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1. 衛星熱設計概要

1)各観測機器の観測軸と光軸を精確に一致させる
ための低熱歪要求を満たす衛星構体の熱設計
を実現すること

高いエネルギー分解能などの科学成果を得
るための熱設計への重要な要求は次の2点：

→ サーマルダブラは主として熱伝導率80W/m/Kのピッチ
系CFRPを使用し，ダブラーパネル間で線膨張率に差異が
出ないようにしている．FOB間の温度勾配を最小化するた
めに，側面パネルから上部をMLIで覆い外部熱環境から
FOBを断熱している．

→ 観測機器のうち検出器に相当するSXS，SXI，SGD，HXIは
それぞれ独自のラジエータを有し，ラジエータまでの熱輸送は
ヒートパイプにより行う．ヒートパイプはすべて冗長構成となって
おり，dual channelのものあるいはsingle channelのものを2本
以上並列にして使用している． 望遠鏡はその狭い許容温度範

囲を維持するため周囲とは断熱し独立熱設計としている．

2) 各観測機器が所定の性能を維持できるように各

機器の熱設計要求を満たすこと

・4種類・計6個の観測器と4台の望遠鏡を搭載

・それぞれの焦点距離に合わせて配置
・低熱歪要求から，パネルは全てCFRPスキンのア
ルミハニカム製．上下パネル間はCFRPトラス構造

２. 代表的なミッション機器の熱設計

３. 熱平衡試験

硬X線望遠鏡 (HXT)
HXTは結像性能要求を満たすために20℃から31℃の範囲に維持しな
ければならない．要求温度範囲が狭いため,周囲とは断熱されている

フォイル
アルミ薄板にプラチナと
カーボンを交互に蒸着

＜熱解析による熱設計成立性の確認＞
システムは観測機器を含む各サブシステムが作成したI/F熱数学モデルを
統合し，合計で22000以上になるノード数の熱数学モデルを用いて軌道上
熱解析を行う．解析ケースは次の14ケース：初期運用 2ケース，定常運用
については高温最悪ケースが4ケース，低温最悪ケースが3ケース，UVCを
含む異常運用ケースが3ケース，SXSとSXIの冷凍機が故障した際のケー
スが2ケース．

SXS-XCS

検出器は，冷凍機・液体ヘリウム(LHe)，
断熱消磁冷凍機のcooling chainにより
50mKまで冷却される．
LHeを3年間以上保つために，LHeへの
熱リーク量は0.1mW以下に抑えなけれ

ばならない．

軟X線分光器カロリメータ(SXS-XCS)

要求温度:
・Dewar表面温度 < 290K
・冷凍機動作温度 < 303K
・JT冷凍機保存温度 > 233K

LHe Dewar

冷凍機

 

SXS-XCS 
LHe dewar

Reject heat as IR
radiation to space

Thermal strap 

SXS-S and heat pipe (I/F plate) 
is  thermally connected by 
thermal strap. It absorb 
mechanical deformation of SXS-S 
and spacecraft structure.

Interface 
plate

Heater 

Heater prevents heat pipes 
from freezing.

Heat pipe ( single channel type)

Heat pipes diffuse heat on 
radiator.

Radiator

Radiator panel ( silverized
Teflon on aluminum 
honeycomb panel) is equipped 
on side panel 6 and 8.

Side panel 
6 and 8

Reject heat from 
radiator on side 
panel 6 and 8

Reflector 

IR radiation from the dewar surface is 
reflected to space by the reflector.

Outer surface of 
the dewar

Outer surface of the 
dewar is coated by 
silverized Teflon. 

Heat pipe ( dual channel type)

Heat dissipated by SXS-S is 
transferred to radiator by heat 
pipe (1heat pipe per panel).

Shield cooler

LHP

2つの排熱パス: 
1) 側面パネルに取り付けられた2枚のラジエータから排熱．ラジエータまでは主としてヒートパイプ及びルー

プヒートパイプによる熱輸送．
2) Dewar表面及び冷凍機表面（いずれも銀蒸着テフロン面）から放射による排熱．Dewarの周囲は，アルミ

蒸着面を最外層とするMLIで構成される「リフレクタ」で囲われており，Dewar表面からの赤外線がリフレ
クタで反射することにより直接深宇宙に面していない面も効率的に放射冷却できる．

• システムTTM試験 （2012年8月実施）

ベースプレート・サイドパネルの熱設計及
びそれらの搭載機器との熱I/F,衛星下部
構造の熱設計の検証を行う．

• トッププレートTTM試験 (2012年9月実施）

トッププレートの熱設計及びその搭載機器
との熱I/Fの検証を行う．

• HXIプレートTTM試験 (2012年8月にシス
テムTTM試験と同時に実施)
HXIプレートの熱設計及びその搭載機器と
の熱I/Fの検証を行う．

衛星を3パートに分けて熱平衡試験を行った

トッププレートTTM

システムTTM

HXIプレートTTM

４. まとめと今後の予定

• X線天文衛星ASTRO-Hは，挑戦的なミッションを達成するためにこれまでの科学衛星にはない技術的にチャレンジングな熱設計を採用している．
- 低熱歪要求を満たすため，線膨張係数の小さいCFRPを衛星構体やサーマルダブラに採用

- 計30本以上のヒートパイプ（最長3m) による熱輸送．望遠鏡以外のミッション機器は全てヒートパイプが主要な排熱パスとなっている

- ループヒートパイプ（科学衛星初）や最外層銀蒸着テフロンMLIの採用

• 熱モデルによる熱平衡試験を行い，熱設計及び熱数学モデルの検証を行った．

・照射径6mのソーラ光により太陽光熱入力を模擬，反ソーラ側にはIRパネルを設置
し地球IRとアルベドによる熱入力を模擬．
・トッププレートはソーラ光照射外のため，望遠鏡等トッププレート搭載機器は搭載せ
ず別途試験を実施．トッププレートは一定温度で制御されるダミープレートを搭載し境
界条件とした

・EOBは保持構造のみ
・SAPは両面1翼ずつ配置．ただし構体に直接
は取り付けず衛星との輻射結合のみを模擬

SXSラジエータ

外付けヒートパイプ

<可視画像> <サーモ画像>

・衛星主要構造物（側面パネル，ラジエータや固定式ベンチ）に関しては解析結果と試験結果で
大きな乖離は見られず，熱設計に大きな間違いがないことが確認出来ている．
・試験中，SXSの垂直ヒートパイプで動作が不安定なものがあったが，排熱上の問題はなかった．
チャンバ外に設置したサーモカメラにより効果的にヒートパイプの動作を確認することができた．
・主要ミッション機器であるSXSの排熱パスの一部が所定の性能を満たしていないことが判明し
た．排熱パスの設計変更を行う．

・望遠鏡への熱入力を最小限にするために望遠鏡ごとにサンシェードが取り付けられて
おり，非常に複雑な外形状をしている．ソーラ光の(多重)反射成分によるトッププレート
及び搭載機器への熱入力が無視出来ないため，ソーラ試験による熱設計検証を実施．
・トッププレート(PFM）に望遠鏡等搭載機器（熱ダミー）搭載．ミドルプレートは一定温度
で制御し境界条件とした．
・トッププレートを，ソーラ光に対し水平状態・30度回転させた状態・30度傾けた状態の
3通りに設置
・ソーラ照射範囲内にEOB(伸展式光学ベンチ）の一部を設置．トッププレートと同時に
EOBの熱平衡試験も行った． トッププレート EOB（5段のみ）

・トッププレート及び主要な搭載機器に関しては解析結果と試験結果で大きな乖離は見
られず，熱設計に大きな間違いがないことが確認出来ている．
・試験中にチャンバ内外に設置したサーモカメラにより供試体の温度分布を計測した．
絶対温度は熱電対での計測結果と相違があるものの，MLI表面の温度分布を測定する
ことができ，コリレーションに活用できた．

・EOBの支持部材の同段の温度差は2degC以
下であり，また部材表裏の温度差が1degC以
下であったことから，支持部材を覆うフィルムで
あるMAST BOOTSの性能が予測どおりであ
ることが確認された.

チャンバ内サーモカメラ

チャンバ内サーモカメラによるサーモ画像

IRパネル

HXI
(硬X線イメージャ)

EOB
（伸展式光学
ベンチ）

・衛星主構体の横にHXIプレートを設置
・ソーラ光の照射範囲外であるため，周囲をIRパネルで囲うことで軌道熱入力を模擬．
・熱計装はEFM品を使用.ただしHXIサンシェードの外部MLIはIR試験のため銀蒸着テ
フロンではなく片面アルミ蒸着ポリイミドを使用．
・HXIの発熱がヒートパイプを通してラジエータから排熱できていることなど，熱設計に大
きな間違いがないことが試験により確認された．

• 現在熱数学モデルのコリレーションを実施中．終了次第，改訂された熱数
学モデルによる軌道上解析を行い，熱設計成立性の最終確認を行う．

システムTTM試験 ＠筑波宇宙センター 13mφチャンバ（ソーラ試験）

トッププレートTTM試験 ＠筑波宇宙センター 13mφチャンバ(ソーラ試験） HXIプレートTTM試験
＠筑波宇宙センター 13mφチャンバ（IR試験）

熱歪対策のため，光学ベンチ
は周囲熱環境とMLIで断熱

8面の側面パネルの
うち2面はSXSとSXI
専用ラジエータ．表面
は10mil Agテフロン

SXI,SXSの排熱はヒート

パイプでラジエータまで
熱輸送して行う

バス機器等の電子機器
は主に側面パネルに搭
載．側面パネル深宇宙
面より放熱を行う．発熱
量の大きいものなどは
ピッチ系CFRP製サー

マルダブラ上に設置

熱歪対策のためにSLIで周囲と断熱

熱歪対策とプレートへの熱入
力を避けるためMLIで断熱

側面パネル深宇宙面
は，ラジエータとなるAg
テフロン面と断熱面で
あるMLIで構成される

HXIは専用のラジエータ

を持ち，ヒートパイプで熱
輸送して排熱を行う

側面パネル衛星側はCFRP面

をむき出しにして放射熱結合

温度範囲の狭いBATにはOSRの

専用ラジエータを設ける

光学ベンチのプレート
（CFRPスキン）にはアルミ蒸

着フィルムを貼り輻射断熱


