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左：遺伝的アルゴリズムにより設計，製作されたラジエータ用 COSF（Controlled Optical Surface Film）．

金属を使用していないにもかかわらず，金属的な光沢がある．また，ポリイミドフィルムを基板と

しているため，形状がフレキシブルである． 

右：COSF の分光 反射率（設計値と測定値）．太陽光領域の反射率が高く，赤外放射領域の反射率が低

い特性が得られている． 

（特集記事「宇宙機のふく射制御の最前線（太刀川純孝）」より） 

 

 

 

 

 

オランダ ESTEC の Large Space Simulator を用いて行われた水星探査機の熱真空試験の様子．水星環境

では太陽光熱入力の影響を正確に把握する必要があり，試験に用いられる熱モデルはフライトモデルと

熱的に同等のもの（特に形状）とした．集光光ではあるものの水星における太陽光強度（地球近傍の 11

倍）を照射し，高温耐性を評価した． 

（特集記事「衛星システムの熱制御最前線 ～水星探査機の熱制御～（小川博之）」より） 

http://www.htsj.or.jp/dennetsu/dennetsu57-j.html 
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「熱制御」とは言葉の通り機器あるいはシステ

ムが所望の温度範囲に収まるように「熱」を「制

御」することである．「熱制御」という言葉は近年

よく耳にするようになったが，それまでは「熱管

理」や「熱設計」などが一般的ではなかっただろ

うか．一方で宇宙分野においては「熱制御」とい

う言葉は古くから使われてきた．宇宙機が曝され

る熱環境が極めて厳しく，熱制御はミッションの

成否を決する重要な役割を担ってきた．本特集で

は「元祖・熱制御」ともいえる宇宙機の熱制御が

どの様に行われているかを紹介し，近年民生分野

でも重要視されている熱制御技術開発において，

何かしらの着想が得られることを期待している． 

宇宙機が曝される熱環境は，外部熱入力として，

太陽光直射，アルベド，惑星からの赤外ふく射が

ある．また，宇宙機表面からは-270℃の宇宙空間

へのふく射放熱がある．外部熱入力とふく射放熱，

および内部機器からの発熱の間に成立するエネル

ギー保存則で宇宙機の温度は決定される．外部熱

入力で最も影響の大きい太陽光が当たる場合（日

照時）と，影に入った場合（日陰時）では表面温

度が-100℃～+100℃程度変化する．一方で宇宙機

に搭載される電子機器は地上で開発されたもので

あり，許容温度範囲は地上品とそれほど変わらな

い．例えば許容温度の狭いバッテリーなどは-10℃

～+30℃程度に制御しなければならない． 

宇宙機の熱制御には空気による対流熱伝達を利

用できないため，熱制御の考え方は地上と大きく

異なる．そのため宇宙機には多層膜断熱材，ラジ

エータ，ヒーター，伝熱促進材料，蓄熱材，ヒー

トスイッチ，熱流体デバイスなど様々な熱制御技

術が使われる．これらを適切かつ最適に配置する

ことで，宇宙機の温度は許容温度範囲に保たれる． 

宇宙機の内部機器からの発熱は宇宙機最外層に

あるラジエータへと輸送され，宇宙空間へふく射

放熱される．つまり「熱輸送」と「排熱」の技術

がとても重要になる．熱輸送には，高熱伝導材料

やヒートパイプなどの熱流体デバイスが用いられ

る．一方，排熱は高放射率，低太陽光吸収率の放

熱面（ラジエータ）から宇宙空間へと熱ふく射の

形で行われる．ラジエータの面積は，宇宙機が最

も高温になる環境で適切な温度に収まるように決

定される．一方，宇宙機が低温環境にある場合は，

機器に取り付けられたヒーターにより保温される．

つまり，宇宙機の熱はラジエータにより常に排熱

され，棄てすぎた熱損失分はヒーターにより補う

方式が用いられる．この方法はシンプルである半

面，エネルギー効率的には無駄が多い．特に，今

後の宇宙ミッションでは，電力リソースが不足し，

この方法では熱設計の成立が難しくなる．例えば

内惑星探査機は，太陽光の入射強度が地球の数倍

高い星に向かう．高温の惑星に熱設計を合わせて

いるため，初期の地球周回ではヒーターによる保

温が不可欠になる．しかし，ヒーター電力量が太

陽電池パドルの発電量の多くを占めてしまい，ミ

ッションに十分な電力を割けない事態に陥る．ま

た，近年日本でも活発に開発されている数～数十

kg 級の超小型衛星などは放熱面積やヒータ電力

の不足，発熱密度の増大，熱容量が小さいことに

よる温度変動の増大など新たな熱的な問題が生じ

る． 

このように，宇宙ミッションは時代とともに高

度化しつつあり，それに伴い熱制御要求も大変厳

しくなっている．本特集では宇宙機の様々な熱制

御技術の紹介とその国内外の最先端の研究開発状

況について紹介する．また超小型衛星や内惑星探

査機など，実際の衛星の熱設計の考え方や，試験

検証などリアルな現場も紹介したい．本特集は（本

著者を除いて）宇宙機熱制御の分野において最先

端の研究をされている先生方に原稿の執筆を依頼

した．非常にご多忙のところ快く引き受けてくだ

さり心より感謝申し上げます． 

特集「宇宙機の熱制御フロンティア」にあたって 
Preface for the Special Issue “Frontier in Spacecraft Thermal Control” 

長野 方星（名古屋大学） 

Hosei NAGANO (Nagoya University) 

 e-mail: nagano@mech.nagoya-u.ac.jp 
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１．はじめに 

少ないリソースで厳しい環境での熱制御が求め

られる惑星探査は，ある意味において最先端の熱

制御が求められる．本稿では水星磁気圏探査機

MMO（Mercury Magnetospheric Orbiter）の熱制御

を紹介する． 

太陽に最も近い惑星，水星は，地球からの観測

が難しく，また，探査機による水星の観測データ

は，米国のマリナー10 号によるフライバイ観測

（1974－1975），MESSENGER（2011－2015）によ

る観測があるだけである．マリナー10 号は金星ス

ウィングバイを利用して水星に到達し，3 回フラ

イバイ観測を行った．この軌道計画を NASA に提

案したのがイタリアの応用数学者 Giuseppe（Bepi）

Colombo（1920－1984）で，BepiColombo は彼の

名前にちなんで名づけられた．BepiColombo は，

ヨーロッパ宇宙機関（ESA）と JAXA とで協働で

おこなう国際共同水星探査計画で，ESA の 5 番目

の大型計画（Cornerstone Mission）である．JAXA

は水星磁気圏探査機：Mercury Magnetospheric 

Orbiter（MMO）のシステム設計・製作・運用を担

当し，サイエンス面では ESA 側の探査機：Mercury 

Planetary Orbiter（MPO）も含めて日欧を中心とす

る国際協力で実施する．ESA は MMO 以外：①

BepiColombo ミッション全体の設計，②MPO，お

よび後述する MTM，MOSIF の設計・製作・運用，

③後述する MCS の組立・試験および打ち上げを

担当する． 

 BepiColombo は，MMO，MPO という 2 つの衛

星で水星の固体内部，表面から磁気圏に至る謎に

一気に迫ろうとするミッションである．その主な

目的は， 

・恒星に近い惑星の起源と進化を調べる 

・惑星としての水星：形態，内部構造，地質学，

組成，クレーターを調べる 

・水星の外気圏大気：構造とダイナミクスを調べ

る 

・水星の磁気圏：構造とダイナミクスを調べる 

・水星の磁場の起源を調べる 

・水星の極の物質：組成と起源を調べる 

・アインシュタインの一般相対性理論の実証 

である．MMO には電場・磁場を計測する装置や，

プラズマ粒子や中性粒子を観測する装置，大気カ

メラ，ダスト観測装置が搭載され，主として水星

磁気圏を調べることを目的としている． 

水星到達まで MMO は MPO と共に Mercury 

Composite Spacecraft（MCS）という形で航行する

（図 1）．MCS は ESA の電気推進モジュール：

Mercury Transfer Module（MTM），MPO，MMO 

Sunshield and Interface structure（MOSIF），MMO

から構成されている．MCS は 3 軸安定姿勢で運用

されるが，MMO はスピン衛星で 3 軸安定姿勢で

は太陽に近いところで太陽光にさらされると耐え

られない．MOSIF は水星到着まで MMO を太陽光

から防護する．MCS は 2018 年に Ariane 5 ロケッ

トで打ち上げられ，電気推進と地球・金星・水星

スイングバイを経て，7 年後の 2025 年に水星に到

着する計画である．到着後まず MTM が切り離さ

れ，その後 MPO の 2 液式の化学推進により水星

周回軌道に投入される．MMO の周回軌道（近水

衛星システムの熱制御最前線 
～水星探査機の熱制御～ 

Front Line in Spacecraft System Thermal Design 
— Mercury Orbiter Thermal Design — 

小川 博之（宇宙航空研究開発機構） 

Hiroyuki OGAWA (Japan Aerospace Exploration Agency) 

e-mail: ogawa.hiroyuki@jaxa.jp 

図 1 Mercury Composite Spacecraft（©ESA） 
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点 400km：遠水点 11824km：軌道傾斜角 90°）で

MMO が分離，その後 MOSIF を分離した MPO は

遠水点高度を下げて MPO の周回軌道（近水点

400km：遠水点 1508km：軌道傾斜角 90°）に入

る．MMO は打ち上げから分離直前まで，打ち上

げ直後と年数回のチェックの期間を除いて休眠状

態（Dormant mode）で運用される．分離後の観測

期間はノミナル 1 地球年，オプションでさらに 1

地球年の計画である． 

 

２．MMO の熱環境と熱設計 

2.1 熱環境 

水星と太陽との距離は近日点で 0.3AU，遠日点

で 0.47AUであり，太陽光強度は近日点で 11 Solar，

遠日点で 4.5 Solar（1 Solar = 1.37kW/m2：1 AU に

おける太陽光強度）である．水星アルベドは 0.06

と小さいが，水星赤外は非常に大きい．水星には

大気がなく自転周期も長いため，地球の月と同様

に水星表面で放射平衡状態にある．近日点と遠日

点におけるサブソーラー点（太陽直下点）の水星

赤外強度はそれぞれ 13.6kW/m2，5.9kW/m2である．

水星赤外強度はサブソーラー点から離れるに従い，

太陽と地面の角度の cosine の関係で下がっていく．

夜側の水星表面温度は-180℃以下である．水星探

査機はこのような強い太陽光とアルベド，水星赤

外放射による厳しい環境にさらされる（図 2）．探

査機への熱負荷をさげるため，近日点では水星探

査機の周回軌道の遠水点が夜側，遠日点で水星周

回軌道の近水点がサブソーラー点上にくるように

軌道が設計されている（図 3）． 

 

2.2 熱設計 

観測機器のミッション要求から，MMO は電場

観測用の 2対の 15mのワイヤアンテナと磁場観測

用の 2 式の 5m の伸展マストを有し，スピン軸が

太陽光に対してほぼ 90 度で 15 rpm で回転するス

ピン安定衛星である．これにより衛星の形状は軸

対称，側面パネルに太陽電池を搭載し，高利得ア

ンテナ（HGA）をスピン軸にデスパン機構（アン

テナをスピン方向とは逆に回転させ常に地球方向

に向ける機構）をつけて北面に搭載，放熱面を太

陽光が直射せずかつ HGA の反射光が入射しない

南面に設けることとした．図 4 に水星軌道上の

MMO の予想図を示す．熱的には太陽光受光面積

が最小限で放熱面が最大限とれる平べったい円柱

が望ましいが，太陽電池パネルの製造性の観点か

ら側面パネルは平面とし，重量・電力要求より直

径1.8mに内接する8角柱形状とした．図5にMMO

の熱設計概要を示す．側面パネルは太陽光を直接

受けるため，低太陽光吸収率かつ高赤外放射率の

ガラス製 OSR（Optical Solar Reflector）で覆い，側

面パネルから断熱した南北面の構造（デッキ）に

バス機器と観測機器を搭載，粒子観測機器等の観

測機器センサは側面パネルから顔を出す形式とし

た．多層断熱材（Multi Layer Insulation: MLI）やセ

ンサ暴露部に設けたサンシールドにより，側面パ

図 2 水星周回軌道における熱環境 

図 3 水星周回軌道 

図 4 水星周回軌道上の MMO の予想図 
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ネルおよび観測機器センサから太陽光エネルギー

を極力デッキに入れないよう工夫を凝らした．側

面パネルに搭載される太陽電池の高温化を避ける

ため，太陽電池の列の中に OSR を適度にちりばめ

て単位面積当たりの太陽光吸収率を下げることに

加え，HGA が搭載される北面方向に側面パネルを

延長し，延長部分に太陽電池を貼ることで側面パ

ネルの裏面（スピン中心側）から宇宙空間への放

熱視野を確保した．北面デッキには HGA からの

太陽光反射光や赤外放射，太陽電池裏面からの赤

外放射があるため，搭載機器の放熱面として適当

ではない．したがって北面デッキ外表面を MLI

で覆い，これらの熱入力を遮断することとした．

搭載機器の放熱面は南面デッキのみとなる．南面

デッキに太陽光が直射しないよう側面パネルを延

長しているが，高温の側面パネルからの赤外放射

を南面デッキの放熱面に入れないよう，側面パネ

ルの裏側（スピン軸側）を表側と断熱し，かつ裏

側表面は低赤外放射率とした．側面パネル南端は

エッジ形状とし，観測のためスピン軸を 2°傾け

てもよい形状にしている．南面デッキ外表面は水

星アルベド光を反射するよう OSR で覆った． 

HGA は，従来のパラボラ型では集光部分が生じ

るため，MMO は平面型のヘリカルアレイアンテ

ナを採用した．このアンテナは 2 枚の導体円盤か

らなる導波管の片側にヘリカルコイルが並ぶ構造

で OSR の施工が困難である．HGA は太陽を直視

する場合があるため白色塗装とした．白色塗装は

OSR の施工が困難な観測機器用のサンシールド

や側面パネル間の隙間をカバーする Gap Shield な

どにも用いられている． 

観測要求から MMO の外表面は電荷分布が生じ

ないように表面導電性要求（109Ω/□以下）が課

せられている．このため OSR および太陽電池のカ

バーガラスは ITO（Indium-Tin-Oxide）コーティン

グが施されており，太陽電池のカバーガラスは互

いに導線で電気的に結合されている．北面デッキ

外表面の MLI の最外層には導電性のあるゲルマ

ニウム蒸着ブラックポリイミドフィルムを使用し

ている．ゲルマニウム蒸着によって表面導電性を

吸収率となっている．ゲルマニウム蒸着ブラック

ポリイミドフィルムは他にも単層断熱材（Single 

Layer Insulation: SLI）として伸展マストや中利得

アンテナ（MGA），HGA アンテナポインティング

機構の熱制御にも使われている．また白色塗料も

耐熱性と導電性が要求されるが，適切な白色塗料

が存在しなかったため，MMO のために特別に開

発した耐熱性導電性白色塗料が用いられている． 

HGA の裏面（電波放射面の反対側）はアンテナ

の熱変形を抑制するために MLI で断熱されてい

る．この MLI は太陽に正対して非常に高温となる

場合があるため，特殊な耐熱 MLI を開発した．最

外層を白色塗装したチタン合金のフォイルとし，

内層を耐熱ポリイミドフィルム，セパレータと縫

製糸をセラミック繊維製の MLI である．また，北

面デッキ外表面の MLI や側面パネル内側の MLI

は断熱性能を向上させるために縫製を内側と外側

で分割する工夫がなされた[1]． 

水星到着までの MCS 形態では，MMO は半年に

図 5 MMO フライトモデルと熱設計概要 

図 6 内惑星熱真空環境シミュレーター 

持ちながらブラックポリイミドよりも低い太陽光
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1 回程度のバッテリチェック時以外は電源 OFF の

Dormant Mode で運用される．Dormant Mode での

MMO の保温は，ESA の要求に従い，冗長性を持

った機械式サーモスタットを用いたヒータ制御シ

ステムによりなされることになっている． 

MMO分離後は，MMOのDMC（Data Management 

Controller）に搭載された熱制御フライトソフトウ

エア（TCSFS）により，DRU（Driver Unit）経由

で Thermistor（白金センサ）による温度計測と能

動的ヒータ制御がなされる．TCSFS は「はやぶさ」

や「はやぶさ 2」「あかつき」と同様の「ピークパ

ワー制御」機能を有しており，ヒータ ON の時期

を制御することでピークパワーが指定された値以

下になるように調整する．これにより惑星探査で

の厳しい電力要求を満たすことが可能となってい

る．また温度センサと制御ヒータの組み合わせが

打ち上げ後に変更できる機能を有するなど，「あ

かつき」等と比べてフレキシブルでロバストなシ

ステムとなっている．加えて，MCS 形態で使用し

た機械式サーモスタットの冗長系の系統を利用し，

何らかの原因により DMC によるヒータ制御がで

きなくなったとしてもサーモスタット制御による

保温ができるロバストなシステムとなっている．

DMC にヒータ制御機能を持たせたことにより，

３．MMO の熱設計検証 

開発の初期段階で「内惑星熱真空環境シミュレ

ーター」（図 6）を整備し，外部に露出する観測機

器やバス機器，熱制御材料の開発・試験・検証を

おこなった．内惑星熱真空環境シミュレーターは

内径 1m，奥行き 1m の液体窒素冷却シュラウドを

備えた真空容器に，直径 250mm の模擬太陽光を

入射できる設備で，模擬太陽光は地球～水星まで

の強度を模擬できる．これを用いて材料レベル，

コンポーネントレベルの試験検証をおこなった． 

システムレベルの熱設計検証は熱モデルを用い

て，①筑波 13mφスペースチャンバ（2009 年 11

月），②相模原 4mφスペースチャンバ（2010 年 2

月），③ESTEC Large Space Simulator: ESTEC LSS

（2010 年 10 月：図 7 上）でおこなった[2]．水星

環境では太陽光熱入力の影響を正確に把握する必

要があり，試験に用いられる熱モデルはフライト

モデルと熱的に同等のもの（特に形状）とした．

①では地球近傍の強度ではあるものの平行な太陽

光が模擬できるため太陽光の影響を評価した．②

では温度レベルを模擬し境界条件を綺麗に与える

ことが出来るため熱数学モデル検証のためのデー

タを取得した．③では集光光ではあるものの水星

における太陽光強度を模擬できるため高温耐性を

評価した．材料・コンポーネントレベルの試験と

システムレベルの試験①②③を併せることで熱設

計と熱数学モデルの検証をおこなった．2010 年 11

月には MOSIF と MMO を組み合わせた熱試験を

ESTEC LSS でおこない（図 7 下），水星到着まで

の形態での熱設計・熱数学モデルを検証した． 

プロトフライトモデルは製造品質の確認試験と

して熱真空試験をおこなった．ESA の標準である

ECSS に基づき，コンポーネントレベルでは 8 サ

イクル以上の熱サイクル・熱真空試験を，システ

ムレベルでは 4 サイクルの熱平衡・熱真空試験を

おこない，フライト品質の確認と熱設計及び熱数

学モデルの最終検証をおこなった．システムレベ

ルの熱平衡・熱真空試験は 2014 年 11 月に相模原

4mφスペースチャンバで実施した[3]．MMO をヒ

ータパネルで囲み，ヒータパネルを温度制御する

ことで，南北デッキに搭載される内部機器のフラ

イト熱環境を模擬し，機器の機能性能を確認した．

この方法では軌道上で高温になる HGA や MGA，

側面パネルのフライト熱環境を模擬できない．こ

図 7 ESTEC LSS での熱モデル試験 

探査機の軽量化にも大きく貢献している． 
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のため，それらについては別途単体でフライト熱

環境を模擬した熱真空試験をおこなって確認し

た． 

 

４．熱解析 

水星探査機の熱解析において水星赤外の取り扱

いが問題となった．開発当初は熱解析コードが温

度が一様でない惑星を取り扱えなかったため，惑

星アルベドの計算手法を利用して水星赤外の計算

をおこなった．水星表面においては局所輻射熱平

衡が成立しており，水星表面で吸収された太陽光

エネルギーが赤外線の形で等方的に再放射されて

いると考えることができる．一方でアルベドは惑

星表面で拡散反射するとしてモデル化されている．

したがって，熱解析コードにおいて水星アルベド

の値を仮想的に（１－水星アルベド）とし，探査

機表面の太陽光吸収率を赤外放射率で置き換えて

アルベド熱入力を計算することにより，水星赤外

熱入力を計算することができる．この手法により

水星周回軌道上熱解析を実施した． 

BepiColombo は日欧共同計画であり，インター

フェース熱数学モデルを ESA と互いに交換する

必要がある．ESA は ESATAN-TMS®を使用してお

り，インターフェース熱数学モデルは ESATAN- 

TMS® で作成する必要があった．日本側は

ThermalDesktop®を使用しているため，ESATAN- 

TMS®でインターフェース熱数学モデルを再構築

しなければならなかった．ESATAN-TMS®と

ThermalDesktop®の間の自動変換ソフトウェアは

存在しないため，手入力による変換を強いられた． 

 

５．コンタミネーション解析とベーキング 

MMO は地球周回衛星よりもかなり高温となる

ため，部材からのアウトガスおよびその探査機へ

の付着（分子状コンタミネーション），付着した物

質の紫外線等による黒化が懸念されている．実際，

ESTEC LSS の熱モデル試験で探査機への深刻な

分子状コンタミネーションが観察された．このた

め MMO は主要なアウトガス源を抽出し，それら

のアウトガス特性をASTM-E1559に準じた方法で

計測するとともに，紫外線による分子状コンタミ

ネーションの付着速度と太陽光吸収率の増加を計

測して，軌道上における探査機各部の分子状コン

タミネーションの付着量と太陽光吸収率の増加を

定量的に解析した[4]．分子状コンタミネーション

の付着および太陽光吸収率の許容範囲から，この

解析によって探査機各部のベーキング必要時間を

算出し，ベーキングを実施した． 

 

６．観測運用計画とフライト前熱解析結果 

近日点付近は太陽光強度が高く MMO が高温と

なるため，全機器を ON にすると許容温度範囲を

超えてしまう．近日点付近では熱の観点で運用制

約が必要となっている．また遠日点付近では太陽

光強度が小さく，特に日陰時間が長い場合は（最

大日陰時間は 2 時間）バッテリ充電に電力が取ら

れるため電力の観点で運用制約が生じてしまう．

このため，MMO は水星周回軌道上で水星の位置，

すなわち太陽からの距離に応じて，熱及び電力上

の運用制約を満たすように，サイエンス上の優先

順位を考慮して観測機器・通信機器の運用計画が

立てられている[5,6,7,8]． 

フライト前熱解析では立案された運用計画を前

提にして，プロトフライトモデルの熱平衡試験を

用いて最終的な検証がなされた熱数学モデルを用

いて温度予測をおこない，すべての温度が 10℃の

予測の不確かさを考慮しても許容温度範囲内に収

まることを確認している． 

図 8 に MMO の近日点付近の水星周回軌道での

各部の高温最悪条件でのおおよその最高温度を示

図 8 近日点付近の MMO 各部の温度 

実際は，軌道上で MMO の温度を見ながら観測

機器・通信機器の運用計画を立て，熱数学モデル

を用いて温度予測をし，許容温度範囲を超えない

ように調整しながら運用する計画である．MMO

と地球の通信に往復で最大 20 分ほどかかるため，

運用前の温度予測が重要である．運用計画システ

ムに温度予測機能を組み込む計画である． 
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す．HGA が約 380℃，太陽電池が約 230℃など，

非常に高温だが，許容温度範囲内である．一方で，

粒子観測機器や姿勢センサ，大気カメラ等の電子

機器は 40℃～60℃で，許容温度範囲内に収まって

いる． 

 

７．おわりに 

衛星システムの熱制御の最前線の一例として国

際共同水星探査計画 BepiColombo の日本担当の探

査機である MMO の熱制御系について紹介した．

厳しい熱環境とリソース制約，観測要求に適合す

るために，これまでにない考え方や研究開発が必

要であった．欧州側担当の MPO や MTM の熱制

御系も非常に興味深い新しい技術が開発され投入

されている．興味ある読者は参考文献を参照され

たい[9-17]． 

BepiColombo は 2018 年 10 月打ち上げに向けて

最後の試験がおこなわれているところである．

2018年10月の打ち上げ後，1回の地球フライバイ，

2 回の金星フライバイ，6 回の水星フライバイを経

て 2025 年 12 月に水星周回軌道に投入される予定

である．その後，ノミナル 1 地球年，オプション

でさらに 1 地球年の観測運用が予定されている．

MMO はその後数年で水星に衝突して寿命を終え

る．熱制御系の軌道上実証はそれまで待たなけれ

ばならないが，打ち上げ前にできることはやりつ

くしたので，成功を確信している． 
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１．伝導熱制御とは 

伝導熱制御は，伝熱促進および断熱制御の 2 種

類に分類できる．伝熱促進の基本的な考え方は，

熱源にある熱を他の場所へ効率的に移動すること

で温度上昇を抑えるということである．伝熱促進

材料は大きく 2 つに大別される．1 つは，サーマ

ルダブラやサーマルストラップ，あるいはラジエ

ータ用高熱伝導フェイススキンのように，熱源か

らの熱を受けて拡散，あるいは別の場所へ輸送す

るための高熱伝導材，もう一つは，熱源から高熱

伝導材など，異なる物体の接触面間で熱を効率よ

く伝える，つまり接触熱抵抗を可能な限り低くす

るための，フィラー材である．断熱制御には衛星

構造体と宇宙の低温環境あるいは太陽からの大き

な熱入力から守る多層膜断熱材や，衛星内部の発

熱機器の熱経路を断つための断熱ワッシャー等が

ある．本稿では伝熱促進に焦点を当て，高熱伝導

材料を用いた伝熱促進，実効的な熱伝導率が可変

のヒートスイッチ，そして高熱伝導材料を応用し

た機能的な熱制御デバイスについて紹介する． 

 

２．宇宙用の高熱伝導材料 

宇宙機に用いられる材料は，基本的に軽量であ

ることが望まれる．従来，宇宙用の高熱伝導材料

は主にアルミニウムが用いられてきた．高熱伝導

性の観点から言えば純銅の方が優れているが，単

位質量あたりの熱伝導率は純銅よりも純アルミニ

ウムの方が高い．宇宙構造材にはアルミニウム合

金が用いられてきた．アルミニウム合金は純アル

ミニウムよりも熱伝導率が下がるが，強度が高い．

構造材と伝熱促進の両方の役割を持たせる場合は，

アルミニウム合金がヒートシンクとして使用され

る．また，近年はアルミニウムよりも熱伝導率が

高く，しかも密度はそれと同等である高熱伝導性

炭素系材料が用いられつつある．炭素系材料は耐

熱性，耐衝撃性に優れており，宇宙開発の初期の

ころから広く利用されてきた．ロケットのノズル，

再突入往還機，スペースシャトルなどは C/C 複合材

料が用いられている．近年では炭素の耐熱・衝撃性

だけではなく，その高い熱伝導性を積極的に利用す

ることで，受熱・放熱目的で利用されつつある． 

炭素系材料は出発原料や製造方法の違いから

様々な種類が存在する．高配向性の黒鉛ブロック

やシート，PAN およびピッチ系炭素繊維からカー

ボンナノチューブに至るまで構造が大きく異なる．

また黒鉛化度の違いにより熱伝導率も大きく異な

る．図 1 に密度と熱伝導率の関係を示す．軽量で

熱伝導率が高い材料として，炭素系材料が有効で

あることが見て取れる．一方，炭素系材料は，価

格が高い，異方性がある，脆い，等の欠点がある

ため，従来のアルミニウムほど幅広い普及には至

っていないのも実情である． 
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図 1 高熱伝導材の熱伝導率と比熱の関係 

 

３．サーマルダブラ 

サーマルダブラは高発熱機器の熱拡散に用いら

れる，いわゆるヒートスプレッダーである．高発

熱機器と機器取付け面との間に高熱伝導性の金属
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等を挿入し，局所的な発熱集中を抑え，熱を分散

させることができる．衛星構造体のハニカムサン

ドイッチパネルのフェイススキンに厚みを持たせ

てサーマルダブラの役割を持たせる場合もある.

一般にハニカムパネルにはアルミニウム合金が用

いられているが，高熱伝導性炭素系材料はアルミ

ニウム合金よりも熱伝導性に優れ，かつ軽量であ

ることから，将来型のラジエータパネルとして有

望視されている．Rawal ら[1]は，ラジエータハニ

カムパネルのフェイスシートにアルミニウムを用

い，内部にヒートパイプを埋め込んで用いた場合

と，フェイスシートに高熱伝導性炭素系複合材料

（K1100 炭素繊維）を用い，内部にヒートパイプを

用いない場合を比較し，放熱性能を維持したまま

質量を 22％削減できることを比較実験により示し

た．炭素繊維は繊維方向に熱伝導率が高いが，半

径方向の値は小さい．熱伝導材料として用いるた

めには，炭素繊維を二次元的に編みこむことで擬

似等方性を持たせる必要があり，得られる実効熱

伝導率は半分程度かそれ以下となる．図 2 にヨー

ロッパで開発されたピッチ系炭素繊維を用いた

CFRP ラジエータの写真を示す[2]．熱輸送にループ

ヒートパイプを用いており，ループヒートパイプの

コンデンサ部（流体流路）が本ラジエータパネルに

埋め込まれている．また Bepi-Colombo の衛星構造

体にもピッチ系炭素繊維とシアネート系樹脂によ

る高温対応型高熱伝導CFRPが採用されている[3]． 

 
図 2 CFRP ラジエータ[2] 

 

2016 年に打ち上げられた JPL の SMAP は機器

搭載面に熱伝導率が 1700W/mK（室温）の熱分解

黒鉛（Annealed Pyrolytic Graphite: APG）を用いた

サーマルダブラを採用した[4]．厚さ 4mm の APG

の最外層に 1mm のアルミニウムをサンドイッチ

した構成となっている．サイズは 0.7m×0.7m×

6mm で熱分解黒鉛で構成されるダブラとしては

著者の知る限り最大級のサイズである. 

 
図 3 SMAP のサーマルダブラ[4] 

 

４．サーマルストラップ 

サーマルストラップは，機器を直接機器取付け

面に取り付けることができない，あるいは，機器

と機器取付面との熱膨張のミスマッチ等が懸念さ

れる場合に用いられるもので，機器の発熱部と放

熱対象との間を柔軟な高熱伝導材料で結合させる． 

サーマルストラップには純銅，純アルミニウム，

炭素繊維，グラファイトシートなどの高熱伝導材

が用いられている．サーマルストラップには大き

く分けて二種類存在する．一つは銅細線や炭素繊

維を細いロープのように編み込んだタイプのスト

ラップ[5, 6]であり，もう一つは銅箔，アルミニウ

ム箔，グラファイトシートを単純に積層したタイ

プである[7]．高熱伝導線を編み込んだタイプは 3

次元的なねじれにも強いため，ロケット打ち上げ

時の振動環境にも高い耐性がある．一方で，熱コ

ンダクタンスを高めるために本数を増やすと柔軟

性が失われる． 

高熱伝導箔積層タイプは数十ミクロンの高熱伝

導箔を数枚～数百枚積層し，端部を高熱伝導ブロ

ックで固定した構成である．面外方向と熱伝導方

向の振動やねじれには強いが，熱流と垂直方向に

対しては柔軟性が低く，ストラップと端部熱伝導

ブロック間で破断が起きる恐れがあるため，取り

扱いには注意が必要となる．近年はスマートフォ

ンなどにも使用されている高熱伝導グラファイト

シートの研究開発が進められており，JPL，Airbus，

名古屋大学などが研究開発を行っている[7-9]．グ

ラファイトシートは熱伝導率は室温で 1200～

1500W/mK 程度あり，性能差があるとすれば端部，

すなわちグラファイトシートと熱源ならびに放熱
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部との結合部の熱抵抗であり，様々な工夫がなさ

れている. 

また，高熱伝導材料とは異なるが，更なる高い

熱コンダクタンスを得るために，自励振動ヒート

パイプをも用いたサーマルストラップなども研究

開発されている[10]． 

 

 
図 4 銅細線編み込み型ストラップ[5] 

 

 
図 5 グラファトシート積層ストラップ[8] 

 

 
図 6 自励振動ヒートパイプ型ストラップ[10] 

 

５．ヒートスイッチ 

熱環境条件に応じて実効熱伝導率を変化させる

デバイスとしてヒートスイッチを紹介する．宇宙

環境では寒暖の差が大きいため，高温時は伝熱促

進により放熱を促し，低温時には熱伝導を抑制し，

放熱を抑えるような要求が存在する．それを実現

するために研究されているのがヒートスイッチで

ある．ヒートスイッチは発熱部から放熱部の間に

入れられ，実効的な熱伝導率（熱コンダクタンス）

を変化させる． 

ヒートスイッチには機械式とガスギャップ式に

大別される．機械式はパラフィンや形状記憶合金

の相変化・相転移を利用した物や，熱膨張率の大

きい材料を用いた方式が存在する．パラフィン式

は固液相変化時の体積膨張を利用し，高温側と低

温側が機械的に接触するような構造になっている．

著者の知る限り，パラフィン式ヒートスイッチが

最初に使用されたのは NASA/JPL が 2003 年に打

ち上げた火星探査ローバーの Spirit と Opportunity

である[11]．18℃で相変化し，熱コンダクタンス

のは 1.2 W/℃，オフ時の熱コンダクタンスは

0.019W/℃であり，on/off 比 60 以上を達成してい

る．本スイッチはバッテリーに取り付けられたラ

ジオアイソトープ熱源の放熱制御に用いられた． 

形状記憶合金式はマルテンサイト相からオース

テナイト相への相転移時の弾性率変化を利用して

いる．高温時（オーステナイト相）の超弾性状態

では熱源と放熱部が接触し，低温時（マルテンサ

イト相）はバイアススプリングにより熱源と放熱

部が切り離される機構となる．NASA/KSC が NiTi

系形状記憶合金を用いた低温用（転移点温度

118K）熱スイッチの研究を行ったが[12]，著者の

知る限り形状記憶合金式が宇宙実証された例は存

在しない. 

パラフィン式や形状記憶合金式はスイッチ変化

温度点をある程度自在に変化させることができ，

また少ない遷移温度幅で熱コンダクタンスを変化

できる点が利点である．自身の温度変化を利用し

た受動型や強制的にヒータにより制御する能動型

が存在する． 

熱膨張式ヒートスイッチは 2 種類の線膨張係数

の異なる材料を組み合わせ，低温時は 1 つの材料

が他方よりも小さくなることを利用して機械的な

接触を断つ方式である．変位を生み出すために大

きな温度差が必要となることから，低温機器への

応用が期待されている[13]． 

ガスギャップ式は発熱体の周りを薄いガス層で

覆い，ガスの吸着，離脱を利用して熱コンダクタ

ンスを変化させている．主に数十 K 以下の極低温

機器に用いられている[14]． 

また，近年はループヒートパイプにバイパスバ

ルブを導入し，自身の温度・圧力変化に応じてバ

イパスバルブの on/off を行うことで熱コンダクタ

ンスを変化させるようなタイプも存在する．on/off

比が 500 以上を達成できるものもあり，今後の実

用が期待される[15]. 

さらに，材料の相転移を応用したヒートスイッ

チの研究も開始されている．on/off 比は数倍程度

と低いこと，そもそもの熱伝導率が低いことなど

課題はあるが，特殊な機構を要せず軽量化が可能
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という他のスイッチとは異なる特長があるため，

今後の高性能化が期待される[16]． 

 

 
図 7 Mars Rover 電源 Box 用ヒートスイッチ[11] 
 

 
図 8 ヒートスイッチの特性[11] 

 

６．高熱伝導材を応用した熱制御デバイス 

最後に高熱伝導性を有する炭素系材料を用いた

熱制御例として，著者らが開発したフレキシブル

放熱フィン，自律型吸放熱デバイスと蓄熱パネル

を紹介する． 

6.1 フレキシブル放熱フィン 

50cm 立方の小型衛星である ChubuSat-2 に搭載

された放射線検出器の放熱用に，フレキシブル放

熱フィン（Flexible Radiator Fin, FRF）を提案した

[17]．FRF は機器底面に取り付けられた柔軟性の

ある高熱伝導材が延長してそのまま放熱フィンと

して機能する，いわゆるサーマルダブラとサーマ

ルストラップとラジエータが一体となったデバイ

スである．放射線検出器自体は衛星本体に対して

独立制御であるため，放熱面も自前で用意する必

要があった．しかし放射線検出器の発熱量に対し

て機器設置面からの放熱だけでは放熱面積が不足

するため，放熱面積を拡大する必要があった．図

9 に構成を，図 10 に写真をそれぞれ示す．衛星構

造体が切り欠かれており，放射線検出器は断熱ワ

ッシャーを介して構造体に取り付けられている．

放射線検出器の搭載面に FRF のダブラ部を設置

し，延長したフィンは衛星構造体に断熱ワッシャ

ーと GFRP 製ボルトにより取り付けられた．FRF

の高熱伝導材料にはフレキシブルなグラファイト

シートを用いた．最適熱設計に基づきグラファイ

トシートの層数は 15 層，サイズは 187×462cm2

とした．最外層は放熱性の高い銀蒸着テフロンが

用いられている．ChubuSat-2 は 2015 年 2 月に

ASTRO-H の相乗り衛星として打ち上げられた． 

 

Radiation 
detector

MLI

SPACE
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Ag/Tef

Insulated 
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図 9 フレキシブル放熱フィンの構成 

 
図 10 ChubuSat-2 に搭載された FRF 

 

6.2 自律型吸放熱デバイス 

自律型吸放熱デバイス（Reversible Thermal Panel, 

RTP）は 6.1 の FRF と同じ構成であるが，熱環境

変動に応じて放熱フィンが電力を用いることなく

自律的に展開収納することで放射面積を変えて放

熱量を制御することができる[18]．RTP の写真を

図 11 に示す．放熱面と吸熱面が表裏一体となって

おり，温度に応じて宇宙空間に曝露させる面が入

れ替わることで機能を逆転させる．つまり，宇宙

機が高温の場合，放射率Hが高く太陽光吸収率S
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の低い放熱面を宇宙空間に曝し，放熱を促す．一

方低温では，放熱面が収納し，放射率が低く太陽

光吸収率の高い吸熱面を宇宙空間に曝して放熱を

抑制する．また，太陽が当たる場合は，吸熱面よ

り太陽光エネルギーを吸収して内部に輸送し，宇

宙機を温める．この動作を電力を一切用いずに，

自身の温度変化を感知して自律的にフィンの展開

角度を調整する．このように，放熱フィンの展開

による大排熱と，放熱面積の自律的な調整と，吸

熱機能を一台で実現することで，保温用ヒーター

電力の大幅な削減，熱環境変化に伴う温度変動の

抑制，ならびに熱ストレスの緩和が期待される．

この放熱フィンにはフレキシブルなグラファイト

シートを用いることでフィンの可逆展開が可能と

なる．また，展開収納機構には形状記憶合金とバ

イアスばねを用いることで温度に応じて無電力で

可逆展開する二方向素子となっている．本デバイ

スは現在 JAXA が提案する DESTINY＋への搭載

が検討され，その実証に向けて開発を行っている

[19]． 

Rod

Spar

Support

Baseplate

Absorber surface

Pinpuller
HRMActuator

Radiator surface

 
図 11 自律型吸放熱デバイス実験モデル 

 

6.3 蓄熱パネル 

温度一定制御要求がある場合，固液相変化材料

の相変化時の吸放熱を応用する蓄熱デバイスが研

究開発されている．蓄熱材料としてはパラフィン

系材料や水など，エンタルピー変化量の大きいも

のが選定される．蓄熱技術の課題は蓄熱材料の低

熱伝導性をどのように補うかであり，蓄熱材の中

に高熱伝導材料としてピッチ系炭素繊維やグラフ

ァイトフォーム材料が用いられている[20]．名古

屋大学では小型衛星用の蓄熱制御として蓄熱パネ

ル（Heat Storage Panel, HSP）を提案した[21]．HSP

は，高熱伝導材料を蓄熱材の中に入れるのではな

く，高熱伝導材料で薄いパネルを構成し，その中

に相変化材を入れる薄板構造となっている．これ

により衛星の構造材料，サーマルダブラ，蓄熱機

能の 3 つの機能を兼備したデバイスとなる．HSP

の概念図を図 12 に示す． 

性能実証モデルには融点が 36℃のエイコサン

を用いた．また容器にはピッチ系 CFRP を用いた．

熱伝導率は疑似等方材料で 125W/mK であり，ア

ルミニウム合金と同等であるが，容器が相変化時

の体積膨張により変形しないための肉厚がアルミ

ニウムの 3 分の 1 であるため，薄肉・軽量化を実

現した．サイズは 150×150×2.5mm，エイコサン

が 9.8g 封 入 さ れ て い る ． 本 デ バ イ ス は

HODOYOSHI-4 に搭載され，2014 年 6 月に打ち上

げられた．宇宙から送られてきた軌道上データと

解析結果との比較を図 14 に示す．両者の比較より，

設計通りの性能を宇宙空間で実証できていること

が見て取れる． 

図 12 蓄熱パネルの構成 
 

HSP

 
 

図 13 HODOYOSHI-4 搭載の様子 
 

 
図 14 フライトデータとの比較 
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７．おわりに 

宇宙機の伝導熱制御技術としてサーマルダブラ，

サーマルストラップ，ヒートスイッチを紹介し，

最近の研究動向について述べた．また高熱伝導材

料を応用した機能的な熱制御デバイスについても

紹介した． 
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１．はじめに 

宇宙は真空であるため，太陽や惑星などの熱源か

ら宇宙機表面への熱入力は「ふく射の吸収」によっ

て，一方，宇宙機表面から宇宙空間への熱出力は「ふ

く射の放射」によって行われる．また，太陽電池パ

ネルで発電された電力を使って搭載機器が動作し

た結果，宇宙機内部で発熱があり，これら 3 者のバ

ランスによって宇宙機の温度ポテンシャルが決定

する．従って，表面の熱光学特性（太陽光吸収率ߙௌ，

および全半球放射率ߝு）は，宇宙機の温度を決定す

る上で重要なパラメータであり，この熱光学特性を

うまく組み合わせることによって宇宙機の熱設計

が行われる．従来，図 1 に示すような様々な熱制御

材料を使って宇宙機の熱設計が行われてきた．しか

し，地球周回衛星だけでなく，惑星探査機などの熱

環境が大きく変化するミッションに対応するため，

様々な機能を備えた新しい「ふく射制御材料（デバ

イス）」が必要とされている． 

本解説では，宇宙機での「ふく射制御」に関し，

ミッション要求とそれに対して行われている研究

開発の事例を紹介する． 

 
図 1 熱制御材料の熱光学特性 

２．ふく射率制御材料（デバイス） 

2.1 COSF（Controlled Optical Surface Film） 

宇宙機の排熱を担うラジエータに必要な熱光学

特性は，全半球放射率ߝுが大きく，太陽光吸収率ߙௌ
が小さいことである．図 2 に金星探査機「あかつき」

の外観を示す．銀色の部分がラジエータ，金色の部

分は多層断熱材（MLI：Multi Layer Insulation）であ

る．これまでのラジエータ材料は，ガラス，テフロ

ン，ポリエーテルイミド等の透明な材料の裏面に

Al や Ag 等の金属を蒸着したものが使用されてき

た．これは，表面の絶縁材料によって全半球放射率

，ுを大きくし，透明な絶縁材料と裏面の金属によりߝ

太陽光を吸収することなく反射することによって

太陽光吸収率ߙௌを小さくすることができるからで

ある．これらは OSR（Optical Solar Reflector）と呼

ばれ，様々な宇宙機のラジエータに使用されている． 

 

 

図 2 金星探査機「あかつき」（銀色の部分がラ

ジエータ，金色の部分は多層断熱材） 

 

これに対し，COSF はポリイミドフィルムをベー

スに，誘電体多層膜（必要であれば金属膜も追加）

を蒸着し，全半球放射率ߝுと太陽光吸収率ߙௌを任意

に設定することができることを特徴とする多層膜

干渉型熱制御材料である[1,2]．現在，ラジエータ材

宇宙機のふく射制御の最前線 
Front Line in the Thermal Radiation Control for the Spacecraft 
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料として放熱を目的とした熱光学特性を持つタイ

プを含め，以下の 3 種類の COSF を設計・製作して

いる． 

(1) ラジエータ用  低ߙௌ，高ߝு 

(2) 断熱（赤外カット）用 低ߝு 

(3) アブソーバ用  高ߙௌ，低ߝு 

OSR と異なり金属を使用しないことから，COSF

は電波透過性を備えることを大きな特徴としてい

る．そのため，アンテナカバーや後述する電波透過

型 MLI の構成材料としても使用可能である． 

COSF では，紫外から遠赤にかけての広帯域にお

ける光学特性を制御するための多層膜を設計しな

ければならないため，遺伝的アルゴリズムを使って

層数が少なくなるように設計を行っている．図 3 に

ラジエータ材料として設計された COSF（低ߙௌ，高

ு）の写真を示す．金属を使用していないにもかかߝ

わらず，金属的な光沢（低ߙௌ）がある．また，ポリ

イミドフィルムを基板としているため，形状がフレ

キシブルであり，宇宙機の曲面（例えば結合リング

等）に使用することも可能である．  

 

 

図 3 ラジエータ用 COSF（低ߙௌ，高ߝு） 

 

図 4 にラジエータ用 COSF（低ߙௌ，高ߝு）の分光

反射率（設計値と測定値）を示す．太陽光領域の反

射率を高く，赤外放射領域の反射率を低く設計して

おり，測定結果からもそれらが確認できる．また，

図 5 に断熱用 COSF（低ߝு）の分光反射率（設計値

と測定値）を示す．赤外放射領域全域にわたって反

射率が高くなるように設計しており，測定結果から

もそれが確認できる．さらに，図 6 にカロリーメー

タ法で測定したそれぞれの COSF の全半球放射率

とその設計値を示す．反射スペクトルから推定され

る特性となっている． 
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図 4 ラジエータ用 COSF の反射スペクトル 

  

0

20

40

60

80

100

1.67 100

Calculation 
N
=0.10

Measurement 
N
=0.14

R
ef

le
ct

an
ce

, %

Wavelength, m
10

 

図 5 断熱用 COSF の反射スペクトル 

 

 

図 6 COSF の全半球放射率の温度依存性 
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ラジエータ用 COSF は 2014 年 6 月に打ち上げら

れた小型衛星「ほどよし 4 号」に搭載され，現在，

軌道上試験中である．また，ISS（国際宇宙ステー

ション）においても長期曝露試験中である[3]． 

 

2.2 メタサーフェス型ラジエータ 

特に赤外天文衛星などでは，観測センサーのノイ

ズを低減する目的で，センサー周辺ならびにセンサ

ー視野に入る部材の温度を極低温まで冷却する要

求があるが，従来のラジエータ材では，極低温での

放射率が十分でないことがわかっている．また，先

述の干渉型ラジエータでは放射したい波長（制御し

たい波長）が長くなると，多層膜の各層が厚くなり，

その結果，総膜厚も厚くなってしまう．そこで，低

温での放射率制御を目的として，図 7 に示すような

金属/誘電体/金属で構成されるメタサーフェスを使

ったラジエータ材料を開発している[4]．メタサー

フェスは，特定の波長で放射率（吸収率）を増加さ

せることが可能である．図 8 に 30 m の放射率を

増加させることを目的として製作したメタサーフ

ェス型ラジエータの表面写真を示す．誘電体（SiO2）

の上に直径 10 m 程度の円形の金属（Al）が整列し

ている．また，図 9 にその分光反射率の解析結果と

測定結果を示す．設計どおりの共振波長（30 m）

で反射率が低下（吸収率が増加）している．なお，

黒体比較法で放射スペクトルを確認した結果，反射

率の低下と同じ波長にピークが発生することを確

認している． 

 

 

図 7 メタサーフェス型ラジエータの構造 

 

 

図 8 製作したメタサーフェス型ラジエータ

（表面） 

 

 
図 9 メタサーフェス型ラジエータの 

反射スペクトル 

 

2.3 パラボララジエータ 

赤外放射率が大きいということは赤外吸収率も

大きい．従って，高温天体に近づくようなミッショ

ン，例えば，小惑星探査機「はやぶさ」がタッチダ

ウンする際，排熱するためのラジエータがアブソー

バになり，目標天体に接近するに従い宇宙機の温度

が上昇することになる．そのため，接近する天体の

方向以外に放射指向性のある熱制御材料を開発し

ている．つまり，高温天体の方向からのふく射は反

射し，宇宙空間側への放射を行う．この指向性は，

図 10 に示すように表面にパラボラ面を作ることに

よって実現している．図 11 にパラボラ面を作製し

たラジエータを示す．図中のラジエータパネルの大

きさは 10 cm×10 cm，表面に作られているパラボ

ラ曲面のサイズは 1 mm×2 mm である．真空チェ

ンバ内で 排熱性能，および指向性能の確認したと

ころ，ほぼ設計どおりの性能が得られている[5]． 

 

 

図 10 パラボララジエータの動作概念図 
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 図 11 製作したパラボララジエータ 

（10cm×10cm） 

 

 

３．ふく射率可変材料（デバイス） 

3.1 SRD（Smart Radiation Device） 

全ミッション期間を通じて宇宙機の各部の温度

を許容温度範囲内に収めることが熱設計の目的で

ある．通常，高温側の温度をラジエータ面積で調整

し，低温側の温度はヒータによって許容温度内に収

めている（コールドバイアス方式）．しかし，惑星

探査機のように太陽との距離の変化が原因で外部

熱入力が大きく変化する場合では低温側のヒータ

電力が大きくなる．ヒータ電力を削減するため，従

来は図 12 に示すようなサーマルルーバを使用して

いた．金属（低ߝு）でできたブレードをバイメタル

で開閉させ，ラジエータ表面（高ߝு）と宇宙空間と

のふく射結合量を変化させることにより，ラジエー

タの実効放射率をコントロールしているが，サーマ

ルルーバは太陽光入射面には使用できず，また，重

量およびコストの問題がある．さらに，小型のサー

マルルーバは単位面積あたりの重量が大きくなる

ため，大型衛星以外に使用することは難しく，最近

の衛星の小型化に対応できていない．このような問

題を解決するために，放射率可変素子（SRD）を開

発している[6]．この素子は，Mn 酸化物でできたセ

ラミックスの板であり，サーマルルーバのような機

械的な駆動機構が無く，また，後述するエレクトロ

クロミックを利用したデバイスのような電力，制御

装置も必要としない．図 13 に SRD の写真を示す．

左の黒いタイルがSRD，右の金色のタイルはSRDM

（Smart Radiation Device with Multi-layer film）であ

る．SRDM は，太陽光入射面にも使用できるように

SRD の表面に太陽光反射膜（低ߙௌ）を蒸着したタイ

プである．SRD は黒いため，0.8 程度の太陽光吸収

率ߙௌをもつが，SRDM は 0.1 程度となっている． 

 

 

 図 12 サーマルルーバ 

 

 
 図 13 SRD（左）と SRDM（右） 

 

SRD は，ペロブスカイト型 Mn 酸化物がもつ二

重交換相互作用により，ある温度を境に金属－絶縁

体転移が発生することを利用している．図 14 に近

赤から遠赤における反射スペクトルの温度依存性

を示す．300 K の黒体ふく射ピークである 10 m 前

後の波長域において，反射率が大きく変化している

ことから，放射率も大きく変化することが予想でき

る．図 15 にカロリーメータ法で測定した全半球放

射率の温度依存性を示す．SRD は自身の温度が高

いと放射率が大きく，温度が低いと放射率が小さく

なる性質をもっている．組成比を変化させることに

よって転移温度や放射率特性を調整することが可

能，また，母材やドープ材を変更することによって

特性を大きく変えることが可能である．図 15 に

La0.825Sr0.175MnO3 に適切な量の Ca をドープした結

果，低温側の放射率を低下（すなわち∆ߝுの増加）

させた例を示す． 

この SRD を使用することにより，熱サブシステ

ムの重量およびコストを大きく増加させることな

く，ヒータ電力を削減することができる．さらに，

ヒータ電力の削減は，バッテリー容量の削減，およ

び太陽電池パネルの面積低減につながるため，その

効果はシステム全体に及ぶ． 
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SRD は，2003 年に打ち上げられた小惑星探査機

「はやぶさ」と 2005 年に打ち上げられた小型工学

実験衛星「れいめい」に搭載され，軌道上での実証

試験が行われた．その結果，長期に渡って熱光学特

性に劣化が見られないことが確認された．現在，さ

らなる性能向上を目指し改良中である． 

 

 
図 14 SRD の反射スペクトルの温度依存性 

 

 

図 15 SRD の全半球放射率の温度依存性 

 

3.2 MEMS Radiator  

MEMS 技術を使って，先述のサーマルルーバを

小型化したものである[7]．図 16 に製作した MEMS 

Radiator の写真を，図 17 にシャッター部分の拡大

図を示す．図 18 に示すように 1mm×0.5mm の大き

さのシャッターを静電気で開閉させることにより，

実効的な放射率を変化させることができる．つまり，

低温時はシャッターを閉じてシャッター表面の低

放射率面（Al 蒸着面）を宇宙空間に向けることで

温度の低下を防ぎ，高温時はシャッターを開いて，

高放射率面を宇宙空間に露出し，温度を低下させる．

図 19 にカロリーメータ法で測定した実効放射率を

示す．小型であるため，ローカルな温度制御に有効

であるとともに，超小型衛星への適用や大型衛星の

複雑なラジエータ形状への適用も可能である．また，

先述の SRD と異なり，シャッターの開閉をコント

ロールするための電子機器が必要となるが，軌道上

で放射率変化のタイミングを変更，つまり，熱環境

および搭載機器の運用状態によってシャッターの

開閉タイミングが調整できることが長所である．一

方，ロケット打上時の振動，衝撃に耐えられるよう

な構造を作ることが課題である． 

 

 

図 16 MEMS Radiator 

 

 

図 17 MEMS Radiator のシャッター部分 
（拡大図） 

 

 

図 18 MEMS Radiator の動作概念図 
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図 19 MEMS Radiator の放射率 

 

3.3 Electrochromic Radiator 

SRD がサーモクロミック材料を使用しているの

に対し，エレクトロクロミック材料を使って赤外放

射率を変化させるデバイスが開発されている[8]．

可視域でのエレクトロクロミックデバイスは，航空

機の窓などで実用化されている．図 20 に Ashwin-

Ushas社のエレクトロクロミックデバイスの写真を

示す．可視域での色の変化が見られるが，赤外域で

も変化している．MEMS Radiator 同様，軌道上での

放射率変化タイミングが調整できることが長所で

あるが，物質中のイオンの動きを利用しているため，

宇宙（真空）で使用するためにはエレクトロクロミ

ック材料を赤外透過率の高い密封容器の中に入れ

なければならない点が課題である． 

 

 

図 20 Electrochromic Radiator 

 

 

４．ふく射断熱材料 

4.1 PF-MLI（Polyimide Foam – MLI） 

宇宙は真空なので，図 21 のような多層断熱材

（MLI）を使ってふく射断熱を行っている．具体的

には，図 2 に示すように宇宙機のほぼ全体を覆って

いる．原理としては，放射率の小さなアルミを両面

蒸着したフィルムを 10 層程度重ね，ふく射による

瓶と同じ断熱方法である．写真に見られる白いメッ

シュは，アルミ蒸着フィルム同士が接触しないよう

にするため，また，表面の金色はポリイミドフィル

ムを使って放射率を高くしている．しかし，MLI は

衣服のように糸で縫って製作しているため，複雑な

形の MLI を造るにつれてシーム部，エッジ部での

熱リークが大きくなる．そのため，我々はメッシュ

の代わりにポリイミドフォームを挿入した PF-MLI

を提案している（図 22）．形状保持性があるため，

断熱したい機器（構造物）の形状に合わせ製作する

ことができる．その結果，シームレス，かつ，エッ

ジレスな MLI が製作可能である．また，MLI の層

を固定するための糸が不要，MLI を宇宙機構体に固

定するためのベルクロ（マジックテープ）が不要で

ある．PF-MLI の断熱性能を評価した結果，従来の

MLI に比べ，少ない層数，かつ，軽い重量で同等の

断熱性能が達成できることがわかっている[9]． 

 

 

図 21 MLI 

 

 

図 22 PF-MLI 

 

 

熱輸送をカットするというもので，基本的には魔法



特集：宇宙機の熱制御フロンティア 
 

伝熱 2018 年 1 月 - 21 - J. HTSJ, Vol. 57, No. 238 

4.2 RT-MLI（Radiowave Transmissive – MLI） 

PF-MLI をベースに，ふく射をカットするための

Al 蒸着フィルムを先述の断熱用 COSF（低ߝு）に変

更することにより，電波を透過する MLI（電波透過

型多層断熱材）を作ることができる[10]．図 22 に

RT-MLI の構成図，図 23 に電波透過率の測定用に試

作した RT-MLI を示す．S，C，X バンドで透過する

ことを確認している．今までの MLI は電波を透過

することができなかったため，アンテナ等の RF 機

器を MLI で断熱することができなかった．深宇宙

探査や月面での 2 週間の越夜等，熱リークを極限ま

で抑えたい要求のあるミッション，また，MLI を介

して無線電力伝送および無線信号伝送の要求があ

る場合には重要な材料である． 

 

 

図 22 電波透過型 MLI の構成図 

 

 

図 23 製作した電波透過型 MLI 

 

 

５．おわりに 

全ミッション期間を通じて宇宙機の各部の温度

を許容温度範囲内に収めることが熱設計の目的で

あると先に述べた．しかし，ミッションが高度にな

ってきている現在では，従来のふく射制御材料だけ

ではその目的を達成するのが困難になってきてい

る．そのため，世界中で様々なふく射制御材料（デ

バイス）が開発されている． 

本稿では，我々の開発している「ふく射制御材料

（デバイス）」を中心に紹介させていただいた．こ

れらの熱制御材料は，宇宙空間では地上とは異なり，

雨風に曝されることは無いが，宇宙機の外表面は強

力な放射線，紫外線，軌道によっては原子状酸素等

に曝されることになる．これらによってもれなく熱

光学特性が変化（劣化）するわけであるが，熱光学

特性を正しく測定し，宇宙機の寿命末期においても

熱設計が成立するようにしなければならない．その

ためには，新しい「ふく射熱制御材料（デバイス）」

の開発に伴って，その新材料（デバイス）に適した

測定技術，および劣化評価技術の開発も同時に進め

る必要がある． 
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１．はじめに 

宇宙用熱関連技術は，衛星／プラットフォーム／

ステーション，宇宙往還機，惑星探査機等のミッシ

ョン達成に係わる基本技術の一つとして，過去約

50 年間にわたって国内外で研究・開発されてきた．

その結果，本技術はフライト・レディネス／プルー

ブン・レベルの成熟度にあるといえる．しかし，ミ

ッションの高度化に伴い，従来よりも高度で複雑な

熱管理技術が要求されるようになってきた．例えば，

最近打ち上げられた準天頂衛星「みちびき」では搭

載電子機器の高密度実装化に伴う発熱密度の増大

により，従来の通信衛星と比べて 2 倍以上の排熱要

求をしているが，これを時々刻々変化する限られた

放熱面で排出するため 3 次元ヒートパイプネット

ワーク[1]によって南北面を有効利用することが検

討されている．これは現状技術による最良の方策と

考えられるが，重量の増加と排熱システムの複雑化

を招いている． 

さらに惑星探査に目を向けてみると，月面着陸衛

星や月探査ローバーは，-180℃から+120℃の激しく

変動する熱環境に曝されるため，ロバストでかつ高

精度で温度制御可能な熱制御システムが求められ

ている．これに対し，原子力技術を用いない日本の

宇宙開発においては，電力・重量の制約の中でこの

環境温度差に対応できる熱制御技術は確立できて

いない．特にサンプルリターンミッション「はやぶ

さ」で経験したように世界的に前例の無い野心的ミ

ッションでは必要となるヒーター電力の予測が難

しく，保温用ヒーター電力を極限まで低減すること

が求められている． 

火星の有人探査ミッション[2]に代表されるよう

に，今後の宇宙開発・利用の規模の拡大・多様化

およびその内容の複雑・多岐化に伴って，そこで

求められる熱制御技術の要求もこれまで以上に一

層高くなると思われる． 

このような背景のもと，宇宙機の排熱は最終的に

宇宙空間への輻射によるが，宇宙機内部の高発熱体

から放射面まで効率よく熱を輸送するデバイスが

求められている．その中で，受動的な熱制御ではな

く，能動的な熱制御方式の一つである，「流体制御」

がもっとも期待されている． 

本稿では，この流体による熱輸送・制御技術に着

目し，その現状を国内／国外を俯瞰してまとめる．

具体的には，ループヒートパイプ（Loop Heat Pipe, 

LHP），自励振動ヒートパイプ（Oscillating Heat Pipe, 

OHP），単相・二相流体メカニカルポンプループ

（Single/Two-phase Fluid Mechanical Pump Loop）に

関して，述べる． 

それぞれの技術の原理や研究の詳細はここでは

割愛して，できるだけ参考文献に挙げることとする． 

 

２．ループヒートパイプ 

2.1 概要 

ヒートパイプ（Heat Pipe, HP）は，1960 年代に

NASA によって宇宙用として開発され，現在では放

送・通信衛星および科学衛星など，実績多数で成熟

したコンポーネントである．また地上の PC をはじ

めとして民生用に数多くの製品が出回っている．

LHP は，基本的な原理は HP と同じ相変化を利用し

た熱制御デバイスであるが，作動流体を循環させる

ウィックが蒸発部のみに存在し，一方向に気液が移

動するデバイスである（図 1）．その特徴は，軽量か

つ信頼性が高く，蒸気管と凝縮器がフレキ管で結ば

れているため，複雑な経路を持つ排熱パスの保有が

容易に可能であり，かつ軽量である．またリザーバ

を温度制御することで，ループの動作温度を高精度

に制御が可能となることや冷媒の循環を止めるこ

とができ，保温ヒーター電力の低減が可能になるな

どが挙げられ，現在では高度化するミッションに自

在に対応するためには必要不可欠な技術となりつ

つある． 
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図 1 ループヒートパイプの概略 

図 2 全天Ｘ線監視装置 MAXI と LHP[7] 

図 3 X 線天文衛星 ASTRO-H と LHP[8] 

2.2 開発の歴史と現状 

LHP は 1980 年代に旧ソビエト連邦で初めて開発

された熱輸送デバイスであり，その高い熱輸送能力

とロバストな動作性能から，多くの宇宙機の熱制御

に用いられている．例えば，米国 NASA において

は，GLAS をはじめ，ICEsat や EOS（Earth Observation 

System）Chemistry Platform, GOES（Geostationary 

Operational Environmental Satellite），Aura,，Swift な

ど数多くの衛星に LHP が搭載され，利用されてい

る．また米国以外でも ESA の ATLID（Atmospheric 

Lidar）や，フランス CNES の STENTOR，ロシアの

RKA の OBZOR など様々な国の衛星に搭載され，

熱制御を行っている[3]． 

一方，日本国内では，NT スペースが次世代型宇

宙実験システム USERS にて CPL（Capillary Pumped 

Loop，LHP と同方式，呼び名の違いのみ）式展開ラ

ジエータの軌道上試験を 2003～2004 年に実施した

ものと 2006 年に打ち上げられた技術実証衛星きく

8 号にリザーバ内蔵型ループヒートパイプが搭載

され，微小重力環境で問題なく動作し，有用である

ことが確認された[4]．その後，日本でも国際宇宙ス

テーション日本実験棟「きぼう」の船外実験プラッ

トフォームで，2009 年 8 月に稼動を開始した全天

X 線監視装置（MAXI）（図 2）の X 線 CCD カメラ

の排熱[5,6,7]や，2016 年 2 月に打ち上げられた X 線

天文衛星 ASTRO-H（図 3）には X 線検出器の冷却

システムにおける機械式冷凍機の排熱に LHP が利

用されている [8]．しかし，前者は米国 Swales 

Aerospace 社（現 Orbital ATK 社），後者はスペイン

IberEspacio 社の LHP を使用しており，国産の LHP

は未だに実用化に至っていない． 

 また近年は宇宙機における搭載機器の冷却に

LHP を使用するだけでなく，地球上での LHP の応

用も検討されている．特にトランジスタや CPU の

冷却への利用に向けた研究[9,10]や，中国では LED

への LHP の応用も検討されている[11]． 

 

2.3 開発要素 

 

Evaporator

Condenser

Primary wick

Reservoir
(CC)

Heat Dissipation

Heat load

Vapor 
flow

Liquid 
flow

Cold head LHPs 

Compressor LHPs 
Compressor 
LHPs

Cold Head 
LHPs

Telescope

Sensors

 LHP の開発要素は多岐に亘るが，その中でも重

要な項目としては，蒸発部の中心である，多孔質材

（ウィック）が挙げられる．ウィックに求められる

要求としては，熱輸送に直結する，毛細管力を上げ

ること，すなわち，多孔質材の細孔径を小さくする

ことである．現状では，焼結銅，ニッケル，チタン

など様々な材質が挙げられるが，細孔径は概ね数ミ

クロンから数十ミクロン程度となっている．また多

孔質材の空隙率（Porosity）や透過率（Permeability）

はできるだけ大きい方が良い．また蒸発部からリザ

ーバへの熱リークをできるだけ抑えるために，セラ

ミックや PTFE などの熱伝導の低い材質を利用し

たウィックの開発も進められている．[12] 

 これに関連して，近年では，ウィック開発の一助

として，ウィック内の熱伝導の詳細化[13]やウィッ

ク表面における気液界面の挙動を調べる研究[14]

も行われている． 

 さらに，近年では，LHP の高機能化に関しても研

究が進んでいる．たとえば，複数の蒸発部／凝縮部
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を有する LHP[15]やリザーバの温度制御による高

精度温度コントロール，冷媒の循環を止めるシャッ

トダウンによるダイオード効果等が挙げられる．こ

れらの機能は，次期月面・火星ミッションにおいて

不可欠な技術として世界的にも盛んに研究開発が

行われている． 

 

３．自励振動ヒートパイプ 

3.1 宇宙応用 

 

 
図 4 自励振動ヒートパイプの概要 

 OHP の宇宙応用に向けて世界各国で研究が盛ん

に進められており，特に，微小重力環境を利用した

性能評価試験が行われている．例えば，アメリカ空

軍研究所（Air Force Research Laboratory）では高発

熱機器の排熱に向け OHP を用いたヒートスプレッ

ダーを開発し，2015 年にパラボリックフライトを

用いて実験を行っている[17]．開発した OHP は事

前の地上試験で熱入力 550W において加熱部と冷

却部の温度差 55oC 以下, 熱伝導率 1000 W/m/K 以

上を達成しており，微小重力においてもこの性能に

有意な差は生じないことが確認されている． 

 ヨーロッパでは過去に，オランダ航空宇宙研究所

（National Aerospace Laboratory）が OHP のヒートス

イッチ機能を応用した可変実効面積ラジエータを

開発し，地球周回軌道での技術実証試験に向けて研

究を進めていたが，地上試験で見られた，流路サイ

ズに起因すると思われる不安定挙動から信頼性に

欠けると判断され，フライトには至らなかった[18]．

現在は，イタリアの University of Bergamo, イギリ

表 1 宇宙応用の OHP 

 

Aluminum 

Aceton 

550 W 

30×30×0.6 cm3 

(a) AFRL OHP [17] 

 

Stainless Steel & 
CFRP 
Aceton 

40 W 

26×30×0.2 cm3 

(b) NLR VARES [18] 

 

Stainless Steel & 
Aluminum 

R134a 

70 W (地上) 
11W(軌道上) 
30×5×0.3 cm3 

(c) JAXA FHP [21] 

 

Stainless Steel 

R410A 

800 W 

1 Loop: 8m 

(d) JAXA GAPS OHP [22] 

 宇宙機に搭載される機器の高発熱密度化が進ん

でおり，現行の熱輸送デバイスでは対応できなくな

ることはすでに述べた．その中でも，通信放送衛星

にみられるような給電アレー部などの機器間・機器

内の狭い隙間から，大量の熱を掻き出す熱輸送デバ

イスを配置する必要がある[16]．ただし，従来型の

ヒートパイプでは細管化が進むと毛細管力が卓越

し通常とは動作特性が変化することと，熱伝導率，

熱輸送量が十分でないことが問題となる．これらの

問題を解決するデバイスとして，OHP（Oscillating 

Heat Pipe: Pulsating Heat Pipe（PHP），Self-Exciting 

Mode Oscillating- Flow Heat Pipe（SEMOS HP）など

とも記述される．）に注目が集まっている．OHP は

加熱部と冷却部を往復する細管と，内容積の半分程

度の量が封入された作動流体から構成される（図

4）．熱が加わると，蒸発・沸騰により圧力変動が生

じ，それを駆動力として流体が振動・循環し，潜熱

と顕熱の組み合わせにより冷却部へと熱を輸送する． 
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スの University of Brighton などを主体とする研究チ

ームが ESA（European Space Agency）のパラボリッ

クフライトなどを利用して基礎研究を進めている

[19]． 

 日本では，JAXA が 2006 年から高性能 OHP の研

究開発を進めており宇宙応用の分野では世界に一

歩リードしている．より高い熱伝導率，最大熱輸送

量を達成するために従来型の OHP の流路に逆止弁

を設けた CVOHP（OHP with Check Valves）に着目

し，CVOHP をアルミ板で挟み込んだ形状の平板型

ヒートパイプ（FHP: Flat-plate Heat Pipe）の開発に

成功した[20]．FHP は熱伝導率 6000W/m/K を達成

しており，比較的小型にも拘わらず，最大 70W の

熱輸送が可能となっている．この FHP をコの字型

に曲げたフライトモデルが小型実証衛星 SDS-4 に

搭載され，2012 年 7 月から 2016 年 6 月まで軌道上

で実証試験 FOX が行われた．この試験において，

FHP は地上と同様の性能を発揮するとともに，4 年

間に及ぶ長期間その性能を維持することに成功し，

宇宙応用に向け着実に前進している[21]． 

さらに JAXA では長距離輸送タイプの OHP の開

発も行われている．南極で気球を用いた長時間観測

により宇宙線反粒子の探索を目指す GAPS 計画の

観測システムでは，2×2×2 m3と広い空間に分布し，

800 W と低発熱密度の 4000 個のシリコン検出器の

冷却が技術課題となっており，この排熱システムに，

逆止弁と重力のアシストにより，加熱部中心から冷

却部中心までを 4m と長尺化した OHP が応用され

る予定である[22]． 

 

3.2 開発要素 

 宇宙応用へのニーズが高まるにつれ，OHP の性

能を高精度で予測することが要求されている．OHP

の数値モデリングでは細管内の気液の界面を追跡

しつつ，全長数 m におよぶシステム全体の現象を

再現しなければならず，これには従来の気液二相流

の巨視的に平均化する手法や，微視的な界面を追跡

する手法とは異なるモデルが必要となる．そこで

OHP 内の主な流動様式である毛細管力支配のスラ

グ流に特化したモデリング手法が Hosoda ら[23]や

Shafii ら[24]により提案され，現在まで改良が重ね

られてきた．近年では Nikolayev[25] や Daimaru ら

[26,27] により，沸騰，気相周りの液膜の生成と蒸

発，逆止弁といった要素が付加され高精度での現

象・性能予測が可能になってきている．実際に

JAXA の軌道上試験（FHP On-orbit Experiment, FOX）

[20]には Daimaru らのモデルが適用され，試験結果

を定量的に再現することに成功している．今後の展

望としては，OHP の伝熱現象に大きく寄与する液

膜部分の詳細化や，流動様式を環状流まで拡張し，

高熱入力領域での精度を向上することなどが考え

られる． 

 

４．流体ループによる制御技術の現状 

4.1 単相流体ループ 

 宇宙ステーションや月面基地などの大規模で排

熱量の大きいシステムでは，熱光学特性のコントロ

ール，断熱材，ヒーター，ヒートパイプのような受

動型の熱制御技術と組み合わせて，ポンプを使って

流体を循環させる機械式流体ループが利用される．

例えば，国際宇宙ステーション（International Space 

Station, ISS）には比熱が大きく，凝固点が低い（-77℃）

アンモニアを作動流体として採用した外部能動熱

制御システム（ External Active Thermal Control 

System, EATCS）が二基搭載されている[28]．宇宙飛

行士が活動する内部には水を冷媒としたループ

（Internal Active Thermal Control System, IATCS）が

張り巡らされており，電子機器や実験装置からの排

熱を集め，EATCS とのインターフェースである熱

交換器へと運ぶ．熱を受け取った EATCS は ISS の

外部に搭載されている大きなラジエータへとアン

モニアを循環させ熱を宇宙空間へと捨てる．EATCS

は二基で合計 70 kW の除熱が可能であり，さらに

これらは冗長系となっている．一方が故障した場合

でも，搭載機器の一部を移動・停止することで，宇

宙飛行士に危険が及ぶことや活動を中止させるこ

とがないように設計されている． 

 このような液相を循環させる流体ループは

NASA の火星探査機にも用いられている．Mars 

Pathfinder （1997 年），Mars Exploration Rover（MER, 

2003 年）では，火星までのクルーズステージに使用

されており，最近の Mars Science Laboratory（MSL，

2011 年）では，クルーズステージに加えてローバー

本体にも流体ループを利用した Heat Rejection 

System（HRS）が搭載されている[29,30]．火星では

気温が低い（平均 -55℃）ことに加えて，季節によ

って熱環境が大きく変化するため，とりわけ MSL

のような大きい機体（900 kg）に搭載されたすべて
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の電子機器を適正範囲に収めるのは容易ではない．

そこで，MSL では電力源として用いている放射性

同位体熱電発電器（ Radioisotope Thermoelectric 

Generator, RTG）の外側の高温プレートに一度，作

動流体のフロン R11 を流入させ排熱を拾い，その

後バイパスバルブで必要な分を機器の保温に使い，

残りはラジエータに輸送し放熱するといった構成

のループを採用している．2020 年に打ち上げ予定

のローバーMars2020 でも全く同じシステムが用い

られる．[32]（図 5）また，2020 年代に打ち上げ予

定のエウロパ周回探査機，エウロパ・クリッパーで

も電子機器からの排熱を推進薬タンクの保温に用

いる HRS が採用されている[33]．しかしながら，液

相単相であるがゆえに熱伝達率が低いので，機器の

温度を通常よりも高く（40℃，理想 25℃），推進薬

タンクの許容下限温度を低く（0℃，理想 15℃）設

計せざるを得ないことが現在の技術課題となって

いる． 

 

図 5 Mars 2020 Rover の単相流体ループ[31] 

 

4.2 気液二相流体ループ 

不可欠である．これに向けて，日本では国内大学と

JAXA によって ISS の微小重力を利用した実験「沸

騰・二相流体ループを用いた気液界面形成と熱伝達

特性」（図 6）が 2017 年 7 月から始められている

[34,35]．ISS での沸騰二相流実験は世界初であり，

パラボリックフライトなどと比べて長時間の実験

を行えるため，高精度なデータを取得でき，微小重

力下での沸騰の体系的な理解が成されることが期

待されている． 

 

 

図 6 ISS 沸騰・二相流体ループを用いた気液界

面形成と熱伝達特性[34] 

 

 世界に目を向けると，唯一の TPMPFL がオラン

ダ航空宇宙研究所によって，ISS の外部に搭載され

ているアルファ磁気分光器 AMS-02（2010 年）のシ

リコンウエハの冷却に実用化されている [36]．

AMS-02 では 1W の発熱をする 192 個の機器間の温

度差を 1℃以内にすることが要求されている．これ

に対してTPMPFLでは吸熱面が気液二相流のため，

流体温度が圧力の飽和温度となることから，非常に

狭い温度範囲での制御を可能としており，ミッショ

ン側の要求を解決している． 

 今後，発熱が増大すると予想される分野の代表は

情報通信衛星や放送衛星である．従来の衛星では総

発熱量が 5kW 程度だったのに対し，次世代の衛星

は 10 から 20kW が標準になってくると言われてい

る．ヨーロッパでは Thales Alenia Space がこの高発

熱対応の TPMPFL の開発を進めている[37]．技術の

特徴としては吸熱面の配管にグルーブと呼ばれる

溝を施している事が挙げられる．グルーブの影響は，

圧力損失は平滑な配管に比べて大きくなるものの，

管壁と流体の伝熱効率を高めるとともに，グルーブ

に液相を，管中央に気相を集めることにより微小重

RAMP Tubing

Top Deck Tubing
HRS Hot 
Plate

HRS Cold Plate

Rear Tower 
HRS Plate

 今後，さらに増大すると予想される宇宙機の発熱

や，より高精度な温度制御には顕熱変化だけでは対

応が困難であるため，気液の相変化を利用した二相

流体ループ（Two-Phase Mechanical Pumped Fluid 

Loop，TPMPFL）が利用される．ループの吸熱部で

沸騰を，放熱部で凝縮をそれぞれ用いることにより，

潜熱を有効利用でき液相単相と比べ熱輸送量を大

幅に増大することができる．しかしながら，微小重

力環境での気液二相流体では伝熱面からの離脱気

泡直径の変化など，重力環境と流動特性・熱伝達特

性が大きく異なるため，TPMPFL の的確な設計／高

性能化向けては，これらの特性の詳細な把握が必要
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力での影響を受けにくくなることが挙げられる．ま

たループの圧力および吸熱面の温度をコントロー

ルするアキュムレータの制御もキー技術の一つで

ある．TPMPFL ではループ内の気液の体積割合変化

に伴い，アキュムレータ内の気液の割合も変化する

ことに加え，微小重力では表面張力の影響が強く出

るため，気液界面を安定させ，かつ省電力で制御す

ることが課題となる． 

 NASA ジェット推進研究所（ Jet Propulsion 

Laboratory, JPL）では TPMPFL を次世代の太陽系科

学探査機のバス技術にすることを目指している 

[38]．TPMPFL を用いれば，電力のリソースが乏し

い深宇宙においても機器の排熱をより効率よく推

進薬タンクなどに供給でき，さらにシステムも軽量

に保つことができる．これに加えて，TPMPFL の特

徴である気液二相の等温性を利用して，大面積

（1×1m2）の蒸発器を開発し，温度変化に敏感な科

学観測機器を一括で温度管理することを検討して

いる（図 7）[39,40]． 

 

 
図 7 NASA JPL で開発中の二相流体ループの

プロトタイプ[39] 

図 8 TPMPFL 用の大面積等温蒸発器[40] 

 

 検討では，蒸発部に多孔質体（ウィック）を用い，

液相の均等分布とメニスカスでの圧力上昇を駆動

力の一部として実用化する（図 8）．またループの

構成としては蒸発部以降で気相と液相を分離する

Separated Flow Architecture（SFA）を採用しているこ

とから，通常のループに比べて省電力で運用でき，

システムの安定性を高めることができる．この技術

が完成すれば，より小型なコストを抑えた機体での

探査が可能となるため，より頻繁にサイエンスの機

会を提供できることが期待される． 

 

５．終わりに 

 将来の複雑かつ多様化する宇宙機の熱制御要求

に対して期待されている，「流体制御」について，

国内外の現状を述べた．ここで取り上げた技術は，

現在活発に研究が進められているものであり，すで

に宇宙機に搭載されているものもある．ただし，日

本では，開発している LHP，OHP や TPMPFL など

の技術成熟度は高いが，残念ながら宇宙機への実用

化に至る方策は見えてこない．これは信頼性が求め

られる宇宙機において実証していない技術は使用

されないというポリシーからである．今後は，宇宙

での実証試験も視野に入れた研究開発を進めるべ

きであると言える． 

このような中，実用・商用衛星への搭載を目指し

た小型 LHP の ISS における実証試験[41]を JAXA

と三菱電機が共同で計画しており，今後の成果に大

いに期待を寄せている． 
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１．はじめに 

超小型衛星を宇宙に放出する機会として，H-IIA

ロケットの余剰打ち上げ能力を利用したピギーバッ

ク方式だけでなく，国際宇宙ステーション（ISS）日本

モジュール（JEM）の小型衛星放出機構（J-SSOD）

から放出される方式が提供されるようになった． 

しかし，少ない資金や，期間が短い中で開発され

る大学や中小企業で作られる多くの超小型衛星で

は，適切な熱設計を実現することが大きな課題とな

っている．適切な熱設計は，ミッション中の過酷な

熱環境で宇宙機が正しく機能することを実現する． 

超小型衛星は，中・大型衛星と比べて熱容量が小

さいため，軌道上で，構造や搭載機器の温度が大き

く変動する．さらに，多くの超小型衛星は，太陽電

池パネルを持たず，太陽電池を衛星本体表面に搭載

するため，許容温度範囲の狭い機器の温度を全て能

動的に制御するための十分な電力を持たない． 

このような制約により，多くの超小型衛星では受

動的熱制御が最も実現可能な方法になる．受動的熱

制御では，構造と搭載機器表面の太陽光吸収率や赤

外線放射率を選択したり，構造間，搭載機器と構造

間に材料を入れることによる熱コンダクタンスを

調整したり，特定の部分に多層断熱材を適用したり

することで，適切な熱設計が実現される． 

著者ら[1]は，超小型衛星の熱設計手順に注目し，

搭載機器の温度を設計温度範囲内に保つための 2

つの単純な熱設計コンセプトを提案し，その熱設計

コンセプトを，ピギーバック方式で打ち上げられた

超小型衛星ほどよし 1 号機に適用し，軌道上実証を

行った．J-SSOD から放出される超小型衛星の特徴

は，形状が立方体ではなく直方体であること，また，

多くの超小型衛星が投入される太陽同期軌道とは

異なり，太陽角は毎日変化する軌道であることであ

る．図 1 は，2015 年 1 月から 7 月までの ISS の太

陽角の変化を表す． 

本記事では，J-SSOD から放出される超小型衛星

の熱設計について，紹介する．本記事と拙著[1]によ

り，日本における超小型衛星の放出手段を利用した 

50 kg 級の超小型衛星の熱設計の特徴を知ることが

できると考えている． 

 

２．衛星モデル 

衛星モデルの諸元を表 1 に示す．衛星の外形寸法

は，J-SSOD から放出される 50 kg 級衛星の外形寸

法と同じにした．内部構造には，図 2 に示す(a) 一

枚板，(b)T 型二枚板，(c) 三枚板を採用した．図 2

中の番号は各パネルのノード番号であり，node 1 は

地球指向面である+Z パネルに割り当てた．各パネ

ルの比熱は，アルミ合金 5052 の比熱 879 J/（kgꞏK）

とした．外部構造と内部構造の質量は，それぞれ，

15 kg と 35 kg とした．各パネルの厚みは，3 枚板構

造の node 9（20 mm）を除いて，全て 10 mm とした． 

戸谷 剛（北海道大学） 

Tsuyoshi TOTANI (Hokkaido University) 

e-mail: tota@eng.hokudai.ac.jp 

図 1 2015 年 1 月から 7 月における国際宇宙ステーションの太陽角の変化 

超小型衛星の熱設計の最前線 
～J-SSOD から放出される超小型衛星の熱設計～ 

Front Line in Thermal Designs of Micro Satellites 
— Thermal Design of Micro Satellite deployed from J-SSOD — 
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表 1 J-SSOD から放出される衛星モデルの諸元 
 (a) (b) (c) 

外形寸法 550 mm×350 mm×550 mm 
外 部 構造 の

質量 
15 kg 

内 部 構造 の

質量 
35 kg 

内部構造 一枚板 T 型二枚板 三枚板 
比熱 879 J/(kgꞏK) 

板厚 10 mm，(c)の node 9 のみ 20 mm 

 

図 3 は，内部構造の上面図を示す．図中の p1〜p5

は，各パネルの密度を決めるのに必要な寸法であり，

下式で計算される．図 3 中の saは 200 mm，sbは 135 

mm である． 

p1=
a-2thout-thin

2
 (1) 

p2=
b-2thout-thin

2
 (2) 

p3=
a-2thout-thc

2
 (3) 

p4=a-2thout-thc-sb (4) 

p5=
b-2thout-2thin-sa

2
 (5) 

 

図 2 衛星モデルの内部構造：(a) 一枚板構造， 

(b) T 型二枚板構造，(c) 三枚板構造 

外面パネルと内面パネルの密度は，外形寸法，パ

ネルの厚み，式(1)〜(5)で計算される寸法から，それ

ぞれ，（外面パネルの質量の合計）／（外面パネル

の体積の合計），（内面パネルの質量の合計）／（内

面パネルの体積の合計）で計算している． 

 

図 3 内部構造の上面図：(a) 一枚板構造，(b) T

型二枚板構造，(c) 三枚板構造 

 

３．解析手法 

設計が単純であれば，ノード数の少ない解析が可

能となり，衛星開発のコストと期間を減らすことが

できる．本研究でも，衛星モデルに単純化した熱設

計方針を適用したことにより，少節点解析を行った．

各ノードにおける温度は，MATLAB を用いて作ら

れた解析プログラムにより，軌道 32 周回分もしく

は，それ以上計算した．計算された温度は，内部構

造と外部構造のそれぞれについて，設計温度範囲

（内部構造：0〜40℃，外部構造-20〜60℃）内に入

っているかチェックされ，各ノードの温度が設計温

度範囲に入っている場合，その時の光学特性の組み

合わせが記録される．記録された光学特性の組み合

わせを参考に，衛星表面の表面処理方法が決定され
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図 4 少節点解析のフローチャート 

 

3.1 衛星-宇宙間の正味の熱流束 

衛星と宇宙間の正味の熱流束 Qextは，下式となる． 

Qext=GsαOA୮+GsαOܽFaA+qIRεOFsc-eA-σεOTO
4 A (6) 

ここで，右辺第１項は衛星で吸収される太陽直達

日射量を，第 2 項はアルベドを，第 3 項は地球赤外

放射量を示す．第 4 項は衛星から宇宙へ放射する放

射量を示す．式(6)中の各記号の最悪高温条件（WHC）

と最悪低温条件（WCC）の値を表 2 に示す．Fse-eは，

衛星から地球への形態係数であり，指向対象である

地球に対する面の方向で次の 2 式に分けられる[4]． 

 

表 2 解析で使用される最悪条件[2, 3] 
  Worst 

Cold 
Worst 
Hot 

Direct Solar, W/m2 Gs 1326 1414 
Earth Irradiation, W/m2 qIR 216 258 
Albedo a 0.25 0.4 
Inclination, deg i 51.6 
Right Ascension of 
Ascending Node, deg 

 
90 180 

Argument of Perigee, deg  0  
Beta Angle, deg  ±15 ±75 
Initial Temperature, ºC  10 25 
Internal Heat Dissipation, W  5, 15 25 

 

 
Fsc-e=

cos λ

H2  if λ≤
π

2
-ϕm (7) 

Fsc-e=
1

2
-

1

π
sin-1 ൤

b

H sin λ
൨ 

        +
1

πH2 ሼcos ߣ cos-1ሾ-b cot λሿ 

         - bൣ1-H2 cos2 λ൧
1
2} 

if λ>
π

2
-ϕm 

λ≤
π

2
+ϕm 

(8) 

ここで， 

H=
Re+h

Re
, b=൫H2-1൯

1
2,  and ϕm= sin-1 ൬

1

H
൰  

となる．アルベドに関する形態係数の計算には，

Bannister 近似[5]が使われた． 

Fa= ቄ
Fsc-e cos θza

0
  if  

cos θza >0

cos θza ≤0
 (9) 

 

3.2 内部構造-外部構造間の伝熱 

内部構造と外部構造間の伝熱は，熱伝導と放射熱

伝達で行われる．放射伝熱量と熱伝導量は，下式で

与えられる[6]． 

Qrad=෍
σ൫Ti

4-Tj
4൯

Ai
1
εi

-1
+

Aj

1
εj

-1
+

1
AiFi-j

 
(10) 

Qcond=෍ kAsp

Ti-Tj

L
 (11) 

少節点解析では，解析を簡単化するために，搭載機

機の形状は考慮しない．衛星内部の形態係数は，互

いに向き合うパネル間，共通のエッジを持つパネル

間について，計算を行う．パネル間の熱コンダクタ

ンスの計算を簡単にするために，断熱材としてガラ

スエポキシ（熱伝導率 0.471 W/（mꞏK））もしくは，

サーマルフィラとして DENKA（熱伝導率 4.1 W/

（mꞏK））[7]をパネル間に挿入する．図 5 に示すよう

に，断熱材は内部構造と外部構造間に入れ，サーマ

ルフィラは内部構造間，外部構造間に挿入される． 

 

 
図 5 構造間への熱伝導制御材料の挿入位置 

る．この方法の最大の利点は，パラメータサーベイ

を短時間で行うことができることである．

MATLAB を用いて行われる解析のフローチャート

を図 4に示す．MATLABを用いて得られた結果は，

衛星の熱解析でよく使われる商用ソフト Thermal 

Desktop/SINDA/Fluint/RadCAD を用いた多節点解析

によって検証し，内部構造の温度の差が，3℃未満

であることを確認している．
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3.3 電力収支 

衛星が機能するために，十分な電力を発電する必

要がある．一方，余った電力は熱に変換される．図

6 は，50 kg 級の J-SSOD から放出された超小型衛

星の搭載機器が，最悪低温条件，最悪高温条件で，

それぞれ，5 W と 25 W の電力を消費する場合の電

力収支を表している．電力収支は，発電量，バッテ

リーへの充電量，シャントでの電力消費量を考慮し

ている．電力収支を均衡されるために，下式に示す

パネル上で太陽電池セルが占める割合を示す充填

係数を導入した． 

ρsc=

 
∑ Consumed powerhoti

∑ Heat absorbedcoldi

ηsc

 
(12) 

吸収熱量には太陽電池セルでの発電に寄与する

エネルギーとして太陽直達日射とアルベドを考慮

した．さらに，地球指向面は地球観測，科学観測や

通信を行う機器で占められており，太陽電池セルが

貼られているのは地球指向面を除く 5 面とした． 

発電と電力消費は，(1) 食，(2) 発電量が電力消費

量よりも少ない場合，(3) 発電量が電力消費量より

も多い場合で，バッテリーが充電可能な場合，(4) 

発電量が電力消費量よりも多い場合で，バッテリー

が満充電の場合の４つの場合に分けられ，発電量は

下式で表すことができる． 

Pgen= ൜
ρSCηSCGs(A୮+aAFa)

0
  for  

ሺ2ሻ, ሺ3ሻ, (4)

(1)
 (13) 

また，(4)の場合，バッテリーでの過充電を防ぐた

めに，電力はシャントで消費される． 

Qሶ shunt= ൜
Pgen-PI

0
  for  

(4)

(1), (2), (3)
 (14) 

図 6 50 kg 級 J-SSOD から放出される超小型衛星

の電力収支（搭載機器の電力消費量：WCC 5 W，

WHC  25 W の場合） 

 

４．結果と考察 

図 2 に示す 3 種類の内部構造に対して，設計温度

範囲（内部構造：0〜40℃，外部構造-20〜60℃）を

満たす外部構造で太陽電池以外の部分の太陽光吸

収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せを示す．さらに，

これらの組合せは，設計温度範囲を満たす内部構造

の赤外線放射率ε୍	, ε୓ି୍の組合せ数で，1-10, 11-20, 

21-30 の３つに分類される．各パネルの太陽光吸収

率，赤外線放射率の記号を図 7 に示す．外部構造全

体の太陽光吸収率α୓と赤外線放射率ε୓と，外部構

造で太陽電池以外の部分の太陽光吸収率αୖと赤外

線放射率εୖの関係は，下式で表すことができる．  

αO=൫1-ρsc൯αR+ρscαsc (15) 

εO=൫1-ρsc൯εR+ρscεsc (16) 

これらの式は，地球指向面であり，太陽電池を搭載

していない+Z パネル以外の外部構造に適用される．

	α୓とε୓は 0.01，ε୍とε୓ି୍は 0.1 間隔で変化させた． 

 
図 7 各パネルの太陽光吸収率と赤外線放射率 

 

4.1 一枚板構造 (図 2 (a)) 

内部構造が一枚板で，内部発熱が WCC で 5 W，

WHC で 25 W の場合，設計温度範囲を満たす外部

構造の太陽光吸収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せ

は，存在しなかった． 

次に，内部発熱を WCC で 15 W に増やした時の

組合せを図 8 に示す．また，図 8 に示す 3 つの組合

せを選び，WCC と WHC に対し Thermal Desktop で

内部構造（Node 7）の温度履歴を計算したものが図

9 である．図 8 の組合せ 2 は設計温度範囲を満たす

組合せの一例であり，図 9 で温度履歴を確認する

と，内部構造の温度範囲 0〜40℃内に入っているこ

とが分かる．一方，図 8 の組合せ 1 は，図 9 の温度

履歴から WHC で設計温度範囲の上限温度(40℃)よ

り温度が高くなる，図 8 の組合せ 3 は，WCC で設

計温度範囲の下限温度（0℃）より温度が低くなる

ことが分かる．以上より，図 8 の組合せが存在する
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範囲よりも左上の範囲は，WHC で内部構造の温度

が設計温度範囲の上限を逸脱するために，右下の範

囲はWCCで設計温度範囲の下限を逸脱するために，

設計温度範囲を満たす組合せがないと言える． 

また，内部発熱が WCC で 5 W の場合，組合せが

存在しなかったのは，内部発熱が少ないため，WCC

で設計温度範囲を満たす組合せが図 8 よりも左上

に存在し，その位置では WHC で設計温度範囲の上

限を超えるため，組合せが存在しなかったと言える． 

 

図 8 設計温度範囲を満たす外部構造の太陽光吸

収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せ（内部構造：一枚

板構造，内部発熱：WCC: 15 W, WHC:25 W） 

 

図 9 図 8 で選ばれた３つの組合せの内部構造

（Node 7）の温度履歴 

 

4.2 二枚板構造：T型 (図 2 (b)) 

内部構造が T 型二枚板構造で，内部発熱が WCC

で 15 W，WHC で 25 W の場合の設計温度範囲を満

たす外部構造の太陽光吸収率αୖと赤外線放射率εୖ
の組合せを図 10 に示す．図 8 と比較すると，一枚

板構造よりも組合せの範囲が狭いことと内部構造

の組合せ数が少ないことが分かる． 

 

図 10 設計温度範囲を満たす外部構造の太陽光吸

収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せ（内部構造：二枚

板構造 T 型，内部発熱：WCC: 15 W, WHC: 25 W） 

 

4.3 三枚板構造 (図 2 (c)) 

内部構造が三枚板構造で，内部発熱が WCC で 15 

W，WHC で 25 W の場合の設計温度範囲を満たす

外部構造の太陽光吸収率αୖと赤外線放射率εୖの組

合せを図 11 に示す．図 8, 10 と比較すると，さらに

組合せが存在する範囲が狭くなっている． 

図 11 設計温度範囲を満たす外部構造の太陽光吸

収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せ（内部構造：三枚

板構造，内部発熱：WCC: 15 W, WHC: 25 W） 
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図 12 3 種類の内部構造における設計温度範囲

を満たす外部構造の太陽光吸収率αୖと赤外線放射

率εୖの組合せ（内部発熱：WCC: 15 W, WHC: 25 W） 

 

図 13 図 12 で選ばれた組合せでの内部構造によ

る温度履歴の違い 

 

4.4 三つの内部構造の比較 

内部発熱が WCC で 15 W，WHC で 25 W で，内

部構造が一枚板，T 型二枚板，三枚板の場合の設計

温度範囲を満たすαୖとεୖの組合せを比較した図が

図 12 である．この図から，内部構造が一枚板，T 型

二枚板，三枚板構造と変化すると，	αୖとεୖの組合せ

は，	αୖとεୖの小さい方へシフトしつつ，数が少なく

なることが分かる．図 12 の×印で表した組合せの

温度分布を図 13 に示す．一枚板構造は設計温度範

囲を満たしているのに対し，T 型二枚板構造と三枚

板構造の温度がWCCで設計温度範囲の下限より低

くなっている．選ばれた位置が，T 型二枚板と三枚

板の組合せの範囲を右上に延長した線より下に位

置しているためである． 

 内部構造が一枚板，T 型二枚板，三枚板構造と変

化すると，	αୖとεୖの組合せは，	αୖとεୖの小さい方

へシフトしつつ，数が少なくなることについて，考

察する．内部構造で発生した熱は，外部構造に伝わ

り，外部構造から宇宙へ放出される必要がある．内

部構造で発生する熱量よりも内部構造から宇宙へ

放出される熱量が小さい場合は内部構造の温度が

上がり，逆の場合は内部構造の温度が下がる．内部

構造の温度が設計温度範囲内になるためには，内部

構造から外部構造を通じて宇宙に放出される熱量

もある範囲に入る必要がある．まず，熱伝導を考え

ると，一枚板，T 型二枚板，三枚板構造と変化する

につれて，パネル間の接触面積（式(11)の Asp）が増

える．したがって，内部構造から外部構造への熱伝

導量 Qcond が増える．次に，放射伝熱を考えると，

一枚板，T 型二枚板，三枚板構造と変化するにつれ

て，外部構造を見る内部構造の面積が増える．この

効果を定量化するために，一枚板，T 型二枚板，三

枚板構造について式(10)の分母の逆数を比較した

ものが，表 4 である．内部構造のパネルの温度は全

て等しく，外部構造のパネルの温度も全て等しいと

仮定している．表 4 より，内部構造が一枚板，T 型

二枚板，三枚板構造と変化するにつれて，内部構造

から外部構造への放射伝熱量 Qradも，増えることが

分かる．内部構造が一枚板，T 型二枚板，三枚板構

造と変化すると，内部構造の温度と外部構造の温度

が変化しなくても，内部構造から外部構造への伝熱

量は増える一方，内部構造の温度を設計温度範囲内

に収めるためには，内部構造から外部構造を通して

宇宙への伝熱量は，ある範囲に収まる必要があるた

め，内部構造の温度を設計温度範囲に収める外部構

造の赤外線放射率εୖは，内部構造が一枚板，T 型二

枚板，三枚板構造と変化とともに，小さくなる必要

がある．以上が図 12 で，内部構造が一枚板，T 型

二枚板，三枚板構造と変化すると，	αୖとεୖの組合せ

は，	αୖとεୖの小さい方へシフトしつつ，数が少なく

なる理由であると考えている．図 13 で T 型二枚板，

三枚板構造の温度が設計温度範囲よりもWCCの温

度が低くなっているのは，内部構造から外部構造へ

の伝熱量が内部構造の温度を設計温度範囲内に入



特集：宇宙機の熱制御フロンティア 
 

伝熱 2018 年 1 月 - 37 - J. HTSJ, Vol. 57, No. 238 

れておく量よりも多くなっているためであると考

えることができる． 

 

表 4 式(10)分母の逆数の比較 
1 Internal 

Panel 
2 Internal 

Panels: T-type 
3 Internal 

Panels 
6.533x10-3 8.032x10-3 1.094x10-2 

 

4.5 J-SSOD から放出される 50 kg 級超小型衛星

と立方体形状の超小型衛星の比較 

J-SSOD から放出される 50 kg 級超小型衛星の外

形寸法は，550 mm×350 mm×550 mm である．形状

の影響を調べるために，内部発熱が WCC で 15 W，

WHC で 25 W で，内部構造に一枚板構造を持つ一

辺 500 mm の立方体形状の超小型衛星に対し，設計

温度範囲を満たす外部構造の太陽光吸収率αୖと赤

外線放射率εୖの組合せをプロットした図が，図 14

である．図 8 と比較すると分かるように，内部構造

に一枚板構造を持つ一辺 500 mmの立方体形状の超

小型衛星は，設計温度範囲を満たす外部構造の太陽

光吸収率αୖと赤外線放射率εୖの組合せを，J-SSOD

から放出される 50 kg 級超小型衛星より，多く持つ．

このことは，J-SSOD から放出される 50 kg 級超小

型衛星は，一辺 500 mm の立方体形状の超小型衛星

より，外部構造の表面に選択できる表面処理が少な

く，熱設計しにくいということを意味する． 

 

図 14 一枚板内部構造を持ち，一辺 500 mm の立

方体形状の超小型衛星で設計温度範囲を満たす外

部構造の太陽光吸収率αୖと赤外線放射率εୖの組合

せ（内部発熱：WCC: 15 W, WHC: 25 W） 

 

５．まとめ  

本記事では，国際宇宙ステーション（ISS）日本

モジュール（JEM）の小型衛星放出機構 J-SSOD か

ら放出される 50 kg 級超小型衛星の熱設計を紹介し

た．内部構造には，一枚板，T 型二枚板，三枚板の

３種類を考えた．設計温度範囲を内部構造で 0〜

40℃，外部構造で-20〜60℃を設定し，内部発熱が最

悪低温条件で 15 W，最悪高温条件で 25 W の条件

を設定した．下記に熱設計の特徴をまとめる． 

1. J-SSOD から放出される 50 kg 級超小型衛星（寸

法：550 mm×350 mm×550 mm）は，一辺 500 

mm の立方体形状の超小型衛星より，設計温度

範囲を満たす外部構造の太陽光吸収率αୖと赤外

線放射率εୖの組合せが少なく，熱設計が難しい． 

2. J-SSOD から放出される 50 kg 級超小型衛星は，

内部構造が一枚板，T 型二枚板，三枚板の順に，

設計温度範囲を満たす外部構造の太陽光吸収率

αୖと赤外線放射率εୖの組合せは，αୖとεୖが小さ

くなる方にずれ，さらに数が少なくなる． 

3. 原因は，内部構造が一枚板，T 型二枚板，三枚板

になるに従い，内部構造から外部構造への熱伝

導量と放射伝熱量が多くなり，内部構造の温度

を設計温度範囲に入れるための赤外線放射率εୖ
が小さくなるためであることが分った． 
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１．特定推進研究企画委員会活動と JST 事業 

日本伝熱学会の特定推進研究企画委員会では，

次代を担う研究課題あるいは現在の潮流となって

いる研究課題とそれを推進する研究代表者を戦略

的に当委員会がピックアップしています．研究活

動期間は 2 年間とし，終了とともに 20 頁以上の報

告書が課せられると同時に，活動中あるいは活動

終了後には，以下に示されるような出口の 1 つに

でもつながるように進めていただくことになって

います． 

(1)新たな研究領域の開拓，学術体系の構築． 

(2)主要研究領域の深化・拡大・応用展開． 

(3)他の学術分野との研究連携・協力． 

(4)産業界の要請に基づく研究開発課題の探索，新

たな学術知識の産業や民生器機への応用展開． 

(5)公的資金による戦略的研究開発プロジェクト，

その推進体制の提言． 

(6)研究プロセス，成果等の社会への積極的な発信． 

(7)重要研究課題の抽出による本会の活性化，特に

若手研究者の研究動機付け・育成． 

 2012年から提案された研究課題のうち 3件が終

了し，本学会誌「伝熱」の 2014 年 10 月号に 2 件，

2017 年 10 月号に 1 件，その要約が掲載されてい

ます．現在 4 件の研究課題が終了に向けて報告書

の作成を進めており，1 件が継続，さらに，新た

に 2 件の研究課題が 2018 年 4 月から開始される

ことになっています．いずれも本学会の存在感を

強調できる研究課題であると言えます． 

 そのなかで，「ナノスケール伝熱機能発現とそ

の応用への展望（研究代表者：塩見淳一郎）」の

研究課題は，関連する他の研究会や学会のメンバ

ーらとも力を合わせ，2017 年度の国の戦略目標

「ナノスケール熱動態の理解と制御技術による

革新的材料・デバイス技術の開発」への立ち上げ

に貢献したといえます． 

その戦略目標の下に，JST 事業の“CREST”「ナ

ノスケール・サーマルマネージメント基盤技術の

創出（研究総括：粟野祐二）」，ならびに“さきが

け”「熱輸送のスペクトル学的理解と機能的制御

（研究総括：花村克悟）」が立ち上がりました．

このように真正面から“熱”あるいは“伝熱”に

関連する研究課題が国の戦略目標として，今回初

めて立ち上がりました． 

 

２．戦略目標の立ち上げ 

過去にも，国家プロジェクトとして立ち上げる

ために，惜しみない努力が費やされてきましたが，

熱あるいは伝熱といったキーワードに斬新さを醸

し出すことができなかったことや，熱マネジメン

トの重要性が十分理解されてこなかったため，そ

れが達成されることはありませんでした．しかし

ながら，最近，半導体の集積密度が高くなるにつ

れ，CPU パッケージ表面でさえも局所的には

10W/cm2 を超える熱流束となるなど，熱発生に伴

うシリコン半導体利用の限界，さらにパワーデバ

イス材料のシリコンカーバイドにおいても同様に

熱発生に伴う限界が問われるようになりました．

一方，熱輸送や熱抵抗を原子構造からボトムアッ

プ式に構築し設計・制御するアプローチが“フォ

ノンエンジニアリング”として，伝熱学会あるい

は応用物理学会を中心に盛んに研究されるように

なりました．この勢いを利用し JST の研究開発戦

略センター（CRDS）の中で議論が繰り返され，

さらに文部科学省とのやり取りも重ねられました．

そして，上記のフォノンエンジニアリングを含め

つつ，さらに領域の広がりも読み取れる現在の戦

略目標「ナノスケール熱動態の理解と制御技術に

よる革新的材料・デバイス技術の開発」となった

ようです．いずれにしても，当委員会にて特定推

進研究課題としてピックアップされた「ナノスケ

ール伝熱機能発現とその応用への展望」のアプロ

ーチや実績，さらに他の学協会との連携などの取

特定推進研究課題から JST 事業“CREST”および“さきがけ”への展開 
Development of a Specifically-Promoted Research in HTSJ into JST-Projects ‘CREST’ & ‘PRESTO’ 

花村 克悟（東京工業大学，さきがけ研究総括） 

Katsunori HANAMURA (Tokyo Tech., PRESTO Research Supervisor) 

e-mail: hanamura@mech.titech.ac.jp 
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り組みが結実し，今回の国の戦略目標につながっ

たように思います． 

 

３．JST“さきがけ”プログラム 

先にも記したように，この戦略目標の下に，JST

事業“CREST”と“さきがけ”がそれぞれの研究

総括により立ち上げられました．ここでは，その

“さきがけ”について紹介させていただきます． 

国プロとして戦略目標が立ち上げられたのち，

小職は，この領域の立ち上げにあたり調査に協力

していました．またフォノンエンジニアリングに

基づいた“ナノスケール熱動態・・・”の趣旨も

よく理解できていました．本来であれば，もう少

しシニアの方が研究総括を引き受けていただける

ものと思っていましたが，最終的には小職が引き

受けることとなりました． 

この題目「熱輸送のスペクトル学的理解と機能

的制御」は，フォノンエンジニアリングを意識し

つつも，それに関わる研究のみにすることを避け

ることも配慮しました．そこには，多くの伝熱学

会会員の若い研究者に参加していただきたい思い

がありました．一方で，熱であれば何でもよいと

いった総花的な印象を与えないように配慮したつ

もりです．さらに，近年，強磁性体あるいは反強

磁性体を伝播するスピン波による熱輸送制御が盛

んに研究されるようになり，本来，伝熱研究者に

より遂行されるような研究課題が物性物理の分野

において展開されていることに危機感を覚え，む

しろ，こうした研究者を熱輸送の分野へ取り込む

ことができるのではないかと考えました． 

上記の思いを題目の“スペクトル学的”と“機

能的制御”に含めました．熱輸送を担う本質的な

機構を明らかにすると同時に，熱輸送のオン・オ

フスイッチングや指向性を制御することを目指し

ています．ここで，“スペクトル学的”は，必ずし

もフォノンやフォトンなどの周波数スペクトルの

みを念頭に置いたものではなく，サイズスペクト

ル，温度スペクトル，頻度スペクトルなどと分解

することでどのような物理が見えてくるか，を考

えていただくためのキーワードです． 

 

４．“さきがけ”今年度採択と次年度公募 

2017 年度の公募は 5 月 30 日に締め切られ，76

件が応募され，その中から厳正な書類審査と面接

を経て，8 名が採択されました．応募総数はそれ

ほど多いとは言えず，2018 年度および 2019 年度

にも公募される予定ですので，多くの方々からの

応募を期待しています．伝熱研究に携わっている

研究者にとっては，本領域趣旨の挑戦性と困難さ

を理解されていることから却って応募しにくかっ

たかもしれませんが，難しく考えすぎず，ご自身

の研究を新たな視点から柔軟に見つめなおす機会

と捉え，熱輸送の本質に迫る挑戦的な提案を期待

しています．熱という指向性のないエネルギーを

意図する方向に制御することの難しさに挑戦して

いただきたいと思います． 

 

 
熱輸送のスペクトル学的理解と機能的制御 

 

下記に JST“さきがけ”と“CREST”の URL を

記します． 

“さきがけ”： 

https://www.jst.go.jp/kisoken/presto/research_area/ongoing/bunyah29-3.html 

“CREST”： 

https://www.jst.go.jp/kisoken/crest/research_area/ongoing/bunyah29-2.html 
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１．はじめに 

毎年，日本伝熱学会の産学交流事業の一環とし

て，企業技術者等の実務に直結したテーマを選択

し，日本伝熱学会主催の講習会を開催しています． 

今年は「省エネのための機器の熱設計」をテー

マに開催することになりました．JR 東京駅から徒

歩圏内の東京八重洲ホールにて，11 月 17 日，以

下の題目で開催し，31 名にご参加頂き，盛況のう

ちに終えることができました． 

－題目－ 
① 開催の挨拶（10 分） 

② 「機器の熱設計」（70 分） 

③ 「熱交換器とヒートポンプ基礎」（70 分） 

―昼食休憩― 

④ ②及び③の Q&A セッション（20 分） 

⑤ 「沸騰冷却と熱輸送デバイス基礎」（70 分） 

⑥ 「接触熱抵抗の基礎と熱抵抗低減」（70 分） 

⑦ ⑥及び⑦の Q&A セッション（20 分） 

⑧ 講師との技術交流会（110 分） 

 
２．各題目について 

 ②の「機器の熱設計」の講義では，松島均教授

（日本大学）より，熱に関する抵抗と流れの関係

をわかりやすくご説明いただき，さらに電子機器

の熱設計の具体的な設計例，設計時の注意点につ

いてご紹介頂きました（図 1）． 

 ③の「熱交換器とヒートポンプ基礎」の講義で

は，飛原英治教授（東京大学）より，身近な家庭

用エアコンを例にヒートポンプの原理についてご

説明頂きました（図 2）．性能指数 COP 向上に影

響が大きい圧縮機と熱交換器について，最新の技

術動向も交えながら詳しくお話頂きました． 

⑤の「沸騰冷却と熱輸送デバイス基礎」の講義

では永井二郎教授（福井大学）より，沸騰冷却の

基礎から，応用デバイスのヒートパイプについて

ご講義頂きました（図 3）．地中熱を利用した新型

ヒートパイプの開発事例についてもご紹介いただ

きました． 

⑥の「接触熱抵抗の基礎と熱抵抗低減」の講義

では富村寿夫教授（熊本大学）より，熱抵抗の基

礎について，単位セルモデルを用いてわかりやす

くご説明いただきました（図 4）．また，感圧シー

トを用いた接触状態の把握方法についても紹介い

ただきました． 

④⑦の Q&A セッションでは各講義終了後，受

講者にあらかじめ配布したシートに質問を記入し

てもらい，その内容を講師の先生方が確認，質問

事項を抽出して頂き，説明するという形式で行わ

れました（図 5）． 

⑧の講師との技術交流会は同会場にて立食パー

ティー形式で行われ，講師の先生方への個別の質

問の場，受講者間の交流の場となりました（図 6）． 

 
３．全体の印象，アンケート結果 

参加者の内訳は，8 割弱が企業，学生が 2 割，

残りが大学，研究所でした．産学交流を活性化す

るという観点で，企業に所属する研究者，技術者

が普段聞けないような講義をコンセプトに，いず

れも講義の中心は省エネにつながる伝熱技術につ

いてご講義頂くという内容で企画しました．機器

の熱設計からしっかり考えるという観点で，多く

の受講者にとって有益な講義であったと考えてい

ます．講義時間についても，昨年の「短かった」

というアンケート結果を参考に 60 分から 70 分へ

変更したところ，今回の全参加者より時間が適当

であったとの回答を頂き，アンケート結果を有効

に活用できたと考えております． 

今後の講習会の企画については，計測関連技術

等のトピックを希望する回答が多く，今後の企画

の参考にさせて頂きます． 

日本伝熱学会主催講習会 
「省エネのための機器の熱設計」開催報告 

Report on The Lecture “Thermal Design of Equipment for Energy Saving” 

企画部会産学交流委員会：越田 博之（日立化成），近藤 義広（日立製作所），西 剛伺（日本電産） 

Hiroyuki KOSHITA (Hitachi Chemical), Yoshihiro KONDO (Hitachi) and Koji NISHI (Nidec) 

e-mail: h-koshita@hitachi-chem.co.jp 
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４．おわりに 

産学交流委員会では，産学交流を促進するため，

現在，さまざまなイベントを検討中です．本講習

会は，その中のアイテムの 1 つとして，本年も開

催に向け，準備を進めています．詳細が決まり次

第，別途ご案内します．講習会を含む産学交流イ

ベントへの皆様のご参加をお待ちしています． 

 

 
図 1 講義風景 

（機器の熱設計，松島先生） 

 

図 3 講義風景 

（沸騰冷却と熱輸送デバイス基礎，永井先生） 

 
図 5 Q&A セッション 

 

 

最後に，講師の先生方には，ご多忙のところ，

資料作成含め，ご協力を頂きまして，ありがとう

ございました．紙面をお借りして，改めて感謝申

し上げます． 

 

 

 

 

図 2 講義風景 

（熱交換器とヒートポンプ基礎，飛原先生） 

 

図 4 講義風景 

（接触熱抵抗の基礎と熱抵抗低減，富村先生） 

 

図 6 技術交流会 
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１．はじめに 

 特定推進研究企画委員会は 2012 年に日本伝熱

学会に設置され，我が国の抱える科学技術的課題

への対応や今後の発展に寄与すると考えられる研

究開発課題を選定し，課題ごとに研究グループを

設置して検討を進めていただいています．現在ま

でに特定推進研究課題として 8 件の課題が選定さ

れています．このたび「ナノスケール伝熱機能発

現とその応用への展望」（主査：塩見淳一郎，東京

大学）の課題につきまして最終報告が提出されま

した．報告書作成に向けて 4 年あまりにわたって

ご尽力いただきました委員各位に心より敬意を表

します．以下にこの課題のエグゼクティブサマリ

ーを記載し，会員の皆様に検討結果の概要をご紹

介いたします． 

なお，過去に終了した課題 

（http://www.htsj.or.jp/announcement/1010.html） 

も含め，報告書の詳細につきましては，それぞれ

の主査までお問い合わせください． 

 

２．「ナノスケール伝熱機能発現とその応用への 

展望」 

HTSJ-FY2016-04 

主 査：塩見淳一郎（東京大学） 

shiomi@photon.t.u-tokyo.ac.jp 

日本伝熱学界特定推進研究「ナノスケール伝熱

機能発現とその応用への展望」（2013 年 9 月 1 日

～2015 年 3 月 31 日）では，当該テーマに関して

産業におけるニーズを精査し，特定の応用を念頭

においたストラテジーのもとに，物性理論解析，

ナノ構造合成・観察，熱物性計測の専門家が有機

的に連携し，イノベーションのシーズと成りうる

新しいコンセプトの考案にもとづいて，メンバー

内での共同研究を進めるとともに，研究会，合宿，

伝熱シンポジウムでのオーガーナイズドセッショ

ン，他学会のとの共同ワークショップ，セミナー

形式の集中講義などの活動を行った． 

まず，機械，電気，物理，化学の領域メンバー

による議論や共同研究を通じて，ナノスケールの

熱伝導の学理の深化と拡大を行った．例えば，フ

ォノン輸送に関して，量子サイズ効果，低次元性，

コヒーレンスなどの理解を深め，さらにそれらを

実際の構造・材料で発現するべく，フォノニック

結晶やカーボンナノチューブの熱輸送の解析およ

び実験を進めた．加えて，非均一系における熱輸

送の学理を発展させて界面やひずみのよる熱輸送

の制御性に関する議論を深め，高圧ひずみ加工に

よる準安定相の利用などの新しい制御アプローチ

の研究を進めた．また，フォノンに加えて，電子，

スピン，マグノンなどの幅広いキャリアによる熱

輸送や，それらの準粒子間の相間，相互作用，変

換を多角的に考えることで，熱輸送の学理を拡大

させた．特に熱電変換は多準粒子が絡む格好の対

象であり，熱輸送を独立制御するコンセプトのも

と，様々な研究成果があがった． 

応用への展開においては，領域メンバー内外の

産業界の研究者との活発な議論を通じて，実際の

産業でのニーズに合わせた研究を展開した．例え

ば，電子デバイス用の TIM 材に関する研究におい

ては，熱的にパーコレートした TIM 材の実装や，

フィラー欠乏層の評価など，実際の実装環境やプ

ロセスを念頭においた研究を進めた．また，熱電

変換においては，有機・無機ハイブリッド材料を

インク印刷して熱電デバイスを作製するなど，実

用化に近いところまで到達した．これらの応用研

究は本領域終了後も産学で継続していくことにな

日本伝熱学会特定推進研究課題報告書 
Report of Specific Promotion Researches 

in Heat Transfer Society of Japan 

特定推進研究企画委員会 

花村 克悟（委員長・東京工業大学） 

塩見 淳一郎（東京大学） 

Specific Promotion Research Planning Committee 

Katsunori HANAMURA (Chairperson, Tokyo Inst. Tech.) 

Junichiro SHIOMI (The University of Tokyo) 
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っており，また，本領域外の企業との新たな共同

研究にも発展している． 

他の学術分野との研究交流・協力の開拓という

観点においては，物理学会，応用物理学会，化学

工学会，熱電学会，表面科学会などと活発に交流

した．例えば，応用物理学会と共催した特別シン

ポジウム「フォノンエンジニアリングの広がり ～

ナノスケール熱制御がもたらす，新しい熱伝導・

断熱，蓄熱，変換技術の基礎と応用」，日本表面科

学会関東支部との合同セミナー「ナノ表面界面を

介したエネルギー・物質輸送の計測とシミュレー

ション研究の最前線」などを共催した．その結果，

ナノスケール伝熱が新しい重要な研究領域として

広く認識されるようになり，本領域のメンバーが

様々な他の学術分野の学協会から招待講演，特集

記事の寄稿，委員会への参加を依頼されるように

なっている． 

研究シーズの発信という点においては，本領域

のメンバーが，領域開始後に，ナノスケール伝熱

に関する研究で，JST さきがけや CREST などのプ

ロジェクトをスタートさせている．また，

JST-CRDS が当該研究テーマに関連して発行した

「戦略プロポーザル：ナノスケール熱制御による

デバイス革新 － フォノンエンジニアリング －」

では本領域のメンバーが貢献した．戦略プロポー

ザルがきっかけとなり，ナノスケール伝熱に関す

る研究が 2016 年度の文部科学省の戦略目標とな

ったことを考えると，近年の日本におけるナノス

ケール伝熱の研究活動の活発化に本領域の活動が

一定の役割を果たしたと考えられる． 

最後に，学会の活性化や若手研究者の研究動機

付け・育成の観点から，長期的視点に立って学術

領域としての「ミクロ熱工学」の確立を目指し，

ナノスケールの空間における，液体，ソフトマタ

ーの挙動，あるいはこのサイズの粒界を含む固体

などに適用可能な理論の現状の研究群を体系的に

整理し，今後の研究のロードマップを提案すると

ともに，将来的にミクロ熱工学の教科書の出版に

も繋がるようにテキスト化を行った．さらに，そ

のテキストをもとに領域メンバーによる集中講義

を開催した．学生を含めた多くの若手研究者の参

加があり好評であったことから，若手研究者から

みたときの分野の魅力を伝えるという意味におい

ても，一定の成果が挙げられたと考える．テキス

トは，本領域終了後も推敲を続け，将来的には発

行を目指している

 

 

図 1 ナノスケール伝熱機能発現とその応用 
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本会主催行事 
開催日 行事名 申込締切 原稿締切 問合先 掲載号 

2018 年 
3 月 12(月) 

～ 
15(木) 

The 10th International Conference on 
Boiling and Condensation Heat Transfer 
(ICBCHT10) 
（開催場所：長崎ブリックホール） 

2017.8.31 2017.11.30 Secretary General: Prof. Ichiro Ueno（上野 一郎） 
Dept. Mechanical Engineering, Fac. Science & 
Technology, Tokyo University of Science 
2641 Yamazaki, Noda, Chiba 278-8510, Japan 
E-mail: ich@rs.tus.ac.jp 
TEL: +81-4-7124-1501 ext.3912 (office) / 3952 
(student office) 
FAX: +81-4-7123-9814 

 

5 月 29(火) 
～ 

31(木) 

第 55 回日本伝熱シンポジウム 
（開催場所：札幌コンベンションセン

ターSORA） 

2018.1.19 2018.3.16 第 55 回日本伝熱シンポジウム実行委員会事務

局 
北海道大学 大学院工学研究院 機械宇宙工

学専攻内 
E-mail: symp2018@htsj-conf.org 

 

         
本会共催，協賛，後援行事 

開催日 行事名 申込締切 原稿締切 問合先 掲載号 

2018 年 
1 月 25(木)

～ 
26(金) 
  

第 46 回ガスタービンセミナー 
（開催場所：首都大学東京 南大沢キャ

ンパス） 

2018.1.19  公益社団法人 日本ガスタービン学会 
E-mail: gtsj-office@gtsj.org 
http://gtsj.org/ 

 

3 月 5(月) 
  

日本学術会議公開シンポジウム「第３

回理論応用力学シンポジウム －力学

と知能の融合：古典力学の新潮流－」 
（開催場所：日本学術会議講堂） 

事前申し込

み不要 

 高田 保之（九州大学大学院 工学研究院） 
E-mail: takata@mech.kyushu-u.ac.jp 

 

6 月 14(木)
～ 

15(金) 
  

第 23 回動力・エネルギー技術シンポジ

ウム 
（開催場所：国際ホテル宇部市、宇部

市、山口県) 

2017.2.23 2018.4.27 第 23 回動力・エネルギー技術シンポジウム 実
行委員長 
E-mail: pesymp2018@jsme.or.jp 

 

7 月 22(日)
～ 

26(木) 
  

第 26 回 原 子 力 工 学 国 際 会 議

（ICONE26） 
（開催場所：Novotel London West, 
London, England) 

2017.11.30 2018.1.12 ICONE26 技術委員会 幹事 東京工業大学 

高橋 秀治  
E-mail: htakahashi@lane.iir.titech.ac.jp 

 

10 月 

 
11 月 

30(火)
～ 

2(金) 
  

The 29th International Symposium on 
Transport Phenomena (ISTP29) 
（開催場所：Hawaii Convention Center, 
Honolulu HI, U.S.A.) 

2018.5.1 2018.7.1 ISTP29 実行委員長 伏信 一慶（東京工業大学 
工学院 機械系） 
E-mail: fushinobu.k.aa@m.titech.ac.jp 
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第 55 回日本伝熱シンポジウムのご案内 
 

第 55 回日本伝熱シンポジウム実行委員会 
委員長 大島伸行 
幹事 戸谷 剛 

 
開催日： 平成 30 年 5 月 29 日（火）～5 月 31 日（木） 
会 場： 札幌コンベンションセンター（http://www.sora-scc.jp/index.html） 

所在地  〒003-0006 札幌市白石区東札幌 6 条 1 丁目 1-1 電話 011-817-1010（代表） 
アクセス 新千歳空港から新札幌駅まで JR で約 28 分，新札幌駅から東札幌駅まで札幌市市営

地下鉄東西線で約 13 分，東札幌駅から徒歩約 8 分． 
札幌駅より大通駅まで札幌市営地下鉄南北線で約 2 分，大通駅から新札幌駅まで札

幌市営地下鉄東西線で約 6 分，東札幌駅から徒歩約 8 分． 
 
講演申込締切：  平成 30 年 1 月 19 日（金） 
講演論文原稿提出締切： 平成 30 年 3 月 16 日（金） 
早期参加申込締切： 平成 30 年 4 月 13 日（金） 
 
【シンポジウムの形式】 

 講演発表形式として 
 a）通常の一般セッション（口頭発表） 
 b）オーガナイズドセッション（口頭発表） 
 c）学生および若手研究者を対象とする優秀プレゼンテーション賞セッション 
を実施します． 

 1 講演あたりの割当時間は，一般セッションでは 15 分（発表 10 分，個別討論 5 分）で，各セッション

の最後に総合討論の時間（5 分×セッション内の講演件数）を設ける予定です．オーガナイズドセッシ

ョンについては，オーガナイザーの指示に従って下さい． 
 優秀プレゼンテーション賞セッションについては，本号掲載のお知らせ「優秀プレゼンテーション賞（第

55 回日本伝熱シンポジウム）について」をご参照下さい． 
 
【参加費等】 

 参加費の申込時期 

早期申込：4 月 13 日まで 
通常申込：4 月 14 日～5 月 11 日，会期中（5 月 12 日から会期前日までは申込を受け付けません） 

 シンポジウム参加費 

会員一般 早期申込：12,000 円 通常申込：15,000 円 
非会員一般 早期申込：15,000 円 通常申込：18,000 円 
会員学生 早期申込： 6,000 円 通常申込： 7,000 円 
非会員学生 早期申込： 7,000 円 通常申込： 8,000 円 

 ※特別賛助会員は 1 口につき 3 名，賛助会員は 1 口につき 1 名，参加費が無料になります． 
 ※会員とは，日本伝熱学会会員のほか，共催・協賛学協会の会員を含みます． 
 ※講演論文集電子版は参加者全員に配布されます． 
 講演論文集電子版 

 講演論文集電子版のみの販売：5,000 円（シンポジウム後の販売となります．） 
 

【懇親会】 

 開催日：平成 29 年 5 月 30 日（水） 
 会 場：札幌コンベンションセンター 
 参加費： 

 一般 早期申込：8,000 円，通常申込：10,000 円，同伴配偶者無料 
 学生 早期申込：4,000 円，通常申込： 5,000 円 
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【参加費等の支払い方法】 

 シンポジウムのホームページから参加登録と参加費の支払いを行って下さい．支払いはクレジットカ

ード決済，もしくは銀行振込になります．参加費等の支払いをもって「申込完了」とします． 

 一般セッションと優秀プレゼンテーション賞セッションの講演者（登壇者）は，日本伝熱学会会員（学

生会員，賛助会員，特別賛助会員を含む）に限ります．講演者が日本伝熱学会会員でない場合は，同

サイトで入会申込と会費納付を行って下さい．（オーガナイズドセッションについては，各セッション

オーガナイザーの指示に従って下さい．） 

 4 月 14 日以降 5 月 11 日までは，通常申込扱いでウェブからの参加登録および支払いを受け付けます．  

 5 月 11 日までに参加登録を行うと，当日受付に寄る必要がありませんので，できるかぎりウェブから

の登録および支払いを行って下さい． 

 例年のように，シンポジウム当日の参加申し込みもできます． 
 
講演申込方法，講演論文集，執筆要綱  

【研究発表申込方法】 

 一般セッションと優秀プレゼンテーション賞セッションの講演者（登壇者）は，日本伝熱学会会員（学

生会員，賛助会員，特別賛助会員，推薦会員を含む）に限ります．講演者が日本伝熱学会会員でない場

合は，会員申込と会費納付を行って下さい．（オーガナイズドセッションについては，各セッションの

オーガナイザーに従って下さい．） 
 原則としてウェブによる申込に限らせていただきます．本シンポジウムで準備するウェブサイトから必

要なデータを入力して下さい．ウェブによる申込ができない場合には，実行委員会事務局にお問い合わ

せ下さい．  

 申込の際に，一般セッション，オーガナイズドセッション，優秀プレゼンテーション賞セッションのい

ずれで発表するかを選択して下さい．優秀プレゼンテーション賞セッションにお申込みの場合には，本

号掲載のお知らせ「優秀プレゼンテーション賞セッション（第 55 回日本伝熱シンポジウム）について」

をご参照下さい． 

 発表申込時に，論文要旨（日本語で 200～250 字）を入力して下さい．講演論文集の抄録として科学技

術振興機構（JST）のデータベースに登録します． 

 講演発表申込は，講演者 1 名につき 1 題目とさせていただきます． 

 講演の採否およびセッションへの振り分けは，実行委員会にご一任下さい． 

 

【講演論文集電子版】  

 講演論文集電子版を参加者に配布します．なお，講演論文集電子版は参加できなかった本会会員にも希

望があれば配布しますので，シンポジウム終了後に日本伝熱学会事務局にお申込み下さい． 

 講演論文の長さは 1 題目当たり A4 サイズで 4～6 ページです．講演論文の作成様式は，1 段組み×50 字

×46 行です．ファイル容量は最大で 2 MB までとし，動画は含まないものとします． 

 講演論文原稿は，PDF ファイルで本シンポジウムのホームページから提出して下さい． 

 講演論文締切日までに提出されなかった講演論文は，講演論文集電子版およびウェブに掲載されません．

十分にご注意下さい． 

 

【執筆要綱】 

講演論文原稿の書き方  

 講演論文は以下に従って作成して下さい．また，書式の詳細ならびにテンプレート用の電子ファイルは，

シンポジウムのホームページをご参照下さい． 

 

会場以外での参加費支払いは，シンポジウムのホームページからのクレジットカード決済
または，銀行振込になります．5 月 11 日までに参加登録された方には事前に参加者キット
（講演論文集電子版，講演プログラム，参加票，領収書など）をお送りします． 
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表題部分の書式：原稿は，以下の四角囲い部に示すように，和文表題，和文副題，英文表題，英文副題，和文

著者名（会員資格，著者名，所属の略記），英文著者名，英文所属機関・所在地，英文アブストラクト，英文

キーワードの順に，幅 150mm に収まるようにレイアウトして下さい．連名者がある場合には，講演者の前に

＊印をつけ，英文の所属機関・所在地についても上付き数字で区別して下さい． 

論文表題および著者名は，講演申込時のデータと同じものを同じ順序で書いて下さい．講演申込時のデー

タと異なる場合には，目次や索引に反映されないことがあります． 

本文の書式： 本文は表題部分に続けて，10 ポイント明朝体の 1 段組み（1 行 50 字程度），1 ページ当たり 46

行を目安として作成して下さい． 

図表： 図表中の記号およびキャプションは英語で書いて下さい．カラー表示が可能です． 

参考文献： 参考文献は本文中の引用箇所の右肩に小括弧をつけた番号(1)で表し，本文の末尾に次のようにま

とめて列記して下さい． 

 (番号) 著者名，雑誌略称，巻-号(発行年)，先頭ページ番号．  

例：(1) 伝熱・他 2 名，機論(B), 12-345(2006), 1234.  

PDF ファイルへの変換：PDF ファイル作成のためのファイル変換時には，「フォントの埋め込みを行う」を設

定して下さい．提出前に必ず，変換後の PDF 原稿を印刷して確認して下さい． 

 

 

第 55 回日本伝熱シンポジウム原稿の書き方（和文表題：Gothic 14pt） 
MS-Word の場合（和文副題：Gothic 12pt） 

Guide for the manuscripts (英文表題：Times New Roman 12pt) 

The case of MS-Word (英文副題：Times New Roman 12pt) 

(1 行あける) 

伝正 ＊伝熱 太郎（伝熱大）（会員資格 著者名[講演者には＊印]（所属略称）：明朝体 12pt） 

(1 行あける) 

Taro DENNETSU (英文著者名：Times New Roman 10pt)  

Dept. of Mech. Eng., Dennetsu Univ., 5-1-5, Kashiwanoha, Kashiwa, 277-8563 

(1 行あける) 

（文頭に半角スペース 5 つを挿入する）English abstract ...... （英文アブストラクト：Times New Roman 

10pt, 100 語程度） 

(1 行あける) 

Key Words: Heat Transfer （英文キーワード：Times New Roman 10pt, 3～5 個程度） 

(1 行あける) 

1. 大見出し  

1.1 中見出し 講演論文原稿は電子版原稿のみです．講演論文の長さは１題目あたり A4 サイズで原則 4～

6 ページです．原稿の作成には，本ファイルをテンプレートとしてお使い下さい．  

講演論文の作成様式は，1 段組×50 字×46 行とし，カラーの使用が可能です．ファイル容量は最大で 2MB

までとし，アニメーションは含まないものとします． 

冒頭部分（表題部分および本文書き出し部分）の書式 

【講演論文の公開日】 

 講演論文は会員を対象にパスワードを配布し，シンポジウム開催日の 1 週間程前からウェブ上で公開 

します．従って，特許に関わる公知日はシンポジウム開催日よりも早くなりますので，ご注意下さい．  

 会員が当該講演論文を後日原著論文として学術論文誌等に投稿される場合に配慮し，本講演論文集が限

られた範囲に配布されたものであることを明確にすべく，シンポジウム終了後，一定期間を経て講演論

文の公開を終了します． 
【ご注意】 

 講演申込の取消および講演論文原稿の差し替えは，シンポジウムの準備と運営に支障をきたしますので

ご遠慮下さい． 
 論文題目と著者名が，講演申込時と論文提出時で相違しないように特にご注意下さい． 

150 ㎜ 
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 口頭発表用として実行委員会事務局が準備する機器は，原則としてプロジェクタのみとさせていただき

ます．パーソナルコンピュータは各自ご持参下さい． 
 参加費，懇親会費等は参加取消の場合でも返金いたしません． 
 本シンポジウムに関する最新情報については，随時更新するホームページでご確認下さい． 
 その他，ご不明の点がありましたら，実行委員会事務局まで Email または FAX でお問い合わせ下さい． 

 

【お問い合わせ先】 

 第 55 回日本伝熱シンポジウム実行委員会事務局 
 北海道大学 大学院工学研究院 機械宇宙工学部門内 
 Email: symp2018@htsj-conf.org  FAX: 011-706-7192 
 ホームページ URL： http://htsj-conf.org/symp2018/index.html 



お知らせ 
 

伝熱 2018 年 1 月 - 50 - J. HTSJ, Vol. 57, No. 238 

優秀プレゼンテーション賞（第 55 回日本伝熱シンポジウム）について 
 

日本伝熱学会 学生会委員会 

委員長 田部 豊 

 

第 55 回日本伝熱シンポジウムでは，下記の要領で，学生および若手研究者を対象とした優秀プレゼンテー

ション賞セッションを設けます．日頃の研鑽の成果を披露するチャンスとして，奮ってご応募下さい． 

 

開  催  日： 平成 30 年 5 月 29 日（火） シンポジウム第 1 日 

発 表 形 式： 発表者 1 名あたり，発表内容をまとめた 1 枚のアピールスライド提出とポスタープレゼン

テーションを行う形式をとる予定です．アピールスライドは冊子体として配布されると共

にスライドショーとして会場にて案内される予定です．詳細については，決定し次第，シ

ンポジウムのホームページに掲載いたします．  

対     象： 企業・大学・研究機関等の技術者・研究者で，平成 30 年 3 月 31 日現在で 28 歳以下の方，

または，申込当日に学生である方（ただし，社会人大学院生を除く）． 

応 募 資 格： 発表者は日本伝熱学会の会員（正員・学生員）に限ります．発表者が日本伝熱学会会員で

ない場合は，講演論文原稿提出までに，会員申し込みを行ってください．なお，本セッシ

ョンで発表する方は，応募資格を必ず満たす必要があります．また，過去に本賞を受賞さ

れた方は応募することはできません． 

応 募 件 数： 指導教員または研究グループ長等あたり，1 名（1 件）とします． 

応 募 方 法： 第 55 回日本伝熱シンポジウム発表申込時に，本誌掲載の研究発表申込方法に従って，“優

秀プレゼンテーション賞”を選択し，“指導教員または研究グループ長等の氏名”を入力

してください．なお，講演論文原稿の様式については一般セッションと同様のものとしま

す． 

審査・選考方法： 複数名の審査員による評価に基づいて選考し，受賞者を決定します． 

表     彰： 受賞者はシンポジウム第 2 日の学会総会で表彰されます． 
 
 



 

編集出版部会からのお知らせ 

一各種行事・広告などの掲載についてー 
 

インターネットの普及により情報発信・交換能力の比類ない進展がもたらされました．一方，ハー
ドコピーとしての学会誌には，アーカイブ的な価値のある内容を手にとって熟読できる点や，一連の
ページを眺めて全貌が容易に理解できる点など，いくら電子媒体が発達してもかなわない長所がある
のではないかと思います．ただし，学会誌の印刷・発送には多額の経費も伴いますので，当部会では
このほど，密度のより高い誌面，すなわちハードコピーとしてぜひとも残すべき内容を厳選し，イン
ターネット（HP：ホームページ，ML：メーリングリスト）で扱う情報との棲み分けをした編集方針 
を検討いたしました． 
この結果，これまで会告ページで取り扱ってきた各種行事・広告などの掲載につき，以下のような

方針で対応させていただきたく，ご理解とご協力をお願いする次第です． 
 

 

対 象 対 応 
具体的な手続き 

（電子メールでの連絡を前提としています） 

本会（支部）主

催による行事 
無条件で詳細を，会誌と

HP に掲載，ML でも配信 

申込者は，記事を総務担当副会長補佐協議員（ML 担
当），広報委員会委員長（HP 担当）あるいは編集出版部会

長（会誌担当）へ送信してください． 

関係学会や本会
会員が関係する
組織による 
国内外の会議・
シンポジウム・
セミナー 

条件付き掲載 
会誌：1 件当たり 4 分の l ペ

ージ程度で掲載（無料） 
HP：行事カレンダーに掲載

しリンク形成（無料） 
ML：条件付き配信（無料） 

申込者は，まず内容を説明する資料を総務担当副会長補佐

協議員に送信してください．審議の結果，掲載可となった

場合には総務担当副会長補佐協議員より申込者にその旨通

知しますので，申込者は記事を編集出版部会長（会誌担

当）と広報委員会委員長（HP 担当）に送信してください． 

大学や公的研
究機関の人事
公募（伝熱に
関係のある分
野に限る） 

会誌：掲載せず 
HP：条件付き掲載 （無料） 
ML：条件付き配信（無料） 

申込者は，公募内容を説明する資料を総務担当副会長補佐

協議員に送信してください．審議の結果掲載可となった場

合には総務担当副会長補佐協議員より申込者にその旨通知

しますので，申込者は記事を広報委員会委員長（HP 担当）

に送信してください． 

一般広告 
求人広告 

会誌：条件付き掲載（有料） 
HP：条件付き掲載 

（バナー広告のみ，有料） 

申込者は，編集出版部会長（会誌担当）または広報委員会

委員長（HP バナー広告担当）に広告内容を送信してくださ

い．掲載可となった場合には編集出版部会長または広報委

員会委員長より申込者にその旨通知しますので，申込者は

原稿を編集出版部会長または広報委員会委員長に送信して

ください．掲載料支払い手続きについては事務局からご連

絡いたします．バナー広告の取り扱いについては 
http://www.htsj.or.jp/wp/media/36banner.pdf をご参照下さい． 

 

【連絡先】 
・総務部会長：大竹浩靖（工学院大学）：ohtake@cc.kogakuin.ac.jp 
・編集出版部会長：田川正人（名古屋工業大学）：tagawa.masato@nitech.ac.jp 
・広報委員会委員長：元祐昌廣（東京理科大学）：mot@rs.tus.ac.jp 
・総務担当副会長補佐協議員：志村祐康（東京工業大学）：general-affairs@htsj.or.jp 
・事務局：大澤毅士・村松佳子：office@htsj.or.jp 
【注意】 
・原稿は Word ファイルまたは Text ファイルでお願いします． 
・HP はメンテナンスの都合上，掲載は申込月の翌月，また削除も希望掲載期限の翌月程度の時間遅

れがあることをご了承願います． 
・ML では，原則としてテキスト文の送信となります．pdf 等の添付ファイルで送信を希望される場合 
はご相談ください． 

 

事務局からの連絡 
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事務局からの連絡 
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56 期入会（2017.6.14～2016.12.12）正 10 名，シニア正 1 名，学生 3 名 

 
資 氏 名 所 属 資 氏 名 所 属 

正 シュー ウェイ ルン 東京大学 学生 森 祐樹 大阪府立大学大学院 工学研究科 

正 大澤 崇行 東京大学 正 山﨑 尚浩 MHI ソリューションテクノロジーズ株式会社 

正 黒瀬 良一 京都大学大学院工学研究科 正 関本 敦 大阪大学 基礎工学研究科 

学生 長谷川 実慶 横浜国立大学 高学府 正 河喜多 心哉 株式会社 日立製作所 

正 井関 祐也 八戸工業高等専門学校 シニア正 酒井 昭二  

正 木原 均 大陽日酸株式会社 正 月成 勇起 株式会社 東芝 

学生 渡辺 侑樹 日本大学 工学部 機械工学科 正（復帰） 亀谷 雄樹 東京工業大学 工学院 特任准教授 
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編集出版部会ノート 

Note from the JHTSJ Editorial Board 

 

今月号の特集では，長野方星先生（名古屋大学，編集出版部会委員）のお世話により，「宇宙機の熱制御

フロンティア」をテーマとして 5 件の記事をご寄稿いただきました．いずれもまさに最前線でご活躍の研究

者による大変な力作です．ご多忙のなかご寄稿くださいました執筆者の皆様に厚くお礼申し上げます． 

本誌には特集記事のほか以下のジャンルの記事があります．話題を提供くださる場合には下記連絡先まで

ぜひご一報ください．会員皆様からのご寄稿をお待ちしています． 

 

・特別寄稿： 興味深い研究の紹介や提言，ミニレクチャーなど 

・会議報告： 「熱」に関する国内外の講演会，シンポジウム，セミナーなどの報告記事 

・海外レター： 海外の研究機関に滞在，赴任している会員からの現地レポート，体験記など 

・その他： 

(a) プロジェクト Q： 「熱」に関する苦労話や秘話などの記事 

(b) ネイチャー Q： 科学や自然に関する話題 

(c) エデュケーション Q： 理論・実験・教育・技術開発に関する逸話など 

(d) ヒストリー Q： 過去の偉人や物事の歴史に関する話題 

(e) Hea 'r' t Transfer： コーヒーブレイクのようなほっとするコラム記事 

(f) 博物館めぐり： 国内外の様々な博物館や施設への訪問記事 

 

田川 正人（名古屋工業大学） 

Masato Tagawa (Nagoya Institute of Technology) 

e-mail: tagawa.masato@nitech.ac.jp 

 

 

企画・編集出版担当副会長 中部 主敬（京都大学） 

編集出版部会長 田川 正人（名古屋工業大学） 

委員 

（理事） 梅川 尚嗣（関西大学），永井 二郎（福井大学），星 朗（東北学院大学） 

（協議員） 青木 修一（東邦ガス），岩井 裕（京都大学），巽 和也（京都大学） 

 長野 方星（名古屋大学），西村 伸也（大阪市立大学），服部 康男（電力中央研究所） 

 保浦 知也（名古屋工業大学），村上 陽一（東京工業大学） 

TSE チーフエディター 花村 克悟（東京工業大学） 

TSE 編集幹事 伏信 一慶（東京工業大学） 

編集出版部会 連絡先： 〒466-8555 名古屋市昭和区御器所町 

 名古屋工業大学大学院電気・機械工学専攻（しくみ領域） 

 田川 正人 

 Phone & Fax: 052-735-5343 / E-mail: tagawa.masato@nitech.ac.jp 


	伝熱_表1-4_2018_1_New
	H3001_0_1_グラビア（太刀川先生・小川先生）
	H3001_1_1_目次邦文
	H3001_1_2_目次英文
	H3001_2_1_前書き（長野先生）
	H3001_2_2_特集（小川先生）
	H3001_2_3_特集（長野先生）
	H3001_2_4_特集（太刀川先生）
	H3001_2_5_特集（永井先生）
	H3001_2_6_特集（戸谷先生）
	H3001_3_1_特定推進（花村先生）修正版
	H3001_3_2_産学連携（越田様）
	H3001_3_3_ナノ伝熱報告（津島先生）
	H3001_4_1_行事カレンダー（大竹先生）
	H3001_5_1_伝熱シンポ（戸谷先生）
	H3001_5_2_優秀プレゼン（田部先生）
	H3001_6_1_事務局からの連絡
	H3001_6_2_新入会員リスト
	H3001_7_1_広告
	H3001_8_1_編集出版部会ノート（田川）



