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용한 자세 제어의 고려 필요성과 참고할 수 있는 방향성 정

보를 확인하였다. 제자리 및 상승 비행 시에는 고 피치각에서 

급격한 공력 변화가 발생하는 반면, 하강 비행 시에는 저 피

치각에서 안정성 저하 발생 가능성이 나타난다는 점에 유의

할 필요가 있다. 본 연구에서 사용한 해석 기법과 분석 방법

은 실제 유사한 유형의 비행체 체계 개발 시 풍동시험 및 비

행시험에 대한 사전 공력 특성 예측이나 사후 결과 분석 등

에 실용적으로 활용 가능할 것으로 사료된다.

후후    기기

이 논문은 부산대학교 기본연구지원사업(2년)에 의하여 연

구되었음.
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1. 서서    론론

최근 무인 항공기 시장이 확대되고 있으며, 향후 연간 

10% 이상의 성장을 기록할 것으로 예측된다[1]. 항공기 시장 

확대에 따른 최신형 전투기나 무인기 항공기들이 개발되고 

있지만, 기존 항공기와 비교하면 5배 이상의 열부하를 발생시

키고 있다[2]. 이로 인해 최신 항공기는 증가하는 기술력에 

더불어 해결해야 할 과제로서 전자장비의 열 문제에 직면하

고 있다. 항공기의 기능 및 임무 요구사항이 더욱 복잡해짐에 

따라 전기 부품을 한정된 공간 안에 사용하게 되고, 발열이 

높은 소자를 사용하게 되면서 항공기 전자장비 내부의 열 부

하량이 증가하고 있다[3-6]. 동시에, 현대 항공기는 장비 자체

의 성능뿐만 아니라 레이더 관측 가능성과 적외선 신호 감지

를 낮추어야 하므로 열관리 시스템은 필수적이다[7-11]. 이러

한 열관리 시스템은 항공기의 안전과 성능 유지에 중요한 역

할을 한다. 복잡한 과제를 극복하기 위해서 하드웨어 기반의 

전통적인 시험 방식으로는 비용과 위험성이 상당히 높아진다

[12]. 그에 따른 비용 및 시간 절감을 위한 효율적인 컴퓨터 

모델링과 시뮬레이션에 관한 관심이 증가하고 있다[13,14]. 이
러한 접근 방식은 항공기의 기능과 임무가 점차 복잡해지고 

서브시스템 간의 상호작용이 비선형적으로 발생하며 시간에 

따라 변하는 특성이 나타나는 통합 시스템에서 중요하게 작

용한다. 이러한 관심은 설계자들이 실험 횟수를 줄이고 동시

에 검증된 데이터를 제공하여 비용을 절감하고 시간을 단축

할 수 있도록 돕는다. 서브시스템 간의 동적 비선형을 고려한 

시스템 레벨에서의 최적화 설계는 미래 항공기의 효율성과 

성능 향상을 위해 필요한 과정이며, 이를 위해 새로운 모델링 

및 시뮬레이션 도구의 개발이 요구되고 있다[15,16]. 모델링 

시뮬레이션, 통합 기술을 통한 연구는 항공기 성능의 개선을 

정량화하고 향상하는 데 이바지하며, 이러한 노력은 미래 항

공기의 개발과 열관리 문제를 해결하는 데 중요한 역할을 할 

항항전전장장비비의의  냉냉각각  효효율율  향향상상을을  위위한한  방방열열판판  열열유유동동장장  해해석석
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것이다[17,18].
항공기 운용을 위한 연구자들의 전자장비의 열 유동장 분

석을 하여 결과와 그로 인한 영향성을 분석하는 연구가 진행

되고 있다. 국내에서 Jung 등[19]은 축에 따른 방열판의 설치

에 대한 방열 성능을 전산해석을 통하여 분석하여, 수직으로 

설치된 경우 유동 저항이 낮아 실험 결과와 일치하는 경향성

을 확인하였으나, 수평으로 설치하였을 경우 25%의 차이가 

나타남을 확인하였다. Kim 등[20]은 4kW급 태양광 인버터를 

대상으로 자연대류 상태에서의 온도 조건을 충족 가능한 방

열판의 크기를 선정하였다. Bar-Cohen and Kraus[21]는 전자장

비의 재료에 따른 열적 성능을 비교하였고, 핀의 종횡비 변화

를 고려하여 방열판 설계 및 방열성능해석을 수행하였다. 본 

연구에서는 항전 장비의 안정성과 성능 향상을 목표로 모델

링을 진행한 후에 유동이 없는 자연대류 환경에서의 전산해

석을 수행하였다. 해석모델에 대하여 전산해석을 진행한 후 

결과를 바탕으로 해석모델의 형상과 재질을 변경하여 냉각 

효과를 분석하였다. 마지막으로 팬을 이용하여 강제대류를 일

으켰을 때의 해석을 진행하여 결과별 항전 장비의 적정온도

를 넘지 않는 최소의 유량값을 확인하였다.

2. 해해석석  기기법법  및및  전전산산  해해석석자자  검검증증

2.1 유유동동장장  해해석석

본 연구에서는 ANSYS FLUENT를 사용하여 유동장 해석

을 수행하였다[22]. 유동장 계산을 위해 사용한 지배방정식은 

점성과 압축성 효과를 고려한 3차원 압축성 Reynolds 
-Averaged Navier-Stokes(RANS) 방정식을 사용하였다. 지배방

정식의 수식은 아래의 식 (1)-(3)에 나타내었다.




∇·   (1)




 ∇·   ∇   ∇· (2)




∇·   ∇·∇ (3)

수식에 포함된  , ,  , 는 밀도, 속도, 압력, 중력을 

나타내며  , ,  ,  ,  , 는 점성 응력, 난류 항, 엔탈피, 

온도, 열전도도, 난류 전송에 의한 열전도도를 나타낸다. 수치 

기법으로는 정상상태(Steady State), 압력 기반(Pressure-Based), 
내재적 시간 전진법(Implicit), 2차 풍상차분법(Second-order 
Upwind)를 적용하였다. 플럭스 계산 기법으로는 Riemann 근

사해법의 Roe FDS (Flux Difference Splitting)를 적용하였다. 

Fig. 1 Grid distribution of flow field

중력항으로는 -z축 방향으로 9.81 m/s2를 적용하였다. 운동량 

방정식은 다음과 같다.

∙ (4)

는 중력가속도이다. 난류 모델로는 단일방정식 모델로 계산 

비용이 낮아 시뮬레이션 효율이 높은 SA(Spalart-Allmaras) 모

델을 사용하였다. SA 모델은 아래 식과 같다.







   















(5)

 , 는 난류 점도이며, 는 벽 차단 및 점성 감쇠를 

나타낸다. 와 는 상수이며, 는 분자 운동학적 점도이

다. 자연대류 상태에서 온도 변화에 따른 밀도 변화를 나타내

는 식은 아래 식과 같다.

  (6)

는 유체의 밀도를 나타내며, 는 열평창 계수이다.

2.2 경경계계  조조건건  및및  열열전전달달  모모델델

본 연구에서 사용한 외부 경계조건으로는 Fig. 1과 같이 

한쪽 면은 Pressure Outlet, 나머지 면들은 Velocity Inlet 조건

을 적용하였다. 팬에 대한 격자의 개수를 줄이고 해석 시간을 

단축하기 위하여, 팬에 대한 형상 대신 경계면을 만들어 

Velocity Inlet으로 팬을 표현하였다. 팬을 표현한 경계면의 유

동 속도는 Case 별 각각 9.6 m/s, 6 m/s를 적용하였다. 최외각 

격자의 크기는 항전 장비 길이의 15배로 구성하였다. ANSYS 
FLUENT를 사용하여 전산해석 검증을 수행하였다. 유동의 속
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것이다[17,18].
항공기 운용을 위한 연구자들의 전자장비의 열 유동장 분

석을 하여 결과와 그로 인한 영향성을 분석하는 연구가 진행

되고 있다. 국내에서 Jung 등[19]은 축에 따른 방열판의 설치

에 대한 방열 성능을 전산해석을 통하여 분석하여, 수직으로 

설치된 경우 유동 저항이 낮아 실험 결과와 일치하는 경향성

을 확인하였으나, 수평으로 설치하였을 경우 25%의 차이가 

나타남을 확인하였다. Kim 등[20]은 4kW급 태양광 인버터를 

대상으로 자연대류 상태에서의 온도 조건을 충족 가능한 방

열판의 크기를 선정하였다. Bar-Cohen and Kraus[21]는 전자장

비의 재료에 따른 열적 성능을 비교하였고, 핀의 종횡비 변화

를 고려하여 방열판 설계 및 방열성능해석을 수행하였다. 본 

연구에서는 항전 장비의 안정성과 성능 향상을 목표로 모델

링을 진행한 후에 유동이 없는 자연대류 환경에서의 전산해

석을 수행하였다. 해석모델에 대하여 전산해석을 진행한 후 

결과를 바탕으로 해석모델의 형상과 재질을 변경하여 냉각 

효과를 분석하였다. 마지막으로 팬을 이용하여 강제대류를 일

으켰을 때의 해석을 진행하여 결과별 항전 장비의 적정온도

를 넘지 않는 최소의 유량값을 확인하였다.

2. 해해석석  기기법법  및및  전전산산  해해석석자자  검검증증

2.1 유유동동장장  해해석석

본 연구에서는 ANSYS FLUENT를 사용하여 유동장 해석

을 수행하였다[22]. 유동장 계산을 위해 사용한 지배방정식은 

점성과 압축성 효과를 고려한 3차원 압축성 Reynolds 
-Averaged Navier-Stokes(RANS) 방정식을 사용하였다. 지배방

정식의 수식은 아래의 식 (1)-(3)에 나타내었다.




∇·   (1)




 ∇·   ∇   ∇· (2)




∇·   ∇·∇ (3)

수식에 포함된  , ,  , 는 밀도, 속도, 압력, 중력을 

나타내며  , ,  ,  ,  , 는 점성 응력, 난류 항, 엔탈피, 

온도, 열전도도, 난류 전송에 의한 열전도도를 나타낸다. 수치 

기법으로는 정상상태(Steady State), 압력 기반(Pressure-Based), 
내재적 시간 전진법(Implicit), 2차 풍상차분법(Second-order 
Upwind)를 적용하였다. 플럭스 계산 기법으로는 Riemann 근

사해법의 Roe FDS (Flux Difference Splitting)를 적용하였다. 

Fig. 1 Grid distribution of flow field

중력항으로는 -z축 방향으로 9.81 m/s2를 적용하였다. 운동량 

방정식은 다음과 같다.

∙ (4)

는 중력가속도이다. 난류 모델로는 단일방정식 모델로 계산 

비용이 낮아 시뮬레이션 효율이 높은 SA(Spalart-Allmaras) 모

델을 사용하였다. SA 모델은 아래 식과 같다.







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(5)

 , 는 난류 점도이며, 는 벽 차단 및 점성 감쇠를 

나타낸다. 와 는 상수이며, 는 분자 운동학적 점도이

다. 자연대류 상태에서 온도 변화에 따른 밀도 변화를 나타내

는 식은 아래 식과 같다.

  (6)

는 유체의 밀도를 나타내며, 는 열평창 계수이다.

2.2 경경계계  조조건건  및및  열열전전달달  모모델델

본 연구에서 사용한 외부 경계조건으로는 Fig. 1과 같이 

한쪽 면은 Pressure Outlet, 나머지 면들은 Velocity Inlet 조건

을 적용하였다. 팬에 대한 격자의 개수를 줄이고 해석 시간을 

단축하기 위하여, 팬에 대한 형상 대신 경계면을 만들어 

Velocity Inlet으로 팬을 표현하였다. 팬을 표현한 경계면의 유

동 속도는 Case 별 각각 9.6 m/s, 6 m/s를 적용하였다. 최외각 

격자의 크기는 항전 장비 길이의 15배로 구성하였다. ANSYS 
FLUENT를 사용하여 전산해석 검증을 수행하였다. 유동의 속

TTHHEERRMMAALL  FFLLOOWW  FFIIEELLDD  AANNAALLYYSSIISS  OOFF  HHEEAATT  SSIINNKK  FFOORR  IIMMPPRROOVVIINNGG… VVooll..2288,,  NNoo..33,,  22002233..  99  //  8855

도는 0에 가까운 0.0001 m/s로 설정하였으며 장비 주변의 공

기 온도는 자연대류 환경으로서 55°C로 설정하였다. 대류, 전

도, 복사 등의 열전달을 고려하기 위해 하우징 외부 및 하우

징 내부 유동의 Volume Condition을 Fluid로 부여하고, 하우징

과 Module은 Solid로 설정하였다. Fluid와 Solid가 만나 공유되

는 면은 ANSYS FLUENT 상에서 하나의 접촉면으로 설정하였

다. 열 경계조건으로는 고체와 유체 사이의 겹치는 부분에서

는 온도 분포가 서로 영향을 미칠 수 있도록 Coupled 경계조

건을 사용하였다. 그리고 내부에 단위 면적당 열전달량이 주

어지는 Heat Flux 경계 조건을 사용하여 내부에서 발생한 열

을 발생시키며 외부 유동까지 전달할 수 있도록 설정하였다. 
각 발열 소자의 부피를 측정하여 소자들의 Typical Power로부

터 FLUENT의 Input 값인 W/m3으로 계산하는 과정을 진행하

였으며 각 발열소자들의 Typical Power는 Table 1에 나타내었

다. 항전 장비 내부 유체의 흐름 이외의 열 특성을 분석해야 

하므로 물체에 전달되는 복사에너지에 대하여 면 사이에 복사

열을 표현하며, 일부는 반사, 흡수 투과되는 현상을 모델링 하

기 위하여 복사 열전달 모델 S2S(Surface to Surface Radiation) 
model을 적용하였다. S2S 모델은 아래 식 (7)과 같다.

  

 








coscos
 (7)

2.3 해해석석  기기법법  검검증증

본 연구에서는 해석 기법 검증을 위해 국내에서 수행된 니

켈 도금 탄소섬유 복합재 발열 시험의 데이터를 사용하였다

[23]. 본 검증에서 사용된 복합재의 물성치와 실험 조건은 아

Component Description Typical Power [W]

Module 1

Processor 22.04
Switch 4.39
eMMC 0.72
FPGA 0.15

Memory 0.26

Module 2
 GPU 27.7
Switch 4.39

Converter 0.41
Supply 1.0

Module 3
 FPGA 2.91
CHIP 2.91
Switch 7.5
Swtich 1.83

Module 4

FPGA 2.91
FPGA 2.91

Memory 0.39
Switch 3.32
Switch 3.32

Module 5
Converter 37.5
Converter 22.5
Regulator 10

Table 1 Heat source typical power

Fig. 2 Computational simulation result of electric heating sample

Fig. 3 Comparison of experimental and simulation results of 
                 heating sample

래의 Table 2, 3에 제시하였으며, 4가지 Case 중 Sample #3 모
델에 대해 검증을 수행하였다. Fig. 1과 같이 비정렬 격자계를 

구성하였으며, 약 1,000,000개의 격자를 사용하였다. 시험에서 

사용한 Sample #3의 경우 복합재 시편의 온도는 약 148°C까

지 상승하였다. 자연대류 환경을 모사한 전산해석 결과에서는 

Nickel plating thickness (μm) 0.971
Electrical resistance (Ω) 0.083

Electrical conductivity (S/m) 10.51 × 10³
Thermal conductivity (W/m*K) 0.777
Specific heat capacity (J/K*kg) 0.869

Table 2 Thermal and electrical properties of the pristine carbon fabric

Applied voltage (V) 1.5
Steady state current(A) 4.31
Initial Temperature (℃) 28

Maximum Temperature (℃) 148.2
Electro-thermal 

conversion (W/℃) 0.054

Table 3 The conditions of the heating elements



8866  //  JJ..  CCoommppuutt..  FFlluuiiddss  EEnngg.. MM..GG..  KKaanngg  ․․  DD..HH..  KKiimm  ․․  DD..II..  JJaanngg  ․․  HH..  LLeeee  ․․  RR..SS..  MMyyoonngg

Fig. 4 Geometry of avionics equipment

복합재 시편의 중앙에서 약 148 ~ 149°C의 온도 상승을 확인

하였으며 실험과의 전산해석의 오차는 약 1°C 내외로, 이를 

통해 전산해석 기법의 유효성을 입증하였다. 복합재 시편 

Sample #3의 실제 시험값과 시뮬레이션 결과 비교 그래프를 

Fig. 3에 제시하였다. 실제 복합재 시편의 온도 분포도를 Fig. 
2에 나타내었다.

3. 전전산산해해석석  모모델델

3.1 해해석석  모모델델

본 연구에서는 항전 장비에 대한 복합열전달 해석을 위해 

Fig. 4와 같이 형상을 모델링하였다.
전체 구성으로는 내부 주요 Module들을 감싸고 있는 케이

스인 하우징, 12개의 Module, Fan으로 이루어져 있다. Module
은 1개의 전원 Module과 11개의 임무 수행 Module로 구성되

어있으며, 임무 수행 Module은 총 5종류의 Module이 탑재되

어 있다. 또한, 각 Module에는 Heat Sink, Heat Source, PCB로 

이루어져 있으며, Heat Sink는 방열판을 의미하며, Heat Source
는 발열 소자, PCB는 소자들이 부착된 기판을 나타낸다. 사

용된 물성치에 대한 특성값은 Table 4에서 확인할 수 있다. 
Fan의 경우 Module이 바라보고 있는 항전 장비 한쪽 면에 부

착하였다. 모델의 내부는 밀폐되어 있으며 각 Module의 앞면

에 장착된 Heat Source는 Fig. 5와 같이 Heat Sink와 접촉하고 

있다. Heat Sink에 접촉하도록 모델링한 이유는 Heat Source로
부터 발생한 열이 Heat Sink에 전도되어 바깥으로 빠져나가게 

Material Density
(kg/m3)

Specific heat
(J/kg*K)

Thermal 
conductivity

(W/m*K)
Emissivity

Aluminum 2700 896 167 0.1
FR-4 1850 1100 0.81 0.8

Nickel-plated
-copper 8940 377 29 0.1

Table 4 Material properties

Fig. 5 Geometry of module

하기 위해서이다[24]. 각 구성에 대한 물성치로 하우징과 Heat 
Sink는 Aluminum, Module의 PCB는 FR-4를 사용하였고 Heat 
Source는 Nickel-Plated-Copper 재질로 설정하였다[25]. 본 모델

에서 FR-4를 사용한 이유는 대부분의 PCB는 Metal 소재를 사

용하지만, FR-4는 Metal 소재와 비교하였을 때 상대적으로 열

전도도가 낮으나, 무게가 가벼워서 FR-4를 사용하여 해석을 

수행하였다[26,27]. 전체 격자의 개수로 약 25,000,000개의 비

정렬 격자를 생성하였다.

3.2 형형상상  조조건건

본 연구에서는 팬이 부착되어 있지 않은 모델(Case 1~4)과 

팬을 사용하여 강제대류를 통하여 냉각하는 모델(Case 5, 6)
로 총 6가지 Case에 대한 해석을 수행하였다. Fig. 6, 7에서 

Case에 따른 형상 설계를 확인할 수 있다. Case 1은 초기 기

본 형상으로서 하우징의 크기는 360 mm × 150 mm × 200 
mm로 설계하였다. Case 2는 Case 1과 비교하여 하우징 크기 

증가에 따른 온도 저감 효과를 확인하기 위해 하우징의 크기 

430 mm × 170 mm × 200 mm로 설계하였다. Case 3에서는 

하우징의 형상을 전체적으로 변경하였다. Case 3은 Case 1과 

하우징의 크기는 같게 설계하였으며, 하우징 옆면을 제거하고 

Heat sink에 폭 방향으로 여러 개의 구멍을 만들어 공기가 순

환하도록 설계하였다.
이를 통해 Heat sink와 외부 공기의 접촉 면적이 늘어나 효

과적인 냉각이 가능하도록 개선하였다. Case 4에서는 Heat 
Sink를 식혀주는 하우징 옆면의 구멍을 Z축 방향의 Fin으로 

대체하여 열을 외부로 방출하는 설계를 적용하였다. Case 5, 
6은 Case 4 모델에 대해 팬을 부착한 형상을 나타낸다. Case 
5, 6은 동일한 모델이며, 유량 차이에 대한 온도 저감 효과를 

확인하면서, 항전 장비의 최적 유량을 찾기 위해 Case 5의 팬

의 속도는 9.6 m/s, Case 6은 6 m/s로 적용하여 해석을 수행하

였다.



8866  //  JJ..  CCoommppuutt..  FFlluuiiddss  EEnngg.. MM..GG..  KKaanngg  ․․  DD..HH..  KKiimm  ․․  DD..II..  JJaanngg  ․․  HH..  LLeeee  ․․  RR..SS..  MMyyoonngg

Fig. 4 Geometry of avionics equipment

복합재 시편의 중앙에서 약 148 ~ 149°C의 온도 상승을 확인

하였으며 실험과의 전산해석의 오차는 약 1°C 내외로, 이를 

통해 전산해석 기법의 유효성을 입증하였다. 복합재 시편 

Sample #3의 실제 시험값과 시뮬레이션 결과 비교 그래프를 

Fig. 3에 제시하였다. 실제 복합재 시편의 온도 분포도를 Fig. 
2에 나타내었다.

3. 전전산산해해석석  모모델델

3.1 해해석석  모모델델

본 연구에서는 항전 장비에 대한 복합열전달 해석을 위해 

Fig. 4와 같이 형상을 모델링하였다.
전체 구성으로는 내부 주요 Module들을 감싸고 있는 케이

스인 하우징, 12개의 Module, Fan으로 이루어져 있다. Module
은 1개의 전원 Module과 11개의 임무 수행 Module로 구성되

어있으며, 임무 수행 Module은 총 5종류의 Module이 탑재되

어 있다. 또한, 각 Module에는 Heat Sink, Heat Source, PCB로 

이루어져 있으며, Heat Sink는 방열판을 의미하며, Heat Source
는 발열 소자, PCB는 소자들이 부착된 기판을 나타낸다. 사

용된 물성치에 대한 특성값은 Table 4에서 확인할 수 있다. 
Fan의 경우 Module이 바라보고 있는 항전 장비 한쪽 면에 부

착하였다. 모델의 내부는 밀폐되어 있으며 각 Module의 앞면

에 장착된 Heat Source는 Fig. 5와 같이 Heat Sink와 접촉하고 

있다. Heat Sink에 접촉하도록 모델링한 이유는 Heat Source로
부터 발생한 열이 Heat Sink에 전도되어 바깥으로 빠져나가게 

Material Density
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Emissivity

Aluminum 2700 896 167 0.1
FR-4 1850 1100 0.81 0.8
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-copper 8940 377 29 0.1
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하기 위해서이다[24]. 각 구성에 대한 물성치로 하우징과 Heat 
Sink는 Aluminum, Module의 PCB는 FR-4를 사용하였고 Heat 
Source는 Nickel-Plated-Copper 재질로 설정하였다[25]. 본 모델

에서 FR-4를 사용한 이유는 대부분의 PCB는 Metal 소재를 사

용하지만, FR-4는 Metal 소재와 비교하였을 때 상대적으로 열

전도도가 낮으나, 무게가 가벼워서 FR-4를 사용하여 해석을 

수행하였다[26,27]. 전체 격자의 개수로 약 25,000,000개의 비

정렬 격자를 생성하였다.

3.2 형형상상  조조건건

본 연구에서는 팬이 부착되어 있지 않은 모델(Case 1~4)과 

팬을 사용하여 강제대류를 통하여 냉각하는 모델(Case 5, 6)
로 총 6가지 Case에 대한 해석을 수행하였다. Fig. 6, 7에서 

Case에 따른 형상 설계를 확인할 수 있다. Case 1은 초기 기

본 형상으로서 하우징의 크기는 360 mm × 150 mm × 200 
mm로 설계하였다. Case 2는 Case 1과 비교하여 하우징 크기 

증가에 따른 온도 저감 효과를 확인하기 위해 하우징의 크기 

430 mm × 170 mm × 200 mm로 설계하였다. Case 3에서는 

하우징의 형상을 전체적으로 변경하였다. Case 3은 Case 1과 

하우징의 크기는 같게 설계하였으며, 하우징 옆면을 제거하고 

Heat sink에 폭 방향으로 여러 개의 구멍을 만들어 공기가 순

환하도록 설계하였다.
이를 통해 Heat sink와 외부 공기의 접촉 면적이 늘어나 효

과적인 냉각이 가능하도록 개선하였다. Case 4에서는 Heat 
Sink를 식혀주는 하우징 옆면의 구멍을 Z축 방향의 Fin으로 

대체하여 열을 외부로 방출하는 설계를 적용하였다. Case 5, 
6은 Case 4 모델에 대해 팬을 부착한 형상을 나타낸다. Case 
5, 6은 동일한 모델이며, 유량 차이에 대한 온도 저감 효과를 

확인하면서, 항전 장비의 최적 유량을 찾기 위해 Case 5의 팬

의 속도는 9.6 m/s, Case 6은 6 m/s로 적용하여 해석을 수행하

였다.
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(a)

(b)

Fig. 6 Equipment model (a) Case 1, (b) Case 2 

(a)

(b)

(c)

Fig. 7 Equipment model (a) Case 3, (b) Case 4, (c) Case 5

   

Fig. 8 Velocity contours

Fig. 9 Temperature contours

4. 전전산산해해석석  결결과과  및및  분분석석

4.1 유유동동장장  해해석석

본 연구에서는 항전장비에 대한 열·유동 해석을 수행하였

다. Module 전체를 장착한 상태의 항전장비 해석 이전에, 
Module 주변의 자연대류 현상이 일어나는지 확인하였다. Fig. 
8은 Case 1의 하우징 내부에 Module 하나를 넣은 상태에서 

해석을 진행한 후, 항전장비 내·외부의 Velocity Contour를 나

타내었다.
하우징 내부 유동을 확인하였을 때 외부 유동과 공간이 막

혀 있어서 Module에 부착된 Heat Source의 발열을 통하여 자

연대류 현상이 대략 0.05 m/s로 일어나는 것을 확인하였다. 
Fig. 9은 하우징 내부에 들어가 있는 Module 하나의 단면 

Temperature Contour를 나타내었다. Heat Source에서 발생한 열

이 Heat Sink에 전도되고 대류현상를 통해 주변 공기로 전달

되는 것을 확인하였다.
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Fig. 10 Temperature contours of cases 1, 2

4.2 열열  해해석석  결결과과

각 Case 별 항전 장비에 탑재된 Module의 발열량과 온도 

값을 Table 5에 나타내었다. 적정온도를 초과하면 빨간색, 적

정온도 내로 온도가 감소되면 파란색으로 나타내었다. 기본 

형상인 Case 1과 형상 변형을 통한 온도 저감효과를 확인하

는 Case 2의 Temperature Contour를 Fig. 10에 나타내었다. 

Fig. 11 Temperature contours of cases 3, 4

Case 1의 경우 모든 Module에서의 Heat Source가 적정온도를 

초과한 것을 확인하였다. 특히 온도가 가장 높은 영역에 해당

하는 5번 Module의 Regulator의 경우 적정온도 105°C에 비해 

훨씬 높은 160°C로 확인하였고, Module 2의 GPU의 경우 Case 
1에서 적정온도 125°C보다 높은 160°C로 확인하였다. 온도가 

가장 낮은 영역에 해당하는 Module 1의 eMMC의 경우에도 

Component Description Tjmax [°C] Case [°C]
1 2 3 4 5 6

Module 1

Processor 105 149 130 136 130 75 84
Switch 110 144 125 130 127 71 80
eMMC 110 144 125 129 127 70 81
FPGA 110 144 125 128 126 70 80

Memory 95 146 128 128 127 73 82

Module 2
 GPU 105 160 140 147 137 86 92
Switch 110 151 130 136 131 73 84

Converter 85 148 125 132 128 72 82
Supply 125 147 125 132 129 72 81

Module 3
 FPGA 125 146 130 134 129 67 73
CHIP 125 147 131 132 129 69 76
Switch 110 147 134 134 131 67 75
Swtich 125 146 133 132 130 66 74

Module 4

FPGA 125 149 134 136 132 70 77
FPGA 125 149 135 135 132 73 79

Memory 95 149 135 135 131 75 83
Switch 125 147 134 136 130 70 79
Switch 125 149 135 135 131 72 80

Module 5
Converter 125 151 142 145 139 95 105
Converter 125 152 142 144 138 91 101
Regulator 125 160 151 144 142 101 110

Table 5 Temperature of mounted module
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Fig. 10 Temperature contours of cases 1, 2

4.2 열열  해해석석  결결과과

각 Case 별 항전 장비에 탑재된 Module의 발열량과 온도 

값을 Table 5에 나타내었다. 적정온도를 초과하면 빨간색, 적

정온도 내로 온도가 감소되면 파란색으로 나타내었다. 기본 

형상인 Case 1과 형상 변형을 통한 온도 저감효과를 확인하

는 Case 2의 Temperature Contour를 Fig. 10에 나타내었다. 

Fig. 11 Temperature contours of cases 3, 4

Case 1의 경우 모든 Module에서의 Heat Source가 적정온도를 

초과한 것을 확인하였다. 특히 온도가 가장 높은 영역에 해당

하는 5번 Module의 Regulator의 경우 적정온도 105°C에 비해 

훨씬 높은 160°C로 확인하였고, Module 2의 GPU의 경우 Case 
1에서 적정온도 125°C보다 높은 160°C로 확인하였다. 온도가 

가장 낮은 영역에 해당하는 Module 1의 eMMC의 경우에도 

Component Description Tjmax [°C] Case [°C]
1 2 3 4 5 6

Module 1

Processor 105 149 130 136 130 75 84
Switch 110 144 125 130 127 71 80
eMMC 110 144 125 129 127 70 81
FPGA 110 144 125 128 126 70 80

Memory 95 146 128 128 127 73 82

Module 2
 GPU 105 160 140 147 137 86 92
Switch 110 151 130 136 131 73 84

Converter 85 148 125 132 128 72 82
Supply 125 147 125 132 129 72 81

Module 3
 FPGA 125 146 130 134 129 67 73
CHIP 125 147 131 132 129 69 76
Switch 110 147 134 134 131 67 75
Swtich 125 146 133 132 130 66 74

Module 4

FPGA 125 149 134 136 132 70 77
FPGA 125 149 135 135 132 73 79

Memory 95 149 135 135 131 75 83
Switch 125 147 134 136 130 70 79
Switch 125 149 135 135 131 72 80

Module 5
Converter 125 151 142 145 139 95 105
Converter 125 152 142 144 138 91 101
Regulator 125 160 151 144 142 101 110

Table 5 Temperature of mounted module
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Fig. 12 Temperature contours of cases 5, 6

적정온도보다 대략 20°C를 넘긴 것을 확인하였다. 이를 통하

여 기본 형상인 Case 1에서의 형상에서는 온도 저감을 위한 

방법이 필요하다는 것을 확인하였다. Case 2의 경우 적정온도

에 들어간 일부 Heat Source를 확인하였지만, Module 3~5의 

Heat Source 들은 적정온도를 초과한 것을 확인하였다. 항전 

장비 운용에 있어서 일부의 Heat Source라도 적정온도를 넘길 

시 장비의 손상을 일으킬 가능성이 있으므로 장비의 사용이 

불가할 것으로 판단된다. 형상의 크기를 조정하는 정도론 온

도 저감효과가 부족하다는 것을 확인하였다. 하우징이 외부 

공기와 순환할 수 있도록 설계하여 온도 저감효과를 확인하

는 Case 3, 4의 온도 분포는 Fig. 11에 나타나져 있다.
Case 3, 4의 결과를 Case 1, 2와 비교하였을 때 일부의 

Heat source는 Case 2보다 온도가 높게 나타났지만, 전체적인 

온도는 감소한 것을 확인하였다. 그러나 Case 2와 마찬가지로 

Case 3, 4일부를 제외한 Heat Source가 적정온도를 초과한 것

을 확인하였다. Case 3에서 5번 Module의 Regulator의 경우 

Case 2와 비교하였을 때 7°C가 감소하였지만, 적정온도에는 

현저히 못 미치는 수준이다.
Case 4 또한 Case 3과 비교하여 2°C가 더 감소하였지만, 

적정온도와 비교하면 대략 20°C 높은 것을 확인하였다. 위의 

결과를 통해 하우징이 외부 공기와 순환할 수 있도록 설계하

는 방법으로는 온도 저감의 한계가 있는 것으로 판단된다. 이
를 통해 팬을 이용한 강제대류가 필수적으로 수행되어야 한

다는 것을 알 수 있다.

팬을 이용하여 강제대류를 통한 온도 저감효과를 확인하는 

Case 5, 6의 Temperature Contour를 Fig. 12에 나타내었다. Case 
5의 경우 온도가 가장 높은 영역에 해당하는 5번 Module의 

Regulator가 적정온도 125°C보다 아래인 101°C, 두 번째로 온

도가 가장 높은 영역에 해당하는 Module 2의 GPU의 경우 적

정온도 105°C 이하인 86°C로 나타나면서 적정온도에 들어온 

것을 확인하였다. 이후 팬의 적절한 유동 속도를 찾기 위해 

수행한 Case 6의 경우 Case 5와 비교하였을 때 전체적으로 

온도가 높게 나타났지만, 온도가 가장 높은 5번 Module의 

Regulator에서 110°C, 2번 Module의 GPU에서 92°C를 확인하

며, 모든 소자가 적정온도에 들어가는 것을 확인하였다. 이는 

Case 5의 팬을 이용한 9.6 m/s 속도의 강제대류가 아닌 Case 
6의 6 m/s만으로도 모델에 대해서 적절한 온도 저감효과가 

가능하다는 것을 확인하였다.

5. 결결    론론

본 연구는 항전 장비의 온도 저감을 위한 최적 설계에 관

한 선행 연구로서, 항전 장비의 안정성과 성능 향상을 목표로 

하고 있다. 유동해석은 일반적인 유동이 없는 자연대류 환경

에서의 항전 장비를 전산 해석 수행하였다. 또한 팬을 활용한 

강제대류가 항전 장비의 냉각에 미치는 영향을 분석하였다.
기본 형상인 Case 1의 경우 모든 발열 소자들의 온도가 적

정온도를 초과한 것으로 확인되었다. 항전 장비 하우징의 크

기를 조절한 Case 2, 외부와 공기 순환이 가능하도록 설계한 

Case 3, 4의 결과를 확인하였을 때 부분적으로는 Heat Source
가 적정온도에 들어갔지만, 대부분의 Heat Source가 적정온도

를 초과한 것으로 판단하였다. 이를 통해 팬을 이용한 강제대

류 온도조절이 필수적으로 되어야 한다는 것을 알 수 있다. 
팬을 부착한 Case 5, 6의 결과를 확인하였을 때, 모든 발열 

소자에서 작동 온도 범위 내로 유지되는 것을 확인하였다. 이 

결과는 팬을 이용하여 강제대류를 일으켰을 때 발생하는 온

도 저감효과가 항전 장비의 안전성과 성능에 긍정적인 영향

을 미칠 수 있다는 것을 나타낸다. 또한, Case 6을 통하여 

Module이 적정온도에 도달할 수 있는 팬의 최적 유량을 확인

하여 사용한 모델에 대하여 적절한 팬의 성능을 확인하였다. 
향후 다양한 냉각 시나리오와 환경 조건을 고려한 전산해석 

및 항전 장비 형상 최적 설계에 관한 연구로 확장할 수 있다.
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