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1. 目的および背景  

GAPS は 2020 年以降に南極にて 3 度の気球飛翔実験

を予定しており，宇宙線中の反粒子の高感度探査を通じ

て未知の宇宙物理過程を探る事を主目的としている

［1,2］．気球実験にて搭載機器は希薄残存気体のある高

度 35kmの特殊な熱環境に曝される．また，宇宙機と異

なり重力の影響があるため，気球特有の環境に適した冷

却システムの構築が必要である．冷却システムは，検出

器の発熱をヒートパイプによって低温のラジエータパ

ネルまで輸送し，宇宙空間へラジエータから輻射放熱す

ることを計画している．GAPSの熱制御システムにおい

て検出器を-45℃以下まで冷却し，熱輸送を行うために

はラジエータ自体を-55℃以下まで冷却することが求め

られる．低温のラジエータからの輻射熱放熱量は常温と

比べて低下し，相対的に対流熱伝達の効果が大きくなる

と考えられる．一方で，気球がフライトする高度 30km

以上の環境において対流熱伝達率を詳細に調べた研究

は少なく，対流熱伝達率の推定は困難である．そこで，

GAPS 計画においてラジエータ設計を行うためのデー

タ取得として，気球フライト高度における GAPSラジエ

ータのスケールモデルを搭載する飛翔試験を計画した．

第一の目的としては，ラジエータが気球実験高度で低温

化可能であることを実証する．第二に，周囲空気との対

流熱伝達を考慮した熱数学モデルの妥当性検証を目的

とする．本稿では，気球実験において低温ラジエータを

実現するために行った気球フライト実験結果とシミュ

レーション結果に関して報告する． 

 

図１ GAPS のゴンドラ全体の概念図 

 

2. GAPSラジエータフライト実験概要 

GAPSの冷却システムとして考えているGAPSゴンド

ラの全体概念図を図１に示す．GAPSは南極での気球実

験を計画しており，実験は白夜の期間に行われる．また，

ゴンドラ方位は制御されラジエータが搭載される面を

反太陽方向に指向する．そこで，ラジエータが反太陽方

向に指向できるようゴンドラ方位の制御が可能である

こと，高度 30km程度以上のレベルフライト状態におい

て日照で１時間以上データが取得可能であることを条

件に気球フライト実験機会を探し，ラジエータの熱設計

を検証する実験を計画した．そこで，実験機会はアメリ

カ合衆国ニューメキシコ州のフォートサムナーで実験

を計画していた NASA #689N(SIFT)気球実験に相乗りで

実験を行う機会を得た．SIFTは，高度 35km以上のレベ

ルフライト状態において日照，夜間共に 4時間以上を計

画しており，ゴンドラ方位の制御によってラジエータを

搭載可能な面を反太陽方向に指向可能であり，GAPSの

ラジエータ実験の要求を満たしている． 

3. ラジエータライト実験構成 

GAPS のラジエータが SIFT ゴンドラに取り付けられ

た状態の写真を図２に示す．システム簡素化のために，

SIFT や気球バス機器と電気的に絶縁し，地上との無線

通信も行わないスタンドアローンな運用としている．よ

って，取得されるデータは，それぞれのロガーに取り付

けられた記憶メモリに記録させ，着地後にロガーを回収

し取得される．GAPSのラジエータ実験は，ラジエータ

本体，二系統の温度計測システム，バッテリから構成さ

れている．地上試験とフライトを通じてバッテリの交換

をせずに動作可能であるよう，低温環境でも 100時間の

動作が可能な容量を有している．ラジエータの概要を図

３に示す．熱設計は GAPSのフライトモデルと同様であ

る．実験に供するラジエータはスケールモデルであり，

厚さ 1 mm，幅 433 mm × 長さ 346 mm，材料は A5052

（アルマイト処理済）である．ラジエータ表面には銀蒸

着テフロン（α=0.075，ε=0.75）を取り付けている．取

り付け角度は，水平面から角度 60度 を持つように取り

付けられ，ラジエータを固定する Lアングルとはガラス 
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図２ SIFTゴンドラに搭載されたラジエータ 

 

 

図３ 搭載されたラジエータの概要 

 

 

 

図４ 温度計測箇所 

エポキシ製のスペーサで断熱している．垂直のラジエー

タ背面に設けられる断熱材は，ゴンドラ構体とゴンドラ

の隙間から入射する太陽光から断熱をするために取り

付けられている．水平の断熱材は地球赤外とアルベドが

ラジエータに入射する熱量を抑制するために取り付け

られている．ラジエータと Lアングルや断熱材自体も低

温化させ，ラジエータへの入熱量を抑制するために，垂

直，水平に配置される断熱材，ラジエータを支える Lア

ングルも銀蒸着テフロンが取り付けられている．  

実験では，ラジエータとラジエータが視野を有する周

囲の構成物の温度計測を行う．温度計測には T型の熱電

対を用いている．温度計測を行った場所を図４に示す．

データロガーは独立に２系統あるため，同じ計測点に 2

個の熱電対が取り付けられている． 

4. フライト実験結果 

気球は現地時間の 2018 年 9 月 8 日 17 時 36 分に放球

された．フライトの高度プロファイルとラジエータの温

度計測結果を図５に示す．気球は不具合によって，最高

高度まで上昇した後に，レベルフライトの時間はほとん

ど無く降下している．フライトで得られたラジエータの

各部の温度も同様に図５に示す．フライト環境において，

ラジエータは最高高度付近で-70℃程度に到達している．

よって，実験結果から気球の実験環境において低温ラジ

エータを実証することが出来た．一方で，高度 30km程

度以上におけるレベルフライト状態，かつ，太陽光が存

在する熱環境でのデータ取得はできなかった． 

5. 熱数学モデル 

ラジエータの熱設計検証のために GAPS ラジエータ

の熱数学モデルを Thermal Desk Top を用いて作成した．

作成した熱数学モデルを図６に示す．熱数学モデルは

SIFTゴンドラ全体を熱数学モデル化している． 気球は

フライト中に高度が変化し続けていたため，熱解析では

非定常解析を行った． 

実験が行われたフォートサムナー周辺の局所的な熱

環境データを有していないが，気球実験が行われる高度

と気球の移動速度を考慮すると，衛星が地球を周回する

よりも局所的な地球熱環境影響を受けると考えられる．

そこで，熱環境条件として衛星設計に用いられる値で最

も局所的な影響が考慮されていると考えられる，短い時

定数の Hot case環境条件を引用し，地球のアルベド係数

と赤外放射はアルベド係数 0.17，地球からの赤外放射を

285W/m2 とする．[3]周囲空気の温度は，pGAPS 実験の

シミュレーションで用いた値と同様に標準大気から引

用している．[4] 
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図５ ラジエータの温度プロファイルと高度履歴 

 

 

図６ ラジエータピギーバック実験の熱数学モデル 

6. 数学モデル結果と実験結果の比較 

ラジエータの温度予測において，周囲空気との対流熱

伝達は不確定な要素として考えられる．対流熱伝達率の

予測式は様々な式が提案されているが，2012 年に日本

で行われた pGAPS 実験では，ラジエータ面は-40℃

~30℃の温度での，対流熱伝達率の検証が行われている．

[4]自然対流熱伝達率は以下の式（１）で計算される． 

𝑁𝑢 = 𝑠1

0.508𝑃𝑟
1
2𝐺𝑟

1
4

(0.952 + 𝑃𝑟)
                           (1) 

強制対流熱伝達係数は以下の式を用いて計算される． 

𝑁𝑢 = 𝑠20.037𝑃𝑟
1
3𝑅𝑒

4
5                           (2) 

式（１）と式（２）を用いて本気球実験の飛翔プロファ

イルでの自然対流と強制対流の熱伝達係数の比較を図

７に示す．高高度の領域において本実験条件から求めら

れる対流熱伝達係数のオーダは同程度である．本実験に

おいて気球は，高度が一定に保たれるレベルフライト状

態がなく常に高度変化をしていた．よって，強制対流を

仮定した条件での熱解析結果と実験結果の比較を行う． 

ます，対流の効果がラジエータの温度分布に与える影

響を評価するためのデータとして，対流熱伝達を考慮し

ない条件でのシミュレーション結果と実験結果の比較

を図８に示す．対流熱伝達を考慮しない条件では，温度

履歴と温度レベルは一致していない．そこで，周囲空気

との熱伝達として強制対流を仮定した条件でのシミュ

レーション結果と実験結果の比較を図９に示す．図９は

対流熱伝達を式（２）中の係数𝑠2 = 2として式（２）か

ら求めた対流熱伝達率を使用してシミュレーションを

行った結果である．実験結果とシミュレーション結果の

温度のトレンドはおおむね一致している．一方で，ラジ

エータの温度を示す TC_1 と TC_2 のシミュレーション

結果は実験結果よりも 7~10℃程度低い．シミュレーシ

ョンでは，対流熱伝達は周囲空気とのラジエータ構造の

熱伝達のみを考慮しているが，実際には構成物同士間の

熱伝達も存在する．よって，周囲空気との熱伝達のみを

考慮したシミュレーション結果と差異が生じていると

推察される．シミュレーションと実験結果の比較から本

実験で到達している高度域において，熱設計には対流熱

伝達系を考慮する必要があることがわかる． 

なお，対流熱伝達係数の絶対値は，実際のフライト環

境で推定することは非常に困難であると考えられてい

る．また，気球がフライトする周囲環境の空気の温度の

不確定性も大きい．しかし，本シミュレーションでは各

部温度もよく再現されており，輻射，周囲空気との対流

を考慮した詳細な熱数学モデルを構築し，熱設計を行う

ことで，複雑な熱環境に曝される気球フライト実験の熱

設計が可能であることが解った． 

7. 結論 

GAPS のラジエータピギーバック実験において気球

実験環境において-70℃程度まで冷却可能な低温ラジエ

ータを実現した．また，対流熱伝達率を考慮した数学モ

デルとの比較によって実験結果を良く再現している結

果を得た．よって，対流熱伝達率を考慮した熱モデルの

妥当性が検証され，GAPS実験の低温ラジエータ設計に

必要なデータを取得することが出来た．今後は，低温ラ

ジエータの実証と対流熱伝達率の予測精度を向上させ

ることを目的とし，太陽光がラジエータの反対方向から 
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図７ 自然対流と強制対流の熱伝達係数の比較 

 

図８ 対流熱伝達を考慮しない高度 25km以上にお

けるシミュレーション結果と実験結果の比較．（実

線が実験結果，破線がシミュレーション結果） 

 

図９ 外部空気との対流熱伝達率を考慮した高度 25km

以上におけるシミュレーション結果と実験結果の比較．

（実線が実験結果，破線がシミュレーション結果） 

入射し（ラジエータの志向が反太陽方向に制御され），

高度 30km以上程度のレベルフライト状態環境での実験

を実施できるよう，再フライト実験を計画する予定であ

る． 
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