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ABSTRACT

Design optimization process and results of Loop Heat Pipe(LHP) using Tabu Search 

have been presented in this study. An objective of optimization is to reduce a mass of 

the LHP with satisfying operating temperature of a Lithium Ion battery onboard an 

aircraft. The battery is assumed to be used as power supply of air borne high energy 

laser system because of its high specific energy. The analytical models are based on a 

steady state mathematical model and the design optimization is performed using a 

Meta Model and Tabu Search. As an optimization results, the Tabu search algorithm 

guarantees global optimum with small computation time. Due to searching by random 

numbers, initial value is dominant factor to search global optimum. The optimization 

process could reduce the mass of the LHP which express the same performance as an 

published LHP.

초   록

본 연구는 Tabu Search를 이용하여 LHP의 최적설계를 진행하는 방법과 절차 및 결과

를 제시하고자 한다. 최적설계의 목적은 항공기에 탑재된 리튬이온 전지의 작동온도 조건

을 만족하면서 LHP의 중량을 최소화시키는 것이다. 전지는 고에너지 밀도의 특성으로 항

공기에 장착된 고에너지 레이저의 동력원으로 사용되는 것으로 가정되었다. 해석은 

Steady state analysis model에 기초하였으며 메타모델로 근사화하였다. 최적화 결과로 

Tabu Search는 유전알고리듬 등 다른 비 구배기반 최적화 방법에 비해 비교적 적은 계산

시간을 소요하면서도 전역해를 보장하였으나 난수에 의해 초기해를 바꾸어 가면서 최적

화를 여러 번 시도해야 하는 단점이 있었다. 그리고 최적화 과정을 통해 기 발표된 LHP

와 동일한 성능을 가지면서도 경량화된 LHP를 얻을 수 있었다.

Key Words : Loop Heat Pipe(루프히트파이프), Tabu Search(타부서치), Lithium Ion     

Battery(리튬이온전지), Response Surface Model(반응면 모델)
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Ⅰ. 서  론

Loop Heat Pipe는 주로 고층대기나 우주 환경

과 같은 열을 방출할 수 있는 저온 환경이 자연

적으로 구비되어 있고 구성품의 무게 감소가 절

대적으로 필요한 열 환경에서 유용한 장비이다. 

LHP는 특히, 우주 환경에서는 심우주의 극저온 

복사 조건을 이용하여 기화가 된 냉매를 냉각시
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킬 수 있는 장점을 가지며 또한, 윅(Wick)의 모

세관 구동력으로 추가적인 Pumping 동력 없이 

냉매를 효과적으로 순환시킬 수가 있어 능동 열 

제어 장비에 비해 경량화 되면서도 열교환 특성

이 우수한 장점을 가지고 있다.

본 논문에서는 우주 환경과 형태는 다르지만 

외부가 저온환경인 고층대기에서 임무중인 항공

기에 탑재된 LHP를 모델로 해서 최적화를 수행

하였다. 항공기에는 군사무기로 연구가 활발히 

진행되고 있는 고에너지 레이저 시스템이 실려 

있고 그 동력원으로는 고에너지 밀도와 저소음 

등으로 다양하게 활용되는 리튬이온 전지가 운용

되는 것으로 가정하였다. LHP는 전지의 문제점

인 발생 열의 효과적인 방출을 위해 탑재되었다.

LHP는 1970년대 초에 구 소련에서 개발되어 

1985년에 Maidanik[1]에 의해 특허가 출원되게 

된다. 첫번째 비행 시험은 1989년 구 소련 우주

선 Granat[2]에 탑재되어 수행이 되어 LHP는 장

시간 신뢰성이 있는 열전달 성능을 보여주게 된

다. 그 후 1997년에 있었던 두 번의 비행시험을 

통해서도 성공적인 열교환 성능을 보여 주었다.

LHP를 해석하는 방법으로 Steady State 

Model은 Kaya[3]등에 의해 개발이 되었고 

Transient Model은 작동 초기부터 정상상태가 

될 때까지 시간에 따른 성능 변화 해석에 초점을 

둔다. 본 논문에서는 Steady State Model을 적용

하여 최적설계를 하였다. LHP에 대한 최적설계

로는 Vlassov[4]가 인공위성용 LHP를 GEO알고

리즘을 이용하여 작동유체(암모니아, 에틸렌, 프

로필렌)에 따른 최적 크기를 제시하였고 Park[5]

은 지상용 LHP에 대해서 근사모델과 구배기반

의 최적화 툴과 Weighting Sum 방법을 이용하

여 다목적 최적화 결과를 보여주었다.

리튬이온 전지는 작동온도가 일반적으로 

-10~40℃이며 Saft 사의 VL 시리즈의 경우에는 

Milli-second에 12KW/kg과 15초에 6KW/kg이라

는 높은 에너지 밀도를 가지고 있다. 또한 

SONY18650(18D-65mm L, 39.4g)을 기준으로 했

을 때 방전율 2C에서 셀 당 2.25W의 열량이 발

생하며[6] 과열되었을 때 배터리의 영구적 저장

용량 손실이 급격히 증가하는 특성을 보인다[7].

레이저 시스템은 부품간의 온도구배가 2℃이

상을 허용하지 않고 시스템의 작동온도도 특정온

도 내외를 유지할 것을 요구하는 등 엄격한 온도

기준을 가지고 있다[8]. 그러므로 리튬이온 전지

의 온도를 적절히 유지하는 것은 전지의 수명 및 

주변장비의 성능 보장을 위해서도 꼭 필요하다.

최적화는 리튬이온전지의 표면온도를 요구수

준으로 유지하면서 LHP의 무게를 최소로 하는 

것을 목적으로 하는데 RSM(Response Surface 

Method)으로 근사화된 3차 다항식 함수와 Tabu 

Search를 이용하여 수행되었다.

Ⅱ. 본  론

1. LHP의 해석모델

LHP의 형상은 Fig. 1에서 보이는 것처럼 

Evaporator, Compensation chamber, Vapor line, 

Condenser, Liquid Line 등으로 구성되어 있다. 

본 논문에서 LHP의 해석은 Adoni 논문[9]을 

참조했으며 가정을 살펴보면 다음과 같다.

1) Wick은 작동유체로 액상포화(Wetting)가 됨

2) 보상챔버와 증발기는 건도 0인 포화 상태임

3) Bayonet tube가 없으며 증발기는 단열됨

Hot Case에서의 연속방정식은 아래와 같다.

             
 

  

    




       

　(1)

여기서 보상챔버(Compensation Chamber)는 충

전량을   로 구할 수 있고 는 기

상의 Volume fraction이며 액상의 체적비율, 는 

     로 나타낼 수 있는데 가 

1이상이 되었을 경우 Hard-filled로 간주한다. 이

때부터는 일정 열저항 조건이 된다[9].

모멘텀 방정식으로 Porous Wick에서 발생되는 

모세관 압력 보다 전체 압력강하가 적어야 한다.

∆ 


∆ ∆ ∆ ∆
∆ ∆∆ ≤∆ 

　　(2)

Dl.l,ins Dv.l,ins

Dcond,oWc,sad
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Fig. 1. Figure of Loop Heat Pipe
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에너지 방정식을 살펴보면, 먼저 증발기의 

Core에서 에너지균형은 아래와 같다.

     
         

     

　(3) 

여기서 Heat loss()는 Heat Source의 열량 

중에 보상챔버 내의 냉매를 데우는 열량이며 

  ∆           로 

반경방향의 열손실을 구할 수 있다. ∆은 윅

을 통한 압력손실을 Darcy 관계식에서 구한 후 

Clausius-Clapeyron식으로 구할 수가 있는데 

∆∆가 3ⅹ104로 매우 작다. 증발기 내벽 표면 

온도는      로 계산할 수 

있으며 증발기와 보상챔버 간의 열손실량은 

           로 계산되고   

는 저열량에서 0.2W이하 정도이다[10]. 는 

Hoang의 논문[11]의 이용하여 구할 수 있다. 


 는 기상이송관(Liquid Line) 끝에서의 건

도에 의한 열량을 고려한 항이다.

전체적인 수치계산 절차로는 Vapor groove 온

도()를 가정하여 포화 압력을 구하고 기상인 

냉매가 기상이송관과 응축기 및 액상 이송관을 

지나면서 보상챔버에 올 때까지 룬게곱타법으로 

온도와 압력을 상의 변화를 고려하여 계산하는 

것이다. 그 후 보상챔버에 도착한 냉매의 열역학

적 상태가 운동 및 에너지 방정식을 만족할 때까

지 를 갱신하여 전술한 절차를 반복한다.

1.1 단상 유동에서의 온도 및 압력 변화

단상유동인 이송관에서의 온도 및 압력변화는 

아래의 식으로 나타낼 수 있다.

 ∆ 


≈

         (4)


 



          (5)

총괄열전달계수( )는    
이다.

∆  






 





  







 



  









  (6)

는 이송관과 외부공기와의 열전달계수로 

이송관의 표면온도의 함수이므로 Secant법으로 

가정된 평균 이송관온도가 계산된 평균온도와 같

을 때까지 반복하여 평균 를 결정하고 이를 

적용했다. 식(5)은 룬게쿠타법으로 계산하였다.

1.2 이상유동의 온도 및 압력의 변화

응축기(Condenser)에서의 총괄 열전달계수는 

식(7)와 같이 나타낼 수 있는데 여기서 는 

이상유동 열전달계수로 Thome 등[9]의 관계식을 

사용하였다. Thome등의 관계식에서 관내벽 온도

가     
∆   로 

표현되고, 이 온도를 알아야 열전달계수를 구할 

수 있다. 압력강하는 Friedel등[9]의 관계식을 사

용하였다. 온도 및 건도(), 압력변화 등은 4차 

룬게곱타법으로 계산하였고 Kaya등[3]이 기술한 

응축기에서의 적분형 응축길이 식을 Gauss 

-Legendre 적분법으로 계산하여 검증하였다.




 



  




    (7)



 

    
       (8)












  
 









     (9)

           (10)

응축기에서는 외부공기와의 열전달계수()를 

Eckert 식[12]을 사용하여 구할 수 있고 식(7)의  

총괄열전달계수를 계산하는데 이용된다.

  




 


 







 


       (11)

1.3 Saddle을 통한 열전달 및 냉매의 충전

Steady State 모델에서 증발기의 크기가 커질

수록 Saddle의 온도는 Fin 효과에 의해 감소하지

만 무게가 급격히 늘어나므로 적절한 크기의증발

기를 사용해야한다. 증발기 및 Saddle의 형태는 

Fig. 2에 나타나 있으며 이들을 통한 열전달량은 

아래의 식으로 계산한다[13]. 

Battery cell

Saddle

Compensati
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TsoTsi
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D
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B
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sade ,δ

Fig. 2. Schematic of Battery pack
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            

            

           

               

              

  

            

 

  (12)

              

           

여기서 는 증발기 외벽을 둘러싸는 Cover의 

반지름을 의미하고  은 증발기 튜브의 전도도

이며 는 두께이다.  는 증발기 길이로   와 

같고    는 단위길이당 총괄열저항이다[13].

LHP의 열전달 성능은 충전량이 Cold Case에

서 가 0.4%일 때 우수한 것으로 Boo 등[14]의 

논문을 통해 제시되어있다. 충전량은 아래와 같

이                이다. 본 논

문에서는 보상챔버의 안 지름이 증발기의 바깥지

름과 같다고 설정을 하였고 보상챔버에 있는 윅

의 안지름은 챔버 안지름의 80%로 가정하였다. 

Hanlon 등[15]에 의하면 윅의 두께가 1mm이하

에서 CHF 및 열전달계수가 우수한 결과를 보여

주어 실제로 윅의 두께를 결정하기 위해서는 진

동 등을 포함한 구조 해석이 필요하다.

1.4 Steady State Model의 해석결과 검증

수치해석을 위해 Fortran 코드 및 물성치 프로

그램인 RefProp 7.0 을 사용하였다.
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Fig. 3. Validation of numerical computation

Fig. 3에서 보이는 것 처럼 해석결과는 Adoni와 

Kaya 등의 실험결과와 잘 일치하고 최적화의 해

석모듈로 충분히 사용할 수 있다고 판단되었다.

1.5 리튬이온전지 및 레이저 시스템의 특징 및 

설치

리튬이온전지는 영구적 저장용량 손실이 저장 

온도 10℃ 10%, 20℃에서 20%이며 충․방전 효

율도 10~20℃에서 높게 유지되는 특성을 가지고 

있다[7]. 또한, 레이저처럼 단기간에 많은 에너지

를 요구하는 시스템의 동력원으로 이용되었을 경

우에는 표면온도가 급격히 상승되어 냉각이 없다

면 주변장치의 성능에 악영향을 미칠 수 있다.

레이저 시스템은 에너지 사용 효율이 15% 정

도로 100KW급 레이저 빔을 발사하기 위해서는 

650KW의 에너지가 필요하다. 요구동력 전체를 

APU에서 만들어 낸다면 크기가 커지고 배터리

에 비하면 무게 당 출력이 떨어지므로[8] 항공기

의 APU 및 엔진에서 200KW를 공급받고 나머지 

450KW는 전지로 충당하도록 한다. Fig. 2에서 

보이는 것처럼 전지 한 팩이 26개의 전지로 구성

되어 있으며 팩의 크기는 24(L)*23(W)*6.4cm(H)

이고 무게는 7.6kg이다. 리튬이온 전지의 Specific 

Power는 방전률 5C에서 1300W/kg이며 전지의 

필요무게는 346kg (46개 팩)이다. 팩의 열방출량

은 같은 방전률(5C)에서 3.33W/cell로 90W이다.

2. LHP의 최적화 설계

최적화를 위해서 실험계획법으로 CCD(Central 

Composite DOE)을 사용하여 설계변수 4개에 대

해 26번의 수치실험을 하였고 근사화는 반응면법

(RSM: Response Surface Model)을 이용하였다.

2.1 설계인자의 선정

Fig. 4는 이송관 직경의 영향을 살펴본 것이다. 
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Fig. 4. Transport line diameter effects
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Table 1. Design variables and Range

설계 인자 설계 공간 재료
증발기 지름(De) 2.4 ~ 4.6cm Al

액상관의 단열재 지름(Dl.l,ins) 1 ~ 5 cm Cork

응축기의 길이(Lcond) 0.8 ~ 1.5m Al

Saddle의 폭(Wc,sad) 6.5 ~ 10.5cm Mg

Fig. 4의 결과는 암모니아를 작동유체로 도출

된 것으로 그림에서와 같이 기상 이송관의 경우, 

직경이 작을수록 압력 강하는 매우 커지나 온도 

변화는 미비하다. 이는 응축기에서 기상냉매의 

포화온도까지의 냉각 거리가 짧기 때문이다. 또

한 액상이송관의 내경이 작아질수록 온도가 하강

하는데 이는 내경이 작아질수록 냉매의 속도가 

빨라져서 더운 외부 환경에 덜 노출되기 때문이

다. 따라서 이송관은 압력강하에 대한 한계만 없

다면 직경이 작을수록 좋다. 본 논문에서는 기상 

및 액상 이송관 내경을 압력 구배 및 크기를 고

려하고 이송관의 무게가 전체의 5% 내로 영향을 

적게 주므로 직경을 각각 2mm로 고정하였다.

Condenser의 내경은 Thome의 이상유동 열전

달 관계식이 3mm이상의 관을 대상으로 하고 관

의 직경이 커지면 Flow rate가 작아져서 열전달

계수는 작아지는데 비해 관외벽의 외부 Thermal 

conductance는 일정하여 3mm로 정하였다. 

Steady state 모델에서의 다공도는 열손실을 

결정하는 중요한 요소이지만 수치계산을 해보면 

다공도의 변화에 의한 윅에서의 압력손실 변화가 

윅의 내ㆍ외벽 사이의 온도차이를 크게 하지 않

아 최적화 설계시 무게가 지배적인 인자가 된다. 

본 논문에서는 다공도 60%가 제작이나 구조적으

로 안전하다고 가정하였다. 또한, 소결 다공성 윅

에서 Pore의 직경은 입자 직경의 0.42배이며 입

자의 직경은 모세관 한계로 결정이 된다. 본 연

구에서는 10μm로 설정하였다. Table 1은 최적설

계를 위한 설계인자들과 설계공간을 나타낸다.

2.2 반응 면 모델의 구성

일반적으로 반응면 기법은 목적함수나 제약함

수를 설계변수들에 대한 다항식으로 나타내는 방

법을 말하는데 식은 다음과 같다.

   
⊆  ⊆ 

 
 

⊆  ⊆ ⊆ 

 
 
   (13)

여기서 는 반응값이고 
와 

는 개의 설

계변수들이고, , , 는 미정계수들이며 마지

막으로 은 예측오차이다. 는 근사 다항식의 차

수를 나타낸다. 본 연구에서는 구축된 근사모델

은 정확도를 나타내는 adjusted가 0.995 이상

으로 실제 해석모델의 특성을 잘 반영한다.

2.3 Tabu Search 알고리듬

Tabu Search는 1970년대 Glover에 의해 현재

의 형태로 발전이 되었으며 구성요소로 단기 

(short term) 메모리와 장기(long term)메모리, 통

제조건(tabu constraint)과 강화(intensifying) 전략

과 다양화(diversification) 전략 등을 포함한다. 

열망조건은 비록 타부목록에 포함이 되어 있

는 이동이라 할지라도 지금껏 발견된 최고해를 

능가하는 이동이라면 타부목록에서 그 이동을 빼

주어 다음 반복의 개선해로 채택되도록 한다. 강

화전략은 단기메모리 함수를 사용하여 현재 상태

보다 좋은 해를 탐색하도록 환경을 맞춘다. 다양

화 전략은 장기메모리 함수를 이용하여 해 공간

에서 방문하지 않았던 영역을 탐색하도록 한다. 

타부목록은 최근에 방문했던 곳의 이동을 기억하

여 다시 탐색하지 않도록 한다[16]. Fig. 5는 

Tabu Search 알고리즘을 설명하고 있다. 탐색은 

생성된 이웃의 범위에서 진행이 되며 제약조건은 

목적함수에 Penalty를       
 



    로 

부여하여 처리한다. 또한, 멈춤조건은 목적함수 

값의 변화 추이와 최대 반복횟수로 결정한다. 

초기값선택 x∈X, x* = x초기가정
반복계산 k=0, T=null

Start

S(x)-T=null

k=k+1
IF sk(x)=OPTIMUM (s(x): s ∈ S(x)-T)
Select sk(x)

Let, X=sk(x)

Let, x*= x

c(x) < c(x*)

k > kmax
Is X* updated  value ?

S(x)-T=null

END

T is updated

yes

yes

No

No

Fig. 5. Concept of Tabu Search Algorithm

2.4 최적 설계 적용 및 결과

최적화는 배터리의 온도를 10℃ 근처로 유지

하여 군사적으로 중요한 운용수명과 효율을 보장

하면서 LHP의 무게를 최소화하도록 정의하였다.
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

     
                        (14)

    

Subject to

 
 ≤  ≤ 

    

≤ ≤     

 ≤               

∆≥∆∆ ∆∆ ∆ ∆
    ≤      

   ≤  

위의 문제를 풀기 위한 외부환경 및 LHP의 

구조는 Table 2에 설명 되어있다. 

비행기는 26,000 피트 상공을 190 노트로 비행

하면 대기온도는 243.15K이다. 외부 온도가 35℃

인 것은 여압 및 레이저와 기타 전자 장비의 열

방출 등을 고려하였기 때문이며 작동유체는 암모

니아이고 이송관의 길이는 증발기와 응축기간의 

거리가 고정되므로 일정하다. 증발기 Saddle의 

길이 및 넓이는 열원인 전지 팩과 동일하며 재질

은 Saddle은 마그네슘이고 그 외 구성품은 알루

미늄이다. LHP의 작동온도는 전지 표면온도가 

13℃근처에 있도록 하였고 보상챔버의 제한 길이

는 설계요구에 따라 8.1cm로 정하였다. 기상이송

관에서의 흐름속도는 비압축성으로 제한한다. 

Table 2. Configuration of LHP

Evaporator  wick Condenser

 

 




1.5mm

 -3mm

10μm

80W·m-1K-1







5mm

3mm

2.5mm

Vapor and Liquid line Reservoir





   

  

  

      

1000mm

1500mm

2/3.6mm

168W·m
-2

K
-1

8mm

0.04W·m
-1

K
-1





+3mm

=

Ambient

( )

Sink
()

308.15K 243.15K

Table 3. Results of Tabu Search ( Thigh= 28 6 .15K )

No 1 2 3 4
De (cm) 2.9409 2.6123 2.8557 3.0471

Dl.l,ins (cm) 3.4022 4.1707 4.7517 4.0033

Lcond (m) 1.0204 0.9605 0.9850 1.0872

Wc,sad (cm) 8.3421 9.6245 8.6701 7.7162

Mass (kg) 1.3420 1.30 7 4 1.3738 1.3975

Func Call 79 90 100 88

최적화 결과는 Table 3에 정리하였다. 표에서

알 수 있듯이 함수 호출회수가 유전알고리즘이나 

모의 담금질법이 수천 번임에 비해 매우 적다.

1,2,3은 초기값을 다르게 한 것이며 초기값에 

따라 최적값이 바뀌는데 이는 Tabu Search가 타

부목록을 사용하기 때문이다. 이 목록에 들어가

는 기준은 최적화 중에 설계변수의 값이 일정회

수 이상을 반복되었을 경우 또는 설계변수 값을 

변화시켜도 최종 응답값이 설정된 반복 계산횟수

를 통해 개선되지 않았을 경우인데 설계변수가 

Tabu 조건에 들어가면 이동이 금지되어 해당 지

역에서는 더 좋은 결과를 얻기가 어렵다. 따라서 

난수를 이용하여 다른 지역으로 옮겨야 하므로 

Tabu Search는 최적화 시도가 많아진다. Fig. 6

은 최적화로 얻어진 최적 LHP가 열부하를 변화

시킬 때 보여주는 온도 특성을 나타낸 것이다.

Fig. 6에서 곡선이 U자 형태를 보이고 있는데 

이는 싱크 온도와 외부온도의 차이가 클 경우에 

금속재질을 다공성 윅으로 사용하는 LHP의 열

전달 특성이다. 그리고 U자 곡선의 최소점에서의 

x축 값이 90W전후에 존재하고 그루브 온도에 비

해 전지표면 온도가 전진됨을 알 수 있다. 온도

의 전진은 낮은 열부하에서는 전지의 내외부의 

온도차이가 적어서 그루브와의 온도차이를 덜 상

쇄하기 때문이다. 또한, LHP를 장착하지 않고 

순수하게 자연대류에 의해 배터리를 냉각하였을 

경우에는(H∞=10Wm-2K-1) 전지의 온도가 주변보

다 51℃ 정도 높았다. 최적화의 효용성을 검증하

기 위해 Adoni의 실험용 LHP를 대상으로 열부

하 170, 190, 210W에서 동일한 성능을 가지도록 

하면서 최적화를 수행하면 최적화된 LHP는 

Adoni의 LHP 보다 자중이 13%나 줄어들었다.

Heat load (W)
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Fig. 6 . U-shape curve of optimized LHP
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Ⅲ. 결  론

Tabu Search를 이용해서 최적화를 수행하며 

동일한 성능을 가지면서도 Adoni의 기존 모델의 

중량을 13% 이상 감소시켰고 순수 자연대류로 

냉각하였을 경우에는 전지의 온도가 주변보다 5

1℃나 높아 최적화 설계 및 LHP 장착이 매우 

효과적임 알 수 있었다. LHP의 액상 및 기상이

송관은 내경의 변화에 의한 온도의 특성이 무게

에 대해 상호 경쟁적이지 않아 적절한 크기의 내

경 결정이 필요했으며 다공도는 무게에 비해 온

도 측면에서는 영향이 크지 않았다. Tabu Search

에 의해 도출된 최적 LHP로 Q-T선도를 그려보

니 U자형 곡선의 최소점 근처가 설계 열부하

(90W)에 해당이 되었다. 또한, Tabu Search는 평

가함수의 호출횟수가 다른 메타휴리스틱 방법에 

비해 적었으나 타부목록으로 인해 초기점을 바꾸

어가면서 최적화를 여려 번 수행해야 하는 단점

이 있어 개선이 필요하였다.
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