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１．まえがき

耐熱材料開発技術の進歩に伴い，従来にない高温環境

下で使用される材料の物性評価の必要性が高まっている。

宇宙往還機の機体を再突入時の苛酷な空力加熱から守る

防熱系表面材の放射率の計測はその典型的な例である。

往還機の設計では，内部への熱伝導軽減のために高い放

射率を与えられた機体表面材よりの熱放射の正確な見積

りが飛行時の機体の加熱履歴予測に不可欠である。しか

し，高温での放射率測定は種々の困難があり，実用デ－

タが極めて少なく，デ－タ蓄積の努力が続けられている

状況である。

本報告では，その一環として，純国産大型ロケット H-

Ⅱ 1号機で実施された日本初の軌道からの再突入実験で
あるOREX（Orbital Reentry Experiment Vehicle）軌道再突
入実験 1)の飛行実験デ－タ解析のために行った耐熱タイル

黒色コ－ティング（Black High Emittance Coating: BHE）の

耐熱タイル表面黒色コ－ティングの放射率計測＊

石田　清道＊1 佐野　政明＊2

濱村　　修＊3 柵山　英明＊3

Emittance Measurement of BHE Coating on Refractory Tiles
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ABSTRACT

The normal emittance of the Black High Emittance (BHE) coating for refractory tiles has been measured for

surface temperatures of 473 to 1473K. The changes in emittance between new and exposed tiles  were evalu-

ated, and no distinct difference was found.  The effects of thin metallic and ceramic coatings on BHE  were

also measured and discussed.
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概　　　　　要

OREX軌道再突入実験の飛行実験データ解析のため，耐熱タイル黒色コーティングの放射率計測を行った。

低温域（473K）での放射率計測には，放射率は同一温度の黒体試料を参照して求めるFT-IR装置（波長範

囲 0.2～ 25Òｍ）を使用し，高温域（1073～ 1473K）では試料移動法により全垂直放射率（波長範囲 0.2～

9Òｍ）を計測する高温放射率計測装置を使用した。耐熱タイル黒色コーティング供試体については，未使用
品及びOREX飛行を模擬したアーク加熱風洞試験済供試体を計測し，加熱による放射率の変化を観察した。

その結果，低温域及び高温域とも，両供試体の放射率に顕著な差異のないことが分かった。また，耐熱タイ

ル黒色コーティング表面に薄膜コーティングを施して，表面特性を改変した 3種類の供試体（SiC，Au，Ir）

の計測を行い，薄膜コーティングが計測結果に与える影響等についても討論した。
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＊ 1 空気力学部（Aerodynamics Division）
＊ 2 構造力学部（Structural Mechanics Division）
＊ 3 �エイ・イー・エス （Advanced Engineering Services)

This document is provided by JAXA.



放射率測定結果（473-1473 K）を示す。このコ－ティング
は，米国シャトルの RCGコ－ティング（Reaction Cured
Glass Coating）と同様にガラスを主成分とし高放射率顔料
を添加したもので，低密度耐熱タイル表面を保護するも

のである。

2．実験装置

OREX再突入飛行に於ける耐熱タイル表面予測最高温
度は 1593 K であったが，ここまでの全温度範囲で放射率
を一度に測定する装置は利用できないため，以下に述べ

る二種の装置を用い，低温（473 K 一点のみ）と高温

航空宇宙技術研究所報告 1320号2

図 2 高温放射率計測装置

図 1 低温放射率測定試料配置概略図
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（1073～ 1473 K）の 2領域で測定を行った。高温領域での
測定試験において供試体は，試験開始から終了するまで

長時間高温にさらされ変形する恐れがあったため試験温

度を 1473 K までにとどめた。
低温（473 K）での放射率は，FT-IR装置（Bruker社製

IFS-113 V）により取得した（この測定は東レリサ－チセ
ンタによる）。図１の配置図に示すように，放射率は同一

温度の黒体試料を参照して決定される。装置の制約上，

放射率の測定角度は試料面への垂線に対して 68度となっ
た。測定波長範囲は 2～ 25 Òｍである。
高温領域での放射率測定は，試料移動法により全垂直

放射率（波長範囲 0.2～ 9 Òm）を測定する高温放射率計
測装置（Thermogage社製 Emissiometer）を使用した。本
装置の構成を図 2に示す。供試体（第 3章参照）はグラフ
ァイト製供試体ホルダに固定され，電力供給装置より 2
本の電極を介して加熱されたグラファイト製伝熱炉の中

央に配置される。試験設定温度(T)に加熱された供試体は，
伝熱炉内で熱平衡疑似黒体状態となる。この状態の供試

体をエア・シリンダにより伝熱炉端まで瞬時に射出する。

供試体が疑似黒体状態に置かれている時の放射エネルギ

(R1)と射出後の供試体自身から熱的に放射される放射エ
ネルギ(R2)を放射エネルギ計で計測し，その比(R2/R1)
をとることにより，試験設定温度(T)における全垂直放射
率が求まる。放射エネルギ計は，検出素子にサーモパイ

ルを使用し，供試体表面上の直径約 3 mm程度の円内から
垂直方向に放射されるエネルギを計測する。伝熱炉内は，

グラファイトで製作されている伝熱炉，供試体ホルダ等

を高温加熱による酸化から防ぐため窒素ガスが流されて

いる。本装置の試験温度範囲は 1073 K～ 2773 Kである。
本装置の詳細については文献 2を参照されたい。

3．測定用供試体

供試体は，ア－ク風洞試験用に製作されたタイル模型

（Í29 mm× t 25 mm， 厚さ約 300 Òmの BHEコ－ティング
付（コ－ティング直下に熱電対装着））を装置の供試体ア

ダプタに適合するように加工して使用した。図 3に表面
の温度変化に追従するために耐熱タイル部に溝を掘り

BHEコーティング直下に熱電対を埋め込んだ，供試体表
面近傍の概念図を示す。低温測定では，耐熱タイル部を

削り取り，コーティング部のみをアルミ板に銀ペースト

で固定して測定した。高温測定では，タイル，熱電対を

含めて直径 29 mm，厚さ約 3 mmの供試体を作成し，アダ
プタに装着して計測した。計測時の供試体温度として，

この熱電対での測定値を使用した。

測定した供試体表面仕様を表１に示す。BHEについて
は未使用品に加えて，OREX飛行を模擬したア－ク加熱
風洞加熱試験済供試体（表面温度 1593 Kにて 90秒加熱）
を試験し，加熱による放射率の変化を観察した。このよ

うなデータは機体の再使用性の評価に非常に重要である。

また，BHE表面に薄層コ－ティングを施して，表面特性
を改変した 3種類の供試体を試験し，放射率の変化を調
べた。（耐熱タイルは国内 3社でそれぞれ独自に開発され
ているが，本測定では OREX飛行実験に合わせて富士重
工製タイルを使用した。）

4．低温測定結果

図４から図７に各試料と理想黒体の 473 K における熱放

耐熱タイル表面黒色コーティングの放射率計測 3

図 3 試験用耐熱タイル供試体概念図

表 1 放射率測定用供試体仕様
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射エネルギ分布測定結果を示す。

未使用と加熱試験済供試体（BHE-V，E）の熱放射エネ
ルギ－分布の比較が図４に示されている。加熱試験済供

試体コ－ティング表面は，目視では未使用品と比較して

多少のくすみが見られるが，スペクトル分布に顕著な差

異は見られない。9 Òmと 20 Òm付近にみられる窪みはガ
ラスの主成分である二酸化珪素（SiO2）に特有の残留線

（Reststrahlen）を示している。全波長の積分値としての放
射率（全放射率）は各測定曲線（V，E）と理想黒体曲線
（B）下の面積の比をとることにより得られ，未使用品，
加熱済品に対してそれぞれ 0.86，0.83である。
図 5に示す BHE-Sの熱放射スペクトル分布は表面の

SiCの分子構造を反映して複雑な構造を示している。SiC
は C/C材の表面耐酸化性コーティングとして用いられて
おり，その応用性を考えて評価した。金属コーティング

を施した供試体 BHE-A及び BHE-Iの測定結果を図 6及び
７に示す。一般の金属の低い放射率から予測されるよう

に，これら表面の熱放射エネルギ量は，理想黒体からの

熱放射エネルギ量に比して非常に少ない。これらの熱放

射エネルギ分布より得られた放射率は，順に 0.68，0.25，
0.13である。

5．高温測定結果

図 8に今回試験した全供試体の全垂直放射率の温度依
存性測定結果を示す（以下では，低温測定結果も含めて

議論する。図中の記号A，I，S，V，Eは表１に対応する。）。
また，未使用黒色コーティング BHE-Vの放射率測定結果
を図 9に示す。図 8において，高温領域では，BHE未使
用品，加熱済品間の差異は測定のばらつきの範囲と思わ

れ，またこの温度範囲のみでは，温度依存性も顕著には

現れていない。しかし，第６章でも述べるように低温域

での測定結果には放射率の方向依存性によりやや低めの

値が得られていると思われる。このことを考慮して 473 K
での測定結果を含めると温度依存性が見られ，中間域で

の測定の必要性が感じられる。図 9中の直線（SS）は，
文献３に与えられているシャトルタイルＲＣＧコ－ティ

ングの温度依存式で，今回の測定点により得られた結果

航空宇宙技術研究所報告 1320号4

図 4 耐熱タイル黒色コーティング（BHE-V, E）の 473 K
における熱放射エネルギ分布

図 5 耐熱タイル黒色コーティング（BHE-S）の 473 Kに
おける熱放射エネルギ分布

図 6 耐熱タイル黒色コーティング（BHE-A）の 473 Kに
おける熱放射エネルギ分布

図 7 耐熱タイル黒色コーティング（BHE-I）の 473 Kに
おける熱放射エネルギ分布

This document is provided by JAXA.



も類似の依存性を示している。

以前，今回と同じ装置を用いて SiCをコーティングし
た数種類のカーボン／カーボン材の放射率測定を行った

が 1073 K 及び 1273 K における測定値は順に 0.85～ 0.95，
0.86～ 0.94であった。図 8に示す SiC表面の放射率は，
供試体の材質や表面の状態等が違うため具体的な比較は

できないが，カーボン／カーボン材の測定値よりやや低

めの値が得られた。また，金属コーティング表面では，

Au表面は高温領域では下地の BHEと同じ放射率を示した

が，Ir表面は Ir単体と BHEの中間の値を示した。低温放
射率はいずれの場合も金属単体の数倍の値を示した。図

10及び 11に BHE-A及び BHE-Iの測定結果と金属単体の
放射率を温度に対して示す。金属単体の放射率の値は

Bramson4) の表から求めた。

6．討　　論

473 Kにおける低温測定では，前述のように装置上の制

耐熱タイル表面黒色コーティングの放射率計測 5

図 8 耐熱タイルコーティングの全垂直放射率の温度依存性

図 9 耐熱タイル黒色コーティング（BHE)の全垂直放射率の温度依存性
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約で，試料面の垂直線に対する観測角は 68度に制限され
た。一般に，図 12に示すように，放射率には方向依存性
があり，50度付近よりかなり急激に低下することが知ら
れている 5)。従って，本図より推定してこの測定では，や

や低めの測定値（推定約 10％）が得られていると思われ
る。これを考慮すると，図 9に示す BHEの放射率は，シ
ャトルタイルの温度依存性とより似た傾向となる。

本測定で得られた全垂直放射率は，実際の熱伝達解析

航空宇宙技術研究所報告 1320号6

図 10 Auコーティング付耐熱タイルの全垂直放射率の温度依存性

図 11 Irコーティング付耐熱タイルの全垂直放射率の温度依存性

This document is provided by JAXA.



耐熱タイル表面黒色コーティングの放射率計測 7

に使用する際には，全半球放射率に換算する必要がある。

文献３では，室温における方向依存性放射率の実測結果

より，換算係数 0.94を得ている。図 13に不伝導性物質に
対して，理論的に導かれた垂直放射率と半球放射率の関

係を示す 5)。BHEコーティングの屈折率は文献 5より 1.5
近傍と推定されるので，上記換算係数は妥当な値と考え

られ，実用的に利用可能と思われる。

表面に薄いコ－ティング層を施したことによる物体表

面の高温放射率の変化の測定デ－タは少ないが，Liebert6)

がガスタービンエンジン要素の熱防御用に実施したジル

コニアコーティングの例では，コーティング層の厚さを

段階的に変えて評価した。それによれば表面放射率が基

材の値からコーティングの特性値まで変化するには，500
μｍ程度のコーティング層厚さが必要であり，層の厚さ

が極めて薄い場合には，基材の放射率が支配的になるこ

とが示されている。本実験では，表 1に示す 3種類のコ－
ティングを BHE表面に施した供試体の放射率を測定し

た。Au及び Irをコ－ティングした供試体の 473 Kでの放
射率は，図 10及び 11に示すように，これら金属に対する
値 4)より数倍高めの値を示した。高温では，Auコ－ティ
ング供試体は予測通り BHEのみの場合の放射率に一致し
たが，Irコ－ティング供試体は金属単体の数倍で BHEと
の中間的な値を示した。この差異を解明するためには，

さらにセラミック材，Au材，Ir材それぞれの単体につい
て，また，種々のコーティング厚さをもった BHE材につ
いて，今回と同じ装置，条件，手順で放射率測定を行う

必要がある。しかしながら，今回の放射率計測試験の主

な目的は，放射率の測定値から OREX軌道再突入実験の
飛行実験データ解析を行うことであった。そのため，上

記の試料等についての詳細な放射率計測は行わなかった。

正確な温度依存関係を求めるには，中間温度領域の計

測データが必要である。しかし，放射率の計測を行った

二種の試験装置では中間領域の計測データを取得するこ

とはできないため，飛行実験データの解析に必要な耐熱

タイルの熱伝達解析には，図 10及び図 11に示すような計
測データを補間する近似曲線を適用した。

SiCコーティング供試体の放射率は，同じ装置を使用し
て計測試験を行った SiCをコーティングした数種類のカ
ーボン／カーボン材の放射率の測定値より推定して，よ

り高い値が予測される。測定前後の表面状況は，変色等

の異常は見られなかったが，BHEとの膨張率の差による
軽いクラックの発生が見られた。高温領域での測定は，

供試体表面中央の直径 3 mm程度の円内から垂直方向に放
射される放射エネルギを放射エネルギ計で計測する。ク

ラックの発生が誘起した供試体表面の傾斜による測定光

学系（放射エネルギ計）視野への影響，黒体炉の温度の

昇温時と降温時での放射率測定値に差が出る問題等があ

り，本測定値には，再検討する必要がある。クラックの

発生が影響した測定値については，熱伝達解析には使用

しないで参考値とした。耐熱タイルの SiCコーティング
層の厚さは 2 Òｍと薄く，それに対しカーボン／カーボン
材のコーティング層は 100 Òｍと厚い。SiCの放射率は本
来高く，コーティング層の厚さの影響は残らない。

７．まとめ

宇宙往還機用耐熱タイルの黒色コ－ティング等につい

て高温での放射率を計測し，再突入実験デ－タ解析のた

めの温度依存特性デ－タを取得した。その結果，以下の

知見が得られた。

� BHE未使用品の放射率の温度依存性は，高温域では
顕著に現れなかったが，低温域での計測値を含めると，

シャトルタイル RCGコーティングの温度依存性と同
様の傾向であった。

図 12 放射率の方向依存性

図 13 垂直放射率と半球放射率の関係
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� BHE未使用品，加熱済供試体間の放射率には，顕著
な差異がない。

�金属コーティングを施した BHI-Au，Ir供試体の放射
率は，低温域ではこれら金属単体の場合の放射率に対

し数倍の値であった。また高温域では，Auコーティン
グ供試体は BHEの放射率に一致し，Irコーティング供
試体は金属単体に対し数倍で，BHEとの中間的な値で
あった。

�今回，得られた放射率の計測結果及び過去に高温放

射率計測装置で，同種試料の放射率を多数計測した結

果の分析より，本装置による放射率の測定値の 3ˆレ
ベルでのばらつきは，平均値に対して± 5％と推定さ
れる。

終わりに，本報告を作成にあたり空気力学部 渡辺泰夫

室長から終始貴重な助言を頂いたことを記して感謝の意

を表します。
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