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            Abstract
          
        

        
          원자력 우주추진은 현재 널리 활용되고 있는 화학추진에 비해 비추력이 우수하고, 산화제 시스템이 필요없어 시스템을 단순화할 수 있고, 향후 성능 확장성이 있다는 장점이 있다. 높은 비추력으로 대형 화학 추진기관 발사체에 의해서만 가능했던 임무를 중형급 발사체로도 가능하게 한다. 본 논문에서는 화학추진과는 다른 원자력 추진기관의 특징을 기술하고, 원자력 추진시스템과 핵심 구성부품을 소개한다. 원자력 우주추진 시스템을 원자력 열추진과 전기추진으로 구분하였고, 복합시스템으로 bimodal 시스템 및 화학추진과 원자력 추진의 결합인 하이브리드 시스템을 제시한다. 이와 더불어 원자력 추진시스템의 개발과정과 원자력 추진 발사안전에 대해서 논의한다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Nuclear space propulsion has the advantage of superior specific impulse compared to the currently widely used chemical propulsion, the system can be simplified by omitting the oxidizer system, and has the ability to improve performance in the future. The high specific impulse makes missions that are only possible with large chemical propulsion launch vehicles possible with medium-sized launch vehicles. This paper describes the characteristics of nuclear propulsion that are different from chemical propulsion and introduces the nuclear propulsion system and key components. Nuclear thermal propulsion and electric propulsion, and a bimodal system and a hybrid system that combines chemical propulsion and nuclear propulsion are introduced. Also, the development aspects of nuclear propulsion as well as test facility and launch safety of the nuclear power propulsion system are discussed.
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      1. 서 론
      원자력 우주추진기관은 화학추진기관과 비교하여 비추력이 월등히 높고 산화제시스템이 필요없어 시스템이 간단해지는 장점이 있다. 또한 추진용 연료의 종류에 따라 발열량이 정해져서 비추력 성능 향상 여지가 적은 화학 추진기관과 달리, 핵연료 소재의 발전에 따라 원자로가 견딜 수 있는 온도가 높아지면, 추진제의 온도가 계속적으로 높아질 수 있어 성능 향상 가능성이 큰 장점이 있다[1].

      유인 화성탐사의 경우 화성에 도달하고 지구로 귀환하는데 소요되는 시간과 화성 체류시간을 가능한 단축하는 것이 필요하다[1]. 원자력 추진은 높은 비추력으로 인해 지구-화성 간 수송시간을 단축할 수 있고, 발사가능 시간 범위를 넓게 할 수 있어 유인 화성탐사에 유리하다[2-3]. 화물운송의 경우 화물의 적재량(payload)을 화학추진에 비해 크게 늘일 수 있다[4].

      유인 화성탐사에서 Fig. 1의 왼쪽 그림과 같이 추진제가 가장 적게 소요되는 호만 전이궤도를 이용하는 대신, 화성 도달시간이 단축되는 오른쪽 그림과 같은 전이궤도를 이용할 경우 화성 수송에 필요한 속도증분(ΔV)이 커진다[4].

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Examples of transfer orbit.
        
        

        

      

      속도증분이 커진다는 것은 로켓방정식 Eq. 1을 변형한 Eq. 2에서 보듯이 증가된 속도증분의 지수배에 해당하는 추진제량이 추가로 소요됨을 의미한다. 속도증분을 증가시키기 위한 이러한 큰 비용을 일명 로켓방정식의 독재(tyranny of rocket equation)라고 일컫는다[5].
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      화학추진에서 추진제 탑재 요구량이 커진다는 것은 우주수송체가 보다 대형화되어야 함을 의미하며, 화성 수송시간을 줄이기 위해서는 추진제 탑재량을 키운 보다 대형화된 발사체가 필요하다. 이러한 원리를 잘 구현한 것이 Space-X사의 Starship 발사체다. Starship 발사체는 유인 화성탐사를 목표로 하는 2단형 초대형발사체로, 화성 유인탐사에 필요한 속도증분을 만들기 위한 대형 추진제 탱크를 구비하고 있으며, 주어진 탱크 용적에 대해 보다 많은 추진제를 채우기 위해 액체산소와 메탄을 과냉각하여 밀도를 높인 추진제를 탑재한다. 2단의 경우 지구저궤도(대기궤도)에서 재급유하여 추진제를 다시 가득 채워 시동시키는 등 추진제 탑재량을 증가시키기 위한 노력이 집약되어 있다[7-8].

      이러한 대형발사체를 개발하는 것에 대한 대안으로 Eq. 2를 참고하면, 비추력(Isp) 높은 엔진을 적용하여 추진제 소요량을 지수함수적으로 줄어들게 하는 것을 들 수 있다. 즉 원자력 추진과 같은 높은 비추력의 추진기관을 적용함으로 탑재 추진제량을 늘리지 않고도 속도증분(ΔV) 요구조건을 만족시킬 수 있다. 이 경우 화성탐사를 위해서 대형발사체를 별도로 개발해야 하는 것이 아니라, 기존에 개발되어 있는 중형급 발사체에 원자력 추진시스템을 탑재하여 지구 저궤도까지 운송한 후 지구 저궤도에서 원자력 추진을 시동시켜 화성으로 운송하는 임무를 수행한다. 무인 화물수송의 경우에도 높은 비추력(Isp)의 원자력추진기관이 적용되면, Eq. 1에서 주어진 속도증분(ΔV) 요구조건에 대해, 화학추진과 동일한 추진제 무게와 구조무게에 대해 탑재하중을 크게 증가시킬 수 있음을 알 수 있다[8].

      본 논문에서는 기존 화학추진과는 다른 원자력 추진기관의 특징을 서술하였고, 원자력 추진기관의 종류와 핵심부품을 고찰하였다. 원자력 우주추진 시스템을 크게는 원자력 열추진 및 전기추진으로 구분하였고, 복합추진기관으로 원자력 열추진과 전기추진이 결합된 이중모드(bimodal) 시스템 및 화학추진과 원자력 추진의 결합인 하이브리드 시스템을 소개하고 조합으로 얻는 이점을 고찰하였다. 또한 원자력 추진시스템의 개발과정과 발사 안전에 대해서 논의하였다.

    

    

  
    
      2. 화학추진과 원자력 추진의 비교
      
        2.1 추력 발생과 비추력 향상 원리
        화학추진은 연소를 통해 연료의 결합에너지가 연소가스의 발열량으로 전환되며, 최근의 엔진은 대체로 95% 이상의 연소효율을 보인다[5]. 반면 원자력 추진은 원자로의 핵분열에 의해 발생되는 열을 에너지원으로 활용한다. Fig. 2와 같이 원자로에서의 핵분열에 의해 발생하는 열에너지를 수소가스가 흡수하여 추진에 활용되는 원자력 열추진 시스템과, Fig. 3과 같이 핵분열에 의한 열에너지를 작동유체가 흡수하고 이를 전기에너지로 변환하여 활용하는 원자력 전기추진시스템으로 구분할 수 있다. 원자력 전기추진 시스템은 전기에너지로 추진제를 이온화하고, 전기장과 자기장을 생성하여 추진제를 가속시킴으로 추력을 발생시킨다[6].

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Schematics of nuclear thernal propulsion [1].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Schematics of nuclear electric propulsion [1].
          
          

          

        

        비추력은 Eq. 3과 같이 배출가스의 분자량에 반비례하며, Eq. 4와 같이 배출가스 속도에 비례한다. 액체수소를 연료로 사용하는 화학추진의 경우 액체산소와의 연소반응에 의해서 분자량 18의 수증기(H2O)가 생성되어 배출되는데 반해, 원자력 열추진에서는 분자량 2의 수소가스를 데워서 배출하므로 Eq. 3에 의해 비추력이 높아지게 된다. 일반적으로 Fig. 2와 같은 원자력 열추진기관의 비추력은 900 s 이상이다. 또한 핵연료가 견딜 수 있는 온도가 높아져서 수소가스와의 열전달이 증가된다면 Eq. 3의 추진가스의 가열온도가 높아져 비추력이 향상될 수 있다.
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        원자력 전기추진의 경우 추진제를 이온화시킨 후 정전기적 전기장을 통해 가속하거나, 추진제를 플라즈마 상태의 고온가스로 만든 후 자기장으로 가속하여 추진제의 속도를 높이는 방법을 적용하여, Eq. 4에 의해 비추력을 높일 수 있다. 일반적으로 원자력 전기추진기관의 비추력은 3,000 s 이상이다. 전기추진은 추진제 이온화와 플라즈마 생성에 한계가 있기 때문에 토출할 수 있는 추진제량이 적으므로 비추력은 높은 반면 추력이 적다[6-7].

      

      
        2.2 원자력 추진의 발사운용
        원자력 추진시스템은 화학추진기관에 의해 지구 저궤도까지 운반되어 궤도에 투입된 후 시동이 된다. 추력이 정상상태에 이르게 되면 지구 저궤도를 벗어나 심우주 탐사를 수행한다[10-11].

        국내에서 개발 중인 지구저궤도 투입능력 10톤인 차세대발사체를 예로 들면, 10톤의 원자력 추진기관과 화성 착륙선을 차세대발사체에 탑재하여 지구저궤도에 투입하는 것을 고려할 수 있다. 이 경우 화학추진기관에 비해 비추력이 월등히 높기 때문에 착륙선 및 착륙선 탑재장비의 무게를 크게 증가시킬 수 있다[12].

        화학추진이 여러 번 엔진 연소종료 및 재점화가 가능한 것과 같이, 원자력 추진의 경우에도 다회 재점화가 가능하다. 원자로에서 핵분열을 일으키는 중성자의 양을 조절하여 엔진의 시동과 종료를 제어하는데, 중성자 흡수를 크게하면 핵분열에 의한 열에너지 생성이 중단되어 종료되고, 흡수를 줄여서 중성자 생성을 크게 하면 다시 시동이 되는 방식이다. 중성자 생성과 소멸이 서로 균형을 이루는 상태를 임계(critical)상태로 정의한다[13].

      

    

    

  
    
      3. 원자력 추진용 원자로
      원자력 열추진에서는 원자로에서 핵분열에 의해 발생한 열을 추진제인 수소가 흡수한다. 만일 수소로의 열전달에 의해 냉각된 원자로 내 온도가 해당 원자로가 견딜수 있는 온도보다 낮으면, 중성자 흡수도를 낮추어 핵분열 반응을 촉진시켜서 원자로의 온도를 높이고, 이와 열전달하는 추진용 수소의 온도를 높일 수 있다. 추진용 수소의 온도를 높이면 비추력을 높일 수 있으므로, 고온소재 재료의 개발에 따라 비추력이 지속적으로 높아질 수 있다[13].

      원자로 내에는 우라늄과 같은 핵분열성 물질이 있고 Fig. 4와 같이 중성자와 부딪침으로써 분열되고 중성자와 열에너지를 발생하게 된다. 원자력 추진에서는 핵분열이 연쇄적으로 일어나면서 생기는 막대한 열에너지를 활용한다[1].

      
        
        

        Fig. 4 
				
        

        
          Schematics of nuclear fission [1].
        
        

        

      

      
        3.1 일반적인 지상 원자로의 구조
        Fig. 5는 일반적인 지상 원자로 시스템으로서 핵분열 반응을 원하는 속도로 안전하게 제어, 조절하고, 발생한 에너지를 유용하게 이용할 수 있도록 하는 여러 구성 부품으로 이루어진다. 중앙에 핵연료가 배치되어 있고 주위에 감속재(moderator)가 있는 노심(core)부가 있다. 감속재는 중성자의 운동에너지를 열에너지로 바꾸어 줌으로써 핵분열 반응을 촉진한다. 노심부 바깥으로 중성자 누설 방지를 위한 반사체가 있으며, 중성자가 외부로 소실되지 않도록 반사하여 핵분열 반응을 촉진한다. 제어봉은 중성자 흡수 물질이 장착되어 있어 중성자 흡수량을 조절하여 노심의 반응속도를 제어한다[14-15].

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Schematics of general ground nuclear reactor.
          
          

          

        

      

      
        3.2 원자력 우주추진용 원자로
        우주추진용 원자로의 경우에도 기본 구성요소는 지상용 원자로와 유사하다. 원자로에서 냉각제(coolant)는 원자력 열추진의 경우에는 추진제로 대체되어 냉각을 하면서 열에너지를 흡수하여 추진에 활용한다. 원자력 전기추진의 경우 냉각재는 원자로를 냉각함과 아울러 발전을 하는 매질로 활용된다.

        우주용 원자로는 기본적으로 일반 지상용 원자로와 유사한 구조를 가지면서도 촘촘해야(compact) 하므로, Fig. 6과 같이 각 연료요소(fuel element)가 6각형 형상을 가진다. 각 연료 요소는 추진제 가스가 통과하여 핵연료를 냉각시키고 가스가 가열되게 하기 위한 구멍이 있다. 각 연료요소는 가운데에 위치한 결집요소(tie element)를 중심으로 설치된다. 결집요소에는 냉각을 위한 추진제 입구/출구와 감속재(moderator)가 설치된다. 노심 주위로는 지상용 원자로와 유사하게 핵분열 반응을 제어하는 제어봉과 반응을 촉진하는 반사판(reflector)이 있다[16].

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Schematics of space nuclear core [18].
          
          

          

        

        제어봉은 원통형으로 구성되어 회전할 수 있다. 한 쪽 부분은 흡수재가 있어 중성자를 흡수하고, 다른면은 반사체로 되어 있어 중성자에 의한 분열반응을 촉진시킬 수 있다. 흡수율이 반사율보다 크면 반응이 중단되고, 흡수율보다 반사율이 크면 반응이 촉진된다. 이와 같이 제어봉에 의해 반응율을 조절할 수 있으며, 원자력 열추진기관의 추력을 제어할 수 있고, 전기추진기관의 출력을 조절할 수 있다[14].

      

      
        3.3 원자력 열추진 시스템의 구성
        노심에서 핵분열 반응에 의해 원자로가 가동되면 Fig. 7(a)의 액체수소 탱크에 저장된 액체수소를 수두(head)로 펌프, 원자로 냉각채널, 노심으로 유입시켜 선냉각(pre-chilling) 한다. 이후 가열된 수소가스에 의해 터빈이 회전하고 액체수소가 설계유량으로 유입된다. 액체수소 토출유동은 Fig. 7(a)와 같이 결집튜브(tie tube)로 유입되는 결집튜브 유동(tie tube flow)과, 노즐 및 원자로 바깥쪽 반사판과 제어봉(control drum)으로 유입되는 노즐 재생냉각 유동(nozzle regenerative flow)으로 구분된다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Schematics of nuclear thermal propulsion system [18].
          
          

          

        

        결집튜브유동 및 노즐 재생냉각유동 모두 원자로의 내부열을 흡수하여 액체수소 펌프의 터빈을 회전시킨후, 노심에서 다시 데워진 후 노즐로 배출되어 추진력을 생성한다. 노즐 재생냉각유동은 일부가 노즐부의 막냉각(flim cooling)에 활용된다[17-18].

        원자력 열추진은 Fig. 7(b)와 같이 결집튜브 만을 이용하여 터빈을 구동시켜 전기를 생성시키는 파워모드로도 가동된다. 이 경우 He-Xe 등의 작동유체가 결집튜브를 순환하면서 터빈을 회전시켜 전기를 생성한다[17-18]. 추진모드(propulsion mode)로 작동할 경우에는 수백 MW의 열을 발생시켜 원자력 열추진기관을 가동하며, 파워모드(power mode)의 경우 수백 kW의 열을 원자로에서 발생시킨다. 파워모드에서 생성된 전력은 액체수소 장기저장을 위한 냉동기 가동 등 탑재체에 필요한 전력을 공급한다[1].

      

    

    

  
    
      4. 복합 원자력 추진기관 시스템
      복합 원자력 추진기관 시스템은 크게 열추진과 전기추진의 복합 형태인 하이브리드 이중모드(hybrid bimodal) 원자력 추진기관과, 화학추진기관과 원자력 전기추진기관의 복합형태인 하이브리드 추진기관으로 구분할 수 있다.

      하이브리드 이중모드 원자력 추진기관은 Fig. 8에서 보듯이 공통의 원자로를 가진다. 열추진의 경우 수소를 데워서 추진력을 발생시키며 핵분열 반응을 제어하는 제어드럼으로 추력을 임무에 맞추어 쓰로틀링 할 수 있다. 전기추진의 경우에는 발전기를 구동시켜 전기를 얻어, 추진제를 이온화시킨 후 정전기적 전기장을 통해 가속하거나, 추진제를 플라즈마 상태의 고온가스로 만들어 자기장으로 가속하여 추진제를 가속한다[19]. 전기추진에서는 추력을 높이려면 원자로의 온도를 높여야 한다. 그런데 원자로의 온도를 높이는 것은 방열판(radiator)이 커져야 하는 문제가 있다. 방열판의 패킹(packing) 크기는 페어링 내에 포함하는 데 있어 제한이 있고, 이것이 원자력 전기추진에서 원자로가 낼 수 있는 파워의 한계가 된다[19-20].

      
        
        

        Fig. 8 
				
        

        
          Schematics of hybrid bimodal nuclear propulsion system [19].
        
        

        

      

      하이브리드 이중모드 시스템에서, 원자력 열추진 시스템은 짧은 시간에 큰 추력을 낼 수 있기 때문에 행성의 중력 영향에서 벗어나기 위한 큰 추력이 필요할 때 활용된다. 원자력 전기추진 시스템은 행성의 중력 영향 하에서 벗어난 후, 행성 간 이동에 있어 장시간 작동시킬 때 활용된다. 높은 비추력으로 인해 장시간 작동시 특히 유용하다[21].

      Fig. 9의 하이브리드(hybrid) 추진기관은 앞에서 소개한 하이브리드 이중모드(bimodal) 시스템에서 열추진기관 대신 화학추진을 사용하는 것이다[20]. 행성의 영향 하에서 큰 추력이 필요할 경우에는 화학추진기관을 사용하고 행성간 전이궤도 이송시에는 비추력이 높은 전기 추진기관을 사용한다[20-21].

      
        
        

        Fig. 9 
				
        

        
          Schematics of hybrid propulsion system [20].
        
        

        

      

      화학추진기관에는 수소보다 밀도가 커서 페어링 내에 보다 밀집하여 탑재할 있는 메탄 추진제가 선호된다. 메탄 추진제는 화성에서 생성된 메탄을 이용하는 현지자원활용(In-situ Resourse Utilization) 추진제로 활용될 수 있다[9].

    

    

  
    
      5. 원자력 우주추진 시스템 개발
      
        5.1 국내 외 개발동향
        원자력 열추진기관은 과거 1955년부터 1972년에 걸쳐 미국의 Rover/Nerva프로그램을 통해 20개 이상의 원자로와 엔진시스템이 개발되고 시험이 수행되었다[6]. 액체수소 공급계, 원자로, 노즐로 구성되는 엔진시스템 시험을 통해 12.5톤에서 125톤에 이르는 추력, 850 s의 비추력, 최대 2시간의 운용시간, 다회 재점화 성능 및 2,500 K의 출구온도로 수소가 배출함을 확인하였다[18]. Nerva 프로그램은 주 임무를 위한 추진시스템의 설계 및 개발에 활용될 핵연료 엔진시스템에 관한 기술 기반을 구축하는 것을 목표로 하였으며, 최종적인 모델인 XE 엔진은 시스템에 우주발사체용 터보펌프와 외부 쉴드를 탑재한 비행용 추진기관 모델로 현재까지 원자력 열추진의 기본 모델로 언급되고 있다[6]. 이후 RIFT(Reactor Inflight Test)의 일환으로 Apollo 발사체 3단에 적용하는 것을 계획하였으나, 당시 미국 국가정책이 우주탐사에서 멀어짐에 따라 프로그램이 중단되어 실제 비행이 실현되지 못했다[18]. 그러나 최근 화성탐사, 외행성 탐사, 소행성 탐사, 달궤도 간 운송 등 높은 속도증분이 요구되는 우주수송의 필요성이 대두됨에 따라, 원자력 추진이 다시 주목받게 되어 NASA를 중심으로 활발히 개발되고 있다. 현재 미국의 원자력 열추진 개발목표를 과거의 목표와 비교하면, Nerva 프로그램에서는 고농축 우라늄(HEU, High Enriched Uranium, U235 80% 이상)이 적용되었으나 현재에는 환경 규제 때문에 저농축 우라늄(LEU, Low Enriched Uranium, U235 20% 미만)으로 개발되고 있고, 수소 배출 온도는 복합재를 적용하여 3000 K 까지 높이며, 패쇄형 팽창사이클(closed expander cycle)을 적용하여 비추력 성능을 915 - 1005 s로 높이고, 신소재를 적용함으로 엔진무게를 저감할 수 있게 개발하고 있다[19]. 27년 경 원자력 추진기관을 탑재한 비행시험을 수행할 예정이다.

        국내에서는 원자력연구원을 중심으로 원자력 추진의 핵연료 등에 대한 연구가 진행되고 있으며 국가적으로 개발이 진행되고 있는 SMR 개발과 시너지가 될 수 있어서, 향후 보다 활발한 연구가 가능할 것으로 전망된다. 원자력 열추진에 필요한 액체수소 공급계는 현재 수소경제의 대두로 액체수소의 생산, 수송, 충전 기술이 활발히 개발되고 있고[22], 전기추진의 경우 향후 국내에서 개발하고 있는 정지궤도 위성 등에 적용이 예정되어 있는 바, 원자력 열추진 및 전기추진 개발에 좋은 환경이 마련되고 있다고 할 수 있다.

      

      
        5.2 원자력 추진시스템 개발단계
        원자력 추진시스템 개발단계는 Fig. 10에 제시된 바와 같이 개념정립(Conceptual formulation)단계, 기술검증시제(TDM, Technology Demonstration Model)를 이용한 기술검증(Technology Demonstration) 단계, 실물형 지상 개발(Full Scale Ground Development)단계로 나뉘며, 이후 비행모델로 발전된다. 개념정립 단계에서는 원자로와 엔진의 상위요구조건 도출 및 개념설계가 수행된다. 기술검증 단계에서는 원자로와 엔진의 핵심기술을 입증하여 기술을 구현하는 것이 가능한지를 확인한다. 기술검증단계에서 타당성이 입증되면 대규모 예산이 투입되는 본 개발 단계로 전환된다[12].

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Schematics of development process of nuclear propulsion system [12].
          
          

          

        

        개발에 있어 타당성을 확인하는 기술검증 단계를 자세히 살펴보면, 첫 번째로 핵연료에 대한 개발이 수행된다. 핵연료의 특성시험과 임계점 특성시험이 이루어져 실제 요구되는 열량 발생과 제어특성이 축소형 모델수준에서 확인된다. 두번째로 축소형 모델을 이용한 원자력 열추진 시스템의 특성을 파악한다. 이때 핵분열은 이루어지지 않는 상태의 모사 원자로와 수소와의 열전달 특성, 모사 원자로와 수소의 상호작용, 진동특성 등이 파악된다. 원자로가 수소에 열을 주는 것을 모사하기 위해 wave heater가 적용된다. 세 번째로 액체수소 공급시스템의 개발이 필요하다. 수소를 장기 저장하기 위해서는 단열재와 냉동기 개발이 이루어져야 한다. 냉동기를 이용해서 기화된 수소가스의 온도를 낮춤으로서 재액화하여 추진제의 소모가 없는 zero boiloff (ZBO) 성능을 구현하고 확인한다[23].

        액체수소 공급시스템 개발의 최대 난점은 액체수소 펌프 개발이다. 액체수소는 밀도가 낮아서 터보펌프의 회전수가 높아야 하며, 펌프의 회전수가 높아짐에 따라 케비테이션 방지를 위한 인듀서와 임펠러가 개발되어야 한다. 또한 베어링에 별도의 윤활유를 쓸 경우 얼어버릴 수 있어서 액체수소 자체로 윤활을 하는 방법이 개발되어야 한다. 재생냉각 채널은 냉각의 역할뿐 아니라 터빈 구동동력을 확보하기 위해 충분한 열전달이 이루어져야 한다[22].

      

    

    

  
    
      6. 원자력 열추진 시스템 지상 시험설비
      과거 환경규제가 엄격하지 않았던 60-70년대 수행되었던 원자력 열추진시스템 개발시험에서는, 수소가스에 의해 원자로 내의 핵연료가 침식되어 수소와 함께 핵연료가 대기로 배출되었다. 그러나 현재에는 환경규제가 엄격하여 수소와 함께 핵물질이 대기로 배출되는 것이 금지되어 있어 Fig. 11과 같은 배기물 포획 지상시험설비(Exhaust capture ground testing)등이 적용된다. Fig. 11은 미국의 Stennis Space Center에서 축소형 시험을 통해 개발하여 A3 스탠드에 구축되고 있는 설비이다[24].

      
        
        

        Fig. 11 
				
        

        
          Schematics of exhaust capture ground test facility of nuclear thermal propulsion system [24].
        
        

        

      

      작동 원리를 보면 원자력 열추진 엔진에서 배출되는 뜨거운 수소에 액체산소를 분사하여 산소과농 환경 하에서 연소시킨다. 연소생성물로 수증기가 생성되며 추가적인 물분사를 통해 온도를 낮추고 증기를 물로 응축시킨다. 시험 후 응축수에 존재하는 모든 방사성 미립자를 채집하여 필터링한다. 또한 잉여의 산소 가스는 액체질소와의 열교환을 통해 액체산소로 응축시킨다. 응축된 액체산소는 시험 후 채집/검사하고 필터링한다.

      요약하면 배기물 포획 지상시험설비는 핵연료 파편이 고속의 기체에 의해 대기로 방출될 수 있는 환경을 원천적으로 차단하는 방식이다.

      최근에는 핵연료 재료 자체가 수소에 의해서 침식될 수 있는 그레파이트(graphite) 보다는, 핵연료의 침식이 일어나지 않는 텅스텐 계열이 적용되고 있다[19].

    

    

  
    
      7. 발사안전 해석
      원자력을 우주에 활용하기 위해서는 방사능에 대한 환경 안전성이 확인되어야 한다. 원자력 추진기관은 지구저궤도까지는 화학추진에 의해 수송이 이루어져야 하고, 지구 저궤도 이상의 고도에서 임계상태에 이르러 시동이 되어야 한다. 핵분열 원자로(nuclear fission reactor)는 방사성 동위원소 시스템(radioisotope system)에 비해 유해한 방사선을 적게 배출하여 비교적 안전하다고 알려져 있으나, 지구저궤도 이하의 고도에서 임계상태에 도달해서는 안된다는 요구조건이 부과된다[25-26].

      특히 Fig. 12와 같이 발사 시 폭발 및 충격, 발사체 추진제 화재, 우주선 및 핵분열 원자로의 대기권 재진입 시 수반되는 가열, 압력, 충격, 진동 등에 의한 원자로의 파손 여부가 해석되고 시험에 의해 안전성이 확인되어야 한다. 원자로 설계자는 임계사고를 예방하는 특정 설비를 추가해야 하고, 모든 가능한 사고 시나리오에 대해 임계상태에 도달하지 않음을 해석과 시험으로 입증해야 한다. 또한 핵물질 누출 시 호흡 및 음식 등을 통해 인체의 건강에 미치는 영향 등이 분석되어야 한다. 원자력 추진의 개발을 위해서는 발사안전을 위해 체계적인 국가적 승인 과정을 갖추고 시행해야 할 필요가 있다[25-26].
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          Items for launch safety analysis [26].
        
        

        

      

    

    

  
    
      8. 요약 및 전망
      원자력 추진은 화학추진과 비교할 때 높은 비추력으로 인해 화성 등 심우주 수송시간을 단축시킬 수 있으며 탑재량을 크게 높일 수 있다. 지구 저궤도까지는 화학추진기관으로 운반되며 지구 저궤도에서 시동되어 고에너지 궤도 임무를 수행한다. 원자로는 핵연료, 감속재, 반사판과 같은 핵분열 반응 촉진기구와 제어봉과 같은 반응 제어기구로 구성되며, 액체수소가 원자로와 열교환하여 추진력을 발생시킨다. 파워모드에서는 He-Xe 등의 작동유체가 결집튜브를 순환하면서 터빈을 회전시켜 전기를 생성한다. 원자력 추진시스템은 복합시스템으로 구성하여 성능을 더욱 향상시킬 수 있다. 원자력추진의 개발단계는 개념정립 단계, 기술검증단계, 실물형 개발단계로 나뉘며 이후 비행모델로 발전된다. 지상시험에서는 수소와 함께 핵물질이 대기로 배출되는 것을 방지하기 위하여 배기물 포획 지상시험설비 등이 적용된다. 발사안전 관련, 발사시 폭발 및 충격, 발사체 추진제 화재, 우주선 및 핵분열 원자로의 대기권 재진입 시 가열, 압력, 충격, 진동 등에 의한 원자로의 파손여부가 해석 및 시험에 의해 분석되어야 한다.

      국내의 우주개발 프로그램을 고려하여 원자력 추진기술의 국내에서의 적용성을 살펴볼 필요가 있다. 미국 등 발사체 선도국에서는 화성 유인수송을 원자력 추진의 효용성이 가장 크게 부각되는 임무로 보고 있으며, 이에 국내에서도 화성 유인 수송을 장기적인 목표로 고려해 볼 필요가 있다. 화성 유인 수송 시에는 인명의 우주방사선 노출시간을 줄이기 위해 화성 수송시간과 체류시간을 단축시켜야 하며, 우주선 내에서 체류하기 위해 수 톤의 부가물의 탑재가 필요하다.

      누리호 후속으로 개발되고 있는 차세대발사체는 지구 저궤도에 10톤의 투입능력을 가지며, 호만전이궤도를 이용할 때 약 1톤의 탑재체를 화성궤도에 보낼 수 있다. 이 경우 화성으로 착륙시킬 수 있는 임무 중량은 200kg 이하가 된다. 반면에 차세대발사체로 10톤의 원자력 추진기관과 탑재체를 지구저궤도에 투입한다면, 호만전이궤도 이용 시 원자력추진에 의해 2,000kg 정도의 임무중량을 화성에 착륙시킬 수가 있을 것으로 계산된다[12].

      유인 수송을 위해서는 추가적인 연료와 부가물 탑재가 요구되므로, 원자력 추진기관과 탑재체를 몇 차례로 나누어 차세대발사체에 의해 투입할 필요가 있다. 각 발사마다, 궤도에 투입된 원자력 추진기관과 탑재체들을 지구 저궤도 상에서 도킹시켜 조립한 후, 원자력 추진에 의해 화성으로 수송하는 것을 고려할 수 있다. 이 경우 화성궤도 투입능력은 발사체 선도국의 대형 발사체의 투입 능력에 근접할 수 있다.

      대형발사체를 새롭게 개발하는 대신 현재 개발 중인 차세대발사체와 원자력 추진을 활용하며, 이와 함께 저궤도에서의 도킹/조립 능력을 개발하고, 지구 저궤도 운송용 화학추진 차세대발사체에 재사용, 3D 프린팅 등 발사 비용을 저감시키는 기술을 적용하면 화성 유인수송에 있어 경쟁력을 가질 수 있을 것이다.

      요약하면, 현재 개발 중인 화학추진 발사체의 지구 저궤도 투입 경쟁력을 높이고, 도킹/조립 능력 개발로 저궤도 활용능력을 높이며, 화성탐사 등의 우주탐사에 높은 성능의 원자력 추진을 적용하는 방안으로서, 지구 저궤도 활용능력과 우주탐사 능력을 함께 향상시키는 방안이다. 이는 누리호의 실전발사 경험과 앞으로의 차세대발사체 개발 및 발사 운영 경험, 세계 수준의 국내 원자력 기술, 현재 수소경제 구현을 위해 구축되고 있는 액체수소 인프라 등을 고려할 때 도전할 수 있는 목표로 판단된다.
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