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            Abstract
          
        

        
          한가지 유형의 엔진 여러 개를 번들로 묶어서 발사체 제품군을 개발하는 전략은 SpaceX와 그들의 재사용 발사체 Falcon 9과 Falcon Heavy에 의해 입증되었다. 이 연구에서 우리는 35톤급 메탄 다단연소 사이클 엔진을 이용한 잠재적인 발사체 제품군을 제시하였으며, 다양한 우주 임무에서 그것들의 유용성과 성능을 평가하였다. 예를 들어, Falcon 9의 한국형 버전은 소모성 모드에시 500 km SSO에 약 4.7톤의 탑재체를 투입할 수 있는 반면에, 해상에 착륙하는 모드에서는 약 2.16톤의 탑재량으로 줄어들게 된다. Falcon Heavy의 한국형 버전은 나로우주센터에서 발사되었을 때, 4.4톤을 GTO에 투입할 수 있으며, 이는 이 공통부스터코어 구성이 높은 경사각에도 불구하고 천리안 2호 위성을 투입할 수 있는 것으로 나타났다. 개발 후, 이 메탄 엔진이 소형위성 발사체에 추력공급 용도로도 사용도 가능하다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          The strategy to develop a launch vehicle family by bundling multiple rocket engines of a single type has been proven by SpaceX and their reusable fleet comprised of Falcon 9 and Falcon Heavy. In this study, we revisit a potential launch vehicle family out of a 35 tonf-class methalox staged combustion cycle engine and evaluate their utility and performance in various space missions. For example, a Korean version of Falcon 9 can deliver 4.7 tons of payload into 500 km SSO in an expendable mode while the payload is reduced to 2.16 tons in a sea-landing reusable mode. A Korean version of Falcon Heavy can deliver 4.4 tons into GTO when launched from the Naro Space Center, indicating that this common booster core configuration can handle Cheollian 2 albeit the high inclination. Once developed, the same methaloax engine can power the first-stage of smallsat launch vehicles and air launch vehicles.
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      1. 서 론
      SpaceX는 한 종류의 Merlin 엔진으로 구성된 Falcon 9과 Falcon Heavy를 사용하여 다양한 형태의 미션을 구성하고 있다. 이를 가능하게 한 것은 Down Range Landing(DRL)이나 Return To Launch Site(RTLS)와 같은 재사용을 위한 착륙 방식을 다양화하면서, 폭넓은 탑재 중량을 구성할 수 있었다. 또한 재사용을 통해 발사 비용을 줄이면서 2018년 기준 10톤 이상 페이로드를 가지고 있는 세계 발사 시장의 45%, 상업 발사와 관계가 없는 중국 발사체를 제외한 전체 발사 서비스 시장의 58%까지 점유하였다[1-3]. 또한 Falcon 9에서 사용하였던 케로신 가스발생기 엔진에서 Starship에서 사용하는 메탄 다단연소 사이클 엔진으로 재사용 발사체 전략을 수정하고 있다. Falcon 9은 1단에 지상용 Merlin 엔진 9기를 사용하고 2단에는 확장노즐부가 적용된 고공용 Merlin 엔진 1기를 사용하고 있으며, 1단은 소모성 운용 시 페이로드 투입에 요구되는 발사체의 총 속도증분의 약 30%∼40%만 발생시키도록 구성되어 있다. 다단 발사체를 구성하는 경우, 발사체에 요구되는 총 속도증분을 균일하게 배분할수록 효율성이 높아진다고 알려져 있는데, Falcon 9의 경우는 1단의 속도증분을 줄임으로서 재사용 시 귀환비행에 유리한 전략을 선택한 것으로 보인다.

      한국형 재사용 발사체 검토 과정에서 Falcon 9의 속도증분 분배 비율을 고려해볼 수 있으나, Falcon 9을 소모성으로 발사하면 1단 낙하지점이 오키나와가 되는 문제가 대한민국의 지리적 특수성으로 인해 발생하게 된다. 따라서 1단의 낙하지점에 제한이 발생하는 대한민국의 특수한 지리적 현실상 Falcon 9의 방식을 그대로 적용하는 것은 불가능하다(Fig. 1).

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Falcon 9’s 1st stage impact point problem of South Korea.
        
        

        

      

      현재, 누리호는 나로 우주센터에서 발사시 IIP(Instantaneous Impact Point) 궤적을 고려하여, 오키나와 지역의 예상될 수 있는 인명피해를 최소화 하는 방향으로 발사 방위각을 170도로 고정하고 있다(Fig. 1). 또한 누리호 1단을 오키나와가 지나지 않는 안전한 공해에 낙하시키기 위해서 나로우주센터에서 300 km∼500 km 거리의 공해에 낙하시키는 것으로 제한을 하고 있다. 그리고 누리호 페어링은 오키나와를 지나는 1,400 km 이상의 공해에, 누리호 2단의 경우 2,800 km 이하의 공해로 낙하점을 제한시키고 있다.

      기존의 연구[1]에서는, SpaceX의 발사체 개발 및 구성 전략을 참고하여 Falcon 9과 같이 한 가지 엔진만을 사용하여 아리랑 위성에서 천리안 위성까지 다양한 탑재 중량 및 궤도를 감당할 수 있는 10가지 재사용 발사체 안에 대해서 분석하였다. 그 결과로 35톤 메탄 엔진, 38톤 케로신 엔진을 사용하는 안을 도출하였고(Table 1), 두 개의 안 중에서 메탄 엔진이 구조비, 2단 운용시간, 투입 가능한 탑재체 중량, 개발 난이도와 재사용성 면에서 대한민국의 재사용발사체에 더 적합한 것으로 판단하였다.

      
        Table 1. 
				
        

        
          Comparisons of two candidates for the Falcon 9 type reusable launch vehicles.
        
        

      

      
        
          
            	Engine
            	Ground Engine Isp.
@Vacuum Level
            	Mass Ratio
          

          
            	1st stage
            	2nd stage
          

        
        
          	35 tf methane
          	335 sec
          	7%
          	10%
        

        
          	38 tf kerosene
          	320 sec
          	6%
          	9%
        

      

      

      본 논문에서는 35톤 메탄 엔진을 기반으로 국내에서 개발 가능한 한국형 재사용 발사체 및 정지궤도 발사체의 임무설계를 수행하고, 소형발사체 및 공중발사체의 활용 가능성에 대해서도 제시한다.

    

    

  
    
      2. Falcon 9 방식의 한국형 메탄 재사용 발사체
      
        2.1 35톤 메탄 엔진 기반 재사용 발사체
        35톤급 메탄 고공용 다단 엔진은 1990년대에 Glushiko가 설계했던 RD-167 엔진이 존재하며 당시 연소압은 167 bar에 진공비추력은 379 sec로 계산되었다[4]. SpaceX의 Raptor Vacuum 엔진은 연소압 300 bar에 382 sec라는 높은 진공비추력을 가지고 있다[5]. 현재 국내 제작 기술의 상황을 감안해 볼 때 150 bar 이상의 고압으로 370 sec 이상의 진공 비추력을 내는 고공용 엔진은 위험 요소가 많아, 기존 연구[1]에서 제시한 35톤 메탄 다단연소 사이클 엔진은 지상용 엔진의 경우 335 sec(Table 1), 노즐 확장부를 탑재한 고공용 엔진의 경우 368 sec를 진공 비추력 개발 목표로 하고 있다. 1단에 35톤 메탄엔진 9개를 Falcon 9 형태의 Octaweb 형태로 구성하여 구조비(mass ratio) 7%인 1단을 제작하고, 2단에 35톤 메탄엔진 1개를 장착하여 구조비 10%인 2단을 제작하였을 때, 소모성 모드시 오키나와에 1단이 낙하하는 것을 피할 수 있고, 귀환(return) 모드시에도 연료 소모를 줄일 수 있는 한국형 재사용 발사체(K-RLV, Korean Reusable Launch Vehicle)를 구성할 수 있다.

        이 경우 1단이 오키나와를 반드시 넘어가야 하는 비효율성으로 인해 1단 속도증분을 증가시켜야 하며, 이로 인해 1단 총중량의 비율이 Falcon 9의 78%보다 높은 85%∼88%까지 증가되고, 상대적으로 2단 중량은 줄어들게 된다(Fig. 2).

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Comparison of mass distribution of Falcon 9 and Korean methane RLV.
          
          

          

        

      

      
        2.2 소모성 운용 임무설계
        ASTOS를 활용한 임무설계에서 한국형 재사용 발사체는 1단 총 중량 195톤, 2단 총 중량 31톤, 페어링 1.25톤으로 구성하였을 때, 소모성 모드에서 500 km SSO(Sun Synchronous Orbit)에 4.7톤의 탑재체 투입이 가능하였다. 1단의 낙하점과 페어링의 낙하점은 나로우주센터에서 1,400 km로 계산되었고(Fig. 3), 2단의 재점화가 1회 필요한 것으로 나타났으며, 200초 연소 이후에 1차 연소를 중지하고 약 225초간 무추력 비행을 한 후, 재점화를 통해서 74초 연소 이후에 목표 궤도에 진입할 수 있는 것으로 계산되었다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Impact point of 1st stage and payload fairing of Korean methane RLV.
          
          

          

        

      

      
        2.3 재사용 운용 임무설계
        재사용 발사체의 재사용을 위해서 SpaceX의 Falcon 9가 드론쉽(Drone ship)으로 하강하는 Down range landing(DRL)을 사용하였을 때, 착륙에 필요한 1단의 추진제 잔류량은 초기 Falcon 9 v1.2의 경우 약 9% 정도로 계산되었다. 만약 메탄 재사용 발사체가 동일한 9%의 잔류량을 가지고 DRL 방식으로 착륙한다고 가정하면, 500 km SSO에 2.7톤의 탑재체를 투입 가능한 것으로 나타났다. 1단 착륙 지점은 나로우주센터에서 남쪽으로 약 870 km, 페어링 낙하지점은 약 1,400 km로 계산되었고, 2단의 재점화가 1회 필요하며, 2단이 224초 연소 이후에 1차 연소를 종료하고 약 300초 간 무추력 비행 후, 재점화 하여 50초 연소 후에 목표 궤도에 진입할 수 있다. 그러나 이 경우, 1단 착륙 예상 지점이 나로우주센터 남쪽 약 870 km 지점으로서 오키나와 근교의 바다에 형성되어 불가능한 안으로 예상된다(Fig. 4)

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Down Range Landing of RLV near Okinawa.
          
          

          

        

        이를 극복하기 위해 1단을 Falcon 9의 Return to launch site(RTLS)와 유사하게 역추진을 사용하여 누리호 1단 낙하지점인 나로우주센터 남쪽 300 km∼500 km 떨어진 지점으로 착륙시키는 연구를 추가로 수행하였다(Fig. 5). 누리호 1단 낙하지점인 나로우주센터 남쪽 약 400 km에 1단을 귀환시키고, 500 km SSO에 투입 가능한 탑재체 중량은 2,164 kg으로 계산되었다. 이 경우 페어링 낙하지점은 여전히 1,400 km를 넘어야 하므로(Fig. 6), Falcon 9에 비해서 한국형 재사용 발사체는 연료 손실이 많은 편이다. 그러나 재사용 모드를 사용하더라도 지금까지 국내에서 개발한 다목적 실용위성 아리랑 1호에서 아리랑 5호까지 모두 발사가 가능한 것으로 나타났으며, 2022년 발사를 앞두고 있는 아리랑 6호(1,750 kg) 역시 1단 재사용 모드로 발사가 가능하다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Trajectory of 1st stage and 2nd stage of Korean methane RLV when reusable mode was used.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            1st stage landing point and payload fairing impact point of RLV when reusable mode was used.
          
          

          

        

      

      
        2.4 한국형 재사용 발사체의 경제성
        재사용 발사체의 경제성에 대해서는 현재까지도 많은 논란이 있다. Roscosmos의 Dmitry Rogozin 사장은 SpaceX가 실제 발사 가격 대비 30% 정도를 인하하여 제공하는 것이라고 주장했고, SpaceX의 CEO인 Elon Musk는 Falcon 9은 80% 정도가 재사용하는 것이기 때문이라고 하였다[6]. 또한, ULA(United Launch Alliance) CEO인 Tory Bruno는 재사용 발사체의 경제성을 위해서는 10번 정도 재사용해야 한다고 주장하였으나, Elon Musk는 실제로 대략 2번의 비행을 하게 되면 두 비용이 비슷해지고, 3번째 비행을 하게 되면 재사용 발사체의 비용이 확실히 낮아진다고 하였다[7].

        Elon Musk는 1단 부스터가 전체 서비스 비용의 60%에 가깝게 차지하고, 상단은 약 20%, 페어링은 약 10%, 그리고 약 10% 정도의 비용이 발사 비용과 연관되어 있다고 이야기했다[8]. SpaceX의 발사체 통합 총책임자인 Christopher Couluris는 재사용 Falcon 9을 재사용함으로써 약 $28M 정도의 발사 비용이 소요된다고 하였다[9]. 또한, Elon Musk는 Falcon 9의 재사용시 한계 비용이 $15M으로, 부스터 리퍼비시 비용을 $1M으로 제시하였으며[10], 9개의 Merlin 엔진의 터빈을 청소하는 것들이 어렵다고 하였다[11]. 이는 케로신 가스발생기 엔진 특성상 검댕(soot)이 많이 발생하고 그것이 터빈 내부와 블레이드에 침착되기 때문에 발생하는 상황으로 간주된다. Elon Musk는 Raptor 엔진이 메탄 엔진이기 때문에 Merlin 엔진보다 훨씬 더 복잡한 엔진임에도 불구하고 리퍼비시를 위한 청소면에서는 훨씬 쉽다고 하였으며, 100회 이상의 재사용이 가능하다고 하였다[11].

        위의 내용을 종합하여 볼 때, Falcon 9은 기존의 서비스 가격이었던 $62M, 그리고 2022년의 인플레이션으로 인하여 가격을 상승시킨 $67M보다도 30% 비싼 $80M∼$85M 수준이 소모성 발사체 원가에 가까울 것이라고 추측되며, 상단은 약 $14M 정도인 것으로 예상된다. 그리고 1단을 재사용시 발사 비용은 소모성 모드의 발사 가격의 30%∼35% 정도의 가격으로 추정된다.

        KSLV-II 누리호의 1회 서비스 가격을 Falcon 9 원가로 추정되는 $80M이라고 가정하였을 때, 아리랑 6호를 궤도 투입(1,750 kg, 500 km SSO)할 경우 1회 발사 비용은 $80M, 10회 발사 비용은 $800M이다. 한국형 재사용 발사체는 1단 재사용 모드 사용시 500 km SSO에 2,164 kg을 투입하는 것이 가능하기 때문에, 아리랑 6호를 궤도에 투입하고 1단을 회수할 수 있다.

        소모성 모드시 서비스 가격이 누리호와 동일하다고 가정하고, SpaceX Christopher Couluris가 발표한 대로 재사용 발사체의 서비스 비용을 $28M로 가정하였을 시에 초기 발사 비용은 $80M, 10회 발사 비용은 9회의 재사용 부스터가 탑재된 발사체를 사용함으로 총 $332M로 줄어들게 된다(Table 2).

        
          Table 2. 
				
          

          
            Cost comparison between Nuri expendable LV and Korean RLV.
          
          

        

        
          
            
              	Launch #
              	Nuri(M$)
              	K-RLV(M$)
              	Cost rate
            

          
          
            	10
            	800
            	332
            	41.5%
          

          
            	30
            	2,400
            	892
            	37.2%
          

          
            	100
            	8,000
            	2852
            	35.6%
          

        

        

        2022년 6월까지 SpaceX는 Falcon 9의 1단 및 부스터를 최대 13회 재사용하는 데 성공하였으며, 메탄 엔진인 Raptor의 경우 100회 재사용까지도 고려하고 있다. 만약 부스터가 30회, 100회 재사용이 되었을 때, 재사용 발사체는 Table 2와 같이 소모성으로 운용되는 누리호에 비해 37.2%, 35.6% 정도로 비용이 약 1/3 가까이 줄어들게 되는 것을 확인할 수 있다(Fig. 7).

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Total cost comparison between Nuri and K-RLV with number of launches.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. Falcon Heavy 방식의 한국형 정지궤도 발사체
      
        3.1 35톤 메탄 엔진 기반 정지궤도 발사체
        SpaceX는 Falcon Heavy를 통하여 Delta IV Heavy와 같은 공통 부스터 코어(Common Booster Core, CBC) 전략을 사용하여 개발 비용을 절감한 상태에서 더 무거운 탑재체를 정지궤도에 보내는 전략을 사용하고 있다. Falcon Heavy가 Delta IV Heavy와 다른 점은 Delta IV Heavy는 RS-68A엔진을 하나만 사용하여 CBC를 쓰더라도 부스터의 총 엔진 수가 3개인 반면, Falcon Heavy는 각 부스터에 엔진이 9개씩 사용되기 때문에 Fig. 8과 같이 총 27개의 엔진이 3개의 부스터에 사용된다[12]. 2007년과 2008년에 SpaceX는 추력 35톤급 정도였던 Merlin 1Ci 엔진을 조합하여 Falcon Heavy의 성능을 발표하였는데, 본 논문에서 제시한 35톤 메탄 엔진으로 구성한 정지궤도 발사체는 당시 SpaceX의 전략과 유사한 전략이라고 할 수 있다[13].

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            27 Merlin engine clustering of Falcon Heavy, credit John Kraus[12].
          
          

          

        

        Falcon Heavy의 경우 부스터의 구조비는 5% 이하로 계산되고 있으며, 중앙 코어 부스터는 양쪽 옆에 배치된 사이드 부스터들을 고정할 수 있는 고정장치를 가지고 있고, 부스터의 추력을 중앙 부스터에 전달할 수 있어야하기 때문에 중앙 부스터에 추가적인 구조적 보강이 되어있다. 한국형 재사용 발사체의 1단을 사이드 부스터로 사용한 메탄 정지궤도 발사체는 1단 중앙 코어의 경우 사이드 부스터를 고정시키기 위한 추가 구조물의 필요로 인하여 구조비를 재사용 발사체 1단의 구조비 7%보다 1% 높게 설정하였다. 즉, 사이드 부스터 구조비 7%, 1단 구조비 8%, 2단 구조비 10%로 구성하였으며, 페어링은 재사용 발사체의 페어링을 동일하게 사용한다고 가정하였다. 35톤급 메탄엔진을 사용한 Falcon 9 방식 재사용 발사체 및 정지궤도 발사체의 구조비 설정에 대한 자세한 사항은 참고문헌[1]에 제시되어 있다.

      

      
        3.2 소모성 운용 정지궤도 임무설계
        CBC를 사용한 한국형 정지궤도위성 발사체를 1단과 사이드 부스터의 총 중량 약 587톤, 2단 총 중량 31톤, 페어링 1.25톤으로 구성하면, ASTOS 임무설계 결과 소모성 모드에서 180 × 35,786 km 경사각 i=39.3°에 4.4톤의 정지궤도 탑재체를 투입할 수 있는 것으로 나타났다. 사이드 부스터의 낙하점은 나로우주센터 남단 약 1,400 km, 1단의 낙하점은 2,646 km, 페어링의 낙하점은 2,769 km로 계산되었다(Fig. 9).

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Side boosters, 1st stage and payload fairing impact points of Falcon Heavy style Korean methane LV for GTO mission when expendable mode was used.
          
          

          

        

        나로우주센터의 경우 동향 발사가 어렵기 때문에 초기 투입 경사각 39.3°를 0°로 내리기 위해서 경사각 기동이 필수적이며, 계산 결과 경사각 조정 및 정지궤도(Geostationary Orbit, GEO) 투입에 2,082 m/s의 속도증분(del-V)이 요구되어 발사체 성능대비 많은 손실이 발생한다.

        Cape Canaveral에서 발사되는 Atlas V나 Delta IV의 경우, 정지천이궤도(Geo Transfer Orbit, GTO)에서 GEO로 가려면 1,800 m/s의 속도증분이 요구되고, 천리안 2호처럼 GTO의 경사각이 거의 0°인 남아메리카 프랑스령 기아나(Guyane) 발사장에서 발사하는 경우 1,500 m/s의 속도증분이 요구된다.

        만약 적도 근처에서 해상발사를 하게 된다면, Fig. 9와 같이 나로 우주센터에서 GTO 경사각 i=39.3°로 전환을 위하여 동쪽 방향으로 궤적을 변경시키기 위한 에너지 소모가 필요 없기 때문에 4.4톤 이상의 정지궤도 위성을 투입할 수 있다. 그러나 35톤 메탄 엔진 기반 정지궤도위성 발사체는 천리안 2호를 발사한 기아나 발사장 대비 높은 GTO 경사각을 보상하기 위한 기동이 필요하고, 이 차이가 582 m/s (2,082 m/s와 1,500 m/s의 차이)이므로 위성 추력기의 비추력 330 sec를 가정하였을 때, 총 4.4톤의 투입역량에서 경사각 보상을 고려하면 약 724 kg의 연료가 소모되어 천리안 2호처럼 0°의 GTO를 갖는 위성의 질량은 3,676 kg에 해당한다고 할 수 있다. 즉, 현재까지 항공우주연구원이 개발하여 적도 기이나 발사장에서 발사하였던 천리안 1호(2,460 kg), 천리안 2호(3,507 kg), 천리안 2B호(3,386 kg)급의 정지궤도 위성은 모두 나로우주센터에서 발사할 수 있는 것으로 계산된다.

        나로우주센터는 남향 발사만 가능한 지리적 여건으로 경사각이 클 수밖에 없지만, 이를 조금이라도 극복하기 위한 방안으로 달의 중력을 이용하면, 경사각 80°를 갖는 GTO (180 × 35,786 km)에서 경사각이 0°인 GEO에 투입할 때 요구되는 속도증분이 경사각 28.5°인 Cape Canaveral과 비슷한 수준인 약 1,800 m/s 까지 줄일 수 있다[14]. 즉, 탑재 중량이 더 증가할 수 있기 때문에 천리안 2호보다 더 무거운 탑재체를 정지궤도에 투입하는 것이 가능하며, 이 부분에 대한 정량 평가는 추가 연구가 필요하다.

      

    

    

  
    
      4. 35톤 메탄 엔진 기반 임무확장
      
        4.1 2단형 소형 발사체 구성
        한국형발사체 누리호(Korea Space Launch Vehicle II) 사업을 통해서 항공우주연구원에서 개발한 75톤급 엔진을 기반으로, 2단형 소형발사체를 개발하는 전략이 Fig. 10과 같이 스페이스파이오니어 사업, 소형발사체 개발역량 지원사업 등으로 진행되고 있다[15]. 75톤 케로신 가스발생기 엔진을 1단에 장착하고, 2단에 3톤급 메탄 팽창식 사이클 엔진을 장착하여 500 km SSO에 500 kg 급 탑재체를 궤도에 투입할 수 있는 2단형 소형발사체의 개발 가능성에 대하여 검토 중이며, 3D 프린팅을 이용하여 상단 엔진의 경량화 및 저비용화에 대한 연구도 진행 중이다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Structures of SmallSat Programs.
          
          

          

        

        한국형 재사용 발사체를 위해서 본 논문에서 제안한 35톤급 메탄 엔진이 개발된다면, 35톤 엔진을 2개 클러스트링하여 1단을 구성하고, 2단에 3톤 메탄 팽창식 사이클 엔진을 장착한 2단형 소형 발사체를 개발할 수 있다. 이 경우, 75톤급 가스발생기형 엔진에 비해서 비추력이 더 높기 때문에, 1단을 오키나와를 넘어선 곳에 낙하시켜야 하는 제한 조건에서 보다 유리하게 설계를 할 수 있다. 또한, 1단과 2단을 모두 메탄으로 구성하여 단일 추진제를 사용할 수 있다는 장점과 함께, 1단의 엔진이 2개를 사용하기 때문에 롤(roll) 기동을 하기 위해 추가적인 시스템을 사용하지 않아도 되는 장점이 있다. 35톤급 엔진을 2개 사용하고, 3톤급 엔진을 1개 사용한 소형 발사체는 500 km SSO에 600 kg 이상의 탑재체를 투입할 수 있는 것으로 나타나 500 kg 급인 차세대 중형 위성의 질량이 10∼20% 정도 증가하더라도 이 위성들을 충분히 발사할 수 있다.

      

      
        4.2 공중 발사체 구성
        현재 비행기에서 공중 발사되어 지구 저궤도에 위성을 투입하는 공중발사체는 노스럽그루만(Northrop Grumman)의 페가수스(Pegasus)와 버진 오빗(Virgin Orbit)의 런처원(LauncherOne) 이 있다. 이 중 페가수스는 고체를 이용한 3단형 발사체이며[16], 런처원은 케로신 가스발생기를 이용한 엔진을 사용한 2단형 발사체이다[17].

        런처원은 개조된 보잉 747-400 (Cosmic Girl)을 타고 모하비 공항에서 이륙하여 대기권 상층으로 운반되어 태평양 상공에서 발사된다(Fig. 11). 런처원은 약 30톤의 중량을 가지고 있으며, 1단에는 326.8 kN의 진공추력을 가진 케로신 가스발생기 엔진 NewtonThree(N3)를 사용하며, 2단에 22.2 kN의 NewtonFour(N4) 엔진을 사용한다. 2021년 1월 17일에 10개의 CubeSat을 지구 저궤도에 투입하였으며, 230 km의 LEO에 500 kg의 탑재체를, 500 km의 SSO에 300 kg의 탑재체를 투입할 수 있는 성능을 가지고 있다[17].

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            LauncherOne of Virgin Orbit[18].
          
          

          

        

        현재 소형발사체용으로 개발되고 있는 3톤급 메탄 엔진과 본 논문에서 재사용 발사체용으로 구상하고 있는 35톤급 메탄엔진을 조합하면, 버진 오빗의 런처원보다 더 높은 성능을 가진 공중 발사체 구성이 가능하며, 500 km SSO에 300 kg을 투입하는 런처원보다 더 높은 탑재 성능을 가진 공중발사체 구성이 가능하다.

        따라서 35톤급 고성능 메탄 엔진의 개발은 다양한 발사체 조합을 가능하게 하며, 이는 미국 3D 프린팅 로켓 엔진 개발업체 Ursa Major가 Phantom Space, Stratolaunch, 미공군(US Air Force)에 동일한 엔진을 공급하는 다중 목적 엔진 적용 전략 방식과 일치한다(Fig. 12).

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Multi-purpose engine strategy of Ursa Major[19].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      본 연구에서는 한 종류의 엔진으로 발사체를 구성하는 Falcon 9 방식을 적용하여 한국형 재사용 발사체와 정지궤도 발사체에 적용할 수 있는 35톤급 메탄 엔진을 제안하고, 각 발사체의 운용에 따른 임무설계, 낙하점, 경제성 및 확장성에 대한 연구를 수행하였다.

      
        	(1) 한국형 재사용 발사체는 1단 총 중량 195톤, 2단 총 중량 31톤, 페어링 1.25톤으로 구성되며, 소모성 모드에서 500 km SSO에 4.7톤의 탑재체를 투입할 수 있는 것으로 임무설계 되었다.


        	(2) 누리호 1단 낙하지점인 나로우주센터 남쪽 약 400 km으로 재사용 발사체의 1단을 귀환시키는 1단 재사용 운용에서는 500 km SSO에 2,164 kg의 투입 성능을 가진다.


        	(3) SpaceX에서 제시하는 재사용 발사체의 경제성을 기준으로 하고, 한국형 재사용 발사체가 누리호와 동일한 서비스 비용을 가지는 것으로 가정하면, 10회를 재사용하여 아리랑 6호급 위성을 계속 발사할 때, 전체 비용이 누리호 비용의 절반 이하로 감소된다.


        	(4) CBC를 사용한 한국형 정지궤도위성 발사체는 1단과 사이드 부스터의 총 중량이 약 587톤, 2단 총 중량 31톤, 페어링 1.25톤으로 구성되며, 소모성 모드에서 180 × 35,786 km i=39.3°에 4.4톤의 탑재체를 투입할 수 있고, 경사각 보상을 고려하여도 3.5톤 정도의 천리안 2호 위성을 나로우주센터에서 투입하는 것이 가능하다.


        	(5) 75톤급 케로신 엔진을 35톤급 메탄 엔진 2개로 대체하고, 3톤급 메탄 엔진 1개를 상단에 사용하여 소형 발사체 구성이 가능하며, 나로우주센터에서 500 km SSO에 600 kg 이상의 탑재체 투입 성능을 가지기 때문에 차세대 중형 위성 발사가 가능하다.


        	(6) 35톤급 메탄 엔진을 1개, 3톤급 메탄 엔진 1개를 각각 1단, 2단에 사용하여 런처원과 같은 공중 발사체를 구성하는 것이 가능하고, 500 km SSO에 300 kg 정도의 투입 성능을 가질 것으로 판단되며, 정량적인 분석은 추가 연구를 수행할 예정이다.


      

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            CBC : 
          
          	
            Common Booster Core
          
        

        
          	
            DRL : 
          
          	
            Down Range Landing
          
        

        
          	
            GEO : 
          
          	
            Geostationary Orbit
          
        

        
          	
            GTO : 
          
          	
            Geostationary Transfer Orbit
          
        

        
          	
            IIP : 
          
          	
            Instantaneous Impact Point
          
        

        
          	
            K-RLV : 
          
          	
            Korean Reusable Launch Vehicle
          
        

        
          	
            LEO : 
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            Launch Vehicle
          
        

        
          	
            SSO : 
          
          	
            Sun Synchronous Orbit
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            Reusable Launch Vehicle
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            Return To Launch Site
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