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            Abstract
          
        

        
          최근 민간이 우주개발을 주도하는 뉴스페이스 시대가 시작되었다. 뉴스페이스 시대는 소형위성 시장 및 소형발사체 시장의 규모가 확대됨에 따라 민간이 우주개발에 적극 참여하는 시대라고 할 수 있다. 우주개발 선진국에서는 소형발사체의 경쟁력을 확보하기 위해 개발/제작/운용비용의 감소시키는 노력을 하고 있다. 본 논문에서는 도전적인 우주개발을 위한 국외 소형발사체 개발 동향 및 소요 기술의 동향을 분석하고 요약하였다. 소요 기술 중 전기 펌프, 적층 제조 등 spin-on 기술을 우주개발기술에 활용하기 위한 연구 개발이 시급하게 필요하다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Recently, a new space era has evolved in which commercial companies’ led space development has begun. In this era, commercial companies actively participate in space development as the size of the small satellite market and small launch vehicle market is expanding. Through space development, developed countries are making efforts to reduce development, production, and operation costs to secure the competitiveness of small launch vehicles. In this study, the development trend of small launch vehicles and required technologies for space development were analyzed and summarized. Thus, research and development is urgently needed so that spin-on technologies, such as electric pumps and additive manufacturing, can be utilized for space development.
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      1. 서 론
      기존의 우주발사체 기술 및 우주개발은 국가 주도의 과학적 탐사와 군사용 개발 등 국가경쟁력 확보가 주요 목표였으나, 최근 민간부문의 적극 참여로 우주개발은 경제적 경쟁의 장으로 변화하고 있다. 우주개발 선진국들의 우주 정책은 경제적 실리 추구의 상업적 개발로 변화하고 있으며, 우주개발의 주도권도 국가에서 민간으로 이전하는 추세이다[1]. 민간 주도의 우주개발 시대는 뉴스페이스(New Space)라고 불리며, 우주개발의 상업적 가치가 높아짐에 따라 발사체의 성능보다는 가격경쟁 위주의 자본주의 시장원리가 적용된 것으로 볼 수 있다.

      뉴스페이스 시대의 등장 배경으로는 SpaceX와 같은 신생 우주기업의 성공, 화성 탐사 등의 이슈도 있지만, 가장 주된 원인은 소형위성 시장 및 소형발사체 시장의 규모 확대라고 할 수 있다. 전 세계 위성 시장의 규모는 2007년 이후 10년간 2배로 성장하였고[2], 500 kg 미만의 소형위성은 2030년까지 약 11,746회의 발사가 예정되어 있어 소형위성 시장의 급격한 성장이 전망되고 있다[3]. 소형위성 산업의 성장은 소형발사체 시장의 성장과 밀접한 연관이 있다. 기존의 대형발사체는 한 번의 발사로 대형위성 수 기 혹은 수십 기를 발사할 수 있는데, 최근 다양한 수요의 증가로 인해 기존의 대형발사체로는 소형위성의 수요를 모두 만족시키는 발사 시기와 궤도를 결정하기 어려워졌다. 이에 소형발사체를 이용하여 발사 서비스 산업을 수행하는 스타트업 기업이 증가하고 있다. 소형발사체 시장은 경제의 원리에 의해 운영되기 때문에 시장 경쟁력을 확보하기 위해서는 발사체 개발/제작/운용비용의 감소를 고려해야만 한다.

      우리나라는 누리호 개발 이후 성능향상 및 신뢰성 확보를 목표로 하는 누리호 개량형 발사체 및 다단연소 사이클 개발과 도전적인 우주개발을 목표로 하는 소형 저비용 발사체 및 재사용 발사체 개발에 대한 비전을 제시하고 있다. 하지만 도전적인 우주개발 목표의 경우 현재 구체적인 계획이 수립되어 있지 않으며, 세계적인 시장의 움직임에 맞춰서 개발 전략을 준비해야 하는 단계이다. 본 논문에서는 도전적인 우주개발을 위한 국외 소형발사체 개발 동향 및 소요 기술의 동향을 분석하였다.

    

    

  
    
      2. 국외 소형발사체 개발 동향
      소형발사체는 지구 저궤도(Low Earth Orbit, LEO)에 최대 1,000 kg의 탑재물을 투입할 수 있는 발사체로 정의할 수 있다[4]. 미국 연방 항공청(Federal Aviation Administration, FAA)의 자료[5]를 참조하여 다음과 같은 기준의 소형발사체에 대하여 동향을 조사하였다.

      
        	(1) LEO capacity : 지구 저궤도 투입 탑재량 최대 1,000 kg인 발사체


        	(2) Launch vehicle system : 공중발사, 풍선비양을 제외한 지상 발사만을 고려


        	(3) Availability on the market : 현재 운용 중이거나 근래에 발사계획이 있는 발사체 중 발사 비용이 명시된 발사체만을 고려(최근에 퇴역하였거나, 개발이 중단된 발사체도 발사 비용 비교를 위해 포함하였음)


        	(4) Launch site : 가용 발사장이 있는 발사체


      

      위의 조건을 모두 만족하는 소형발사체는 10기이며, Fig. 1과 같다. 여러 소형발사체 중 Minotaur I, Epsilon, Kuaizhou 1/1A, Long March 11 발사체는 고체 로켓 모터를 사용하는 발사체이다. Table 1에 발사연도, 탑재 중량, 예상 발사 비용, 탑재 중량당 비용, 추력 등을 나타내었다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Small launch vehicles.
        
        

        

      

      
        Table 1. 
				
        

        
          Small launch vehicle specifications.
        
        

      

      
        
          	Launch vehicle
          	First launch [Year]
          	1st stage
          	Liftoff thrust [kN]
          	Total mass [kg]
          	Stages
          	LEO capacity [kg]
          	Price per launch [$M]
          	Status
        

        
          	Thrust [kN]
          	Propellant
        

        
          	Vector R[5]
          	2017
          	25
          	LOx/Propylene
          	75
          	6,000
          	2 (or 3)**
          	66
          	1.5
          	Retired
        

        
          	Vector H[5]
          	-
          	25
          	LOx/Propylene
          	150
          	8,700
          	2 (or 3)**
          	160
          	3.5
          	Canceled
        

        
          	Electron[5]
          	2017
          	22
          	LOx/Kerosene
          	183
          	10,500
          	2
          	225
          	4.9
          	Active
        

        
          	Miura 5*[5]
          	2022 [6]
          	30
          	LOx/Kerosene
          	60
          	32,000
          	3
          	150
          	4.8
          	In development
        

        
          	Minotaur I[5]
          	2000
          	935
          	Solid
          	935
          	36,200
          	4 (or 5)**
          	580
          	40
          	Active
        

        
          	Kuaizhou 1/1A[5]
          	2013
          	-
          	Solid
          	-
          	30,000
          	4
          	300
          	3
          	Active
        

        
          	Long March 11[5]
          	2015
          	-
          	Solid
          	-
          	58,000
          	4
          	530
          	5.3
          	Active
        

        
          	Epsilon[5]
          	2013
          	1,580
          	Solid
          	1,580
          	90,800
          	3 (or 4)**
          	700
          	39
          	Active
        

        
          	Black Arrow 2[5]
          	2021
          	500
          	LOx/CH4
          	500
          	-
          	2
          	500
          	6.12
          	In development
        

        
          	Alpha 1.0[5]
          	2020 [7]
          	182
          	LOx/Kerosene
          	729
          	54,000
          	2
          	1,000
          	15[7]
          	In development
        

      

      
        
          * Previously called Arion 2
        

        
          ** Optional
        

      

      

      첫 발사연도가 가장 오래된 발사체는 미국의 Minotaur I로 2000년에 첫 발사가 이루어졌다. Vector R, Vector H는 Vector Launch사가 2019년 12월 파산하여 개발이 중단되었다. 스페인의 PLD Space사의 Miura 5, 영국의 Horizon Space Technologies사의 Black Arrow 2, Firefly Aerospace사의 Alpha 1.0은 2020∼2022년 발사 예정이다. LEO capacity는 발사체의 전장과 중량에 비례하며, 최대 LEO capacity를 갖는 발사체는 Alpha 1.0이다. 예상 발사 비용에서는, 고체 연료 로켓인 Minotaur I과 Epsilon을 제외하면 전장과 중량에 비례하며, 최대 예상 발사 비용을 갖는 발사체는 Alpha 1.0이다. 예상 발사 비용 추세에서 다른 경향을 보이는 두 발사체는 고체 연료 로켓인 Minotaur I와 Epsilon인데, Minotaur I의 예상 발사 비용은 4,000만 달러, Epsilon의 예상 발사 비용은 3,900만 달러로 예측된다. LEO capacity 당 발사 비용은 액체 추진제 로켓 중에서 Black Arrow 2, Alpha 1.0이 kg 당 약 만 달러 정도로 가장 낮고, Miura 5가 kg 당 3만 2천 달러로 가장 높다. LEO capacity 당 발사 비용 추세에서 다른 경향을 보이는 두 발사체는 역시 고체 연료 로켓인 Minotaur I과 Epsilon인데, Minotaur I은 kg 당 6만 9천 달러, Epsilon의 예상 발사 비용은 kg 당 5만 6천 달러로 예측된다.

      현재 운용 중인 로켓 중 Minotaur Ⅰ, Epsilon은 각각 4단형과 3단형이지만, 옵션으로 1단을 추가할 수 있다. 액체 추진제를 사용하는 Electron, Miura 5, Alpha 1.0은 1단 엔진을 클러스터링하여 발사한다. 고체 추진제를 사용하는 Minotaur Ⅰ, Epsilon은 고체 로켓 모터 1개를 사용하며 부스터는 사용하지 않는다. 중국의 Kuaizhou 1/1A, Long March 11은 고체 추진제를 사용한다는 것 외의 정보는 알려진 것이 없다. 현재 운용 중인 5기의 로켓 중 Electron을 제외한 4기의 로켓이 고체 추진제를 사용하지만, 개발 중인 3기의 로켓은 모두 액체 추진제를 사용한다.

      대부분의 소형발사체의 발사장은 Fig. 2와 같이 대양을 끼고 있어 발사 시 비행경로에 방해물이 없다. 우리나라에서 소형발사체 개발 시 국내 발사장의 경우 일본과 중국을 피해 방위각을 약 180°로 발사하여 중력 선회(Gravity turn) 단계에서 동남아시아를 피해 다시 동쪽으로 진로를 바꿔야 하고, 제트기류로 인한 동압 상승으로 추진제 소모가 심하다고 할 수 있다. 이는 국내에서의 발사는 같은 탑재 중량, 같은 목표 고도 대비 더 많은 추진제를 소모할 수 있고, 동일 임무를 수행하는 다른 발사체보다 엔진이 더 많은 추력을 발생해야 하며 발사체 중량 증가 및 운용비 상승으로 귀결된다고 할 수 있다.

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          The location of launch sites worldwide for small launch vehicles.
        
        

        

      

    

    

  
    
      3. 소형발사체 최신 기술 동향
      소형발사체를 위한 소요 기술로는 전기 펌프, 메탄 연료, 3D 프린팅, 레이저 점화기, 재사용 엔진 등이 있다. 2장에서 소개한 10기의 소형발사체 중 5기에 이 기술들 중 일부가 적용되었으며, 이를 Table 2에 나타내었다. 현재 운용 중인 소형발사체 중에 Electron만이 전기 펌프, 적층 제조, 복합소재를 사용하였다. Black Arrow 2는 메탄 연료, 적층 제조, 재사용 엔진, 복합소재를 적용하여 개발 중이나, 확인 가능한 문헌 자료가 공개되어 있지 않다. 본 논문에서는 Table 2의 6가지 기술 중 복합재료를 제외하고 전기 펌프 사이클, 적층 제조를 조사하였고, 실제 적용 사례는 없지만 최근 연구 개발되고 있는 레이저 점화기의 사례도 조사하였다.

      
        Table 2. 
				
        

        
          Technology applied small launch vehicles.
        
        

      

      
        
          	Vehicle
          	Electric pump
          	Methane
          	Additive manufacturing
          	Laser ignitor
          	Reusable engine
          	Composite materials
        

        
          	Vector R
          	
          	
          	○
          	
          	
          	
        

        
          	Vector H
          	
          	
          	○
          	
          	
          	
        

        
          	Electron*
          	○
          	
          	○
          	
          	
          	○
        

        
          	Black Arrow 2
          	
          	○
          	○
          	
          	○
          	○
        

        
          	Alpha 1.0
          	
          	
          	
          	
          	
          	○
        

      

      
        
          * Operational small launch vehicle
        

      

      

      
        3.1 전기 펌프 사이클 엔진
        전기 펌프 사이클은 기존의 가스발생기를 대체하여 전기모터를 사용하여 추진제 공급용 펌프를 구동하는 시스템이다. 전기 펌프 사이클을 사용할 경우 추진제 공급 유량을 안정적으로 유지할 수 있으며, 모터의 제어를 통해 추진제 공급 유량이 결정되므로 추진제 공급 유량의 조절이 용이하다. 또한, 시스템 구성과 점화 시퀀스가 간단하다는 장점이 있다[8]. 전기 펌프 사이클은 기존의 가스발생기 장치와 별도의 점화기, 밸브 및 배관 요소들이 필요하지 않기 때문에 구조적으로 간단해지며 이로 인해 무게 또한 감소하게 된다[8]. 전기 펌프 사이클 엔진의 소요 기술로는 모터, 전기 펌프, 배터리 중량이 터보 펌프, 구동기, 가스발생기 및 작동 추진제 중량보다 작아야 하며, 엔진 작동 시간 내에 완전한 대용량 방전이 가능해야 한다[9]. 전기 펌프 사이클은 가스발생기 구동을 위한 부수적인 연료 소모가 없기 때문에 이론적인 비추력이 가스발생기 사이클보다 높으며, 트레이드 오프 과정을 통해 동일한 임무에 대해서 탑재량 이득을 얻을 수 있다는 연구 사례가 있다[8]. Fig. 3을 통해 전기 펌프 사이클의 간단한 구성을 알 수 있다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Schematic diagram of the electric pump cycle engine[10].
          
          

          

        

        전기 펌프 사이클의 단점은 배터리 팩, 인버터 등이 연소 종료 이후에도 건조중량으로 남기 때문에 무게비, 탑재량에 손실을 가져 온다는 것이다. 전기모터의 전력 밀도와 배터리 팩의 에너지 밀도가 낮은 점도 단점이나 전기 자동차, 전기 추진 항공기 등에 대한 수요 증가로 관련 기술이 발전함에 따라 해결 가능할 것으로 보인다[9].

        전기 펌프 사이클은 1980년대부터 개념이 고안되기 시작하였으며 본격적인 연구는 2000년대 초중반 미국을 중심으로 수행되었다. 초창기에는 NASA, Lockheed Martin Co. 등의 국가기관 및 방산 기업에서 인공위성 등의 추력기를 대상으로 전기 펌프 사이클을 적용하고자 하는 연구들이 수행되었다[11,12]. 최근에는 다양한 국가에서 연구를 수행하고 있으며 이론적인 연구뿐만 아니라 핵심 구성 요소에 대한 설계 및 검증 연구 또한 수행되고 있다. 국내에서는 충남대학교[13-17], 인하대학교 등에서 수행된 연구들이 증가하고 있다. 국내외의 이러한 움직임은 민간 우주 시장의 확대와도 큰 연관이 있다.

        Table 3은 2000년대 이후 연구 개발된 전기 펌프 사이클 중 인공위성 추력기용 등을 제외하고, 소형발사체에 활용 가능할 것으로 판단되는 사례를 정리한 것이다. 2017년 미국의 Portland State University의 로켓 발사 연구 소모임인 Portland State Aerospace Society의 Johnathan Talik 등[18]은 전기 펌프 사이클을 적용한 사운딩 로켓의 개발과정과 기술 현황을 소개하였다. 로켓의 추력 성능은 2,200 N 급, 전기 펌프 사이클의 head rise 754.324 ft(LOx 밀도가 1,141 kg/m3일 경우 약 25.74 bara), 11.57984 GPM(0.8335 kg/s)으로 설계를 수행하였다. 높은 수두와 적은 체적유량, 그리고 낮은 비속도(Specific speed)에 적합한 임펠러 디자인을 선택하였으며, 이에 따라 직선의 베인으로 제작하였다. 하지만 설계상 전력 공급의 문제로 설계 RPM인 20,000 RPM에 미치지 못해 16,500 RPM에서 284 psi(약 19.59 bara)의 가압성능을 보이고 있다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Research trends of electric pump cycle[18-21].
          
          

        

        
          
            	Country
            	USA
            	USA
            	Germany
            	Japan
          

          
            	Organization
            	Portland State Univ.
            	Rocket Lab (Rutherford engine)
            	DLR
            	JAXA
          

          
            	Thrust[kN]
            	2.2
            	24
            	10∼16
            	30
          

          
            	Pressure[MPa]
            	2.0∼2.7
            	-
            	1.0∼1.5
            	-
          

          
            	Power[kW]
            	4.69
            	36.75
            	-
            	-
          

          
            	RPM
            	20,000
            	40,000
            	-
            	-
          

        

        

        실제 발사체로의 개발 사례가 있는 Rocket Lab의 Electron 발사체는 2017년 5월 25일에 첫 번째 발사가 있었다. Rocket Lab은 전기 펌프 사이클, 금속 3D 프린터, 복합재료의 사용 등 신기술을 도입함으로써 발사체의 경량화 및 비용 감소를 가능하게 했다. Rutherford 엔진의 특징 중에는 엔진 단품 개발을 통해 엔진 개발 기간 및 제작공정을 단축하였다는 점도 있다. Electron은 2단 발사체로 1단과 2단에 Rutherford 엔진이 적용되는데, 1단에는 9개의 Rutherford 엔진이 클러스터링 되었으며, 2단에는 1개의 Rutherford 엔진이 사용된다. 대부분의 부품을 3D 프린팅으로 제작하여 엔진 하나를 24시간 내에 제작할 수 있는 것으로 알려져 있다.

        2018년 독일 DLR의 G. Waxenegger Wilfing 등[15]은 마이크로 발사체의 전기 펌프 사이클 적용 시 성능분석 연구를 수행하였다. 그들은 펌프 전력 밀도를 20 kW/kg, 전기모터 전력 밀도를 3.8 kW/kg, 인버터 전력 밀도를 60 kW/kg, 배터리 팩 전력 밀도를 0.83 kW/kg, 배터리 팩 에너지 밀도를 150 Wh/kg으로 추정하였으며 이러한 추정은 현재 기술현황과 기술 성숙도를 참고하여 설정하였다. 성능 분석 결과 연소실 압력을 낮추었음에도 모든 경우에서 같은 탑재량일 때 가스발생기 사이클보다 무게가 증가한다는 결과를 얻었다. 하지만 구성이 간단하고 개발비가 낮기 때문에 여전히 전기 펌프 사이클 개발 가능성은 유효하다는 결론을 내렸다.

        전기 펌프 사이클에 사용 가능한 배터리 종류로는 일차전지, 이차전지, 연료전지 등이 있다. 전기 펌프 사이클의 배터리 선정 시 비에너지(Specific energy)와 비출력(Specific power)을 고려해야 하며, 이 두 가지 변수는 배터리 팩의 무게를 추정하는 데 활용된다[14]. Eq. 1은 비에너지를 고려한 배터리 무게 추정이며, Eq. 2는 비출력을 고려한 무게 추정이다[8].
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        여기서 χbp는 구조적 여유, δbp,E는 비에너지, Ebp는 배터리 팩의 필요 에너지양, δbp,P는 비출력, Pbp는 배터리 팩의 필요 출력양을 나타낸다. Fig. 4는 배터리 종류별 비에너지와 비출력의 관계를 나타낸다. 큰 비에너지와 큰 비출력을 동시에 만족시킬 수 없어 사용 목적에 따라 배터리를 선정해야 한다[22].

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Comparison of specific energy and specific power for different battery types[22].
          
          

          

        

      

      
        3.2 적층 제조 기술 적용
        적층 제조(Additive Manufacturing, AM)는 수백 개의 엔진 부품을 하나로 통합하여 제작 가능하므로, 발사체에서 저비용을 위한 필수 불가결한 요소이다[23]. 금속 적층 제조에는 크게 PBF(Powder Bed Fusion), DED(Direct Energy Deposition), Solid State 방식으로 나뉜다. 이 중 Solid State 방식은 금속의 결함, 파손의 보수를 위해 주로 적용된다. 금속 적층 제조는 PBF 방식으로 먼저 개발 및 적용되었지만, 현재 DED 방식의 금속 적층 제조가 연구, 적용되고 있다. DED 방식은 다시 분말 기반 방식과 고체용가재 기반 방식으로 나눌 수 있다. 선진국에서는 생산성이 높은 고체용가재 기반의 DED 방식을 항공우주, 국방 분야에 적용하고 있다[24]. NASA에서는 엔진의 매니폴드 제작에 SLM(Selective Laser Melting)과 EBD(Electron Beam Freeform Fabrication)을 적용하여 종래의 EDNi (Electro-Deposited Ni) 공정보다 제작 기간을 1/3 단축하였고, 제작비용을 30% 절감하였다. Table 4는 다양한 금속 적층 제조를 엔진 부품들에 적용하여 개발한 사례이다[25].

        
          Table 4. 
				
          

          
            NASA’s application of metallic AM[25].
          
          

        

        
          
            	Powder Bed Fusion(PBF)
            	Direct Energy Deposition(DED)
          

          
            	Selective Laser Melting(SLM)
            	Laser Wire Direct Closeout(LWDC)
            	Blown Powder Deposition
            	Arc-based Deposition
            	Electron Beam Wire Deposition
          

          
            	Most combustion devices
            	Coolant channels closeout for nozzle and chamber
            	Primarily nozzles
            	Nozzle liners, nozzles, chamber jacket
            	Cladding of jacket on combustion chambers
          

          
            	Limited scale
            	Small heat flux & wire → Internal feature
            	Near-final shape with integral feature
            	High deposition rate Large wire
            	Prevent oxidation in vacuum chamber
          

        

        

        PBF 방식의 SLM 공정은 대부분의 연소실 부품들을 제작할 수 있으나, 제작 부품 크기의 제약을 받는다. Fig. 5는 NASA에서 SLM 공정으로 제작한 라이너이며 재질은 GRCop-84이다[26].

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            SLM liners[26].
          
          

          

        

        DED 방식의 LWDC 공정은 노즐과 연소실의 냉각 채널을 폐쇄하는데 적용한다. 낮은 열 유속으로 뒤틀림을 최소화하면서 내부 형상을 적층할 수 있고, 이종 금속의 접합이 가능하여 Fig. 6과 같이 구리 라이너와 초합금 재킷의 적층이 가능하다[25]. Blown powder deposition 공정은 주로 노즐 제작에 적용하며, 로봇과 함께 복잡한 형상의 제작이 가능하다. Fig. 7과 같이 보조공정으로 CNC 하이브리드 제작 사용이 가능하다[26]. Electron beam wire deposition 공정은 Fig. 8과 같이 연소실 재킷의 피복 제작에 적용된다. 진공 챔버 안에서 제작공정이 진행되므로 제작 중 산화를 방지할 수 있다. 멜트 풀(Melt pool)의 직경은 작지만, 적층 속도가 빠르고, 다른 공정보다 더 부드러운 표면의 적층이 가능하다[25].

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Internal copper liner with a superalloy jacket[27].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Virgin orbit LT4300 hybrid manufacturing machine[26].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Cladding of jacket on combustion chamber[25].
          
          

          

        

        Relativity Space사에서는 머신 러닝을 이용한 금속 적층 제조 공정의 실시간 적응 제어[28]의 특허를 출원하였다. 주요 내용은 금속 적층 제조 공정을 인공신경망을 통해 학습시키는 알고리즘이다. 전체 프로세스의 흐름은 Fig. 9와 같다. 적층을 위한 공정 프로세서 제어 파라미터와 시퀀스는 인공신경망의 출력값을 사용한다. 인공신경망의 입력층에 설계 형상, 유한요소 해석 결과, 공정 검사 데이터, 제조 후 검사 데이터, 기타 학습 데이터를 입력하면, 신경망의 출력층에서 적층을 위한 프로세스 제어 파라미터와 시퀀스를 출력한다. 출력층에서 출력한 프로세스 제어 파라미터와 시퀀스를 따라 적층 제조 공정을 진행한다. 적층 제조 공정 진행 중 실시간으로 영상정보를 획득하며, 획득한 영상정보에서 비드의 치수, 각도, 표면 상태의 특징을 측정한다. CT 스캔을 통해 제작품의 제작 상태에 대한 영상정보를 획득하고 영상처리를 통해 영상에 대한 특징을 추출한다. 추출한 영상과 신경망에 입력했던 설계 형상, 유한요소 해석과 비교하여 제품의 결점을 검출한다. 검출한 결점을 결정 경계(Decision boundary)에서 결함 여부를 결정한다. 결함이라 판정되면 보정 알고리즘을 적용하고, 결함이 아니면 보상 알고리즘을 적용하는 강화학습을 수행한다. 차후 제품 제작공정에 인공신경망의 연결 강도 값과 진화된 강화학습 알고리즘을 적용하는 루프를 완성하였다. 이 특허는 4차 산업혁명의 주요 아이템인 머신 러닝과 적층 제조의 융합으로 볼 수 있다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            The entire process flow diagram.
          
          

          

        

      

      
        3.3 레이저 점화기
        레이저 점화기는 점화시스템을 단순화시켜 최종적으로 연소 시스템을 단순화시킨다. 레이저 점화기의 적용으로 시스템이 단순해지면 제작 및 운용비가 감소하고 발사체의 신뢰도가 상승하게 된다[23]. 대표적인 연구 개발 사례로는 Energomash에서 LOx/Kerosene 엔진용 레이저 점화기를 개발 중이며, Keldysh Research Center에서 소유즈 발사체의 RD-107 엔진에 레이저 점화기를 적용할 계획이고, Arianespace는 LOx/Hydrogen 엔진용 스파크 플러그, 레이저 점화시스템을 개발 중이다[29,31].

        Keldysh Research Center에서는 로켓 엔진 또는 가스발생기의 레이저 점화기에 대한 특허를 출원하였다[30]. Fig. 10은 기존의 예비 연소실의 구조를 나타낸다. 기존의 예비 연소실은 가스 상태의 추진제가 예비 연소실로 주입되고, 점화 플러그를 통해 예비 연소된다. 예비 연소된 가스는 주 연소실로 주입되어 주 연소실로 들어온 추진제를 연소시킨다. 기존의 예비 연소실은 설계가 복잡하고, 엔진의 중량 및 크기가 증가하며, 불완전 연소 액적에 의한 점화 플러그 오염으로 다중점화에서 신뢰성이 감소하는 단점이 있다. 레이저 점화 장치는 Fig. 11과 같이 예비 연소실과 연소기 혼합 헤드를 제거하여 점화시스템의 중량 및 크기를 감소시킨다. 예비 연소실의 제거로 주 연소실의 점화 절차가 간소화되고, 단순화된 연소 시스템은 연소실에서 안정적인 다중점화를 보장한다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Existing preheating ignition system.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Conceptual diagram of laser ignition system[30].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 논문에서는 소형발사체의 국외 개발 동향 및 전기 펌프 사이클, 적층 제조, 레이저 점화기 등 최신 기술에 대한 국외 개발 동향을 분석하였다. 소형발사체 개발을 위한 기술로는 구성 요소의 단순화, 제작공정의 단순화 등을 꼽을 수 있다. 구성 요소의 단순화는 전기 펌프 사이클 적용 등 추진제 공급 시스템의 단순화, 레이저 점화기 사용 등 점화 시퀀스 단순화 등이 있다. 제작공정의 단순화는 금속 적층 제조를 활용하여 제작성을 향상시키고, 제작 기간, 비용, 공정을 단순화할 수 있다.

      국내에서도 뉴스페이스 시대를 맞이하여 도전적인 우주개발을 위한 차세대 소형발사체 개발을 위해 정부의 지원정책 확대, 민간포럼 활성화 등을 통한 인식 저변의 확대가 필요할 것으로 보인다. 또한, 전기 펌프, 적층 제조 등은 산업계에서 발전되어가는 spin-on 기술을 우주개발기술에 접목시키기 위한 꾸준한 연구 개발이 필요할 것으로 판단된다. 또한, 소형발사체 개발 이후 지속 가능한 우주산업생태계 조성을 위해서는 발사비용 절감, 발사빈도 확보, 발사성능 확보 등이 필요하다. 이를 위하여 소형발사체 무게 절감을 위한 복합재 탱크 등 소재에 대한 연구 개발과 더불어 양산 기술의 개발에도 관심을 기울여야 할 것으로 판단된다.
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