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研究成果の概要（和文）：本研究の目的は，月面等の周期加熱環境下に曝される宇宙機に有効な

新しい熱制御手法を提案し，その実現性の検証を行うことである．熱輸送を担う小型高機能ル

ープヒートパイプを新たに製作し，大気環境及び宇宙模擬環境での熱負荷変動および外部熱環

境変化に対する制御性評価を行った．また，月面模擬環境システムを新たに製作するとともに，

レゴリスシュミラントの熱物性評価に基づく周期熱環境モデルを新たに構築した． 
 
研究成果の概要（英文）：The purpose of this study is to propose a new thermal control method 
under periodic heating environment and to demonstrate its feasibility. A new small loop 
heat pipe was developed as a heat transport device for this method, and thermal 
controllability against large heat load change and environmental change was evaluated 
under both atmospheric and vacuum conditions. A new instrument to simulate lunar thermal 
environment was fabricated. A thermal model for periodic heating environment was also 
developed based on the evaluation of thermophysical properties of the lunar regolith 
stimulant. 
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１．研究開始当初の背景 
近年，宇宙分野で月・惑星着陸計画が国内
外で検討されているが，長期滞在を実現する
ためには従来とは異なる熱管理手法が必要
となる。例えば月面では-180℃から+120℃の
過酷な温度サイクルが約 30 日周期で訪れる
が，太陽エネルギーを利用できない夜間にお
けるエネルギリソースの確保が重要な研究
課題となる。特に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管理技
術は確立できておらず，最優先すべき研究課
題である。 
２．研究の目的 
本研究は，これまで有効な解決手段の無か

った昼夜の排熱・保温要求に対し，太陽光周
期加熱条件と着陸地表面熱物性に着目した新
しい熱管理手法を提案し，電力を用いること
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なく昼夜の熱要求を同時成立できる革新的な
熱管理システムを確立することを目的とする
。 
３．研究の方法 

1 年時は，本提案を実現させるために不可
欠なマルチエバポレータ型ループヒートパ
イプの研究を中心に行う。熱輸送能力を向上
させるために新規ウィクの研究と，マルチエ
バポレータ型ループの試作評価を行う。具体
的には，太陽光照射時と日陰時の熱エネルギ
ー移動量の関係から，機器側の第 1 エバポレ
ータと月地下側の第 2 エバポレータの形状
ならびにリザーバ容積をそれぞれ決定する。
ウィックは重量と熱伝導性，耐熱性，耐宇宙
環境性の観点から材料選定を行う。平均気孔
径の整ったミクロ細孔を有するウィックを
製作するために，気孔径，気孔率，混合比の
異なるウィックを複数製作する。また，試作
ウィックの性能（毛細管力，浸透率，気孔率）
評価を行うための評価システムを自作する。
続いて，ウィックを組み込んだループヒート
パイプの形状，仕様を熱流動解析に基づいて
決定，試作し，作動流体を封入する。想定温
度範囲は-180℃～+120℃であるため，作動流
体には通常のアンモニアではなく，低凝固点
冷媒を用いることを検討する。次に，試作し
たループヒートパイプに対して，基本性能評
価を行う。具体的には，エバポレータの熱負
荷量とコンデンサ温度をパラメータとした
スタートアップ特性，定常・過渡特性評価，
また，音速限界を調べる目的で低飽和温度点
でのスタートアップ特性評価，および飽和温
度点以下から高温へ変化させたときの過渡
特性，温度制御性評価を行う。また，ループ
ヒートパイプがキャピラリリミットを越え
たときの特性，急激な温度上昇時の特性低下
プロファイル，ドライアウトからの回復特性
に関しては，高性能恒温水槽を導入し，詳細
な特性評価を行う。 

次年度は，昨年度の成果を受け，ループヒ
ートパイプ(LHP)の製作・評価，詳細解析モ
デルによる熱的成立性評価，および月面環境
模擬実験システムの構築を中心に研究を進
める。 

まず，LHP の製作・評価に関しては，昨年
度製作した小型高性能ループヒートパイプ
（LHP）を月・惑星着陸機の周期熱制御に適
用できるように，マルチエバポレータへの設
計変更および製作を行う。また，昨年度構築
した大気中の実験評価システムを用いてマ
ルチエバポレータ型 LHPの基礎データを取得
し，熱解析検討に必要な特性を明らかにする。 

次に，詳細解析モデルによる熱的成立性評
価では，実験で得られた LHP の特性と月面環
境の関係から，本提案による熱設計の成立性
を熱流体シミュレーションにより検討し，模
擬月環境下での実験条件を決定する。 

さらに，月面環境模擬実験システムの構築
では，現有の熱真空試験チャンバーに温度コ
ントロールパネルを新たに設置し，アポロデ
ータに基づいて月表面熱周期環境（－180℃
～+120℃）を模擬した実験系を製作する。昼
と夜が 30 日周期で訪れる月面環境に対し，
最終的には実時間スケールでの実験を行う
が，機能検証実験においては熱物性値を調整
し，数時間周期での特性評価が行えるよう，
周期加熱条件ならびにレゴリス代替物を調
整する。また，実時間スケールの実験では玄
武岩質溶岩等を加工した擬似月土壌（レゴリ
スシュミラント）を用いる予定であるが，擬
似レゴリスの熱物性値が実際のレゴリスと
異なることが想定されるため，温度依存性も
含めた詳細な熱物性検討を行う。 
最終年度は，これまでに構築したループヒ

ートパイプの製作，単体評価および月面・地
下模擬実験システムに組み込み，擬似月環境
下における熱制御特性評価試験を行う。低温
（－100℃程度）～高温（+120℃程度）の準定
常条件を与え，熱負荷量とコンデンサ温度が
急激に変化した場合の LHP の過渡特性の評価
を行う。その際，昨年度計測した擬似レゴリ
スの熱物性値を基に，周期加熱条件と熱拡散
長の関係を求める。次に，月面環境数学モデ
ルを用いて地下等温環境を模擬できる時空間
条件を明らかにし，LHP の設置位置および実験
条件を決定する。特に自律熱制御ループシス
テムへの適用の場合に懸念される，凝固点近
傍でのループ起動特性（スイッチングしたエ
バポレータに満たされる作動流体が凝固点近
傍まで温度が下がっていることが予想され
る），および熱輸送限界（この場合はキャピラ
リリミットではなくエバポレータ部での飽和
温度とコンデンサ部の温度差により生じる圧
力損失がリミットファクターと成り得る）に
関して詳細に実験評価を行い，凝固点近傍で
の LHP の動作特性を明らかにする。また，コ
ンデンサ部の熱交換率を向上させるための基
礎検討も行う。 
以上の実験結果を数値解析にフィードバッ

クさせ，月・惑星着陸機熱管理システムの最
適利用形態モデルを提示する。 
 
４．研究成果 

初年度は，本提案を実現させるために高性能
マルチエバポレータ型ループヒートパイプ
（LHP）の要素研究を中心に行った。以下に本
年度成果を記す。 

 LHPの熱輸送能力を向上させるために，新規
ウィックの研究開発を行った。具体的には，
重量と熱伝導性，耐熱性，耐宇宙環境性の
観点からウィック多孔質の材料選定を行い，
選定結果に基づいてウィックの試作および
特性評価を行った。その結果，平均気孔径
の整ったミクロ細孔を有する高性能ウィッ



 

 

クを実現することができた。 

 次に，試作ウィックを具備したLHPの性能を
確認するため，シングルエバポレータ型LHP
を新たに設計，製作した（図1）。 
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図1 小型ループヒートパイプ 

 

 試作したLHPの性能を評価するための特
性評価システムを構築し，基本性能を実
験的に明らかにした。具体的には，エバ
ポレータの熱負荷量とコンデンサ温度を
パラメータとしたスタートアップ特性，
定常・過渡特性評価，作動流体封入量依
存性に関して詳細な特性評価を行った。 

 月面着陸機に適用可能なマルチエバポ
レータ型LHPの形状およびリザーバ容積
をそれぞれ数値計算により求め，計算結
果に基づいてリザーバ一体型エバポレ
ータを設計，製作した。また，実用型LHP
の作動流体の選定を行い，想定温度範囲
（-180℃～+120℃）において凍結せず，
また高い評価関数を有する低凝固点冷
媒を選定した。 

 
2年目は，昨年度開発したループヒートパ

イプの高性能化と月面・地下環境を模擬した
実験システムの構築，ならびにレゴリスシュ
ミラントの熱物性計測を中心に行った。以下
に本年度成果を示す。 

 ループヒートパイプにベヨネット管を設
け，動作信頼性の向上を図った。またウィ
ックとエバポレータのシール性を向上し，
良好な動作特性を得た。また，マルチエバ
ポレータに向けた課題抽出ならびにリザ
ーバ設計を行った。 

 現有の熱真空試験チャンバーに温度コン
トロールパネルを新たに設置し，アポロデ
ータに基づいて月表面環境（－180℃～
+120℃）を模擬可能な実験システムを製作
した（図2）。月面では昼と夜が30日周期
で訪れる。最終的には実時間スケールでの
実験を行うが，機能検証実験においては熱
物性値を調整し，数時間周期での特性評価
が行えるよう，周期加熱条件ならびにレゴ
リス代替物を調整した。 

 

 

図2 月面模擬システム 

 

 擬似レゴリスの熱物性値を恒温槽を用い
て詳細に評価した（図3）。周期加熱環境
における熱応答より熱伝導率，比熱，密度
の温度依存性を同定するとともに，月表面
および地下の熱環境を予測可能な物理モ
デルを構築した（図4）。  

 

 

図3 恒温槽内試験 
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図4 熱応答の実験と解析比較 

  

最終年度は，昨年度開発したループヒート



 

 

パイプの高性能化と月面・地下環境を模擬し
た実験システムの構築，ならびにレゴリスシ
ュミラントの熱物性計測を中心に行った。以
下に本年度成果を示す。 

 昨年度までに構築した月面・地下環境模擬
システムにおいて，良好な真空度を得るこ
とができなかった。スヌープ検査およびリ
ーク検査により，原因が熱電対および電源
ケーブルからのリークおよび真空ポンプ
の汚染であることを同定し，改修を図った
。 

 宇宙環境用ループヒートパイプを試作し
た。コンデンサを展開ラジエータによるふ
く射放熱方式とし，蒸気管，液管にフレキ
シブルパイプを導入した。次に，模擬実験
システムにより性能評価を行い，熱輸送性
，熱応答特性を明らかにした（図5）。ま
た，リザーバ制御による温度制御性の確認
を行い，安定した動作温度制御が可能であ
ることが示された（図6）。 
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図 5 LHP の周期加熱時の温度応答 
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図 6 外部環境変化に対する温度制御性 

 
 月面模擬環境を実現するために，レゴリス
の熱物性データと加熱周期からレゴリス
内部の温度変化，温度分布を予測した。ま
た，アポロ15での温度実測データとの比較
を行い，概ね良好な一致を得た。また，レ
ゴリスシュミラントの放射率を明らかに
するため，熱電対とサーモグラフィとの温
度を一致させることで放射率の温度依存
性を計測した。その結果，放射率は0.8-0.9
程度であることが明らかとなった（図7）
。また，得られた熱物性データをもとに加

熱周期，温度振幅を見積もり，最終的な実
験条件を決定した。  
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図7 レゴリスシュミラント放射率測定結果 
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