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ABSTRACT: This study investigated the damage behavior of oxide/oxide ceramic matrix composites (CMCs) used in
VLEO satellite structures. The system was used to simulate VLEO environmental conditions—such as AO, high
vacuum, UV radiation, and thermal cycling—in addition to ASTM E595 compliance testing. The composites met the
ASTM E595 standards. During VLEO exposure, additional chemical reactions were suppressed, demonstrating strong
AO erosion resistance. XRD and FTIR analyses showed no significant structural changes, while a localized oxide
barrier formed in specific areas effectively reduced surface degradation. Tensile strength decreased by approximately
10% and 15% after 7.5 and 15 hours, respectively, mainly due to surface degradation. However, after 24 hours, the
reduction was limited to 4%, likely because of the formation of a protective oxide layer. Microstructural observations
revealed that VLEO exposure resulted in localized surface damage due to high-velocity particle impacts, followed by
AO-induced surface swelling and the formation of an amorphous structure, which effectively prevented further
material degradation.

초 록: 본 연구에서는 초저궤도 환경에서 운용되는 위성의 플라즈마 방전벽에 적용을 위해 산화물/산화물 세라
믹 매트릭스 복합재의 손상 거동을 평가하였다. 우주환경 적합성 평가 및 본 연구기관에서 보유한 장비를 활용하
여 원자산소, 자외선, 고진공, 열주기를 복합적으로 모사한 초저궤도 환경 실험을 진행하였다. 제안된 복합재는 오
차 범위 내에서 우주환경 적합성을 충족하였다. 초저궤도 환경 실험에서는 섬유와 매트릭스가 모두 산화 상태 로
존재함에 따라 추가적 화학 반응이 억제되고, 코팅 없이도 원자산소 침식에 뛰어난 저항성을 보였다. XRD, FTIR
분석에서도 구조의 대한 변화가 관찰되지 않았으며, 일부 국소 영역에서 산화 보호층이 형성되어 표면 열화를 완
화하였다. 또한, 인장 강도는 노출 7.5시간 및 15시간 후 각각 약 10%, 15% 감소하였으나, 24시간 노출 시에는 보호
산화층의 형성으로 강도 감소가 약 4% 이내로 제한되었으며, 장기 노출 환경에서도 기계적 성능 유지 가능성을
확인하였다. 미세구조 분석 결과, 초저궤도 환경 노출 초기에는 고속 입자 충돌로 인한 국소적 표면 열화가 관찰
되었으나, 이후 원자산소와의 반응으로 팽윤 현상이 발생하여 비정질 구조를 형성함으로써 추가 열화를 억제함을 확인하였다. 

Key Words: 초저궤도(Very Low Earth Orbit, VLEO), 산화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재(Oxide/Oxide ceramic matrix
composite), 원자산소(Atomic Oxygen, AO), 산화 보호층(Protective oxide layer) 
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1. 서 론

산화물/산화물 세라믹 복합재(Oxide/Oxide ceramic matrix
composites)는 고온에서 뛰어난 열적 안정성과 산화 저항성
을 지닌다. 섬유 기반 복합재 구조는 기존 단일 세라믹 전
구체 대비 취성이 크게 감소하여, 미세 균열이 발생해도 쉽
게 파손되지 않고 우수한 강도를 유지한다. 이러한 특성
덕분에, 기존에 취성 문제로 한계가 있던 분야에서도 점
차 적용 범위가 확장되고 있다[2-6]. 최근 우주 기술 발전
에 따라, 차세대 위성의 운용 고도가 초저궤도(Very low earth
orbit, VLEO)로 주목받고 있다. Fig. 1에는 고도에 따른 궤도
범위가 제시되어 있고[1], Table 1에는 우주환경에 따른 주
요 인자가 나타나 있다. 초저궤도는 고도 160~450 km를 의
미한다[7]. 저궤도(Low earth orbit, LEO) 대비 위성 발사 비
용을 절감할 수 있고[8], 저비용 카메라로도 높은 해상도를
구현하는 데 유리하며, 신호 경로 손실도 줄일 수 있다[9].
또한 궤도가 우주쓰레기 밀집 구역보다 아래에 형성되어
충돌 위험이 상대적으로 적고[10], 군집 위성 운용에도 적
합하다는 장점이 있다. 그러나 초저궤도는 환경은 고진공
(105~106Torr)[11], 열 주기(-150~150oC)[12], 자외선(Ultraviolet,
UV 100~400 nm)[13], 원자산소(Atomic oxygen, AO)가 복
합적으로 작용한다. 특히 원자산소는 저궤도 대비 100배 이
상(1013~1014 atoms/cm²·s)에 달해[14], 위성 구조물 표면 열
화(Erosion)와 강도 저하를 일으킬 수 있으며, 잔존 대기에
따른 대기 항력(Atmospheric drag, AD)[15] 증가로 위성의
궤도 이동 및 자세 제어 시 추가 추진이 필요하다. 따라서, 초
저궤도 환경에서는 원자산소에 대한 저항성과 추진기술이

핵심 기술로 꼽힌다. 앞서 언급했듯, 초저궤도 환경에서 원
자산소는 재료 표면 반응성을 높여 심각한 열화를 야기한
다. 카본 복합재는 무게 대비 우수한 강도와 열 안정성 덕
분에 우주환경에 많이 쓰이지만, 원자산소와의 높은 반응
성 때문에 표면이 빠르게 침식되고[16], 장기간 노출 시 강
도 저하가 발생한다. Liu 등[17]은 카본 복합재에 탄화 지르
코늄을 코팅하여 원자산소 저항성을 높이려 했으나, 노출
초기 강도 증가는 확인했지만 장기 노출 후 복합재 표면 열
화와 강도 저하가 다시 발생하는 것을 확인하였다. Zang 등
[18]은 극한환경에서의 적용을 위해 카본 복합재에 하프늄
코팅을 했으나, 원자산소와 반응으로 손상 및 강도 저하를
확인했다. 이처럼 복합재 자체의 원자산소의 저항성 특성
을 높이지 않으면 장기 운용이 쉽지 않다는 점을 확인할 수
있다. 우주 추진 방식 중 홀 효과 추진 방식은 적은 연료로
도 높은 추력을 얻을 수 있어 널리 활용되고 있다[19-29]. 플
라즈마가 안정적으로 형성·유지되려면 방전벽(Discharge wall)
이 필수적이지만, 고에너지 이온이 벽에 충돌하면 스퍼터
링(Sputtering)이 발생하여 벽 소재가 침식되거나, 이차 전
자(Secondary electron emission, SEE)를 과도하게 방출하면
플라즈마에 대한 효율이 떨어질 수 있다. Sigmund 이론을
확인해보면 낮은 스퍼터링율(Sputtering yield)을 유지하기
위해서 강한 표면 결합에너지가 중요하다[30]. 산화물, 질
화물계 세라믹은 금속이나 탄소 소재와 달리 이온 및 공유
결합이 복합적으로 작용하여 우수한 표면 결합에너지를 확
인할 수 있다. 이에 타 재료 대비 스퍼터링율이 낮고, 또한,
절연체 특성으로 인해 낮은 이차 전자 방출 계수를 보인
다. 이러한 이유로 플라즈마 추력기 방전벽 소재로 산화물
세라믹 소재가 많이 활용되고 있다[31-35]. 플라즈마와 방
전벽 사이에 쉬스라는 전위 장벽이 형성된다. 쉬스 전위차
가 커질수록, 이온이 벽 방향으로 가속되어 벽에 더 강하게
충돌하게 되어 방전벽이 침식된다[36]. 이러한 침식 누적
으로 인해 위성 운용 수명이 단축된다. Grimaud 등[37]은 방
전벽 침식을 억제하기 위해 자기 차폐형 홀 추진기 적용한
연구를 수행하였다. 자기 차폐형 홀 추진기는 벽 인근 자기
장 및 전위 분포를 재설계하여, 고에너지 이온의 벽 충돌을
효과적으로 방지함으로써 방전벽 침식을 완화할 수 있다.

Fig. 1. Altitude and applications of VLEO and LEO satellites [1] 

Table 1. Environmental factors in VLEO and LEO

Condition LEO VLEO
Altitude 450~2,000 km 160~450 km
AO flux 1011~1012 atoms/cm²·s 1013~1014 atoms/cm²·s

AD 10-12 kg/m3 10-9 kg/m3

Vacuum 10-6~10-10 Torr 10-5~10-6 Torr
Temperature -150~150oC

Heat cycle 100~127 minutes 88~100 minutes
UV 10~400 nm 10~400 nm
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그러나 해당 연구에서는 이러한 이점을 얻는 동시에 플라
즈마 온도 감소와 추력 약 30% 저하되는 것을 확인할 수 있
다. 또한, 방전벽을 세라믹 소재가 아닌 그래핀을 활용하여
추력 성능을 비교하였으나 20% 정도의 추력 감소를 확인
할 수 있다. 앞선 연구 결과, 플라즈마 추력기 방전벽 침식
이 위성 운용 수명 단축의 주요 원인으로 지목된다. 자기 차
폐형 홀 추진기 등의 기법과 소재 변경을 통해 침식을 완
화할 수 있으나 추력이 약 20~30% 감소되는 문제가 발생
한다. 이에 따라, 삭마율이 낮고 장기간 운용이 가능한 방
전벽 소재 개발이 필수적이다. 특히 방전벽은 위성 구조물
최외곽에 위치하므로, 장시간 노출 시 초저궤도의 극한환
경에 대한 내구성도 확보해야 하지만 산화물/산화물 세라
믹 복합재에 대한 초저궤도 우주환경에 대한 연구는 제한
적으로 이루어져 왔다. 본 연구에서는 산화물/산화물 세라
믹 매트릭스 복합재의 초저궤도 위성 구조물 적용을 위헤
우주 환경 손상 거동을 평가하였다.

2. 재료 선정

2.1 산화물 세라믹 섬유 및 레진

본 연구에서 산화물/산화물 세라믹 복합재를 제작하기
위해 3M 社에서 상용화된 산화물 섬유인 Nextel 610을 사
용하였. Table 2에는 섬유에 대한 정보가 제시되어 있다. 해
당 섬유는 순도 99% 이상의 α-Al2O3 결정상으로 구성되어
있으며, 평균 결정립 크기 약 100 nm 수준으로 미세하게 제
어되어 고온에서도 우수한 기계적 안정성과 열적 내성을
보인다. 섬유 직경은 약 10 μm로, 복합재 내에서 효과적인
하중 전달 및 강도 분산에 유리하다[38]. 사용된 섬유는
8매 주자직(8 harness satin weave) 방식으로 직조된 Nextel
610 DF (Dry fabric)-11이다[39]. 이러한 구조적 특성은 고온
환경에서의 안정적인 열팽창 흡수 및 크랙 분산 효과를 제
공한다. Nextel 610은 금속 산화물계 단결정 섬유로, 우수한
절연성을 기반으로 이차 전자 방출 계수가 낮으며, 이는 플
라즈마 환경에서의 충전 효과 및 전자 유도 손상을 억제하
는 데 효과적이다. 또한, 화학적 안정성, 높은 플라즈마 내
성, 탁월한 열충격 저항성을 복합적으로 갖추고 있어, 항공
우주 및 플라즈마 프로세스 등 극한 조건에서 활용할 수 있
다. Fig. 2에는 세라믹 레진 제조 방법이 제시되었다. 세라

믹 레진 제작에 사용된 원료는 기존 문헌[39-41]에 기반하
여 제안된 세라믹 원료와 수용액을 혼합하여 제조하였다.
세라믹 원료는 기존 연구를 활용하여 최적의 승온 속도와
온도조건에서 1시간 동안 불순물 제거를 진행하였다[39-
40]. 이후 수용액과 혼합된 원료는 스피드 믹서와 초음파 소
니케이션(Sonication)을 활용하여 입자 분산 안정성 및 혼
합 균일성을 확보하였다. 해당 레진은 공유결합과 이온결
합 구조를 동시에 갖는 무기 세라믹 계열로서, 높은 표면 에
너지를 바탕으로 섬유와의 계면 결합력 및 내화학성이 우
수하며, 고온 산화 및 플라즈마 환경에서도 구조적 안정성
을 유지한다.

2.2 산화물/산화물 세라믹 우주 복합재 제작

앞절에서 제시된 세라믹 섬유와 레진을 활용하여 복합
재를 제작하였다. 산화물/산화물 세라믹 복합재 제조 과정
은 Fig. 3에 제시되어 있다. 섬유와 레진의 함침이 용이한 Hand
Lay-up 공정을 통해 진행되었다. 섬유의 올이 풀림 없이 정
밀히 절단 후, 스크래퍼를 이용하여 섬유에 레진을 함침하
였다. 이후, 필 플라이, 천공 필름과 레진 흡수용 브리더를
순차적으로 적층한 후 진공 작업을 진행하였다. 기존 문헌
을 참고하여 최적화된 오토클레이브 공정을 적용해 복합
재를 경화하였다[42]. 이후 경화된 복합재의 잔존 수분 제
거 및 안정성을 부여하기 위해 진공오븐을 통해 200oC에서
두 시간동안 건조 작업을 수행하였다. 제안된 산화물/산화
물 세라믹 복합재는 기존 세라믹 복합재 대비 저온, 저압 조
건에서 경화가 가능하다는 장점을 지닌다. 

Fig. 2. Fabrication of the ceramic matrix 

Table 2. Properties of NextelTM 610 fabric [38]

Chemical composition (wt.%) Al2O3 (99%)
Filament tensile strength (MPa) 2,800 (MPa)

Continuous use temperature (oC) 1,000
Dielectric constant @9.5GHz 4.7

Loss tangent @9.5GHz 0.002
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3. 초저궤도 우주환경 평가

3.1 초저궤도 우주환경 장비

본 연구에서는 우주환경 모사 장비를 활용하여 초저궤
도 환경에서의 제안된 복합재의 거동을 실험적으로 분석
하였다. 실험에 사용된 장비는 Fig. 4(a)에 제시된 바와 같
이 당해기관에서 보유하고 있는 초저궤도 우주환경 모사
장비를 활용하였다. 원자산소, 열 사이클, 자외선, 고진공
등을 종합적으로 재현할 수 있도록 설계되었다. Fig. 4(b)에
는 본 장비의 모식도가 나타나 있다. 원자산소 생성은 DC
Power supply 장치에 산소 가스를 주입한 뒤, 플라즈마를 형
성하고 산소 분자를 해리(Dissociation)하여 O+ 이온 및 전
자를 생성한다. 이후, 생성된 O+ 이온은 이온빔 건(Ion Beam
Gun)을 통해 가속화되며 이를 통해(O+ + e- = O) 전자를 획
득하여 고에너지의 원자산소로 전환된다. 이러한 고속 중
성 원자산소는 시편에 충돌함으로써, 초저궤도 환경에서의
실제 AO 플럭스와 에너지를 모사한 실험 조건을 구현할 수
있다. 고진공은 로터리 펌프를 활용하여 저진공(~10-3 Torr)
을 잡은 후 터보 펌프를 활용하여 고진공(~10-7 Torr)을 구
현하였다. 이 후 열주기를 주기 위해 태양의 복사열 형태를
구현할 수 있는 할로겐 램프를 활용하였고 쿨링 플레이트
를 활용하여 지구의 그림자면을 모사하였다. 원자산소 플
럭스를 측정하기 위해 해당 장비의 교정 실험이 진행되

었다. ASTM E2089[43] 규격에 따라 교정 실험을 진행하
였다. 규격서에 제시된 Dupont 社에서 상용품으로 판매되
고 있는 Kapton HN polyimide film을 활용하였다. Table 3에
교정 실험결과가 제시되어 있다. 교정실험 시 식 (1)을 활
용하여 계산을 진행하였다. 여기서 F는 원자산소의 Flux
(atoms/cm2∙s) 이고, Mf, Mi는 노출 전후의 질량(mg)이며,
ρ는 Kapton HN polyimide film의 밀도(g/cm3), A는 면적
(cm2), t는 시간(Sec), C는 Kapton HN polyimide film의 실제
원자산소 침식률이고 2.81 × 1024 cm³/atom이다. 실험 결과
산소 20 SCCM (Standard cubic centimeters per minute)을
분사하였을 때 1.35 × 1017 atoms/cm2∙s 수준의 원자산소 Flux
를 얻을 수 있었다. 이는 NASA의 대기환경 예측모델인
NRLMSISE-00을 활용하여 고도 160 km에서의 태양 극대기
조건을 반영한 가혹한 우주환경 하에서 계산을 수행하였
으며, 약 7일간 누적되는 AO 플루언스에 해당하는 수준으
로 확인된다[49].

(1)f iM M
F

A t C





  

Fig. 3. Fabrication of the Oxide/Oxide ceramic composites

Table 3. Results of space chamber calibration test

Gas flow 
rate

(SCCM)
Hour Density

(g/cm3)
Area
(cm2)

Total mass 
loss

(mg)

AO flux
(1017 atoms

/cm2∙s) 
5

1 1.42

18.96 2.36 0.086
10 18.61 11.58 0.43
15 19.20 16.40 0.59
20 20.09 38.84 1.35

Fig. 4. (a) VLEO space environment simulated facility and (b)
schematic of the space chamber
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3.2 우주환경 적합성 평가

제안된 산화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재의 우주환
경에서의 활용가능한 소재의 적합성을 평가하기 위해 ASTM
E595[44] 규격에 따라 수행되었다. 규격서에 제시되어 있
는 총 질량 손실(Total Mass Loss, TML) 실험을 진행하였고
본 우주환경 모사장비는 ASTM E595 규격에 충족하는 장
비이므로 실험에 맞춰 진행하였다. 질량 손실에 대한 식은
아래 식 (2)을 활용하여 진행하였다. Fig. 5에는 실제 TML
실험 장면을 보여 준다. 실험 방법은 23 ± 2oC 및 상대 습도
50%에서 24시간 동안 전처리 공정 후 이후 125oC와 1 ×
10-6 Torr 조건에서 24시간동안 실험을 수행하였다. 본 연구
에서는 200 mg의 질량을 가지고 있는 시편 5개를 활용하여
실험을 진행하였다. 규격서에 명시된 아래 식 (2)을 활용하
여 계산을 진행하였다. Mf, Mi는 노출 전 후에 무게(mg)이
며 시편 무게를 비교하여 1% 이내의 질량손실을 보이면 우
주환경에 사용 적합한 재료로 평가할 수 있다.

 (2)

3.3 초저궤도 우주환경 평가

산화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재의 초저궤도 우주
환경에서의 손상 거동을 평가하기 위해 3.1절에서 제시된
장비를 활용하여 평가를 수행하였다. 실험 조건은 Table 4
에 제시되어 있고 실험 사진은 Fig. 6(a)에 나타나 있다. 원
자산소는 1.35 × 1017 atoms/cm2∙s 수준으로 설정하였고 태
양의 그림자면과 노출면을 실제 환경과 유사하게 나타내
기 위해 -80~150oC로 설정하였다. Fig. 6(b)에 나타나 있는
것처럼 열주기를 90분으로 설정하여 실제 초저궤도 환경

에서 운용되는 위성이 겪는 주기로 설정하였다. 또한 자외
선은 원자산소와 반응하여 오존이 형성되는 것을 방지하
기 위해 280~420 nm로 설정하였다. 표면 노출 시간에 따른
분석을 진행하기 위해 0, 7.5, 15, 24시간 노출 후 세라믹 복
합재 인장 강도를 평가할 수 있는 규격인 ASTM C1275[45]
를 활용하여 기계적 물성 평가 및 질량 변화를 분석하였
다. 복합적인 초저궤도 우주환경 노출 후 손상 거동 분석을
위해 주사전자현미경(Scanning electron microscopy, SEM)을
활용한 표면 열화에 대한 분석과 에너지 분산 X선 분광법
(Energy dispersive X-ray spectroscopy, EDS) 및 X선 회절
(X-ray Diffraction, XRD) 분석, 분자 구조의 변화를 평가하
기 위해 푸리에 변환 적외선 분광법(Fourier transform
infrared, FTIR)에 대한 분석을 수행하였다.

4. 결과 및 토론

4.1 우주환경 적합성 결과

ASTM E595 규격에 따라 진행한 총 질량 손실(TML) 평가

 (%) 100
f i

f

M M
TML

M



 

Fig. 5. Total mass loss test

Table 4. VLEO environment simulation conditions

AO flux 1.35 × 1017 atoms/cm2∙s
Temperature -80~150oC

Thermal cycle 90 min
UV light 280~420 nm
Vacuum 10-6 Torr

Fig. 6. (a) VLEO environment test and (b) thermal cycling inside
the chamber
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결과는 Fig. 7(a)에 제시되어 있다. 본 연구에서 제안한 산
화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재는 약 1% 수준의 TML
값을 보였다. 일부 시편에서 1%에 근접하는 손실율을 확인
하였다. 이는 규격서에서 제시한 범주 내에 해당하는 것으
로 판단된다. 타 복합재[47, 48] 대비 총 질량손실 값이 다소
높은 편으로 나타났는데, 이는 Fig. 7(b)에서 제시된 열중량
분석(Thermogravimetric analysis, TGA) 결과와 연관되어 있
다. 열중량분석 결과, 0~200oC 구간에서 약 4.14%의 질량 손
실을 보이는데, 이는 지오폴리머 기반 산화물 레진이 해당
온도 영역에서 탈수(Dehydration) 반응을 일으킨 결과로 확
인된다. 우주환경 적합성 평가는 고온 및 고진공에서 진행
되므로, 진공 상태에서의 탈수 반응이 타 복합재 대비 상대
적으로 큰 질량 손실을 유발한 것으로 확인된다.

4.2 초저궤도 우주환경 손상 거동 평가

초저궤도 환경 모사 노출 후 소재 표면 열화 거동을 분석
하기 위해, Fig. 8(a)와 (b)는 초저궤도(VLEO) 환경을 모사
한 원자산소 노출 시험 이후, 산화물/산화물 세라믹 복합
재의 표면 열화 거동을 분석하기 위한 XRD 및 FTIR 결과
를 제시하였다. XRD 분석 결과에서는 노출 시간에 따른 새
로운 결정상 피크는 확인되지 않았으며, 기존 Al2O3 및 SiO2

관련 회절 피크의 강도는 노출 시간 증가에 따라 점진적으
로 증가하는 경향을 보였다. 이는 원자산소 노출로 인해 신
규 상의 형성 없이, 표면에서 국소적인 산화층이 형성되고,
이에 따라 결정성이 향상된 것으로 확인된다. FTIR 분석에
서는 산화물 결합인 400~1,000 cm-1 영역에서 Al-O 및 Si-O
결합에 해당하는 특성 피크가 모두 시료에서 확인되었으
며, 피크 위치 변화는 관찰되지 않았다. 하지만 노출 시간
이 증가할수록 흡광도는 소폭 감소하였으며, 이는 화학적
결합 구조의 변화보다는 표면 산화층의 성장에 따른 광흡
수 특성 변화에 기인한 것으로 확인된다. Al2O3, SiO2 기반
산화물/산화물 복합재는 초저궤도 환경 노출 시 화학 조성
변화 없이, 국소적인 산화층 형성과 결정화 정도의 향상을
통해 우수한 구조 안정성을 유지하는 것으로 확인하였다.

(3)

이러한 거동을 정량적으로 파악하기 위해, Fig. 9에는 원
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Fig. 7. (a) Results of the TML test, (b) TGA analysis 

Fig. 8. (a) Results of XRD of VLEO environment test (b) FTIR
spectra of the VLEO environment test
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자산소 침식률에 대한 분석 결과를 제시하였고, 아래 식 (3)
을 활용하여 계산하였다. 여기서 E는 침식률이며, ∆M은 노
출 전후의 시편 질량(g), As는 원자산소 노출 면적, F는 원자
산소의 총량, M은 원자산소의 평균 질량이다. 시험편을 7.5
시간 노출했을 때는 고속 AO 입자 충돌로 인해 표면 일부
가 침식되면서 질량이 다소 감소하지만, 15시간 이후에는
산화층 형성이 진행되어 추가 침식이 완화되고, 결과적으
로 질량이 소폭 증가하는 양상을 보인다. 24시간 노출 후에
는 더욱 견고한 산화 보호층이 표면에 형성되어 질량 증가
를 확인할 수 있다. 이러한 구조적 안정성 및 계면 변화를
확인하기 위해, 인장강도에 대한 평가를 수행하였다. Fig.
10(a)의 응력-변형률 선도에서는 노출 시간에 따른 전체 기
계적 응답의 변화를 확인할 수 있으며, 시험 초기 응력 구
간에서 일시적인 낙폭이 발생하는 특이 거동이 나타났다.
이는 산화물/산화물 복합재의 강한 계면 결합력에 기인한
응력 집중과 국소 손상으로 인한 낙폭이 발생된 것으로 확
인된다[46]. Fig. 10(b)에 제시된 인장 강도 결과에 따르면, 노
출 전 인장 강도는 약 288 MPa 수준이며, 7.5시간 및 15시
간 노출 후에는 각각 약 10%, 15% 수준의 강도 감소가 관찰
되었다. Fig. 11(a)~(c)의 SEM 이미지에서도 확인할 수 있듯
이, 원자산소의 고속 입자 충돌로 인해 표면이 에칭(Etched)
되며 재료 열화가 발생하였고, 이로 인해 기계적 성능이 저
하된 것으로 확인된다. 24시간 노출된 시편에서는 강도 저
하율이 약 5% 수준에 불과하여, 271 MPa 수준으로 유지되
었다. 이는 XRD 및 FT-IR 분석 결과 확인된 SiO2 및 Al2O3 기
반의 산화 보호층 형성에 의해 표면 손상이 억제되었기 때
문으로 확인된다. 또한, Fig. 11(d)의 SEM 이미지에서 확인
할 수 있듯이 부분적으로 팽윤(Swell) 구조가 나타나며 해
당 영역이 원자산소 침식을 차단한 보호막 역할을 수행한
것으로 확인되었다. Fig. 11(e)~(f)에 제시된 EDS에 대한 결
과를 확인할 수 있다. C 원자의 경우는 분석 시 코팅으로 인
해 나타난 것으로 확인된다. 24시간 노출된 시편에서는 Al
및 Si의 원자 농도(Atomic, %)가 각각 22.53%에서 8.68%,
8.17%에서 1.84%로 감소하였으며, 이는 원자산소와의 반응

Fig. 9. Erosion rate of the Oxide/Oxide ceramic composites

Fig. 10. VLEO exposure duration on (a) stress-strain curve and
(b) tensile strength

Fig. 11. SEM images after exposure to the VLEO environment
(a) 0 hours, (b) 7.5 hours, (c) 15 hours, (d) 24 hours, and
EDS results (e) 0 hours, (f ) 24 hours
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을 통해 표면에 형성된 산화 보호층이 EDS 감지 깊이 내 기
지재의 Al, Si 신호를 차단하거나 약화시킨 결과로 확인된
다. 본 연구에서 제안된 복합재는 산화물 기반이며, O 성분
이 노출 전후 모두 50% 이상으로 유지된다는 점은, 산화막
형성으로 인한 조성 변화가 아닌 산화 상태 변화에 따른 EDS
민감도 차이로 인해 나타난 것으로 확인된다. Fig. 12에는
복합적인 초저궤도 우주환경에 노출된 후의 손상 거동을
나타낸 모식도가 제시되어 있다. 노출 초기에는 원자산소
의 고속 충돌에 의해 초기 질량 감소와 표면 열화가 발생하
였으나, 장기적인 노출 이후에는 원자산소와의 반응으로
형성된 산화 보호층에 의해 표면 손상이 완화되고 물성이
유지되는 것을 확인할 수 있다. 이에 복합적인 초저궤도 우
주환경 노출 후에도, 본 연구에서 제시한 산화물/산화물 세
라믹 복합재는 산화 보호층 형성에 의해 표면 손상이 완화
되고, 장시간 노출 시에도 인장 강도가 크게 저하되지 않는
것을 확인하였다. 이는 위성 중 가장 극한환경에 노출되는
영역에서도 우수한 내구성을 기대할 수 있음을 확인할 수 있다.

5. 결 론

본 연구에서는 산화물/산화물 세라믹 복합재의 초저궤도
환경에서의 손상 거동을 분석하기 위한 평가를 진행하였

다. 산화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재는 섬유와 매트
릭스 모두가 산화물 계열로 구성되어 있어, 초저궤도 환경
에서 주요 열화 인자인 원자산소에 대해 우수한 저항성을
갖는다. 재료의 구성 성분이 안정한 산화 상태로 존재함에
따라 원자산소와의 추가적인 화학 반응이 저하되고, 제안
된 산화물/산화물 세라믹 복합재는 원자산소에 대하 휘발
성 반응 생성물을 형성하지 않으며, 표면에 산화 보호층을
형성함으로써 장기적인 안정성을 유지되는 것을 본 연구
를 통해 확인할 수 있었다. 또한, 산화물은 본질적으로 산
소 친화성이 높고 화학적으로 불활성이기 때문에, 금속이
나 비산화물계 재료와 달리 별도의 보호 코팅 없이도 자체
적으로 원자산소 저항성을 발현할 수 있다. 이러한 특성은
산화물/산화물 세라믹 매트릭스 복합재 구조가 원자산소
로 인한 침식이나 표면 열화에 강하며, 초저궤도 위성 구조
체의 내환경성 향상을 위한 유망한 복합재 구조임을 평가
하였다. 향후 연구로 산화물 세라믹 재료의 적용이 되고 있
는 플라즈마 추력기 방전벽에 실제 적용을 통해 플라즈마
에 대한 저항 및 손상 거동을 평가할 예정이다. 
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