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Abstract: Investigation of mechanisms in nucleate boiling under microgravity conditions is 
essential for the development of the cooling systems handling a large amount of waste heat. A 
transparent heating surface with multiple arrays of 88 thin film temperature sensors and 
mini-heaters was developed for the clarification of boiling heat transfer mechanisms in 
microgravity. To investigate gravity effects on the relation between local heat transfer coefficients 
and behaviors of microlayer underneath attached bubbles, images of liquid-vapor behaviors and 
corresponding data of local heat transfer were obtained simultaneously in microgravity pool 
boiling experiments by ESA parabolic flight campaign. The present paper reports the analysis of 
the experimental results.  
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1. 緒言 
 近年，宇宙構造物の大型化に伴い消費エネルギの

増大が著しく，宇宙用冷却システムの高性能化が求

められている．沸騰熱伝達は潜熱輸送により優れた

伝熱特性を示すため，電力や打ち上げ質量などの制

限が厳しい宇宙用冷却システムへの応用が期待され

ている．これまで多くの微小重力下での沸騰熱伝達

に関する研究が行われてきたが，実験装置への厳し

い制約や残留重力，重力揺らぎ(g-jitter)などにより，
一貫性のある定量的なデータは得られておらず沸騰

熱伝達の重力依存性は十分に解明されていないのが

現状である[1], [2]．微小重力下における核沸騰では浮

力の軽減により，発生気泡が伝熱面上から離脱しに

くくなるため，気泡が伝熱面上で成長し大型化する．

そのため気泡底部のミクロ液膜蒸発や気液界面周辺

のマランゴニ対流が熱伝達を大きく支配すると考え

られており，特にミクロ液膜蒸発は熱伝達に対して

重要な役割を持つようになる． 
 そこで本研究では，重力レベルの変化に対応する

気液挙動と局所熱伝達係数の関連性を明らかにし，

微小重力下での熱伝達機構を解明することを目的と

する．これまでに大田ら[3]，Kim[4]らなどにより気泡

底部の局所熱伝達係数を計測する試みがなされてき

ている．それらを発展させて，気液挙動観察および

局所熱伝達評価が可能な透明伝熱面を開発し，航空

機実験に対応した実験装置の製作を行った．さらに

2008年 11月に ESAパラボリックフライトキャンペ
ーンに参加し，プール核沸騰実験を行った．以下で

はその内容と結果について述べる． 
 
2. 透明伝熱面 

 Fig. 1 に製作した透明伝熱面の構成を示す．直径
76 mm，厚さ 2 mmのサファイアガラス基材の表面
および裏面に，それぞれ 88個の温度センサとミニヒ
ータが直接コーティングされている．有効加熱・計

測領域は直径 40 mmであり，ガラス基材を通して気
液挙動の観察が可能である．Table 1に温度センサと
ミニヒータの仕様を示す．温度センサは白金薄膜の

測温抵抗体であり，温度係数は 0.0012 - 0.0013 K-1で

ある．ミニヒータは金の薄膜抵抗体で，直接通電に

より加熱を行う．サファイアガラスは高熱伝導性（熱

伝導率 λ = 41.8 W/mK）を有しており，裏面加熱にお
ける伝熱面表面での即応性や熱損失の低減が可能で

ある．温度センサ出力をミニヒータへの入力にフィ

ードバックさせることで，伝熱面温度一定や表面熱

流束一定などの加熱条件が可能となる．表面温度，

裏面加熱分布を境界条件とし，基材内の熱伝導問題

を解くことで局所熱伝達係数の評価が可能である． 
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Fig. 1  Structure of transparent heating surface. 
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3. ESAパラボリックフライトキャンペーンの概要 
 ESAパラボリックフライトキャンペーンでは特別
仕様のエアバス社航空機 A300を用いて，1回の放物
飛行により約 20 sの微小重力環境を実現する．各放
物飛行は約 20 sの過重力環境の後に微小重力環境と
なり，その後再び過重力環境となる． ESA パラボ
リックフライトキャンペーンの概要を Table 2 に示
す． 
 
4. 航空機実験用実験装置 
4.1 実験装置構成概要 
 Fig. 2 に航空機実験用に製作した沸騰実験装置の
概略図を示す．実験装置は主ラックと補助ラックの

2 つのラックから成り，主ラックは伝熱面を装着し
た沸騰容器やその圧力調整系，補助ラックは温度セ

ンサおよびミニヒータの計測・制御系，熱電対や圧

力センサ，加速度センサの計測系，観察系そして電

源系で構成される． 
4.2 沸騰容器および圧力調整系 

 沸騰容器は内径 120 mm，長さ 260 mmのアクリル
円筒とアルミフランジで構成されており，上部フラ

ンジに伝熱面が下向きに装着されている．容器内に

は試験液体として十分脱気した FC72 を充填させて
いる．沸騰容器内の圧力は金属ベローズを用いて調

整し，容器内圧力を許容最大圧力以内に保つため，

配管に安全弁を取り付けている．また試験液体のキ

ャビンへの漏洩を防ぐために，沸騰容器は二重の密

閉構造を取っており，試験液体回収用の容器に接続

している．沸騰容器内の試験液体の予備加熱は下部

フランジ周りに装着したフレキシブルヒータで行う．

ヒータへの入力電圧調整にはボルトスライダを用い

るが，過熱防止のためにリレー回路を導入するなど

の安全対策を施している． 
4.3 温度センサおよびミニヒータの計測・制御系 
 伝熱面上にコーティングされた 88 対の温度セン
サおよびミニヒータはそれぞれ独立した回路を有し

ており，プログラムによって計測・制御される．本

実験では伝熱面表面温度を一定とすることを目標と

して，下式により伝熱面表面温度 Tsをミニヒータへ

の入力電圧 Ehへフィードバックさせている． 
 
  stargetph TTKE                         (1) 

 
ここで，Ttarget：伝熱面表面温度の目標値(C)，Ts：

実際の伝熱面表面温度(C)，Eh：ヒータへの入力電

圧(V)，Kp：比例ゲイン(V/K)を示している． 
 厳密な表面温度一定制御を行うにあたって，比例

制御では目標値に完全に一致させることは原理的に

不可能であるが，今回は微小重力での現象が不明で

あったため，プログラムの暴走によるヒータ破損等

を防ぐために最も単純な比例制御を採用した． 
4.4 その他の計測系および観察系 
 沸騰容器内と伝熱面側面に取り付けた熱電対によ

り，バルク液体温度と伝熱面側面温度を計測する．

気液挙動の映像データは，沸騰容器上部および側面

に設置した 2台の CCDカメラで取得し，各種データ
の計測開始と同時に，伝熱面付近に取り付けた LED
を点灯させることで同期を行う． 
 
5. 実験手順 

 各放物飛行における実験手順について述べる．伝

熱面表面温度が一定かつ一様となるように Ttarget を

設定し，放物飛行突入直前の通常重力環境でミニヒ

Table 1  Specifications of temperature sensors 
and mini-heaters. 

 Temperature sensor Mini-heater 
Materials Ti/Pt Ti/Au 

Size 1.3 mm  1.3 mm 3 mm  3 mm 
Thickness 0.1 m 0.04 m 
Nominal 
resistance 

800  350  

Table 2  Outline of parabolic flight campaign. 
Number of parabolas in a flight/day 31 times 
Flight days 3 days 
Gravity level 1 g, 2 g, ±0.03 g 
Aircraft cabin pressure 0.08 MPa 
Aircraft cabin temperature 18 - 25C 

Table 3  Experimental conditions for aircraft experiment. 
Test liquid FC 72 (deaerated) 
Pressure range in boiling 
vessel 

P = 0.06 - 0.1 MPa 

Heating mode Uniform surface temperature 
Target temperature of 
heating surface 

Ttarget = 50.0 - 85.0°C 

Liquid subcooling ΔTsub = 3.0 - 17.0 K 
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ータの加熱を開始し，データの取得を行う．88対の
ミニヒータ入力電力と伝熱面表面温度，圧力データ，

重力データなどは全てサンプリング速度 108 ms で
同期して取得する．加熱およびデータ取得は過重力

環境と微小重力環境を通じて約 40 s継続する．実験
条件は伝熱面表面温度の目標値 Ttargetと，沸騰容器内

の圧力調整により設定されるサブクール度Tsub で

設定する．今回のパラボリックフライトキャンペー

ンで行った実験条件を Table 3に示す． 
 
6. 解析方法 

航空機実験の実施により，微小重力下における経過

時間に対する気液挙動の観察画像と局所熱伝達デー

タの分布の推移が得られる．局所熱伝達分布を評価

するために，88個の伝熱面表面温度データのスプラ
イン補間により，伝熱面上の任意点の温度を算出し，

この温度データやミニヒータ入力電力を境界条件と

して，熱伝導解析ツールを使用して基材内の熱伝導

解析を行う．これにより求まる伝熱面表面での局所

熱流束を用いて熱伝達係数分布を算出する．伝熱面

表面の局所熱流束 qliquid がミクロ液膜の消費に費や

されるとして，液膜表面を飽和温度 Tsat，伝熱面の表

面温度 Tsとすることにより，液膜厚さを式 (2) で与

える．すなわち伝熱面上の局所でのミクロ液膜厚さ

δの分布が得られ，重力レベルとの関連性を調べて

ゆく．  

 
   liquidsa tsliquid q/TT                     (2) 

 
7. 実験結果 
 航空機実験で得られた実験結果の一例について述

べる．Fig. 3に重力レベルの推移，実験により得られ
た気液挙動の観察画像と同時点の熱伝達係数分布お

よび伝熱面上の 2点の液膜厚さの時系列データを示
す． +0.01 gの重力レベルにおいて， 発生した小
気泡が成長し扁平状となった場合，気泡底部のドラ

イパッチが拡大することにより熱伝達は劣化する

（熱伝達係数の減少および液膜厚さの増加）．また気

泡の合体の瞬間には，直下の気泡底部にミクロ液膜

が形成されミクロ液膜の蒸発により熱伝達は促進す

る．一方 -0.01 gの重力レベルにおいては大型化し
た気泡は見られず，ほぼ一定周期で気泡が伝熱面か

ら次々に離脱する様子が観測され，ほぼ一定の熱伝

達を示した．熱伝達係数の分布全体を見ると， 
+0.01 gの重力レベルでは -0.01 gの重力レベルの場
合に比べ低い値をとっている． 
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8.結言 
(1) ESAの安全要求を満たす実験装置を製作し，航

空機 A300でプール核沸騰実験を行った． 

(2) 航空機実験において，気液挙動および伝熱面表
面・側面温度，重力レベル，圧力信号，バルク

液体温度などのデータを同期して取得した． 

(3) 熱伝導解析ツールを用いて伝熱面基材内の熱
伝導問題を解き，伝熱面表面での局所熱流束を

算出した．それにより熱伝達係数分布を求め，

ミクロ液膜厚さと気液挙動，重力レベルの関連

性について調べた． 

(4) 残留重力の方向の変化に伴う気液挙動に対応
した熱伝達の変化を捉えることができた． 
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Fig. 3  Assessment of heat transfer coefficient distributions and liquid layer thickness   
(Ttarget = 75.0C, Tsub = 3.0 K, Tbulk = 38.0C, P = 0.0613 MPa). 

 

(a) ドライパッチの拡大
による伝熱劣化 

(c) 気泡が次々に離脱する
ことにより一定の熱伝達 

(b) 合体気泡底部のミクロ液膜
の蒸発による伝熱促進 A 

B 
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