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            Abstract
          
        

        
          증가하는 소형위성의 발사수요에 대응하기 위한 우주수송선의 개발이 민간기업을 중심으로 진행되고 있다. 이 우주수송선에서는 저비용화를 위해 친환경 추진제를 기반으로 하여 개발되고 있으며, 높은 비추력을 위해 이원추진제 방식의 우주추진시스템을 적용하여 개발되고 있다. 최근 동향으로는 친환경 추진제인 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합과 아산화질소/탄화수소 계열 연료의 조합으로 양분되어 개발이 진행되고 있다. 국내에서도 친환경 이원추진제 기반 우주추진시스템을 적용한 우주수송선의 개발을 통해 소형위성의 발사수요에 효과적으로 대응 할 필요가 있으며, 최근 개발동향 및 국내여건 등을 고려할 때 임무에 따라 추진제 조합을 달리한 2가지 종류로 개발하는 것이 효과적일 것으로 판단된다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          The development of orbital transfer vehicle(OTV) to respond to the increasing demand for launching small satellites is in progress mainly through private companies. OTVs are being developed based on green propellants to reduce costs, and for high specific impulse, a bipropellant type spacepropulsion system is adapted in the OTVs. In recent trends, development is in progress by dividing it into a combination of hydrogen peroxide/hydrocarbon series fuel and a combination of nitrous oxide/hydrocarbon series fuel. In Korea, there is a need to effectively respond to the demand for small satellite launches through the development of OTVs using a green propellant-based spacepropulsion system. Considering recent development trends and domestic conditions, it is expected that it will be effective to develop OTVs into two types with different propellant combinations depending on the mission.
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      1. 서 론
      우주추진시스템은 발사체에 의해 궤도에 진입된 위성, 탐사선, 우주수송선 등이 궤도를 전이/유지하거나 자세를 제어하는데 필요한 추력을 생성하는 추진시스템이다. 우주추진시스템에서 추진제의 화학적인 연소반응을 통해 추력을 발생시키는 방식을 화학추진시스템으로 분류하며, 여기서 연료와 산화제를 따로 탑재하여 연소시키는 방식을 이원추진제 추진시스템으로 다시 분류한다. 이 이원추진제 기반 우주추진시스템은 이론적으로 단일추진제 기반 시스템에 비해 높은 추력 및 비추력을 생성할 수 있어 보통 인공위성, 탐사선 등에서 궤도전이를 위한 주 추진시스템으로 사용되어 오고 있다.

      이원추진제 기반 우주추진시스템은 발사체의 로켓추진시스템과 원리는 동일하나, 보다 긴 운용시간이 요구되어 그 동안 안정적으로 저장이 가능한 추진제가 선호되어 왔다. 또한 비추력이 높을수록 추진제의 무게 및 탱크의 무게를 절감할 수 있으므로 이원추진제 기반 우주추진시스템은 높은 저장성과 비추력의 두 가지 요소가 추진제의 종류를 결정하는 주요 요구조건이 되었다. 하이드라진 계열의 연료(N2H4, MMH, UDMH)와 사산화이질소 산화제(NTO) 조합은 매우 높은 독성에도 불구하고 이러한 조건을 만족하는 거의 유일한 선택지였기 때문에, 이원추진제 기반 우주추진시스템은 최근까지도 이들 조합에 의존되어 왔다[1].

      추진제의 독성은 독성을 나타내는 기준 중 하나인 GHS(Global Hazardous System) 지수로 평가할 수 있는데, 이 지수에 의하면 N2H4는 카테고리 1(매우 높은 독성), NTO, MMH, UDMH는 카테고리 2(높은 독성)에 해당된다[2]. 이러한 높은 독성으로 인해 추진제를 다루는 과정에서 매우 엄격한 과정 및 장비, 설비 요구조건이 동반되기 때문에 하이드라진 계열 연료와 NTO 추진제 조합은 운용비용이 높을 수밖에 없는 구조를 가지고 있다.

      최근 뉴스페이스 시대를 대표하는 소형위성들이 실제 임무에 사용되기 시작하면서, OTV(Orbital Transfer Vehicle) 또는 킥스테이지(이하 우주수송선으로 통칭)를 통해 한 번의 발사에 다수의 소형위성들을 탑재하여 각각 원하는 궤도로 투입시켜주는 서비스가 여러 민간 기업들을 통해 등장하고 있다[3-8]. 또한 랑데부-도킹 기술을 활용하여, 우주수송선을 이용해 기존 위성들의 연료 보급, 페이로드 수리/교체, 궤도조정 등을 제공하는 In-Orbit Servicing도 이미 실제 임무에 성공하였거나 서비스를 준비중에 있다[4,9]. 이러한 서비스를 위해서는 수백 N급 이상의 추력을 낼 수 있는 이원추진제 기반 우주추진시스템이 필수적인데, 비용절감이 중요한 민간 기업에서는 비록 독성 추진제가 우수한 성능을 가지더라도 높은 운용비용 때문에 이를 적용하기가 어려운 것이 사실이다. 또한 우주추진시스템을 이용한 임무들이 다양해짐에 따라 높은 비추력보다 높은 추력, 긴 연소시간, 높은 비추력×밀도(density impulse), 고온(또는 저온)에서의 성능, 낮거나(높은) 증기압, 낮은 폭발성 중 일부가 더 강조되기도 하므로, 이를 종합적으로 고려하여 민간 기업을 중심으로 상업화에 유리한 독성 추진제의 대체제를 찾는 시도가 계속되어 오고 있다[2]. 이러한 독성 추진제의 대체제를 우주추진 분야에서는 친환경 추진제(Green propellants)로 분류하고 있다.

      본 논문에서는 현재까지 개발된 우주추진시스템용 친환경 이원추진제 기반 추력기의 개발동향과 그 특장점을 기술하고 이들을 이용한 우주수송선의 최근 개발 동향을 기술하였다. 그리고 국내여건 및 현 기술수준을 고려한 국내 우주수송선 개발방안과 이에 따른 친환경 추진제 기반 우주추진시스템의 개발방안을 제안하였다.

    

    

  
    
      2. 친환경 이원추진제 기반 추력기 개발동향
      
        2.1 과산화수소(H2O2)/탄화수소(CxHx) 계열 이원추진제
        과산화수소는 과거 V-2 로켓의 터보펌프 구동용 가스발생기의 추진제로의 사용을 시작으로 우주개발 초기 Viking, Red stone, Jupiter 발사체의 터보펌프용 가스발생기, SYNCOM, IntelSat과 같은 정지궤도위성의 자세제어용 추진시스템, Scout, Centaur 등의 고체추진제 기반 발사체의 자세제어용 추진시스템 등에 사용되었다[10]. 위의 사례들은 모두 과산화수소의 분해반응 통해 발생하는 고온의 가스를 이용하는 단일추진제 기반의 시스템이며, 이원추진제 기반 추진시스템으로는 RP-1 연료와 함께 산화제로 활용되어 1960년대 개발된 영국의 Black Arrow 발사체의 1/2단에 사용되었다[11]. 하지만 냉전시대 우주경쟁이 본격화되면서 우주추진시스템에서는 추진제의 성능이 가장 중요한 요소가 되었으며, 이와 함께 과산화수소의 저장성에 대한 문제로 인해 연료는 하이드라진 계열로, 산화제로는 사산화질소로 대체되어 개발이 진행되었다. 이 시기에 개발된 독성 추진제 기반 단일/이원추진제 우주추진시스템은 많은 비행이력을 확보하게 됨으로서 냉전시대가 끝난 이후로도 이러한 이력을 바탕으로 대부분의 인공위성 및 탐사선 등에는 독성 추진제 기반의 우주추진시스템이 사용되었다[12,13].

        1990년대에 들어 독성 추진제를 대체할 수 있는 친환경 추진제에 대한 관심이 증가하면서 과산화수소를 사용한 우주추진시스템에 대한 연구들이 다시 수행되었다. 과산화수소의 분해반응을 이용한 단일추진제 추진시스템은 주로 발사체 상단의 자세제어용 및 인공위성의 자세제어용 추진시스템으로 적용되었으며, 이원추진제 추진시스템에서는 주로 탄화수소 계열의 연료와 함께 과산화수소가 산화제로 사용되어 인공위성, 탐사선 등의 주 추진시스템 또는 로켓추진시스템으로의 적용을 목표로 개발이 진행되었다.

        영국의 Surrey 대학과 KAIST에서는 케로신을 연료로 사용하여 과산화수소-케로신 이원추진제 추력기에 대한 연구를 수행하였다[14-18]. 과산화수소가 촉매베드로 주입되면 물과 산소로 분해되면서 열이 발생하는데, 여기에 케로신이 주입되면 이 분해열에 의해 점화가 이루어지면서 연소가 일어나게 된다. Surrey 대학의 I.Coxhill은 소형위성의 추진시스템을 위한 40 N 급 추력기를 개발하였다. 분해된 과산화수소를 이용한 냉각 방식이 적용되었으며, 연소시험 결과 263초의 비추력을 달성하였다[14]. KAIST의 S. Jo, D. Jang, S. Heo 등은 800 N, 1,200 N, 2,500 N 급의 다양한 크기의 과산화수소-케로신 이원추진제 추력기를 개발하였으며, 인젝터 형상/특성에 따른 성능변화에 대한 연구, 장시간 연소를 위한 촉매내구성 향상에 대한 연구, 막냉각 특성에 대한 연구들을 수행하였다[15-18]. Fig. 1은 Surrey 대학의 40 N급 추력기의 형상과 연소시험 장면을, Fig. 2는 KAIST에서 개발한 1,200 N급 추력기의 형상과 연소시험 장면을 보여준다.
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            40 N-class HTP/Kerosene thruster[14].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            1,200 N-class H2O2/Kerosene thruster[15].
          
          

          

        

        폴란드의 Institute of Aviation 에서는 98%의 고농도 과산화수소와 연료로 TMPDA(N,N,N′,N′-Tetramethyl-1,3-propanediamine)을 사용한 500 N급 이원추진제 추력기를 개발하였다[19]. 이 연구는 ESA의 친환경 Apogee motor의 개발 프로젝트의 일환으로 수행되었으며, 현재 Institute of Aviation 에서는 실제 GEO 위성에의 적용을 위하여 과산화수소의 저장성에 대한 연구, 3D 프린팅을 적용한 추력기의 제작 및 성능평가에 대한 연구가 수행중인 것으로 보인다[20].

        Bechmark Space Systems 에서는 과산화수소와 이소프로필알콜(IPA)을 연료로 사용한 이원추진제 추력기를 개발하고 이를 상용화하여 현재 추진제탱크, 배관 및 밸브들이 포함된 추진시스템 모듈 ‘Halcyon’을 판매하고 있다[21]. 추력은 최대 22 N, 비추력은 최대 310초 이며, 모듈에는 1개의 추력기부터 최대 8개, 또는 고객이 원하는 개수로 맞춤 제작도 가능하다고 홍보하고 있다. Fig. 3은 Institute of Aviation의 500 N급 추력기의 형상 및 연소시험 장면을, Fig. 4는 Halcyon 추진시스템 모듈을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            500 N-class HTP/TMPDA thruster[19].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Halcyon propulsion module[21].
          
          

          

        

        하이드라진/NTO 추진제 조합과 같이 과산화수소와 접촉점화(hypergolic) 특성을 가지는 연료에 대한 연구도 수행되었다. 이 경우 과산화수소를 분해하는데 필요한 촉매대가 필요하지 않아 추력기의 구조가 단순화 될 수 있으며, 추력기의 성능에 직접적으로 영향을 미치는 촉매의 성능 및 내구성에 대한 고려가 필요하지 않은 장점이 있다. Melof, Blevins, Pourpoint, Kang 등은 점화제가 연료에 포함되어 있는 방식인 반응성 연료와 촉매가 연료에 포함되어 있는 방식인 촉매성 연료들에 대해 액적낙하실험(drop test)를 수행함으로서 각 연료들에 대한 과산화수소와의 접촉점화 특성을 평가하였다[22-25]. 또한 탄화수소계열 연료 외 이온성 액체(Ionic liquid)를 기반으로 한 접촉점화성 연료에 대한 연구도 수행되었다[26]. KAIST의 Kang 등은 수소화붕소나트륨을 환원제로 첨가한 탄화수소 계열 반응성 연료를 개발한 후 500 N 급 이원추진제 추력기를 제작하여 연소시험을 성공적으로 수행함으로써 우주추진시스템에서 접촉점화성 연료의 적용 가능성을 보였다[27]. Fig. 5는 KAIST에서 개발한 500 N급 접촉점화성 추진제 기반 추력기의 연소시험 장면과 시험결과 그래프를 보여준다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            500 N-class hypergolic fuel-H2O2 thruster[27].
          
          

          

        

        미국 Rocket Lab에서는 민간기업의 특성 상 자세한 내용은 학회나 논문 등을 통해 공개하고 있지 않으나, SNS 등을 통해 과산화수소를 산화제로 사용하고 연료로는 자체적으로 개발한 접촉점화성 연료를 사용하는 ‘HyperCurie’로 명명된 추력기를 개발하였다고 밝혔다[28]. 추력은 공개되지 않았으나, 비추력은 노즐확장비 200:1에서 310초라고 언급되었다. Fig. 6은 SNS에서 공개된 HyperCurie 추력기의 사진들을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            HyperCurie of Rocket Lab[28].
          
          

          

        

      

      
        2.2 아산화질소(N2O)/탄화수소(CxHx) 계열 이원추진제
        아산화질소는 1914년 미국의 로버트 고다드(Robert H. Goddard)에 의해 로켓의 산화제로 처음 사용되었으나[29], 이후 발사체의 로켓추진시스템에서는 액체산소가, 위성 등의 우주추진시스템에서는 NTO가 산화제로 주로 사용되면서 아산화질소는 대부분의 추진시스템 산화제로는 사용되지 않고 있다. 하지만 높은 증기압을 가지는 특성으로 인해 별도의 가압시스템이 필요없는 자발가압(Self-pressurizing) 시스템의 구성이 가능하며 이는 추진시스템의 무게절감에 유리하므로, 비교적 작은 크기를 가지는 하이브리드 로켓의 산화제로는 여러 연구팀에 의해 활용되었다[30-32].

        아산화질소는 독성이 없으며 실온에서 액체상태로 안정적으로 저장될 수 있기 때문에 우주추진시스템의 독성 추진제 대체제로서 미국, 독일 등에서 연구되었다. 특히 미국과 독일에서는 탄화수소 계열을 연료로 하여 아산화질소와 혼합시킨 예혼합(Pre-mixed) 추진제를 제조하였는데, 이 경우 성능은 이원추진제 방식과 동일하나 단일추진제 방식처럼 1개의 추진제탱크만 요구되며 자발가압 특성을 활용할 수 있으므로 시스템 중량면에서도 이점을 가지게 된다. 다만 산화제와 연료가 혼합된 방식이므로 역화(flashback) 현상이 일어날 경우 매우 위험할 수 있어 역화방지장치 등이 추가로 요구된다[33].

        먼저 미국 Firestar Technology LLC.에서는 NOFBXTM로 명명된 아산화질소와 탄화수소 계열 연료가 혼합된 추진제를 개발하고, 화성 착륙선의 상승선 엔진을 목표로 한 100 lbf급(440 N)의 추력기를 개발하였다[34-35]. NOFBXTM 는 아산화질소에 연료로 에탄(Ethane, C2H6), 에틸렌(Ethylene, C2H4), 또는 아세틸렌(C2H2) 이 각각 혼합된 추진제를 통칭하며, NOFBX 뒤에 2자리 숫자를 덧붙여 연료의 종류와 혼합량을 구별한다. NOFBXTM-100 로 명명된 100 lbf급 추력기는 추진제가 가스 상태로 재생냉각채널을 통과하도록 설계되었으며, 스파크 플러그를 통한 점화가 가능하여 재점화가 가능하도록 설계되었다. 또한 최소 1 lbf까지 추력조절이 가능하도록 설계되었다. 2010년 연소시험이 성공적으로 수행되어 비추력 325초를 획득하였다고 보고되었다[35].

        독일 DLR에서는 아산화질소와 에틸렌을 혼합하여 ‘HyNOx’로 명명하고 추진제의 특성연구 및 추력기의 개발을 수행하였다. 에틸렌은 아세틸렌 보다는 이론 비추력은 약간 낮으나 안정성이 높고 포화증기압이 아산화질소와 비슷하여 혼합물의 연료로 사용되었다[36-37]. 미국 NOFBXTM의 사례와 같이 연료와 산화제가 예혼합된 특성으로 인해 역화현상 방지가 추진제 개발에 중요한 이슈가 되었으며, 따라서 개발 초기에는 역화방지장치 개발에 초점을 맞추어 연구가 진행되었다[33, 36]. 아산화질소와 탄화수소 계열 연료는 연소온도가 최대 3,400 K의 고온으로 재생냉각 방식을 통한 연소실 외벽의 냉각이 필수적이다. 따라서 DLR에서는 재생냉각 채널을 적용한 추력기 시제품을 제작하여 연소시험을 통해 열전달 특성을 분석하였다. HyNOx 추진제를 이용한 연소시험에서 수 회의 시험 이후 인젝터가 에틸렌의 분해반응에 의해 생성된 검댕(Soot)에 의해 막히는 현상이 발생하였으며, 이를 방지하기 위해 에틸렌에 비해 열적 안정성이 보다 우수한 에탄을 연료로 사용하여 동일한 시험을 수행하였다. 수행결과 인젝터 막힘현상은 발생되지 않았으며, 연소효율은 92.5%가 달성되었다[37]. Fig. 7은 Firestar에서 개발한 100 lbf급 추력기의 형상 및 연소시험 장면을, Fig. 8은 DLR에서 개발한 HyNOx 추진제 기발 추력기의 형상과 연소시험 장면을 보여준다.
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            100 lbf-class thruster using NOFBXTM[36].
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            Combustion chamber using HyNOx[37].
          
          

          

        

        뉴스페이스 시대가 시작되면서 친환경 추진제인 아산화질소를 기반으로 우주추진시스템을 개발하여 궤도-간 우주수송을 통해 부가가치를 창출하려는 민간기업들이 등장하기 시작하였다. 이들은 NOFBXTM, HyNOx 와는 달리 이원추진제 방식으로 아산화질소와 탄화수소 계열 연료를 추진제로 사용하였는데, 민간기업은 저비용화가 가장 중요한 사항이므로 예혼합을 함으로써 요구되는 추진제 특성 관련 연구, 역화방지장치 연구 등에 소요되는 비용과 시간을 절약하기 위한 것으로 보인다. 미국의 발사체 스타트업인 Launcher Space(23년 2월 VAST에 인수됨)에서는 자사의 우주수송선인 ‘Orbiter’의 주 엔진으로 아산화질소와 에탄을 사용하는 250 lbf 급 이원추진제 추력기를 개발하였다[38]. 스타트업의 특성 상 논문 또는 학술대회를 통해 개발과 관련된 내용을 발표하지 않고 주로 SNS(X, Linkedin, Instargram 등)을 통해 개발현황을 공개하고 있다. 현재까지 알려진 내용에 의하면 추력기는 3D 프린팅을 통해 제작되며, 산화제인 아산화질소만을 이용하여 재생냉각을 수행한다. 목표비추력은 280초로 알려져 있다. 모하비 사막에서 추력기의 연소시험이 성공적으로 수행되었으며, 곧 ‘Orbiter’ 에 탑재되어 우주수송 임무를 수행할 것으로 보인다[39]. Fig. 9는 250 lbf급 추력기의 형상과 연소시험 장면을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            250 lbf-class C2H6-N2O thruster[39].
          
          

          

        

        또 다른 미국의 스타트업인 Impulse Space 는 민간기업에서는 최초로 화성 표면으로의 착륙을 목표로 하고 있으며, 이를 위해 착륙모듈의 주 엔진으로 ‘Rigel-M’ 로 명명된 180 lbf 급 아산화질소-에탄 이원추진제 추력기를 개발하고 있다[40]. 목표 비추력에 대해서는 아직 알려지지 않았으나, Impulse Space에서 공개한 유튜브 영상에 의하면 연료와 산화제를 모두 이용하여 재생냉각을 수행하는 것으로 보인다[41]. Impulse Space에서는 또한 ‘Saiph’ 로 명명된 5 lbf 급 아산화질소-에탄 이원추진 추력기도 동시에 개발하고 있다. ‘Saiph’는 자사의 우주수송선인 ‘MIRA’ 의 주 엔진으로 탑재되며, 개발과정에서 40,000회 이상의 펄스와 50,000초의 연소시간을 달성하였다[42]. 이 ‘Saiph’ 가 탑재된 ‘MIRA’ 우주수송선은 2023년 11월 11일 Falcon 9에 탑재되어 발사되었으며, 이에 따라 비행 이력을 보유한 최초의 아산화질소-에탄 추력기가 되었다[43]. Fig. 10의 좌측사진은 3D 프린팅을 통해 제작된 Rigel-M 추력기를, 우측사진은 Saiph 추력기를 각각 보여준다.
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            Rigel-M and Saiph thruster[40,42].
          
          

          

        

        뉴질랜드에 본사를 둔 Dawn Aerospace 에서는 아산화질소에 연료로 프로펜(C3H6)를 사용하여 ‘B20’ 과 ‘B1’로 명명된 추력기를 개발하였다. 추력은 각각 3.75 lbf급, 0.29 lbf급이며 비추력은 280초 수준으로 알려져 있다. 밸브, 점화기가 결합된 추력기 모듈로 제작되어 상용제품으로 출시되었으며, 큐브위성과 우주수송선에 탑재되어 다양한 비행이력을 보유하고 있다[44].

        미국의 Gate Space 에서는 현재 아산화질소와 에탄을 사용하는 추력 200 N 급의 ‘Thruster L’ 과 추력 50 N 급의 ‘Thruster S’ 이원추진제 추력기를 개발하고 있다. 최대 10%까지 추력조절이 가능하며, 비추력은 최대 300초로 제시하고 있다. 현재 개발이 진행중이며, 2024년 비행시험을 통한 최종검증을 목표로 하고 있다[45]. Fig. 11은 Dawn Aerospace의 B20, B1 추력기를, Fig. 12는 Gate Space의 200 N급 추력기의 형상 및 연소시험 장면을 보여준다.
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            B20 and B1 thruster[44].
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            Thruster L[45].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 친환경 추진제 기반 우주수송선 개발 동향
      
        3.1 비행이력을 보유한 우주수송선
        소형위성 전용발사체인 Electron을 개발⋅운용하고 있는 Rocket Lab 에서는 Electron의 임무를 다각화하기 위해 최상단에 탑재되는 킥스테이지를 개발하였다[46]. 킥스테이지의 주 엔진으로는 추력 120 N 급의 ‘Curie’ 엔진(추진제의 종류는 공식적으로 알려지지 않았으나 과산화수소/탄화수소 계열 연료를 통한 이원추진제 방식으로 추정) 탑재되었으며, 한 번의 발사에 여러대의 위성을 각자 다른 궤도로 투입시키거나 재진입 시키는 임무를 수행하고 있다. 또한 킥스테이지의 심우주 탐사용으로 ‘Photon’ 으로 명명된 킥스테이지가 개발되었으며, 여기에는 ‘HyperCurie’ 엔진이 탑재되었다[28]. ‘Photon’은 22년 6월 28일 NASA의 ‘CAPSTONE’ 임무를 위해 Electron 에 탑재되어 발사된 후 25 kg의 소형위성을 달의 NRHO(Near Rectlinear Halo Orbit)에 성공적으로 투입시켰다[47]. Fig. 13의 좌측은 저궤도 수송용으로 사용되는 킥스테이지를, 우측은 심우주 탐사용 ‘Photon’의 형상을 각각 보여준다.

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Electron’s kickstage and Photon[46].
          
          

          

        

        이탈리아 D-Orbit은 ‘ION Satellite Carrier’로 명명된 우주수송선을 개발하여 Falcon 9의 rideshare 임무를 통해 다수의 큐브위성들을 탑재한 후 저궤도 내 다양한 임무로 수송해주는 서비스를 제공하고 있다. 최대 160 kg까지 탑재 가능하며, 추진시스템으로는 Dawn Aerospace에서 개발한 B20/B1 Thruster가 사용되었다. 20년 9월 Vega 발사체를 통해 첫 비행이 이루어진 뒤 현재까지 9회의 임무를 성공적으로 수행하였다[5].

        Spaceflight Inc.(23년 6월 Firefly에 인수됨)에서는 ‘SHERPA’로 명명된 우주수송선을 개발하였다. SHERPA의 초기모델과 파생모델인 SHERPA-FX에는 추진시스템은 포함되지 않았으며, 다수의 큐브위성 및 소형위성을 탑재한 후 Falcon 9과 같은 중대형 발사체의 Rideshare를 통해 지구 저궤도에 투입된 후 각각의 위성들을 순차적으로 사출하는 사출기(deployer)의 형태로 제작되었다[48]. 하지만 또 다른 파생형인 SHERPA-LTC에서는 Benchmark Space Systems에서 개발한 과산화수소-이소프로필알콜(IPA) 친환경 이원추진제 기반 추진시스템 모듈인 ‘Halcyon’이 탑재되어 페이로드를 저궤도 내 다른 궤도로 수송해주는 우주수송선의 임무를 수행할 수 있게 되었다. SHERPA-LTC의 추진시스템은 22 N급 추력기 4개로 88 N의 추력을 낼 수 있으며, 22년 9월 5일 Falcon 9에 의해 280 km의 고도에 투입된 후 추진시스템을 가동하여 페이로드(Boeing’s Varuna-TDM)를 1,056 km 원궤도로 수송하는 임무를 성공적으로 수행하였다[49]. Fig. 14는 D-Orbit의 ION Satellite Carrier와 Firefly의 SHERPA-LTC 형상을 각각 보여준다.
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            ION Satellite Carrier(left) and SHERPA-LTC(right)[5,49].
          
          

          

        

        Momentus Space 에서는 ‘Vigoride’로 명명된 우주수송선을 개발하여 22년 5월 첫 발사를 수행하였다. Vigoride에는 물을 추진제로 사용하여 microwave 원리를 통해 물을 가열한 후 수증기를 분사하여 추력을 얻는 MET(Microwave Electrothermal Thrusters)을 추진시스템으로 사용하고 있다. 최대 750 kg의 페이로드를 탑재할 수 있는 것으로 알려져 있으며, 250 km 이상의 저궤도에 투입된 후 페이로드를 고도 변경의 경우 최대 2,000 km까지, 경사각 변경의 경우 3∼7 deg 수준, RAAN 변경의 경우 ±45 deg까지 가능하다고 홍보하고 있다[4].

        Impulse Space 에서는 ‘MIRA’로 명명된 우주수송선을 개발하여 23년 11월 첫 비행에 성공하였다. MIRA는 최대 300 kg의 페이로드를 탑재하여 최대 600 m/s의 속도증분을 낼 수 있으며, 5 lbf급 아산화질소-에탄 친환경 이원추진제 추력기 8개를 탑재하고 있다. 탑재가능한 페이로드의 크기는 최대 50 x 73 x 50 cm이며, 우주수송 임무 외에도 MIRA의 탑재체(통신/전원/항법센서 등)를 활용하여 고객이 원하는 임무(재진입 임무, 탐사/측정임무 등)를 최대 5년간 수행할 수 있는 Hosted 임무도 제공하고 있다[7]. Fig. 15의 좌측은 Momentus Space의 Vigoride 형상을, 우측은 Impulse Space의 MIRA 형상을 각각 보여준다. 그리고 Table 1은 현재 수송서비스를 제공하고 있는 OTV들의 성능을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Vigoride(left) and MIRA(right)[4,7].
          
          

          

        

        
          Table 1. 
				
          

          
            Performances of OTVs in service.
          
          

        

        
          
            
              	Name
              	Manufacturer
              	Performance
            

          
          
            	Kickstage
            	Rocket Lab
            	130 m/s with 150 kg of payload
          

          
            	Photon
            	Rocket Lab
            	≈3.5 km/s with 25 kg* of payload
          

          
            	ION Satellite Carrier
            	D-Orbit
            	up to 1 km/s with 160 kg of payload
          

          
            	SHERPA-LTC
            	Spaceflight Inc.
            	300 m/s with 127 kg* of payload
          

          
            	Vigoride
            	Momentus Space
            	400 m/s with 750 kg* of payload
          

          
            	MIRA
            	Impulse Space
            	600 m/s with 300 kg of payload
          

        

        
          
            *Eistimated value
          

        

        

      

      
        3.2 현재 개발중인 우주수송선
        UARX Space Solutions에서는 ‘OSSIE(Orbit Solutions to Simplify Injection and Exploration)로 명명된 우주수송선을 개발하고 있다. 최대 200 kg의 페이로드를 탑재하여 240 m/s의 속도증분을 내는 것을 목표로 하고 있으며, 페이로드를 지구 저궤도 뿐만아니라 GTO 또는 LTO 까지도 수송하는 것을 목표로 하고 있다[6]. 추진시스템은 Dawn Aerospace에서 turn-key 계약을 통해 개발하고 있으며[50], 여기에는 ION Satellite Carrier에 탑재된 아산화질소-프로펜 이원추진제 기반 추력기가 탑재될 것으로 보인다.

        MOOG 에서는 소형위성 전용발사체에 탑재되는 우주수송선인 ’SL-OMV(Small Launch Orbital Maneuvering Vehicle) ‘로 명명된 우주수송선을 개발하고 있다. 약 72 kg(6 ea x 12 kg)의 페이로드를 탑재하여 최대 200 m/s의 속도증분을 제공하는 것을 목표로 하고 있으며, 추진시스템은 정확한 제원은 공개되어 있지 않으나 MOOG의 기존 개발이력을 볼 때 ADN계열의 친환경 추진제 기반 추력기가 탑재될 것으로 보인다[8]. Fig. 16의 좌측은 UARX Space Solution에서 개발중인 OSSIE의 형상을, 우측은 MOOG에서 개발중인 SL-OMV의 형상을 각각 보여준다.

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            OSSIE(left) and SL-OMV(right)[48,8].
          
          

          

        

        Launcher Space를 인수한 VAST 는 우주에서 인류가 거주할 수 있는 공간을 개발하는 것을 기업의 최종목표로 두고 있으나, 기존 Launcher Space가 개발중이던 우주수송선’Orbiter’의 개발도 지속하고 있는 것으로 보인다[51]. ‘Orbiter’ 의 추진시스템에는 250 lbf급의 아산화질소-에탄 친환경 이원추진제 추력가 탑재되며, 추진제탱크와 구조체 대부분을 3D 프린팅을 통해 제작할 예정이다. 400 kg의 페이로드를 탑재하여 최대 500 m/s의 속도증분을 생성하는 것을 목표로 하고 있다[52].

        GATE Space에서는 ‘Jetpack’으로 명명된 우주수송선 시리즈(Jetpack S, M, L)를 개발하고 있다. 추진시스템으로는 Jetpack S와 M에는 에탄/아산화질소 기반의 50 N급 Thruster S 4기가, Jetpack L에는 200 N급 Thruster L 4기가 탑재될 예정이다. Jetpack S와 M은 100 kg의 페이로드를 탑재하고 각각 300 m/s, 500 m/s의 속도증분을, Jetpack L은 200 kg의 페이로드를 탑재하고 500 m/s의 속도증분을 제공하는 것을 목표로 하고 있다[45]. Fig. 17의 좌측은 VAST에서 개발중인 Orbiter의 형상을, 우측은 Gate Space에서 개발중인 Jetpack series의 형상을 각각 보여준다.

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Orbiter(left) and Jetpack series(right)[52,45].
          
          

          

        

        개발된 우주수송선을 통해 현재 우주수송 서비스를 제공하고 있는 Spaceflight inc. (현 Firefly)와 Momentus Space에서는 더욱 다양한 우주수송 서비스를 제공하기 위하여 후속 수송선을 개발하고 있다. 먼저 Firefly에서는 SHERPA-LTC에서 추진제 용량을 6배 증가시킨 SHERPA-ES을 개발하고 있으며, 페이로드를 달 궤도, MEO, GEO 등의 궤도로 수송하는 것을 목표로 하고 있다. 24년 첫 발사를 계획하고 있으며, 첫 번쨰 임무에서는 소형위성을 달 접근비행(Lunar fly-by)를 통해 GEO로 투입하는 임무를 계획하고 있다[53].

        Momentus Space 에서는 Ardoride, Fervoride의 개발계획을 발표하였다. Ardoride는 소형∼중형급 위성을 MEO, GEO 또는 LTO와 같은 고타원궤도로 수송하는 서비스를 목표로 하고 있으며, 최대 4 ton의 페이로드에 최대 5 km/s 속도증분 제공을 목표로 하고 있다. Fervoride는 수십 ton의 대형 페이로드를 다양한 궤도에 투입시키는 것을 목표로 하고 있으며, SpaceX의 Starship 또는 Blue Origin의 New Glenn과 같은 차세대 대형발사체를 통해 서비스를 제공할 계획이다[54]. Fig. 18의 좌측은 Firefly에서 개발중인 SHERPA-ES의 형상을, 우측은 Momentus Space에서 개발중인 Ardoride의 형상을 각각 보여준다. Table 2는 현재 개발이 진행중인 OTV의 성능을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            SHERPA-ES(left) and Ardoride(right)[53,54].
          
          

          

        

        
          Table 2. 
				
          

          
            Performances of OTVs in development.
          
          

        

        
          
            
              	Name
              	Manufacturer
              	Performance
            

          
          
            	OSSIE
            	UARX Space Solutions
            	240 m/s with 200 kg of payload
          

          
            	SL-OMV
            	MOOG
            	200 m/s with 72 kg of payload
          

          
            	Orbiter
            	VAST
            	500 m/s with 400 kg of payload
          

          
            	Jetpack S, M, L
            	GATE Space
            	(S) 300 m/s with 100 kg of payload 
(L) 500 m/s with 200 kg of payload
          

          
            	Ardoride
            	Momentus Space
            	5 km/s with 4,000 kg of payload
          

        

        

      

    

    

  
    
      4. 국내 우주추진시스템 개발전략 제안
      
        4.1 국내 우주수송선의 개발방안
        민간이 우주개발을 주도하는 뉴스페이스 시대에 들어서면서 소형위성의 개발과 이에 따른 발사수요가 급증하고 있으며, 이 수요들을 충족시키고자 발사서비스 시장에서는 앞장에서 기술된 것과 같이 미국, 유럽을 중심으로 우주추진시스템이 포함된 우주수송선들이 개발되어 상업적인 서비스를 제공하고 있다. 그리고 이러한 우주수송선들은 저비용화를 위해 공통적으로 친환경 추진제를 기반으로 개발되었거나 개발이 진행되고 있다. 현재 국내에서도 민간/공공/국방 등 모든 분야에서 큐브위성을 포함한 소형위성의 개발이 활발히 진행되고 있으나, 발사서비스가 가능한 국내 발사체는 누리호가 유일하며 이마저도 27년까지 1년에 1회 주기로 발사가 예정되어 있어 이러한 발사수요를 충족시키기에는 역부족인 실정이다[55]. 따라서, 국내 소형위성들의 발사수요를 충족시키기 위하여 소형위성 전용발사체(이하 소형발사체)의 개발과 함께 소형발사체, 누리호의 수송능력을 최대화 할 수 있는 국내 우주수송선의 개발이 필수적이다.

        한국항공우주연구원에서는 2020년부터 ‘2단형 소형발사체 선행기술 개발’ 기본사업 수행을 통해 국내 기술수준을 고려한 경제적인 소형발사체 개발계획과 발사체 구성안, 핵심 서브시스템에 대한 저비용 제작기술 연구 등을 수행하고 있다[56]. 그리고 소형발사체의 수송능력 확대를 위한 킥스테이지의 기초 개념연구도 Fig. 19와 같이 기본형/확장형(심우주탐사용)으로 구별되어 수행된 바 있다[57]. 이 킥스테이지의 개념을 활용하여, 소형발사체와 함께 누리호에도 적용이 가능한 국내 우주수송선의 개발을 고려해볼 수 있다. 지구 저궤도 내에서의 소형위성 수송을 위한 우주수송선은 국외 개발사례를 볼 때 약 200-400 kg 수준의 페이로드를 탑재하고 수백 m/s 급의 속도증분을 낼 수 있는 성능이 요구될 것으로 보이며, 이는 소형발사체에는 전용탑재 방식으로, 누리호에는 1톤 이하 급의 주 탑재위성과 함께 rideshare 방식을 통한 탑재가 가능할 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Schematic drawing of kickstages for K-SLV. 
          
          

          

        

        심우주 수송를 위한 우주수송선의 경우는 Rocket Lab의 Photon, Momentus Space의 Ardoride 및 소형발사체의 심우주수송용 킥스테이지 기초 개념연구 결과 등에 의하면 수 km/s 수준의 속도증분이 요구될 것으로 판단된다. 먼저 SHERPA-ES의 사례와 같이 지구 저궤도용 우주수송선의 기본적인 구조체(플랫폼)는 공유하고 추진제 탑재량만 증가시켜 속도증분을 높이는 방식을 고려해볼 수 있는데, 이 경우에는 증가될 수 있는 추진제 탱크의 크기에 제한이 있으므로 심우주 수송을 위해서는 페이로드의 질량이 수십 kg 수준으로 작아지게 된다. 이 방안은 동일한 발사체(주로 성능의 제약이 있는 소형발사체)를 통해 지구 저궤도 수송/심우주 수송을 모두 수행 할 경우 이점이 있는 방안으로, 국내의 경우에는 누리호의 성능을 고려하면 1톤 이상의 중량을 가지는 보다 큰 플랫폼의 우주수송선의 개발도 가능하다. 따라서, 지구 저궤도용 수송을 위한 우주수송선은 소형발사체와 누리호 모두에서 활용이 가능하도록 전체중량 수백 kg 수준으로 개발하고, 심우주 수송용은 전체중량 1톤 이상으로 누리호에 전용으로 탑재될 수 있도록 개발하면 증가하는 국내 소형위성의 발사수요에 효과적으로 대응할 수 있을 뿐만 아니라 누리호의 활용도도 증가시킬 수 있을 것으로 판단된다.

      

      
        4.2 국내 우주추진시스템 개발방안
        국내 우주수송선의 개발을 위해서는 이의 핵심 서브시스템인 우주추진시스템의 개발이 필수적이다. 미국, 유럽 등 우주추진시스템의 많은 개발이력을 보유하고 있는 나라들에서도 점차 독성 추진제를 친환경 추진제로 대체 해 나가고 있으며, 특히 우주수송선의 상용화를 목적으로 하는 기업들에서는 모두 친환경 추진제를 사용하고 있는 추세이므로 국내에서도 친환경 추진제를 기반으로 한 우주추진시스템을 개발하는 것은 당연한 방향으로 판단된다.

        친환경 추진제들 중 실제 비행이력을 통해 검증된 추진제로는 ADN/HAN과 같은 이온성 단일추진제와 아산화질소/탄화수소 계열 연료의 조합, 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합의 이원추진제 들이 있다. 우주수송선을 위한 우주추진시스템은 높은 비추력을 가질수록 시스템 전체 질량 측면에서 유리하며, 이는 수송능력 및 수익과도 직접적으로 연결되므로 이원추진제 방식이 적용되는 것이 타당하다. 따라서, 이온성 단일추진제 보다는 아산화질소/탄화수소 계열 연료 또는 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합을 국내 우주추진시스템의 추진제 조합으로 고려해 볼 수 있다. Table 3은 하이드라진 계열인 UDMH와 사산화이질소 기반 이원추진제 시스템과 이온성 액체추진제 기반 추진시스템, 아산화질소/과산화수소+탄화수소, 알코올 연료 기반 이원추진제 시스템의 비추력을 비교한 표이다[2, 58].

        
          Table 3. 
				
          

          
            Isp comparison according to propellants combination.
          
          

        

        
          
            
              	Oxidizer
              	Fuel
              	Isp
              	Remarks
            

          
          
            	NTO
            	UDMH
            	322 s
            	Toxic
          

          
            	AF-M315E (HAN-based)
            	266 s
            	Ionic liquid/
Green monopropellant
          

          
            	LMP-103S (ADN-based)
            	252 s
          

          
            	H2O2 (98%)
            	Kerosene
            	315 s
            	Green bi-propellant
          

          
            	H2O2 (98%)
            	Ethanol
            	310 s
          

          
            	N2O
            	Ethane/Propane
            	300 s
          

          
            	N2O
            	Ethanol
            	292 s
          

        

        

        Sarritzu 등[58]의 연구에 의하면, 아산화질소와 탄화수소 계열의 연료를 사용하는 추진시스템은 높은 증기압에 의한 자발가압 방식을 적용할 수 있으므로 별로의 가압장치가 필요없어 시스템 구성의 단순화 및 질량 측면에서 유리하다. 하지만 우주추진시스템에 높은 속도증분이 요구될 경우에는 자발가압에 의한 시스템 질량 감소분보다 높은 비추력에 의한 이점이 더욱 커지게 되므로, 비추력이 추진제를 결정하는 데에 있어 가장 우선적인 파라메터가 된다. 제원이 공개되어 있는 VAST의 Orbiter를 사례로 분석을 해 보면, 총 200 kg의 wet mass 중 추진제의 무게는 약 100 kg으로 분석되며 여기서 비추력이 15초 증가 할 경우 동일한 속도증분을 내기 위해 요구되는 추진제 무게는 약 –5.7 kg 정도가 된다. 그러나 추진제탱크 가압시스템의 무게가 누리호 RCS의 사례를 참고하면 약 6∼7 kg 수준으로 예상되므로, 속도증분 500 m/s 이하 급에서는 자발가압 방식이 전체 시스템 질량 측면에서 유리하다고 볼 수 있다. 반면에 심우주탐사용 OTV를 가정해보면, 구조비가 25%수준에서 2 km/s의 속도증분이 요구될 경우 비추력 15초의 차이는 약 53kg의 추진제 무게차이를 가져오게 된다.

        앞 절에서 지구 저궤도 수송용 우주수송선의 경우에는 국외 사례를 볼 때 요구되는 속도증분이 수백 m/s급으로 분석되었으므로, 국내에서 이를 위한 우주추진시스템을 개발 할 경우에는 시스템이 단순하고 자발가압 시스템의 구성이 가능한 아산화질소/탄화수소 계열 연료의 채택이 유리할 것으로 보인다. 국내에서는 이미 하이브리드 로켓의 개발 과정에서 아산화질소의 자발가압 특성에 대한 연구가 진행된 이력이 있으며[32], 알코올을 연료로 한 이원추진제 방식의 추진시스템에 대한 기초연구도 진행된 이력이 있으므로 개발에 큰 어려움은 없을 것으로 예상된다[59].

        심우주 수송용 추진시스템의 경우에는 수 km/s 급의 속도증분이 요구되므로, 앞서 기술한 것과 같이 비추력 면에서 가장 유리한 추진제 조합을 선택하는 것이 타당하다. 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합이 국내에서도 다수의 개발이력이 있으며 고농도 과산화수소를 사용할 경우 310초 수준의 비추력도 가능하다고 알려져 있으므로 가장 적합한 추진제 조합으로 판단된다[2, 5-18, 27]. 다만 과산화수소의 저장성에 대한 연구(자연분해 현상을 방지하기 위한 안정제 관련 연구, 어는점을 낮추기 위한 연구 등)와 추진제 탱크 재질 및 배관/밸브 등의 재질에 대한 분석 및 선택방안 조사, 촉매의 내구성 향상에 대한 연구 등이 추가적으로 이루어져야 할 필요가 있을 것이다.

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      소형위성의 발사수요가 크게 증가함에 따라 한 번의 발사에서 다수의 소형위성들을 각각의 요구궤도로 투입시켜주는 우주수송선의 개발이 민간기업을 중심으로 진행되고 있다. 이 우주수송선에서는 수백 N급의 추력을 낼 수 있는 우주추진시스템이 필수적이며, 저비용화를 위해 대부분의 우주추진시스템이 전통적인 독성 추진제 대신 친환경 추진제를 기반으로 하여 개발되고 있다.

      우주수송선 용 우주추진시스템은 비추력이 높을수록 성능면에서 유리하므로 단일추진제 방식보다는 이원추진제 방식을 적용하여 개발되고 있으며, 최근 동향으로는 이 이원추진제 방식에서 친환경 추진제인 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합과 아산화질소/탄화수소 계열 연료의 조합으로 양분되어 개발이 진행되고 있다.

      친환경 이원추진제를 기반으로 한 우주수송선들이 미국과 유럽을 중심으로 이미 개발이 완료되어 수송서비스를 제공하고 있거나 1-2년 내 서비스 개시를 목표로 개발이 활발하게 이루어지고 있다. 지구 저궤도 내 수송을 위한 우주수송선들은 대부분 수백 kg의 페이로드를 탑재하고 약 500 m/s 수준의 속도증분을 제공할 수 있는 성능을 가지고 있는 것으로 조사되었으며, 심우주탐사를 위한 우주수송선들은 수 km/s의 속도증분을 제공할 수 있는 성능을 가지는 것으로 조사되었다.

      국내에서도 소형위성의 발사수요가 증가하고 있으므로, 우주수송선 개발을 통해 누리호와 4차 우주개발 진흥계획에 포함되어 있는 소형발사체를 활용하여 이 수요에 대응 할 필요가 있다. 지구 저궤도 수송을 위한 임무와 심우주 수송을 위한 임무가 서로 다른 속도증분을 요구하므로 임무별로 2종류의 우주수송선을 개발하는 것이 효율적이며, 지구 저궤도 수송용은 소형발사체에서는 전용발사로, 누리호에서는 rideshare를 통해 발사가 가능한 크기로 개발이 가능할 것으로 판단된다. 심우주 수송용은 수송능력 측면으로 볼 때 누리호의 전용발사를 위한 1톤 이상의 크기로 개발하는 것이 타당하다고 판단된다.

      국내 우주수송선을 위한 우주추진시스템은 최근 동향으로 볼 때 친환경 이원추진제를 기반으로 개발하는 것이 바람직하며, 각 추진제 조합의 특성 및 국내여건 등을 종합적으로 고려하면 지구 저궤도 수송용은 아산화질소/탄화수소 계열 연료의 조합으로, 심우주 수송용은 과산화수소/탄화수소 계열 연료의 조합으로 개발하는 것이 유리할 것으로 판단된다.
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