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1. 서    론

발사에 의의를 두었던 초창기 우주산업은 과

학기술이 발전함에 따라 그 목적이 다양화되었

다. 현재까지 심우주 탐사 임무에 사용된 탐사선
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ABSTRACT

In this paper, the concept and characteristics of the nuclear propulsion system were introduced 

and the state of the art for the nuclear-powered space propulsion in abroad were summarized. 

Since uranium used in nuclear propulsion has a very high energy density per unit mass, it has 

exceptional specific impulse performance compared to the existing chemical propulsion method 

and can reduce the amount of fuel loaded, thereby having advantage for long-distance 

exploration. For this reason, advanced countries in space development are recently spurring to 

the research of nuclear propulsion technology, and it is judged that the development of a 

propulsion engine using nuclear power is absolutely necessary in order to gain an competitive 

edge on the space development.

초       록

핵추진 시스템의 개념 및 특징들을 소개하고 해외 핵동력 우주추진 기술개발 동향을 정리하였다. 

핵추진 원료로 사용되는 우라늄은 비에너지가 매우 높아 기존 화학추진방식 대비 우수한 비추력 성

능을 내고, 탑재되는 연료의 양을 줄일 수 있어 장거리 탐사 시 매우 유리한 이점을 가지고 있다. 이

러한 이유로, 최근 우주개발 선도국에서 핵추진 기술 연구에 박차를 가하고 있는바, 우주개발 경쟁에

서의 우위를 점하기 위해서도 핵동력을 이용한 추진기관의 개발이 반드시 필요하다고 판단된다.
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은 모두 무인용으로 개발되었으며, 무인탐사 시

스템 설계의 가장 중요한 요소는 효율성이었다. 

이에 따라 추진 시스템으로의 추력은 낮지만, 비

추력이 매우 우수한 전기추진 시스템을 채택한 

임무가 증가해 왔다[1]. 그러나, 최근 우주개발 

선도국에서는 우주경쟁력을 확보하기 위해 인간

이 직접 탐사선에 탑승하여 장거리 탐사 임무를 

수행하는 것을 목표로 연구가 진행되고 있다. 유

인탐사의 경우, 장기간의 우주 방사선(space ray) 

및 태양 폭발(solar flare)로 인한 방사선 노출과 

무중력 환경의 부정적인 영향 등과 같은 비행사

의 안전에 대한 위험이 존재하여 탐사에 제약이 

발생한다[2]. 따라서, 이러한 제약을 없애기 위해 

기존의 전기추진 시스템보다 추력 성능이 우수

한 추진 시스템에 대한 수요가 급증하게 되었다. 

대표적인 로켓추진 방식 중 하나인 화학추진

은 짧은 시간에 큰 추력을 낼 수 있는 장점이 

있지만, 심우주 탐사선의 추력기로 사용하기에는 

전기추진과 같은 고효율 추진 방식에 비해 비추

력이 낮아 경제성이 떨어진다는 단점을 가진다. 

이에 따라 유인우주선 개발을 위해 적은 연료량

으로도 장거리 탐사에 요구되는 동력을 생산할 

수 있는 새로운 추진 시스템에 관한 다양한 연

구가 진행되어왔으며, 그 중 하나가 핵동력추진 

시스템이다. 

핵추진 방식은 핵반응으로 발생하는 열에너지

를 사용하여 탐사선의 동력을 생산하고 추력을 

얻는 추진 방식이다. 핵추진에 사용되는 원료인 

우라늄은 타 에너지원(energy source)에 비해 비

에너지(specific energy)가 높고, 비추력 성능이 

화학추진 시스템 대비 2배 이상 우수하며[3,4], 

탑재되는 연료량 또한 줄어들어 더 많은 탑재체

를 실을 수 있는 장점이 있다.

미국과 러시아는 1960년대에 핵추진 시스템 

개발 프로젝트를 진행한 바 있다. 미국이 수행한 

프로젝트는 Table 1에 요약하며, 이 표를 통해 

다양한 시험이 수행되었음이 확인된다[3]. 다만, 

1972년 안정성 및 재정 문제가 대두되면서 관련 

프로젝트는 모두 중단된 바 있다. 러시아 역시 

비슷한 시기에 핵추진 개발 프로젝트를 수행하

였지만, 미국과 동일한 이유로 중단되었다. 그러

나, 최근 핵추진 시스템의 필요성이 높아지면서 

우주개발 선도국에서는 핵추진 시스템 개발에 

다시 박차를 가하기 시작했다. 우주개발 경쟁에

서 우위를 확보하기 위해서는 국내에서도 장거

리 유인탐사선에 매우 적합한 핵추진 시스템 개

발이 필수적이다. 따라서, 본 논문에서는 핵추진 

시스템의 개념 및 특징을 소개하고, 해외에서 진

행되고 있는 핵동력 우주추진 기술개발 동향을 

정리한다.

2. 핵분열추진(nuclear fission propulsion)

2.1 핵분열추진의 작동방식 및 종류

핵분열추진은 원자로 내 핵분열 반응에 의해 생

Year
NERVA 

program

ROVER

program

1959 KIWI A

1960
KIWI A’

KIWI A3

1961 KIWI B1A

1962
KIWI B1B

KIWI B4A

1963 -

1964
NRX-A1 KIWI B4D

NRX-A2 KIWI B4E

1965 NRX-A3
KIWI TNT

PHOEBUS 1A

1966
NRX/EST

-
NRX-A5

1967 NRX-A6 PHOEBUS 1B

1968 XECF
PHOEBUS 2A

PEWEE

1969 XE’

1970

1971

1972 NF-1

Table 1. Chronology of major nuclear reactor tests in 

US[3].
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성된 열에너지를 사용하여 추진력을 내는 방식으

로, 열원으로부터 생성된 열에너지를 사용하는 방

법에 따라 핵열추진(Nuclear Thermal Propulsion, 

NTP)과 핵전기추진(Nuclear Electric Propulsion, 

NEP)으로 구분된다.

2.2 핵열추진(Nuclear Thermal Propulsion, NTP)

핵열추진 방식은 핵분열로 인해 생성된 열과 

추진제와의 직접적인 열교환을 통해 추진력을 

발생시키는 방식으로, 추진제는 액체수소가 주로 

사용된다. 핵열추진 시스템의 원자로는 챔버 내 

노심(core)의 상에 따라 크게 고체, 액체, 가스 

노심 원자로로 분류된다.

2.2.1 고체 노심 원자로 (Solid Core Reactor)

Fig. 1은 과거 NASA에서 진행되었던 NERVA 

(Nuclear Engine for Rocket Vehicle Application) 

프로그램의 엔진 형상이다[5]. 고체 노심 원자로 

시스템은 추진제 공급시스템, 고체 노심, 열에너

지를 생산하는 반응로 챔버(reactor chamber), 쉴

드(shield), 그리고 노즐부(nozzle section)로 구성

된다. 

추진제는 두 개의 터보 펌프를 거쳐 원자로 

내로 분사되고, 노심과의 열교환을 통해 다량의 

에너지를 공급받는다. 이 과정으로 원자로 내에

는 고엔탈피의 가스가 형성되며, 고에너지의 유

동이 노즐을 빠져나가면서 추진력을 발생시킨다. 

이때 추진제는 원자로에 분사되기 전, 냉각 채널

을 통과하며 작동 중 높은 열 유속의 방사선에 

노출되는 시스템을 냉각시킨다[6].

고체 노심 원자로에 사용되는 일반적인 반응

로 챔버의 단면은 Fig. 2에 도시된다[7]. 노심은 

다량의 핵연료봉 클러스터(fuel element cluster)

로 구성되며, 베릴륨 반사체(beryllium reflector)

와 제어드럼(control drum)이 이를 둘러싸고 있다.

베릴륨 반사체는 핵분열로 발생한 중성자가 

노심 외부로 누설되는 것을 방지하고, 내부로 되

돌려 핵분열 반응을 활성화시킨다. 제어 드럼은 

내부 한 면을 중성자 흡수체(neutron absorber)

로 구성하여, 작동 중 연료의 손상과 같은 긴급

상황이 발생했을 시 핵분열 반응을 멈추는 안전

장치 역할을 한다. 또한, 제어드럼의 로테이션을 

통해 원자로의 출력을 조절할 수 있다[8]. 

엔진 출력에 핵심적인 역할을 수행하는 노심

의 핵연료봉 클러스터의 형상은 Fig. 3에 보이고 

있다[8,9]. 하나의 클러스터는 6개의 핵연료봉과 

이를 지지하는 서포트 축으로 구성되며, 각각의 

핵연료봉은 19개의 냉각 채널을 가진다. 서포트 

축은 타이 튜브(tie tube)와 이를 둘러싸는 지르

코늄 하이드라이드(ZrH), 그리고 단열재로 이루

어지며, 핵연료봉의 지지대 역할을 한다. 

Fig. 4는 연료 매트릭스(fuel matrix)의 구성성분

을 나타내며, 피복 입자 매트릭스(coated-particle 

matrix)와 복합 매트릭스(composite matrix)로 나

뉜다. 피복 입자 매트릭스는 열분해 탄소(혹은 

파이로흑연, PyC)로 코팅된 우라늄 입자를 사용

하여 핵분열 생성물의 보존 수준이 높고, 외부로

의 노출 위험성이 낮다. 이와는 달리 복합 매트

릭스는 우라늄 카바이드-지르코늄 카바이드

(UC-ZrC) 복합재를 사용한다. 이 복합재는 흑연 

기질(graphite substrate) 사이에 망(web) 형태로 

Fig. 1 Schematic of NERVA engine’s propulsion system[5]. Fig. 2 Cross-sectional description of the engine reactor[7].
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분산되어, 상부 코팅의 균열 사이로 유입되는 추

진제의 연료 매트릭스 내부로의 침투를 방지하

는 역할을 수행한다[9]. 

과거 미국과 러시아에서 진행되었던 다양한 

핵열추진 시스템 개발 프로그램의 대표적인 엔

진의 성능을 Table 2에 요약한다[3,9-12]. 미국에

서 수행된 프로젝트는 크게 프로젝트 로버

(Project Rover)와 네르바(NERVA)가 있다. 

첫 번째로 프로젝트 로버는 KIWI, Phoebus, 

Pewee 순으로 진행되었다. KIWI는 기본적인 핵

추진 원자로 기술을 수립하고자 진행되었으며, 

지상연소시험을 통해 최초로 핵추진의 개념을 

입증했다. 초기시험에서는 진동에 의한 노심 손

상이 발생하였으며, 이를 보완하여 개발한 

KIWI-B4E를 통해 성공적인 결과를 얻었다. 

Phoebus는 KIWI의 후속 연구로 진행되었으며, 

비추력과 전력을 각각 825 s, 4000-5000 MW 범

위로 증가시키는 것을 목적으로 수행되었다. 이

를 통해 개발된 Phoebus-2A는 작동시간 32분 

중 12분가량을 4 GW의 파워로 작동하였다. 마

지막으로 PEWEE는 ROVER 프로젝트 중 제일 

작은 엔진으로, 연료봉의 수를 줄이기 위해 

Phoebus 엔진 대비 노심 직경을 139.7 cm에서 

53.34 cm로 축소하였다. PEWEE 프로그램은 성

능 최적화보다는 연료봉의 개선에 목적을 두어 

진행되었으며, 실험을 통해 지르코늄 카바이드

(ZrC) 코팅이 니오비움 카바이드(NbC) 코팅보다 

노심 내 부식 방지가 더 뛰어나다는 사실을 확

인하였다[9,11].

두 번째 NERVA 프로그램은 우주 임무를 위

한 추진 시스템의 설계 및 개발에 활용될 핵연

료 엔진 시스템에 관한 기술 기반을 구축하는 

것을 목표로 하였으며, 최종적인 모델인 XE’ 엔

진은 시스템에 우주 발사체용 터보 펌프와 외부 

쉴드를 탑재하여 현재까지 가장 보편적인 디자

인으로 언급되고 있다[3,6,8,9].

러시아 또한 핵열추진 시스템 개발을 위한 프

로젝트를 진행하였으나, 핵연료 대신 전기 히터

를 사용하였다. 연료봉 형상과 추진제가 

RD-0410 엔진과 미국 NERVA/ROVER 프로젝

트 엔진의 차이점이다. 

RD-0410에 사용된 연료봉은 Fig. 5에 도시한 

바와 같이 Twisted-ribbon 형상을 채택하였다. 

이를 통해 표면적에 대한 부피의 비율이 

NERVA 디자인 대비 약 2.6배 향상되어 엔진의 

무게를 크게 저감시켰다[11,12].

추가로, RD-0410 모델의 추진제로는 액체수소

와 핵산(Hexane) 혼합물을 사용하였으며, 이를 

통해 수소에 의한 연료봉의 부식을 최소화하고

자 하였다[11,12].

이러한 미국과 러시아의 다양한 핵추진 개발 

이력으로 인해 고체 노심 원자로 방식은 현재 

핵추진방식 중 가장 높은 기술성숙도를 가지고 

Fig. 3 Description of the fuel element cluster[9].

Fig. 4 Components of the fuel matrix[9].
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Fig. 5 Feature of twisted ribbon fuel element[11,12]. 

있다. 그러나, 연료 내 재료의 용융한계로 인해 

온도 제약이 존재하고, 핵분열 반응 시 발생하는 

생성물이 고체 노심 내에 축적될 가능성 또한 

배제할 수 없다는 단점을 지닌다. 그러므로, 고

체 노심 원자로 방식을 채택할 경우, 이와 같은 

점들을 고려하여 설계해야 한다.

2.2.2 액체 노심 원자로(Liquid Core Reactor)

고체 노심 원자로 방식이 야기하는 낮은 작동 

온도로 인해 추진제의 엔탈피를 높이기에는 한

계가 존재한다. 따라서, 이를 개선하기 위해 액

체 노심 원자로 방식이 최근 제안되었다. 그러나 

Model KIWI-B4E Phoebus-2A PEWEE NERVA-XE’ RD-0410

Year of 

development
1964 1968 1968 1969 1968

Country U.S.A. U.S.A. U.S.A. U.S.A. Russia

Feature

Length - - - 6.9 m 3.7 m

Diameter - - - 2.59 m 1.2 m

Mass - 9,300 kg 2,570 kg 18,144 kg 2000 kg

Max power 937 MW 4082 MW 503 MW 1140 MW 196 MW

Thrust (vacuum) - 1112.5 kN - 246.7 kN 35.28 kN

Mass flow-rate 31.8 kg/s 118.8 kg/s 18.6 kg/s 35.8 kg/s 4 kg/s

Specific impulse 

(vacuum)
820 s 820 s

845 s

(Max: 901 s)
820 s 900 s

Chamber 

temperature
1890-2100 K

2256 K

(at 4082 MW)
- 2272 K -

Chamber pressure 4 MPa - 4.3 MPa 3.7 MPa 7 MPa

Core exit
temperature

2222 K 2528 K
2550 K

(Max: 2750 K)
- 3000 K

Run time 480 s
1,920 s

(with 720 s 

above Max) 

2,400 s 1,680 s -

Restart 1 - - 28 -

Table 2. Summary of selected NTP systems[3,9-12].
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이 방식은 개념만 제시되었으며, 현재까지 수행

된 시험은 알려진 바가 없다.

Fig. 6은 나사에서 제시한 LARS(Liquid Annular 

Reactor System) 프로젝트의 개략도를 나타낸다

[13]. 액체 노심 핵열추진 방식은 챔버를 회전시

켜, 발생하는 원심력을 이용해 우라늄 액체층을 

유지하고, 그 내부로 액체수소를 분사해 핵연료

와 추진제와의 직접적인 열교환을 일으키는 방

식이다. 따라서 고온으로 수소를 가열시켜, 노심 

출구 온도는 약 5500 K 이상, 비추력은 고체 노

심 원자로 방식 대비 1.5배 이상 높일 수 있을 

것으로 예측된 바 있다[13].

2.2.3 가스 노심 원자로(Gas Core Reactor)

고체 노심 원자로의 온도 제약을 없애기 위해 

제안된 또 다른 방식인 가스 노심 원자로 방식

은 챔버 내 고온⋅고압의 가스 우라늄과 추진제

의 열교환을 통해 우수한 성능을 낼 수 있는 방

식이다. Ragsdale[14]은 가스 노심 원자로 방식

이 약 2000-7000 s의 비추력 성능을 가질 것으로 

예측하였다. 가스 노심 원자로 방식은 연소시험

까지 진행되지는 않았으나, 가스 우라늄의 거동 

예측을 위한 연구가 진행된 바 있다. 

가스 노심 원자로 방식은 고온의 플라즈마 상

태인 가스 우라늄과 추진제가 직접적인 열교환

을 하는 방식인 Open cycle 방식과 가스 우라늄

을 가압된 컨테이너 속에 가둬 열교환을 하는 

방식인 Closed cycle 방식으로 구분되며, Table 

3에 이를 도시한다[14,15]. Closed cycle 방식의 

경우, Open cycle 방식 대비 방사성 물질의 유

출 위험성이 낮지만, 그만큼 비추력 성능이 줄어

들게 되는 단점을 가진다[3,16]. 

1960-70년대에 AEC/NMA-Lewis 기관 간 계

약을 통해 Idaho Nuclear Corporation에서 구형 

및 실린더 원자로 형태의 가스 오픈 사이클 엔

진 개발을 위한 실험을 진행한 바 있다. Fig. 7

Fig. 6 Schematic of the LARS concept[13]. 

Classification Schematic

Open cycle 

Closed cycle 

(Light bulb)

Table 3. Classification of gas core reactor NTP[14,15].

Fig. 7 Image of experimental gas core cavity[3]. 
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은 실험을 진행했던 실린더 원자로 모델의 사진

을 나타내며, 챔버의 전체 지름은 1.83 m, 길이 

1.22 m이다[3,14]. 실험에서 실제 원자로 작동에

서 발생할 수 있는 가스의 모양, 크기 그리고 농

도 분포를 시뮬레이션하기 위해 0.025 mm 두께

의 우라늄 포일을 챔버 내부에 분포시켰으며, 이

를 통해 분석만으로는 얻기 어려운 가스 원자로

에 대한 이해를 얻을 수 있었다[3,14].

가스 노심 원자로 방식은 핵열추진 방식 중 

가장 우수한 비추력 성능을 가질 것으로 예상되

지만, 노심 내부를 고압 상태로 유지해야 하며, 

핵연료 유출의 위험성이 매우 높다는 단점이 있

다. 따라서 가스 원자로 방식의 개념을 실현시키

기 위해선 많은 노력이 요구될 것으로 판단된다.

2.3 핵전기추진(Nuclear Electric Propulsion, NEP)

핵전기추진 방식은 핵반응에 의한 열을 전기

에너지로 전환하여 이를 추진 시스템에 사용하

는 방식으로, 이때 얻어지는 전력의 크기는 기존

의 화학, 태양 에너지원보다 월등하며, 장기간의 

심우주 탐사에 요구되는 전력 수준을 만족시킬 

수 있다. Fig. 8에 핵전기추진 시스템의 개략도

를 도시한다[17]. 그림에서 볼 수 있듯이 핵전기

추진 시스템은 크게 반응로(reactor), 쉴드

(shield), 전력변환 시스템(power conversion 

system), 열 방출 시스템(heat rejection system), 

PMAD(Power management and distribution) 서

브 시스템, 그리고 추진 시스템으로 이뤄지며, 

PMAD 서브 시스템은 전기 전압, 전류 및 전송 

주파수를 효율적으로 관리하기 위한 전자 장치 

그리고 스위칭 및 케이블을 포함한다. 

Table 4에 화학추진, 핵열추진 그리고 핵전기

추진 시스템의 성능을 비교하여 정리하였다

[18-21]. 추력의 열위를 제외하고 화학식 추진 시

스템 대비 핵추진 시스템의 성능이 우수한 것으

로 재차 확인되며, 특히 핵전기추진 시스템의 비

추력 성능이 가장 우수한 것으로 식별된다. 

그러나 핵전기추진 방식을 사용한 유인 우주

탐사의 경우, 수백 kW에서 MW 수준의 전력에

서 작동되는 전기 추력기가 필요하다[17]. 전기 

추력기는 우주 비행을 위해 수십 년 동안 사용

되어왔지만, 현재까지도 kW 스케일의 전력 수준

에 머물고 있다. 따라서, 핵전기추진 방식을 구

현하기 위해서는 추가적인 추진 시스템이 요구

되며, 이는 곧 질량의 증가와 시스템의 복잡성을 

초래할 것이다. 

위와 같은 전기 추력기의 한계를 극복하기 위해, 

우주개발 선도국은 향후 MW급 추력기를 목표로 

수백 kW급의 전기 추력기를 개발하고 있으며, 대

표적인 고성능 전기 추력기인 Astra 사의 VASIMR 

(Variable Specific Impulse Magnetoplasma 

Rocket) VX-200 prototype의 성능을 Table 5에 요

Fig. 8 Nuclear electric propulsion systems and conceptual 

design[17].

Method of 
Propulsion

Chemical
(SSME*)

NTP
NEP

(Ion Thruster)

Propellant
LH2

+
LO2

LH2 Xenon

Specific 
Impulse (s)

452 800-900 6000-7000

Thrust 
(kN)

2095
111.2
-1112

0.0004
-0.444

Time of 
Single 

Burn (s) 
103 103 107

*Space Shuttle Main Engine.

Table 4. Comparison of performances corresponding 

to nuclear and chemical propulsion[18-21].
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약한다[22]. 표에 나타낸 성능은 작은 스케일의 

실험 장치로부터 평가되었다. VX-200은 200 kW

의 전력을 활용하도록 설계된 VASIMR® 엔진의 

실험 버전으로, 향후 핵추진에 적용 가능한 MW

급 성능을 목표로 개발 중인 엔진이다[23,24]. 

핵전기추진 방식 또한, 과거 1950년대 후반부

터 시스템 개발을 위한 프로젝트가 진행되었으

며, 대표적인 핵전기추진 개발 프로그램 예시로 

SNAP(Systems for Nuclear Auxiliary Power) 

시리즈와 JIMO/Prometheus 프로젝트가 있다. 

SNAP program은 500 W부터 1000 kW까지의 

출력을 낼 수 있는 핵동력원 개발을 목적으로 

진행됐으며, 시리즈 내에 핵분열 원자로 이용만 

아니라 핵붕괴열 반응을 활용한 동력원도 존재

한다[25]. 이 중, 최초로 발사된 핵분열 원자로인 

SNAP-10A의 성능을 Table 6에 요약하여 나타낸

다[26]. SNAP-10A는 Atlas-Agena 발사체에 탑재

돼 1965년에 미국 캘리포니아에서 발사되었다. 

약 1300 km 고도에서 43일 동안 운항하였으며, 

Fig. 9에 SNAP-10A의 모습을 도시한다[27]. 

SNAP-10A는 나크-78(NaK-78)을 작동 유체로 사

용하여, 반응로에서 생성된 열을 열전기

(Thermoelectric) 시스템으로 전달한다. 이때 전

달된 열과 열 방출 시스템과의 온도차에 의해 

전력이 발생한다[27]. SNAP-10A는 운항 중 전기

적인 부품 문제로 인해 작동을 멈췄지만, 우주에

서 핵분열 원자로의 작동 가능성을 확인할 수 

있었다. 

JIMO/Prometheus 프로그램은 목성과 그 위성 

의 탐사를 위한 핵전기추진 우주선인 Prometheus

를 개발하고 JIMO(Jupiter Icy Moons Orbiter)라

는 무인 임무를 수행하는 것을 목표로 하여, 

NASA와 DOE(Department Of Energy)의 협업

으로 2003년경 시작되었다. Prometheus는 200 

kW급 성능을 가지는 SP-100 원자로로 구동되도

록 설계되었으며, 심우주 탐사에 요구되는 수명

과 성능을 가지는 이온 추력기를 개발하고자 

JPL Advanced Propulsion Group은 NEXIS 추력

기를 설계 및 구축하였다. Table 7에 NEXIS 추

력기의 성능을 요약하여 나타낸다. 총 8개의 

NEXIS 추력기가 동시에 작동되어 임무를 수행

할 계획이었지만, 예산 문제로 인해 시스템 테스

트를 진행하지 못한 채 프로그램이 종료되었다

[28,29].

핵전기추진 방식은 과거 미국에서 진행된 개

발 이력이 있으나, 핵열추진 방식만큼 기술성숙

도가 높지 않으며, 라디에이터 및 전력변환 시스

Parameter
VASIMR VX-200

(Design goals)

Input Power
200 kW

(2 devices at 100 kW)

Specific Impulse 5000 s

Thrust 5 N (25 mN/kW)

Mass Flow Rate 130 mg/s (Ar)

Efficiency 60%

Specific Mass 1.5 kg/kW (thruster)

Major Thruster

Dimensions

1.5 m (diameter)

3.0 m (length)

Table 5. Performance of VASIMR VX-200 dual system[22].

Parameter SNAP-10A

Mass 427 kg

Electric power 0.5 kW

Reactor power 43 kW

Overall efficiency 1.6%

Coolant NaK-78

Outlet temperature 833 K

Table 6. Performance of SNAP-10A[26].

Fig. 9 Schematic of SNAP-10A[27]. 
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템 질량과 고성능 전기 추력기 개발과 같은 고

려사항으로 인해 실용 기술 확보에 많은 노력이 

요구될 것이다.

3. 방사선동위원소추진(Radioisotope Propulsion)

3.1 방사선동위원소추진 작동방식

방사선동위원소추진 방식은 핵붕괴에 의해 생

성된 열에너지로 추진제를 가열시키는 방식으로, 

핵열추진 방식과 같이 단일 추진제를 사용해 효

율을 최적화할 수 있다. [3,30,31]. 

3.2 방사선동위원소 추진기(Radioisotope-fueled 

thruster)

위성이나 발사체의 자세 제어를 위해 회전 안

정화 방식을 사용할 시 회전 작동을 억제시키거

나 조절하기 위해 펄스 기능을 가지는 고성능 추

력기는 필수적이다. 이와 같은 이유로 1966년 the 

AFRPL(Air Force Rocket Propulsion Laboratory)

에서는 위성 추력기 디자인으로 DART 

(Decomposed Ammoniac Radioisotope Thruster)

를 제안했으며 이를 Fig. 10에 도시한다[31,32].

DART 추력 시스템은 크게 방사선동위원소 

열원, 원통형 컨테이너 그리고 3개의 추진제 튜

브로 구성되며, 열원은 플루토늄-238(Pu-238)을, 

추진제로는 암모니아를 각각 사용한다. DART 

추력기는 컨테이너 표면을 튜브가 감싸고 있는 

구조로, 튜브를 지나가는 추진제와 컨테이너의 

열교환을 통해 가열되며, 각각 연결된 노즐로 추

력을 낸다[32]. Table 8에 AEC(Atomic Energy 

Commission) Mound Laboratory에서 실험한 

DART 모델 추력기의 성능을 나타낸다[32]. 

Fig. 11은 방사선동위원소 추진기의 또 다른 

예시인 POODLE의 개략도이다[32]. POODLE 추

진기는 상단(upper stage)엔진 추력 시스템을 위

해 설계되었으며, 시스템 내부에 총 3개의 연료 

캡슐이 존재한다. 연료는 폴로니움-210(Po-210)을 

사용하며, 이 연료 캡슐을 둘러싼 얇은 나선형 

관을 통해 수소가 열교환을 하며 노즐로 향한다. 

Table 9에 POODLE 추진기의 성능을 정리하여 

Feature

Power 20.5 kW

Specific Impulse 7000 s

Voltage 4,800 V

Efficiency 76%

Life 120,000 hr

Table 7. NEXIS demonstrated performance for the 

proposed Prometheus mission[29].

Fig. 10 Illustration of DART thruster[32].

Parameters Characteristic

Thrust (mode)
0.225-0.450 N

(Pulsing)

Specific Impulse 230-280 s

Propellant Ammonia

Fuel Pu-238

Chamber pressure 103 kPa

Operating temperature above 1089 K

Nozzle expansion ratio 50 (mimimum)

Thruster weight -

Table 8. DART model system propulsion data sheet[32].
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나타내었다[32,33]. 

방사선동위원소 추진기 모델은 수명 테스트를 

거쳐 장기간의 탐사에 필요한 내구성을 가지고 

있음을 보여주었고, 우수한 비추력 성능을 가진

다. 그러나, 방사선동위원소 연료가 핵추진방식

에 사용되는 우라늄만큼 에너지밀도가 높지 않

아 상대적으로 적은 양의 열에너지를 생산해내

며, 이에 따라 낮은 추력 성능을 가진다[31]. 따

라서, 이러한 단점을 고려하여, 사용할 목적에 

맞는 방사선동위원소 추진기를 채택하고 시스템

을 설계해야 한다. 

3.3 방사선동위원소 동력원(Radioisotope power 

source)

핵전기추진 방식은 매우 높은 비추력 성능을 

갖지만, 요구되는 전력 수준에 따른 전기추력 및 

전력변환 시스템의 개발이 필요하므로 핵전기추

진 방식을 구현하는 것에 있어 많은 어려움이 

생긴다. 이에 핵전기추진 방식을 구현하는 방법

으로 방사선동위원소 동력원을 활용한 저전력 

핵전기추진 방식이 거론되었다[34,35].

오래전부터 태양광 패널과 별개로 독립적인 전

력을 생산하는 방사선동위원소를 활용한 동력원

이 개발됐으며, 여러 우주선의 전력 및 난방 공급 

장치로 사용되어왔다. 이러한 장치들을 방사선동

위원소 열전발전기(Radioisotope Thermoelectric 

Generator, RTG)와 방사선동위원소 가열 유닛

(Radioisotope Heater Unit, RHU)이라고 하며, 

미국⋅러시아의 우주선에 탑재된 동위원소 동력

원 중 대표적인 예시들을 Table 10에 요약하여 

나타낸다[36]. 

방사선동위원소 동력원은 태양열 에너지 및 

화학추진 시스템을 사용하기 힘든 임무에서 사

용할 수 있고, 긴 수명을 가지지만, 상대적으로 

낮은 전력을 생산하여 탐사선 내 장비들이 사용

할 수 있는 전력이 작다는 단점을 지닌다. 따라

서, 적절한 전력 수준에서 작동되는 방사선동위

원소 동력원 개발이 우선적으로 필요하다[37]. 

4. 해외 기술개발 동향

4.1 미국

최근, 미국에서 계획 중인 핵추진 프로그램 개

념설계 이미지를 Table 11에 도시한다[38-41]. 

과거 중단된 프로젝트를 기반으로 최근 

Fig. 11 Illustration of POODLE thruster[32].

Parameters Characteristic

Thrust (mode) 1.112 N (continuous)

Specific Impulse 710 s

Propellant Hydrogen

Fuel Po-210

Operating temperature 2255 K

Thruster weight 20 kg (Approximately)

Table 9. POODLE model system propulsion data sheet[32].

Power 

Source

Number 

of RTG
Fuel Spacecraft

SNAP-19B3

(US)
2 Pu-238 NIMBUS III

SNAP-19

(US)
2 Pu-238 VIKING 1,2

SNAP-27

(US)
1 Pu-238

Apollo 

12,14-17

GPSH-RTG

(US)

2

1

3

Pu-238

Galileo

Ulysses

Cassini

ORION-2 

(S/R*)
1 Po-210 COSMOS 90

Lunokhod-1

(S/R*)
RHU Po-210 Luna-21

*Soviet/Russia

Table 10. Spacecraft launches involving radioisotope 

systems[36].
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NASA에선 DOE와 함께 다시 핵추진시스템 개

발에 박차를 가하고 있다. NASA는 BWXT(BWX 

Technologies), GA(General Atomics) 그리고 

USNC(Ultra Safe Nuclear Technologies) 사와 

원자로 디자인 및 지상연소시험 관련 개발 계약

을 체결했으며, 시스템 디자인으로는 주로 우라

늄 농도 19.75%인 HALEU (High Assay Low 

Enriched Uranium)를 핵연료로 사용한 고체 노

심 핵추진이 채택되었다[42]. 

그 중, USNC 사는 실리콘카바이드(SiC)로 코

팅된 우라늄 입자를 활용한 FCM(Fully Ceramic 

Micro-encapsulated) fuel 디자인을 바탕으로 900 

s의 진공 비추력 성능을 가지는 R2DTOO 시스

템을 계획 중이다. 실리콘카바이드 코팅이 핵분

열 생성물의 노출을 막는 고밀도⋅고압의 보호막 

역할을 하여 고도 방사량에 대한 안정성이 뛰어

난 FCM fuel을 사용해 기존의 디자인과 차별화 

하였다[43,44]. 또한, USNC 사에서는 브레이튼 

동력변환 시스템(brayton conversion system)을 

활용한 핵분열 표면 동력 원자로(fission surface 

power reactor)인 PYLON을 개발하여 핵전기추

진에 접목시킬 수 있는 기술을 확보할 것이라고 

발표하였다[45].

DARPA(Defense Advanced Research Projects 

Agency)에서는 DRACO(Demonstration Rocket 

for Agile Cislunar Operations) 프로그램을 진행

해 핵열추진 기술을 활용하여 달과 지구 사이 

궤도를 순환하는 우주선 발사를 목표로 하고있

다. Track A에는 GA-EMS(General Atomics 

Electromagnetic Systmes) 그룹이, 그리고 Track 

B는 Blue Origin 사와 진행하며, USNC-Tech 사

는 두 트랙 모두 참여하는 것으로 알려졌다. 

DRACO program의 Track A는 핵열추진의 기초 

디자인 및 검토를, Track B에서는 임무를 달성시

키기 위한 시스템 디자인 및 기술적 완성도 검

토를 중점으로 진행한다[41,46].

위와 같은 고체 노심 원자로 방식 외에도 최

근, NASA의 Marshall Space Flight Center의 지

원으로 Alabama 대학이 주도하여 액체 노심 원

자로 개념에 관한 기초연구를 수행 중이라는 소

식이 있어, NASA에서 핵열추진 개발을 위해 고

체 노심 외에 다른 방식도 고려하고 있다는 점

은 주목할 만 하다[47].

4.2 러시아

Fig. 12는 러시아에서 개발 중인 TEM(Transport 

and Energy Module) 디자인을 보여준다[28]. 

TEM의 첫 임무 명칭인 Zeus(또는 Zevs) 임무는 

Institute Agency Design

NASA

BWXT

GA

USNC

DARPA

Track A: GA-EMS, 

USNC

Track B: Blue 

Origin, USNC

Table 11. Image of US’s NTP concept[38-41].

Fig. 12 Scale model of the Zeus spacecraft[28].
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핵동력 우주예인선인 TEM을 통해 탐사선을 운

반하여 달에서부터 금성과 목성을 목적지로 하

는 것으로, 2030년에 첫 비행을 목표로 한다. 이

를 위해 1 MW의 전력생산이 가능한 단일 원자

로 개발을 진행하며, 7000 s의 비추력 성능을 가

지는 핵전기추진 기술을 확보할 것이라 발표했

다[28,48].

4.3 영국 

Rolls Royce 사는 UK Space Agency와 함께 

우주탐사를 위한 핵동력 연구 계약을 체결하여, 

로켓 연료 및 에너지 생산으로 사용이 가능한 

달에 있는 자원을 채취⋅생산⋅저장하는 달 자

원 채굴 원자로 개발에 투자한다. 우주에서의 전

력 공급을 위해 아메리슘(americium)의 붕괴열

로 구동되는 방사선동위원소 장치를 개발하는 

것으로 알려졌으며, Fig. 13에 Rolls Royce 사에

서 디자인한 표면 출력 발전기(surface power 

generator)를 도시한다. 이뿐만 아니라, Rolls 

Royce 사는 심우주탐사를 위한 핵전기추진 개발

을 목표로 하는 원자로 시스템 개발을 추진할 

계획하고 있다[49]. 

4.4 중국

중국 또한, 차세대 추진 시스템 개발의 일환으

로 핵추진 방식을 고려하는 것으로 알려져 있다. 

중국에서는 해왕성 탐사를 위한 전력 시스템으

로 수명이 길고, 심우주 탐사에 적합한 핵동력원 

시스템을 채택하였으며, 동력원 디자인으로 방사

선동위원소 붕괴열을 활용한 10 kW 전력 수준

의 열전발전기 방식을 고려하고 있는 것으로 확

인된다[50]. 

5. 결    론 

장거리 유인탐사선에 적합한 핵추진 시스템의 

개념 및 특징을 소개하고, 최근 진행하고 있는 

핵동력 우주추진 기술개발 동향을 정리하였다. 

핵열추진 방식은 노심의 상태에 따라 크게 고

체, 액체, 가스 노심 핵열추진 방식으로 분류된

다. 이중 고체 노심 핵열추진 방식은 1960년대 

미국과 러시아의 다양한 개발 이력을 보유하여, 

기술성숙도가 높은 방식이라 볼 수 있다. 액체 

및 가스 원자로 방식은 고체 연료 내 재료특성

으로 인한 온도 제약을 없애고자 제안된 방식으

로, 우수한 성능을 가지지만, 연료 유출의 위험

성이 높아 구현해내기 용이하지 않은 방식이다.

핵전기추진 방식은 핵열추진 방식 대비 기술

성숙도가 높지 않지만, 화학추진 방식과 핵추진 

방식의 예상 성능을 비교하였을 때 가장 비추력

이 우수한 것으로 식별된다. 

방사선동위원소 동력원은 태양열에 의존하지 

않는 독립적인 전력을 생산해내며 오래전부터 

우주탐사를 위한 동력원으로 많이 사용되어왔으

나, 핵전기추진 대비 탐사선 내 다른 장비들이 

사용할 수 있는 전력이 낮다는 단점이 있다.

현재, 미국을 중심으로 러시아, 영국, 중국에서 

핵동력 시스템 개발에 박차를 가하고 있다. 국내

에서는 누리호 성능검증 위성을 통해 방사선동

위원소전지 실증 작업을 완료하였으며, 이를 향

후 심우주 탐사를 위한 동력원으로 발전시킬 계

획이다. 더 나아가, 국내 원자력기술과 우주개발

기술의 융합을 통하여 우주용 소형원자로, 전기 

Fig. 13 Image of Rolls Royce’s surface power 

generator[46].
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추력기, 그리고 전력변환 시스템의 개념설계 및 

선행연구가 필요할 것으로 판단된다.

후    기

본 논문은 과학기술정보통신부의 재원으로 한

국연구재단 미래우주교육센터(2022M1A3C2085070)

의 지원을 받아 수행된 연구결과임.
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