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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

度約 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．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． 実験は白夜の期間に行われる．また，ゴン

ドラ方位は方向制御され，ラジエータが搭載される面を

反太陽方向に指向する．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-40℃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．2012年には，日

本においてスケールモデルのラジエータとヒートパイ

プを搭載した pGAPS 実験を実施し，高度約 30km でラ

ジエータ温度が常温（約 10℃）の環境において対流熱伝

達率の推定をおこなった．次に，低温ラジエータ設計の

ために，2018年と 2019 年に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．実験目的は，周囲空気とラジエータ板と

の対流熱伝達率を評価し，対流を考慮した熱数学モデル

の妥当性検証する．また，気球実験高度において，受動

的な熱制御材料のみでラジエータが低温化可能である

ことを実証する．2018年の実験では，太陽光の無い夜間

飛行，かつ，気球が一定高度を維持していない[3]．一方

で，ラジエータが低温化することを実証し，非定常状態

ながらも対流熱伝達率の推定を実施した．2019 年は同

様の実験装置を利用し，GAPSの南極フライトに近い熱

環境である，太陽光のある日中，高度 35km以上で一定

高度を維持，反太陽方向指向を保った条件での実験を行

った[4]．本稿では 2019年の実験結果を速報する． 

 

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 ラジエータの熱設計を検証するために，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た．

その結果，2019 年度の実験も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の NASA #700NT (LDB 

TEST Flight)気球実験に相乗りで実験を行う機会を得た．

LDB TEST Flight 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る．よって，GAPSのラ

ジエータ実験の要求を満たしていた． 

3. ラジエータフライト実験構成 

GAPS のラジエータが LDB TEST Flightゴンドラに取

り付けられた状態の写真を図２に示す．熱設計は GAPS

のフライトモデルと同様である．本実験は，ラジエータ

単体の実験のため，ヒートパイプや熱源は設けていない．

ラジエータと断熱材の表面には銀蒸着テフロンを取り

付けた．LDB TEST Flightの構体表面は白色塗装されて

いた．ラジエータ実験のシステムは，ラジエータ本体と

断熱材，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．システム簡素化のために，LDB TEST Flight

の機器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．ま

た，熱設計の評価を容易にするために熱的にも断熱して

いる．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．地上試験とフライトを通じてバッテリの 
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図２ LDB TEST Flight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 熱電対（Thermocouple: TC）と温度トランスデュ

ーサ（AD590）による温度計測箇所 

交換をせずに動作可能であるよう，低温環境でも 100時

間の動作が可能なバッテリ容量を有している． 

ラジエータの概要を図３に示す．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 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図２に示すように，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，ラジエータと周囲の構成物（断熱材表面）

の温度計測を行う．温度計測に用いた熱電対の種類は K

型である．温度計測を行った点を図４に示す．データロ

ガーは独立に２系統あるため，それぞれのロガーでデー

タ収録をするために，同じ計測点に熱電対が 2セット取

り付けられている．また，最も重要な温度計測点として，

熱電対チャンネル（TC_CH1, TC_CH2, TC_CH4）に対応

する個所に温度トランスデューサ（AD590）を取り付け，

冗長構成での温度計測を実施した． 

4. フライト実験結果 

LDB TEST Flight 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

していた．しかし，気象条件や安全性要求から計画の

フライト要求満たす実験の実施は困難であった．そ

こで，2019 年の実験は，日中に 2 時間以上のフライ

トが可能であることと LDB TEST Flight の要求が緩

和された．気球は現地時間の 2019 年 9 月 23 日 8 時 00

分に放球された．GPSの高度プロファイルと熱電対によ

る計測を行った温度計測結果を図５に示す．気球は放球

後約 2.6 時間で高度 38km に到達し，高度約 38km での

レベルフライト時間は約 3.9時間であった．高度約 38km

のレベルフライト期間において，ラジエータが搭載され

る面が約 3時間の間，反太陽方向に制御されていた．反

太陽方向に方向制御の期間において，温度が安定した現

地時間 13:00における時刻（Time=37355sec）の温度計測

結果を図６に示す．フライト環境において，ラジエータ

面温度を計測している TC_CH1，TC_CH2の温度は-58℃，
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-57℃である．よって，太陽光がある熱環境においても，

気球実験環境において受動的な熱制御材料のみで低温

ラジエータを実証した． 

5. 熱数学モデルと解析条件 

ラジエータの熱設計検証のために GAPS ラジエータ，

LDB TEST Flightのゴンドラ全体，気球，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７に示す．気球は直径 140mの球であると

仮定しモデル化を行っている． 

対流熱伝達率の推定には様々な式が提案されている．

2012年に日本で実施した pGAPS実験では，ラジエータ

面温度が-40℃~30℃において，強制対流と自然対流の対

流熱伝達率の検証を行っている[5]．本実験において気

球は，高度が一定に保たれているレベルフライト状態で

あったため，対流は自然対流を仮定する．以下の式（１）

を使い自然対流熱伝達率を計算する． 

𝑁𝑢 = 𝑠1

0.508𝑃𝑟
1
2𝐺𝑟

1
4

(0.952 + 𝑃𝑟)
                            (1) 

pGAPS実験において式（１）中の係数 S1=2とすること

でシミュレーション結果が実験結果を良く再現してい

た．今後，詳細解析にて S1 の値を評価していく必要が

あるが，本解析において S1の値は pGAPSと同様の 2と

した．式（１）から求めた高度 38kmでの自然対流の熱

伝達係数は 0.40W/m2K である． 

LDB Test Flight実験が実施さ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．そこで，地

球周回衛星で使用する熱環境を参照した．また，気球実

験が行われる高度と移動速度を考慮すると，衛星よりも

局所的な地球熱環境影響を受けると考えられる．さらに，

フォートサムナーは北緯 34 度の砂漠地帯に位置してお

り，地球上で高温地域であると推定される．よって，地

球周回衛星が参照する熱環境から本気球実験の熱環境

として引用するには，最も高温条件が適すると考えた．

そこで，最も局所的な影響が考慮されていると考えられ

る，短時定数の機器に適用される条件，かつ，地球周回

衛星で使用する熱環境の中から高温環境を想定した 2

ケースの Hot caseの熱環境条件（2-sigma value，3-sigma 

value）を選出した．2-sigma value（アルベド係数 0.17，

地球赤外放射 266K）は 5%の確率で条件から逸脱する可

能性のある環境条件，3-sigma value（アルベド係数 0.22，

地球赤外放射 276K）は 0.04%の確率で条件から逸脱す

る可能性のある条件である[6]．太陽光強度は，実験時期

が秋分付近であったため 1366W/m2K を使用した．周囲

空気の温度は，標準大気から引用している． 

 

図５ ラジエータの温度プロファイルと高度履歴 

 

図６ 現地時間 13:00（37355sec）におけるラジエータ

各部の温度計測結果 

 

熱数学モデル全体      ゴンドラ部拡大 

図７ ラジエータピギーバック実験全体の熱数学モデ

ル（左図）とゴンドラ部分の拡大図（右図） 

 

表 1 シミュレーション実施ケース
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6. 数学モデル結果と実験結果の比較 

実験結果と解析結果の比較を行うことでラジエータ

熱設計の妥当性の評価を行う．表２に示す３条件でシミ

ュレーションを実施した．Case1 は熱環境 2-sigma value 

対流あり，Case2は熱環境 3-sigma value 対流あり，Case3

は熱環境 3-sigma value 対流なしの条件である．シミュ

レーションで算出された温度から，図６に示している実

験結果を減ずることで算出した，シミュレーションと実

験結果の温度差分を図８示す．Case1では，差分が全体

的にマイナスであり，シミュレーション結果の方が実験

結果よりも低温になっていることが解る．特にラジエー

タ表面温度のシミュレーション結果は約8℃実験結果よ

りも低温である．Case2 では，全温度計測点において，

シミュレーションと実験の温度差分は約±3℃以内であ

る．よって，本実験が実施された熱環境は Case2（3-sigma 

case）に近い熱環境であったと推定される． 

熱環境条件として 3-sigma case を用いて，対流熱伝達

を考慮した Case2と，対流熱伝達を考慮しない Case3の

比較を行う． Case3では TC_CH1，TC_CH2に対応する

ラジエータプレート表面の温度がシミュレーション結

果は実験結果に比べて低温の結果となった．標準大気の

高度約 38km の空気温度は-36℃（236.8K）であり，約-

58℃のラジエータへは周囲空気から入熱される．よって，

対流熱伝達を考慮しない場合は，実測よりもシミュレー

ション結果が低温化したと考察される． 

シミュレーション結果で実験結果を最も再現してい

る Case2における，各部への熱入力を図９に示す．ラジ

エータ表面には外部から総和で 12.9W の入熱がある．

Case2条件において最も入熱の寄与が大きいのは地球赤

外（5.2W）である．次に断熱材からの入熱が 3.9Wある．

第三に，周囲空気との対流熱伝達によって周囲空気から

約 2W入熱していたと考察される．よって，温度が-58℃

に到達する低温ラジエータの熱設計においては，周囲空

気との対流熱伝達による熱輸送を考慮することが重要

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，日中

の高度約 38kmにおける気球実験環境で，約-58℃まで冷

却可能な低温ラジエータを実現した．また，適切な熱環

境や対流熱伝達率を考慮した定常状態のシミュレーシ

ョンでは，実験結果を再現する結果を得た．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，非定常解析も実施し，詳

細にラジエータ熱設計の妥当性検証を行う． 
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図８ シミュレーション結果と実験結果の温度差

分（温度差分＝シミュレーション温度－実験温度） 

 

図９ フォートサムナー周辺における高度 38km 

熱環境 Case1における，温度約-58℃の GAPSラジ

エータへの熱入力（暫定値） 

Earth IR(Radiation)
5.2W

Albedo(Radiation)
0.8W

Convection
1.99W

From Insulator
(Radiation and conduction)
3.9W

From Balloon(Radiation)
0.9W

Total: 12.9W
Area: 0.32m2
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