운용 조건에 따른 추진제의 삭마 특성

을 파악하고, 임무 요구 조건에 맞는 삭마 패턴과 추

진제를 결정할 수 있게 한다. Fig. 6은 레이저 삭마 

실험의 분석 체계 및 설계 목적 함수를 제시하며, 

Fig. 7은 삭마 패턴 스킴 사례를 보여준다[25,29].

   추력 측정을 통해 레이저의 운용 조건과 추진제에 

따른 최대 추력, 단일 임펄스, 그리고 추력 범위 등의 

값을 얻을 수 있다. 추력 측정 방식으로는 탄도 진자, 

압전 힘 센서, 혹은 추력 시험대 등의 실험 방식이 사

용된다[30-32]. 삭마 제트 혹은 표면 분석을 통해 삭마 

지점 크레이터 너비 및 깊이, 삭마 표면의 전후 거칠

기, 비추력 등의 정보를 얻을 수 있다. 이를 통해 균일

한 삭마를 구현하는 패턴 스킴을 설계하여 레이저 삭

마 미소 추력기의 안정성을 높일 수 있다. 삭마 제트 

혹은 표면 분석 방법으로는 패러데이 컵의 TOF (Time 
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Fig. 6 Overview of laser ablation propulsion research 

strategy[25].

Fig. 7 Laser ablation scan pattern scheme[29].

of Flight) 방식이나 간섭계(Interferometer) 방식이 

사용된다[22,29,32]. 

   레이저 삭마 미소 추력기 연구의 비교 및 협력을 

위하여, 레이저 펄스 에너지, 펄스 길이, 삭마 지점

의 면적, 임펄스, 그리고 삭마 질량을 레이저 삭마 

실험의 표준 매개 변수로 사용하자는 주장이 제시

되었다[33]. 이에 따라 다양한 기존 연구 사례의 정

량 분석을 수행함으로써, 최적 추진제 선정 및 삭마 

스킴 설계를 위한 기초 자료가 확보될 것으로 기대

된다.

4. 결    론

   기존의 소형 위성체 추력기에 적용되어온 방식을 

간단히 소개하고, 레이저 삭마 미소 추력기의 개요 

및 연구 동향에 대해 소개하였다. 레이저 삭마 미소 

추력기는 레이저의 종류 및 입사 방식에 따라 크게 

통과 방식과 반사 방식으로 나눠지며, 고체의 금속 

혹은 중합체 형태의 추진제를 삭마시켜 추력을 얻

는다. 삭마 미소 추력기의 구조로 다양한 형태가 제

시되었으며, 그 중에서도 인공위성의 정확도에 영

향을 줄 수 있는 잔여 모멘트의 영향을 줄이기 위해 

전자식 광학 조정 방식을 사용하는 구조가 최근 연

구, 개발되고 있다. 레이저 삭마 미소 추력기의 안정

성 및 성능을 최대화하기 위하여, 추력 측정, 표면 

분석, 그리고 삭마 제트 분석이 수행되고 있다. 우리

나라는 현재 우주핵심기술의 국산화를 위해 차세대 

소형위성 1, 2호 등의 개발이 진행 중이며, 위성 소

형화 추세가 지속될 것으로 판단된다. 소형 인공위

성의 성공적인 임무 수행을 위해서는 정밀 추력을 

제공할 수 있는 미소 추력기가 필요하다. 우주개발 

선진국에서 관심을 높이고 있는 레이저 삭마 미소 

추력기는 우리나라의 레이저 소형화 기술력을 바탕

으로 개발가능성이 높을 것으로 기대되며, 장래의 

초소형 위성체 탑재를 목표로 국산화 적용 타당성

을 살펴보는 탐색연구의 필요성을 제안한다.
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