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Abstract  

  This paper investigates the capture of a 12U-sized CubeSat space object using a spider-web structure-based space 
net. The structural dynamics analysis program ABAQUS is used to simulate the shock-absorbing capability of the 
space net with a diagonal length of 2.828 m. The space object is modelled as a rigid body, and the space net is modelled 
using non-linear elastic beam elements. The simulations reveal that the spider-web structure-based space net 
outperforms the squared space net of the same structural weight in capturing the space object. The numerical 
simulations are conducted to examine the successful or unsuccessful captures of the space object in various cooperative 
and non-cooperative motions. 

초초  록록 

  본 연구에서는 우주 그물의 우주 물체 포획 성능을 향상시키기 위하여 충격 흡수의 이점을 가지는 
거미집 구조의 생체 모방 우주 그물을 이용한 우주 물체 포획 시뮬레이션을 수행하였다. 포획 시뮬레이
션은 비선형 구조 동역학 해석 프로그램인 ABAQUS를 이용하여 수행하였다. 우주 물체는 12U 크기의 
CubeSat을 강체로 모델링하였다. 거미집 구조의 우주 그물은 대각선 길이가 2.828 m이며, 탄성보 요소를 
이용하여 구현하였다. 동일 중량의 정사각형 우주 그물의 포획 시뮬레이션 결과와 비교하여 생체 모방 
우주 그물의 포획의 우수성을 확인하였다. 또한, 거미집 구조의 우주 그물을 이용하여 우호적 및 비우
호적으로 운동하는 우주 물체를 포획하는 수치 시뮬레이션을 수행하였으며, 우주 물체의 포획 성공 및 
실패 사례를 조사하였다.  

Key Words : Space object(우주 물체), Space net(우주 그물), Spider-web(거미집), Biomimetics(생체 모방), 
Capture simulation(포획 시뮬레이션) 

 

 

11..  서서        론론  
  

최근 우주 발사체와 위성 분야에 대한 혁신적인 기

술 발전으로 인하여 우주 개발의 비용 및 진입장벽이 

급격하게 낮아짐에 따라 우주 개발의 상업화가 가속화

되는 뉴스페이스 시대로 전환되었다. 대표적으로 

SpaceX社의 Starlink 및 BlueOrigin社의 Kuiper 프로

젝트와 같은 다수의 소형 위성을 사용한 거대군집 임

무가 실현되면서 지구 저궤도 상의 소형 위성의 수는 

기하급수적으로 증가하고 있으며[1], 이와 함께 우주 

쓰레기의 양도 매년 꾸준히 증가하고 있다. 또한 최근

에는 여러 국가의 자국 위성 요격시험으로 인한 고의

적인 파괴와 위성간의 상호 충돌로 인하여 파편화된 

우주 쓰레기도 대량으로 양산되었다(Fig. 1, [2]). 인공
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위성과 우주 쓰레기를 포함하는 개념인 우주 물체는 

지구 저궤도를 기준으로 약 7.5 km/s의 속도로 운동하

므로, 인공위성 및 우주정거장 등의 우주 구조와 충돌 

시 고장 및 파괴와 같은 심각한 문제를 일으킬 수 있

다. Fig. 2에서 볼 수 있듯이, 유럽 우주국(ESA, 

European Space Agency)과 미국 항공우주국(NASA, 

National Aeronautics and Space Administration)의 

시뮬레이션에 의하면 추가적인 우주 물체의 생성이 없

더라도 현존하는 우주 물체의 상호 간의 자연적인 충

돌로 인하여 우주 물체의 수는 지속해서 증가될 것으

로 예측된다[1]. 따라서 인공위성 및 우주 정거장의 

안전한 임무 운용을 위하여 임무 종료 후 25년 내에 

폐기(PMD, Post Mission Disposal)를 90% 이상 수행

하면서 매년 최소 5개 이상의 우주 물체를 제거해야 

한다[3-5]. 그러나 제거해야 할 우주 물체는 다양한 

크기 및 형상을 갖기 때문에 다양한 크기의 우주 물체

를 제거하기에 비교적 유리한 우주 그물이 주목 받고 

있다[6]. 우주 그물을 이용한 우주 물체 제거 방식

(Fig. 3, [7])은 청소 위성으로부터 사출된 우주 그물을 

이용하여 우주 물체를 포획한 후 궤도를 이탈시키는 

방식으로 우주 물체의 크기, 형태, 자세, 및 회전속도

에 대한 제약이 적으므로, 다양한 형상의 우주 물체 

포획이 가능하다. 더불어, 정밀한 센서나 구동기 없이 

비우호적(non-cooperative)으로 회전하는 우주 물체

에 대한 포획이 가능하다는 장점이 있다[8]. 청소 위

성에 사출 가능한 여러 개의 우주 그물을 탑재할 경우 

한 번의 임무로 다수의 우주 물체를 제거할 수 있어 

경제적이다[9]. 우주 그물 개발에 관련된 다양한 연구

들이 수행되어 왔으나, 실제 우주 환경에서의 우주 물

체 포획 시연 연구에 대한 일부 연구[10, 11]를 제외

하고서는 지상에서는 우주 환경을 구현하기 쉽지 않은 

관계로 우주 그물의 포획 시뮬레이션 연구가 활발히 

수행되었다[12-18]. 수직 접촉력 및 마찰력을 고려한 

접촉 동역학(contact dynamics) 모델의 우주 그물을 

모델링하고 우주 발사체 상단의 모양과 유사한 원통형 

우주 물체를 포획하는 시뮬레이션 연구가 수행되었다

[12]. 우주 그물의 자체 충돌(self-collision)이 우주 

물체 포획에 미치는 영향을 파악하기 위하여 우주 그

물의 기하학적 특성에 따른 자체 충돌 감지(self-

collision detection) 알고리즘이 제안되었다[13]. 

Cosserat rod theory를 이용하여 우주 그물의 거동을 

표현하는 포획 시뮬레이션 연구가 수행되었으며, 무중

력 환경이 구현된 비행 시험에서 그물을 이용한 축소 

위성 모델에 대한 포획 시험 결과와의 비교를 통하여 

상호 검증 연구가 수행되었다[14, 15]. 우주 그물 구

조에 대한 질량-스프링(mass-spring) 모델링 기법과 

절대 절점 좌표 공식(ANCF, Absolute Nodal 

Coordinate Formulation) 기반의 모델링 기법이 우주 

물체 포획 시 우주 그물의 거동에 미치는 영향에 대하

여 시뮬레이션을 통해 비교 분석되었으며, 무중력 환

경의 시험 결과와의 비교를 통하여 검증되었다[16, 

17]. 그러나 우주 그물을 이용한 대부분의 선행연구들

은 우주 그물의 모델링 시 간단한 사각형의 우주 그물

만을 이용하였다. 우주 그물의 형상은 우주 물체 포획 

시 충격 흡수 성능에 영향을 주기 때문에, 우주 물체

의 포획 신뢰성을 높이기 위한 우주 그물의 형상의 선

정이 필요하다. 오랜 시간의 진화를 통해 최적화된 자

연계의 생물체들이 가진 형태, 구조 및 기능들을 모방 

및 응용하여 활용하는 생체 모방 기술을 기반으로 우

주 그물 구조를 거미집 구조 형상으로 구현이 가능하

다. 거미집 구조는 다양한 생체 모방 구조 중 물리적 

충격을 흡수하고 높은 구조적 안정성을 가지므로[19] 

우주 물체의 포획을 위한 우주 그물 구조로의 적용 연

구가 수행되었다[20]. 거미집 구조 형상의 우주 그물

의 우수함을 에너지 소산 관점에서 기술하는 연구가 

수행되었으며, 이때 충돌 시뮬레이션에서 발생되는 변

형에 대하여 조사하였다[21]. 하지만, 아직까지 거미

집 형상의 우주 그물 구조의 다양한 설계 변수의 변화

에 따른 우주 물체 포획 시뮬레이션 연구는 수행된 바

가 없다. 

따라서 본 연구에서는 비선형 구조 동역학 해석 프

로그램인 ABAQUS를 이용하여 충격 흡수의 이점을 

갖는 거미집 구조의 생체 모방 우주 그물을 이용한 우

주 물체 포획 시뮬레이션을 수행한다. 먼저 동일 중량

의 정사각형 우주 그물의 포획 시뮬레이션 결과와의 

상호 비교를 통해 생체 모방 우주 그물의 포획 성능의 

우수성을 확인한다. 이후 우호적 운동(cooperative 

motion)으로 정의되는 직선 병진 운동의 우주 물체에 

대한 포획 시뮬레이션을 수행하여 우주 그물의 우주 

물체 포획 메커니즘을 파악하고, 생체 모방 우주 그물

의 설계 변수에 따른 우주 물체의 포획 성공 및 실패 

사례를 조사한다. 마지막으로 다양한 조건으로 회전하

는 비우호적 운동(non-cooperative motion)의 우주 

물체에 대한 포획 시뮬레이션을 수행하여 우주 물체의 

회전 운동이 포획에 미치는 영향을 조사한다. 
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Fig. 1 Historical increase of objects based on data 

available on 1 March 2022[2]  
 

 
Fig. 2 Number of cumulative collisions in LEO from the 

simulated scenarios of long-term evolution of the 
environment[1] 

 

 
Fig. 3 Concept of space net capture[7] 

 

22..  연연구구  방방법법  
 

22..11  우우주주  물물체체  포포획획  시시뮬뮬레레이이션션  기기법법    
본 연구의 우주 물체 포획 시뮬레이션에서는 우주 

그물의 비선형성 및 기하학적 대변형 거동을 표현하기 

위하여 ABAQUS의 외연적(Explicit) 기법을 이용한 비

선형 동적 해석 기반의 충돌 및 접촉 해석을 수행한다. 

외연적 기법의 경우 반복 계산을 통하여 강성 행렬의 

해를 구하는 내연적(Implicit) 기법과 달리, 현재 계산 

시점의 가속도를 이용하여 다음 계산 시점에서의 동적 

거동을 계산하므로 내연적 기법에 비하여 수렴성이 높

다는 장점이 있다[22]. 또한 General contact 기법을 

사용하여 우주 그물과 우주 물체 간의 접촉(Contact 

pair)과 더불어 우주 그물 간의 자가 접촉(Self-

contact)을 구현하였다. 우주 그물과 우주 물체의 접촉

에는 마찰 계수 0.18을 사용하였으며, 우주 그물 간의 

자가 접촉에는 마찰 계수 0.3을 이용하였다[23]. 

본 포획 시뮬레이션 연구를 위하여 사용한 가정 조

건은 다음과 같다. 우주 그물은 완전 전개되어 우주 

물체를 포획하는 단계에 있다. 포획 시뮬레이션은 우

주 물체와 우주 그물의 랑데부 이후를 고려하므로 우

주 물체의 상대 접근 속도는 우주 그물의 사출 속도와 

동일하며 선행연구[24]를 참고하여 10 m/s로 가정한

다. 더불어 우주 물체가 우주 그물의 중앙부에 수직 

방향으로 충돌하는 이상적인 포획 상황을 이용하였다. 

또한, 우주 공간의 미소 중력 및 미소 대기를 고려하

지 않고 모든 중력 및 대기 조건을 무시하였다.  

 

22..22  우우주주  그그물물  및및  우우주주  물물체체의의  모모델델링링 
본 연구에서 사용된 우주 물체는 태양 전지판이 완

전히 전개된 ANGELS 큐브 위성(Fig. 4(a))의 형상을 

기반으로 12U 크기(0.2 m × 0.2 m × 0.34 m, Fig. 

4(b))의 큐브 위성으로 가정되었다. 우주 물체는 우주 

그물보다 강성이 매우 크므로 본 연구에서는 강체로 

구현하였다. 또한, 우주 물체의 무게 중심 위치에 병진 

및 회전 자유도를 갖는 Reference node를 모델링하여 

우주 물체의 중량(27 kg) 및 거동을 나타내었다. 

생체 모방 우주 그물의 기본 모델(Fig. 5)은 자연계

의 거미집 구조를 모사한 정팔각형 형상으로 대각선의 

길이가 2.828 m이며, 원형 단면 반지름(n)은 0.0005 

m이다. 반지름 방향과 원주 방향의 그물이 각각 l=0.2 

m와 m=45°의 간격으로 배치된다. 이때, 선행 연구

[25]의 정사각형 우주 그물의 크기를 기반으로 하여 

우주 물체(Fig. 4(b)) 포획 성공을 위한 생체 모방 우

주 그물의 기본 모델의 크기를 선정하였다. 총 8개의 

Flying mass는 Flying mass arm에 의하여 우주 그물

의 각 꼭지점과 연결되어 있다. Flying mass는 포획 

과정에서 우주 그물이 우주 물체를 감싸게 해주는 역

할을 하며[26], 절점 요소인 집중 질량(0.25 kg)으로 

구현되었다. 우주 그물은 총 4,848개의 2절점의 B31 

탄성보 요소를 사용하여 모델링되었다. 가볍고 유연하

며 높은 인장 강도를 가진 Kevlar 49를 우주 그물의 

구조 재료로 이용하였으며, 자세한 물성치 정보를 

Table 1에 정리하였다[27]. 
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(a) ANGELS CubeSat

 
(b) ABAQUS model 

 

Fig. 4 Baseline model of space object. 

 

 
Fig. 5 Geometric dimensions of baseline biomimetic 

space net model   
 

Table 1 Properties of Kevlar 49 
Density 1,440 kg/m3 

Young’s modulus 112 GPa 

Poisson’s ratio 0.36 

 

22..33  우우주주  그그물물의의  설설계계  변변수수  및및  우우주주  물물체체의의  
다다양양한한  운운동동의의  정정의의  

본 연구에서는 우주 물체가 회전 운동 없이 오직 직

선 병진 운동할 경우 우호적 운동으로, 직선 병진 운

동과 더불어 회전 운동을 함께 할 경우 비우호적 운동

으로 정의한다. 우호적 운동의 우주 물체(Fig. 4(b))와 

생체 모방 우주 그물의 기본 모델(Fig. 5)을 이용한 포

획 시뮬레이션을 수행하고 얻어진 결과를 분석하여 생

체 모방 우주 그물의 우주 물체 포획 메커니즘을 파악

한다. 

이후 우주 그물 및 우주 물체의 기본 모델로부터 그

물의 설계 변수와 우주 물체의 운동을 변경하면서 우

주 물체 포획에 주요한 영향을 미치는 우주 그물의 설

계 변수 및 우주 물체의 운동 요인을 조사한다. 이때, 

우주 그물의 반지름 방향(l)과 원주 방향(m)의 그물 간

격을 우주 그물의 주요 설계 변수로 이용하였다. 우주 

물체의 다양한 비우호적 운동을 표현하기 위하여 우주 

물체의 회전축과 회전 각속도의 크기를 변경하였다. 

우주 물체의 회전 운동에 대하여 Fig. 6과 같이 각각

의 x축, y축, 및 z축으로 회전하는 경우와 임의의 축으

로 회전하는 네 종류의 회전 운동을 고려하였다. 임의

의 축으로 회전 운동하는 우주 물체의 각속도 벡터(ω)

는 x축(ωωx), y축(ωωy), 및 z축(ωωz)의 회전 각속도 벡터의 

합으로 표현되며(ωω=Σωωi, 여기서 i=x, y, 및 z), 이 때, 

각각의 회전축에 대한 각속도의 크기는 동일하다고 가

정하였다. 지구 궤도상의 우주 물체는 7.35×10-3~7 

rad/s까지 상당히 넓은 범위의 회전 각속도를 가진다

[28]. 따라서, 본 연구에서는 이와 같이 조사된 회전 

각속도의 범위에 포함되는 2, 3, 및 5 rad/s의 각속도 

크기를 고려하였다.  

 

(a) Rotation about x-axis (b) Rotation about y-axis 
 

(c) Rotation about z-axis (d) Rotation about 
arbitrary axis 

Fig. 6 Various rotational motions of space object 
 

33..  연연구구  결결과과  
 

33..11  우우주주  그그물물  형형상상에에  따따른른  포포획획  성성능능  비비교교  
먼저 선행 연구[21]를 참고하여 생체 모방 우주 

그물과 정사각형 우주 그물의 포획 성능을 비교하기 

위한 기준으로 우주 물체를 포획하는 과정에서 

발생하는 우주 그물의 최대 변위를 이용하였다. 본 

예제에 사용된 우주 물체는 10 m/s의 속도(vz=10 

m/s)로 직선 병진 운동하는 우호적 운동의 우주 

물체이며, 생체 모방 우주 그물 및 정사각형 우주 

그물의 끝단에 연결된 Flying mass에 대하여서는 
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고정(fixed) 경계 조건으로 표현되었다. 4개의 Flying 

mass를 포함한 정사각형 우주 그물(Fig. 7)의 총 

중량(2.027 kg)은 생체 모방 우주 그물(Fig. 5)과 

동일하며, 한 변의 길이는 2 m이다. 두 종류의 우주 

그물에 대하여 그물의 형상을 제외한 다른 설계 

변수의 값은 동일하다. 

거미집 형상의 우주 그물과 정사각형 우주 그물은 

모두 우주 물체 포획에 성공하였다. Fig. 8-9는 포획 

시뮬레이션을 통해 우주 물체와 접촉되는 우주 그물의 

영역에서 발생되는 z축 방향의 변위를 나타낸다. 

t=0.04 s에 우주 그물과 우주 물체의 첫 접촉 및 충돌

이 관찰되었으며, 거미집 형상의 우주 그물 구조의 경

우, t=0.101 s에서 0.463 m의 최대 변위가 얻어졌다. 

그러나, 정사각형 우주 그물 구조의 경우, t=0.139 s에

서 0.811 m의 최대 변위가 발생되었다. Fig 8에서 볼 

수 있듯이, t=0.101 s 및 t=0.139 s에서 모두 거미집 

형상의 우주 그물 구조의 변형이 더 적게 발생되었다. 

따라서, 거미집 형상의 우주 그물의 에너지 소산 능력

이 더 우수함을 알 수 있다[21]. 

 

 
Fig. 7 Geometric dimensions of square space net 

 

 
Fig. 8 Displacement at the center of the space net  

(in z-direction)  

 

 

 
Fig. 9 Displacement of space net in capture simulation 

(left: Biomimetic space net and right : Square space net) 
 

33..22  우우호호적적  운운동동의의  우우주주  물물체체  포포획획  시시뮬뮬레레이이션션  
33..22..11  우우주주  그그물물  및및  우우주주  물물체체의의  기기본본  모모델델  

우주 그물의 우주 물체 포획 메커니즘을 설명하기 

위하여 생체 모방 우주 그물의 기본 모델(Fig. 5)을 

이용하여 직선 병진 운동(vz=10 m/s)의 우호적 운동 

중인 우주 물체(Fig. 4(b))에 대한 포획 시뮬레이션을 

수행하였고, 포획 과정 및 결과를 Fig. 10에 

나타내었다. 우주 그물과 우주 물체의 접촉 및 

충돌((a)~(b)) 이후, 8개의 Flying mass가 우주 물체의 

중앙부근에서 상호 교차하여(c) 여러 차례의 

꼬임((d)~(e))이 발생하였다. 시뮬레이션의 종료(t=5 

s)까지 우주 그물의 풀림 없이 우주 물체를 충분히 

감싸며 포획에 성공하였다(f). 본 논문에서는 이와 

같은 과정으로 우주 물체를 포획하는 경우를 완전 

포획 성공(complete capture success)으로 정의하며, 

우주 물체 포획에는 성공하였지만, Flying mass에 

의해 꼬인 우주 그물이 일부 풀리는 경우는 불완전 

포획 성공(incomplete capture success)으로 판단한다. 

그러나, 우주 물체의 포획 과정에서 우주 그물이 모두 

풀리며, 우주 물체를 포획하지 못하는 경우를 포획 

실패(capture failure)로 정의한다. 
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Fig. 10 Baseline model : Complete capture success 

 

33..22..22  우우주주  그그물물  간간격격의의  변변화화  
생체 모방 우주 그물의 그물 사이의 간격이 포획 

성공 여부에 미치는 영향을 조사한다. 이 때, 기본 

모델(Fig. 5)로부터 우주 그물의 간격을 변경 시, 

Flying mass를 포함한 우주 그물 시스템의 2.027 

kg의 총 중량을 동일하게 유지하기 위하여 그물 

단면의 반지름(n)을 조정하였다. 

먼저 우주 그물의 기본 모델에서 반지름 방향(l) 및 

원주 방향(m)의 그물 간격을 각각 좁혀 포획 

시뮬레이션을 수행하였다. Fig. 11은 우주 그물의 기본 

모델에 대하여 반지름 방향의 간격(l)을 0.2 m에서 

0.15 m로 변경(25% 감소)하여 시뮬레이션을 수행한 

결과를 보여준다. Fig. 10에 주어진 기본 모델의 포획 

과정과 유사하게 충돌(b) 이후 Flying mass가 우주 

물체의 중앙 부분에서 교차한 뒤(c), 서로 꼬이면서 

우주 물체를 감싸며((d)~(e)) 완전 포획에 

성공하였다(f). 우주 그물의 원주 방향의 간격(m)이 

45°에서 22.5°로 감소된 경우(50% 감소), Fig. 12에서 

보이듯 우주 그물은 우주 물체를 완전히 포획하였다. 

반면, 우주 그물의 반지름 방향의 간격(l)이 0.2 m에서 

0.4 m로 넓어진 경우(100% 증가), Fig. 13에서 볼 수 

있듯이, Flying mass가 교차한 후(c) 우주 물체를 

적절히 감싸지만(d), 시간이 지날수록 꼬여 있던 

Flying mass가 풀리며 최종적으로 우주 물체 포획에 

실패하였다((e)~(f)). 포획에 실패한 우주 그물 

모델(Fig. 13)에 대하여 반지름 방향(l)의 간격은 0.4 

m로 유지한 채 원주 방향의 간격(m)을 22.5°로 

변경하여(25% 감소) 우주 물체 포획 시뮬레이션을 

수행하였다(Fig. 14). 그림에서 볼 수 있듯이, 

시뮬레이션이 종료(t=5 s)될 때까지 Flying mass의 

꼬임이 유지되며 우주 그물이 우주 물체를 분리 없이 

감싸면서 완전하게 포획하였다. 

우주 그물의 간격의 변화를 고려한 우주 물체 포획 

시뮬레이션을 수행한 결과, 기본 모델 대비, 우주 

그물의 반지름 방향 및 원주 방향의 그물 간격이 각각 

좁을 경우, 우주 물체 포획에 모두 성공하였다. 이와는 

반대로 우주 그물의 간격을 넓힌 경우에는 우주 물체 

포획에 실패하였다. 따라서 우주 그물의 설계 변수 중 

우주 그물의 간격은 우주 물체 포획 성공 및 실패에 

영향을 미치는 주요한 설계 변수 중 하나임을 

확인하였다. 

 

 
Fig. 11 vz=10 m/s and l=0.15 m : Complete capture 

success  
 

 
Fig. 12 vz=10 m/s and m=22.5° : Complete capture 

success 
 

 
Fig. 13 vz=10 m/s and l=0.40 m : Capture failure 

 



30 장미·신현철·심창훈·박재상·조해성  
 

 

 

 

 
Fig. 14 vz=10 m/s, l=0.4 m and m=22.5° : Complete 

capture success 
 

33..33  비비우우호호적적  운운동동의의  우우주주  물물체체  포포획획  시시뮬뮬레레이이션션  
본 절에서는 기본 모델의 우주 그물을 이용하여 직

선 병진 운동(vz=10 m/s)과 더불어 회전 운동하는 즉, 

비우호적 운동의 우주 물체에 대하여 회전축에 따른 

네 가지 다른 회전 운동을 고려한 포획 시뮬레이션을 

수행하였다. 전술한 바와 같이 우주 물체의 회전 운동

은 각각의 x축, y축, z축, 및 임의의 축에 대한 회전 

운동으로 구분되며 2, 3, 및 5 rad/s의 회전 각속도가 

이용되었다. 

x축을 기준으로 회전하는 우주 물체(Fig. 15)는 회전 

각속도(ωx)가 2~5 rad/s인 조건에서, 우주 그물이 우

주 물체와 충돌(b)한 이후 우주 그물의 Flying mass가 

여러 번에 걸쳐 꼬이며((c)~(e)) 우주 물체를 완전하게 

포획하였다(f). y축에 대하여 회전하는 비우호적 운동

의 우주 물체의 경우(Fig. 16), 고려된 모든 각속도 조

건에서 Fig. 15와 유사한 거동을 보이며 우주 물체 완

전 포획에 성공하였다. z축을 중심으로 2 및 3 rad/s의 

각속도로 회전 운동하는 우주 물체의 경우, 우주 그물

이 성공적으로 우주 물체를 포획하였으나(Fig. 17(a) 

및 (b)), 우주 물체의 회전 각속도가 5 rad/s인 조건에

서는 Fig. 17(c)에서 볼 수 있듯이 우주 그물과 우주 

물체의 충돌(b) 이후 우주 그물의 Flying mass가 우주 

물체의 회전 방향으로 동일하게 이동하여 우주 물체의 

중심에서 교차하지 못하였고(c), 서로 꼬인 Flying 

mass가 일부 풀리는 거동을 보이며((d)~(e)) 불완전하

게 우주 물체가 포획되었다(f). 본 논문의 포획 시뮬레

이션에서 사용된 우주 물체의 x축, y축, 및 z축 각각의 

질량 관성 모멘트는 Ix=0.356, Iy=0.280, 및 Iz=0.444 

kg∙m2이며 최대값을 갖는 z축의 질량 관성 모멘트(Iz)

가 회전하는 우주 물체를 포획하는데 있어 영향을 미

친 것으로 사료된다. 

앞서 살펴본 불완전 포획 성공 사례(Fig. 17(c))에 

대하여 생체 모방 우주 그물의 기본 모델과 동일한 중

량을 유지한 채 우주 그물의 반지름 방향의 그물 간격

(l)을 0.2 m에서 0.15 m로 변경하여(25% 감소) 포획 

시뮬레이션을 수행한 결과를 Fig. 18에 나타내었다. 그

림에서 볼 수 있듯이, 우주 물체의 중앙 부분에서 우

주 그물의 Flying mass가 서로 교차한 후(c) 시뮬레이

션의 종료(t=5 s)까지 꼬임을 유지하며 우주 물체 완전 

포획에 성공하였다((d)~(f)). 따라서 Fig. 17(c)를 통하

여 우주 물체의 회전 각속도 성분 중 z축에 대한 회전 

성분이 비우호적 운동의 우주 물체 포획 성공 여부에 

대한 중요 성분임을 파악하였으며, Fig. 18로부터 우주 

그물의 간격이 우주 물체 포획에 영향을 미치는 설계 

변수임을 다시 한번 확인하였다. 

마지막으로 x축, y축, 및 z축에 대한 회전 운동이 동

시에 고려된 임의의 축으로 회전하는 우주 물체의 경

우(Fig. 19), 다양한 회전 각속도의 크기를 가지는 모

든 경우에서 우주 그물이 성공적으로 우주 물체를 포

획하였다.  

 

 
(a) ωx=2 rad/s : Complete capture success 

 

(b) ωx=3 rad/s : Complete capture success 
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(c) ωx=5 rad/s : Complete capture success 

 

Fig. 15 Capture simulation results of space objects 
rotating about the x-axis 

 

 
(a) ωy=2 rad/s : Complete capture success 

 

 
(b) ωy=3 rad/s : Complete capture success 

 

 
(c) ωy=5 rad/s : Complete capture success 

 

Fig. 16 Capture simulation results of space objects 
rotating about the y-axis 

 

 
(a) ωz=2 rad/s : Complete capture success 

 

 
(b) ωz=3 rad/s : Complete capture success 
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(c) ωz=5 rad/s : Incomplete capture success 

 

Fig. 17 Capture simulation results of space objects 
rotating about the z-axis 

 

 
Fig. 18 ωz=5 rad/s and l=0.15 m : Complete capture 

success 
 

 

 
(a) ωi=2 rad/s : Complete capture success 

 

 
(b) ωi = 3 rad/s : Complete capture success 

 

   
(c) ωi = 5 rad/s : Complete capture success  

  

Fig. 19 Capture simulation results of space objects 
rotating about the arbitrary axis 

 

44..  결결        론론  
 

본 논문에서는 거미집 구조의 생체 모방 우주 그물

을 이용하여 우호적 및 비우호적으로 운동하는 우주 

물체의 포획 시뮬레이션 연구를 비선형 구조 동역학 

해석 프로그램인 ABAQUS를 사용하여 수행하였다. 

12U(0.2 m × 0.2 m × 0.34 m) 크기의 큐브 위성의 

우주 물체를 강체로 모델링하였으며, 탄성보 요소를 

이용하여 대각선의 길이가 2.828 m인 거미집 구조를 

모사한 정팔각형 형상의 우주 그물을 구현하였다. 

생체 모방 우주 그물의 포획 성능을 비교하기 위하

여 거미집 형상의 우주 그물과 정사각형 우주 그물의 

포획 시뮬레이션을 수행하였다. 우주 물체 포획 시 발

생하는 최대 변위를 비교하여 더 작은 변위가 발생하

는 거미집 형상의 우주 그물이 우주 물체의 포획에 있

어 더 우수함을 확인하였다. 

직선 병진 운동만 고려한 우호적 운동의 우주 물체

에 대하여 우주 그물의 설계 변수 중 하나인 우주 그

물의 간격을 변경하며 포획 시뮬레이션을 수행하였다. 

우주 그물의 기본 모델에 대하여 반지름 및 원주 방향

의 그물 간격을 각각 좁힌 조건에서 우주 물체 포획에 
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모두 성공하였으며, 반지름 방향의 간격을 두배로 넓

힌 모델에서는 우주 물체 포획에 실패하였다. 이를 통

하여 우주 그물의 간격이 우주 물체 포획에 영향을 미

치는 주요한 설계 변수임을 확인하였다. 

직선 병진 운동과 더불어 회전 운동하는 비우호적 

운동의 우주 물체에 대하여 회전축과 회전 각속도를 

변경하면서 포획 시뮬레이션을 수행하였으며, 우주 그

물의 기본 모델을 이용하여 x축, y축, 및 임의의 축으

로 회전하는 우주 물체의 포획에 모두 성공하였다. 단, 

z축을 중심으로 5 rad/s의 각속도로 회전하는 우주 물

체는 Flying mass가 일부 풀리는 거동을 보이며 불완

전 포획에 성공하였다. 불완전 포획 성공 시뮬레이션

을 기반으로, z축 회전 성분이 비우호적 운동의 우주 

물체 포획에 있어 가장 중요함을 조사하였다. 또한 우

주 그물이 다양한 속도로 회전하는 우주 물체를 포획

할 수 있음을 확인하였다. 
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