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1.　緒　　　　言

国際航空運送協会 ( The International Air Transport 

Association：IATA ) は，2050 年までに民間航空機の炭
素排出量を正味ゼロにするという目標を掲げている ( 1 )．
この達成に向けて，タービン入口温度 ( Turbine Inlet 

Temperature：TIT ) を上昇させて，エンジン性能を向上さ
せる取組みがなされているが，そのためには，より耐熱性
の高い材料が求められている．第 1 図に耐熱温度と比強
度に関する材料性能を示す．CMC は，Ni 基合金よりも
耐熱性に優れており，タービン部品などの航空機エンジン
へ適用することで性能向上や軽量化が期待されている．
国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構 ( Japan 

Aerospace Exploration Agency：JAXA ) は，NOx と CO2

を削減する競争力のある技術を獲得することを目的とし
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セラミックス基複合材料 ( Ceramic Matrix Composites：CMC ) は，Ni 基合金に比べて耐熱性や比弾性率が高く，航
空機タービンエンジン部品などへの適用拡大が望まれている．材料の耐熱温度を超える高温のガスにさらされる部
品では，冷却のために部品表面に微小孔を空けるのが一般的であるが，微小孔を空けたことによる CMC の疲労寿
命への影響を調査した先行研究例は僅かである．本研究では，この影響を調査するため，多種の冷却孔平板試験片
を用いて冷却孔の形状と疲労強度の関係を調査した．その結果，単孔と複数孔では異なる破壊モードとき裂の進展
様式が観察された．これらの異なる破壊モードを有する試験片の疲労強度を説明するために寿命評価モデルを検討
し，強度パラメータの考えを導入した．強度パラメータは，有限要素解析 ( Finite Element Analysis：FEA ) より予測
された応力分布を CMC の単位領域（ユニットセルサイズ）で平均化することで算出し，疲労寿命を評価した．本
評価手法により疲労寿命を評価した結果，孔のない平滑試験片について得られた S-N 線図から多種の冷却孔形状を
有する試験片の疲労寿命予測が可能であることを確認した．

Ceramic matrix composites ( CMC ) have higher heat resistance and specific modulus than Ni-based alloys, thus they are 
desired to be more applied to aircraft engine parts such as turbine parts. When engine parts are exposed in the condition over the 
heat proof temperature, multiple holes are generally pierced on them in order to cool their surface. However, there are few 
research results on small hole effect for CMC fatigue life. This study focused on this phenomenon. Fatigue tests were conducted 
using flat plates manufactured with a single hole and multiple holes. As a result of tests, different fracture and crack propagation 
modes were observed between single-holed and  multiple-holed types. A life prediction model was considered to explain the life 
degradation. The strength parameters were calculated by averaging stress fields, which were predicted by finite element analysis 
( FEA ) , in area of CMC unit cell. By using the life prediction model developed in this study, fatigue lives of all types of 
specimens with hole can be predicted based on the S-N curve obtained from a smooth-shaped specimen without hole.
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第 1 図　耐熱温度と比強度の関係
Fig. 1　Relationship between heat durability and specific strength ( 4 )
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たコアエンジン技術実証プロジェクト ( Environmentally 

compatible Core engine technology research project：En-

Core ) を 2018 年に開始した ( 2 )．このプロジェクトで，
JAXA と IHI は，次世代エンジンタービンのコンセプト
を提案し，設計技術の開発と設計検証を実施している．提
案された次世代タービン翼のコンセプトを第 2 図に示す．
これまでの先行研究では，CMC を高温部品に適用した場
合を想定した冷却システムの検討が積極的に行われてき
た ( 3 )．一方，冷却のために複合材料に空けた微小孔と機
械的特性の関係に関する研究例は僅かであった．本研究で
は，冷却孔の仕様（大きさ，形状，ピッチ）と疲労寿命
の関係に焦点を当て，単純平板に微小孔を空けた冷却孔平
板試験片を作製し，疲労試験を実施した．

2.　試　　　　験

2. 1　材　　料

試験片を切出した CMC 板は，SiC（炭化けい素）の連
続繊維織物で構成されており，三次元織と呼ばれる構造を
有している．繊維は化学気相浸透法 ( Chemical Vapor 

Infiltration：CVI ) によりサブミリオーダーの繊維束に束
ねられ，繊維束は溶融浸透法 ( Melt Infiltration：MI ) で
希土類材料により固化して形成される．試験片は，成形さ
れた CMC 板を機械加工することにより作製した．

2. 2　試験片形状

代表的な試験片の寸法を第 3 図に示す．有孔試験片の
孔は，レーザ加工によって形成した．孔の形状および孔と
繊維束の位置関係の模式図を第 4 図に示す．孔の傾斜角
度は，試験片荷重方向に垂直な断面内における試験片幅方

向に対する孔の角度を表す．平板の孔と CMC を構成す
る繊維束の位置関係は，機械的特性において重要と考えら
れるため，本研究では，孔を繊維束の中央に配置した．ま
た，孔部の応力集中による強度低下を確認するために，比
較として無孔試験片を用意した．無孔試験片の形状は，
ASTM1275 ( 5 ) に従う平滑形状とした．

2. 3　試験条件

本研究では，試験片の変形量を調査するため，室温にお
けるストレスサーベイ試験と疲労特性を確認する高温疲労
試験を実施した．試験条件を第 1 表に，測定装置を第 5

図に示す．
ストレスサーベイ試験は，試験片の荷重値と変形量およ
びひずみ量との関係を調査することを目的とした．そのた
め，室温下試験片に微小な荷重を与え，伸び計とひずみ
ゲージを用いて試験片の標点間の変形量とひずみを計測し
た．
疲労試験は，高温下における有孔試験片の疲労寿命を取
得することが目的である．試験は，1 200℃雰囲気中で
行った．応力比の目標値を 0.1 として，荷重制御により
試験荷重を制御した．

3.　寿命予測手法

3. 1　応力予測モデル

孔部周囲の応力分布は，FEA ( Finite Element Analysis ) 

を用いて予測した．CMC をマクロな直交異方性材料と仮
定して，材料モデルの入力値は，別途行った材料基礎試験
から得られた値を適用した．
解析モデルの形状は，ディフューザ孔試験片を除き，図
面記載のノミナル寸法に従った．ディフューザ孔の形状

第 2 図　En-Core プロジェクトで提案された次世代タービン翼
Fig. 2　Next generation turbine vane concept proposed in En-Core project
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第 3 図　冷却孔平板試験片形状（単位：mm）
Fig. 3　Dimension of single-holed specimen ( unit : mm )
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は，実際に製造された孔の寸法の計測値にばらつきがみら
れたため，実寸法を有限要素モデルに再現した．

3. 2　寿命予測モデル

有孔試験片の寿命予測の精度を確認するために， 

無孔試験片との強度比較を行った．無孔試験片の
log (s ) −log ( Nf ) 回帰直線と有孔試験の試験荷重における
評価応力－破断サイクル関係をプロットすることで，両者
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第 4 図　試験片の孔形状と繊維束の位置関係
Fig. 4　Properties of all types of specimens

第 1 表　試験条件
Table 1　Test Condition

項　　　　目 条　　　　件

雰囲気環境 大気中

温 度 ストレスサーベイ：室　温
疲労試験　　　　：1 200℃

応 力 比 R = 0.1

荷重制御方法 荷重制御

サイクル形状 サイン波

サイクル速度 1 Hz
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の関係を比較した．
有孔試験片の寿命評価に用いた評価応力は，有限要素モ
デル上の特定断面の特定範囲内で解析により得られた応力
値を平均化することで算出した．第 6 図に垂直孔試験片
を例に評価断面と平均化領域の関係について示す．断面の
向きは荷重方向に対して垂直である．平均化領域の大きさ
は CMC のユニットセルサイズに相当する．

4.　試  験  結  果

4. 1　ストレスサーベイ試験

ひずみゲージにより取得したひずみ履歴と FEA による
予測値を第 7 図に示す．孔部から離れたひずみゲージの
計測値は予測値と良い一致を示した．伸び計により測定し
たひずみ履歴と FEA による予測値を第 8 図に示す．孔
に近づいた伸び計によるひずみ計測値は，単数孔タイプ
は，予測値と良い一致を示した．一方，複数孔タイプで
は，1 000 N 以下では予測値と一致するものの，それ以上
の荷重では，予測に対して高めに計測された．この原因と
して，連続した孔では損傷が発生している可能性が考えら
れる．

4. 2　疲労試験

第 9 図に疲労試験前後の孔部周囲の画像を示す．いずれ
の試験片も，孔の中心位置で破断していることを確認した．
伸び計により計測したひずみのサイクル履歴を第 10 図

に示す．第 10 図では，サイクリック荷重における最大／
最小ひずみをプロットした．単孔試験片のひずみは，時間
の経過とともに単調かつ連続的に増加し，破断時に不連続
にひずみが急増することを確認した．一方，複数孔試験片
のひずみは時間経過に伴い階段状に増加する様子が確認さ
れた．また，ひずみおよび荷重のサイクル履歴を比較する
と，ひずみが上昇した後に荷重の低下が生じることが確認
された．これらの情報から，複数孔試験片では，ひずみが
階段状に上昇したタイミングで試験片内部に損傷が進展し
たことが想定される．よって，ここでは，孔部の初期損傷
の定義をひずみの最初の不連続上昇タイミングとし，最終
破断を荷重低下のタイミングとした．本稿では，初期損傷
時のサイクル数を用いて疲労寿命を評価した．

5.　考　　　　察

第 11 図に疲労試験で得られた有孔試験片の評価応力－
初期損傷時のサイクル数の関係を，1 200℃環境下におけ
る無孔試験片の S-N 線図上に併記した結果を示す．第 11

図 - ( a ) の縦軸は，試験片の最小断面にかかる断面平均応
力を用いた結果である．また，第 11 図 - ( b ) の縦軸は，
3. 2 節で示した方法により算出した平均化応力を用いて表
した結果である．

第 11 図 - ( a ) の方法を用いた場合，有孔試験片の強度
は，無孔試験片の回帰直線に対して低い強度を示す．一
方，第 11 図 - ( b ) の方法を用いた場合，有孔試験片の強

( a )　応力分布（ FEA 結果 ） ( b )　CMC のメゾスケール
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第 6 図　評価断面と評価応力算出時の領域サイズ
Fig. 6　Section size and direction on calculation for evaluation stress
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Fig. 5　Measurement system and test condition
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( a )　単数垂直孔
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( b )　単数傾斜孔
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( c )　複数傾斜孔
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( d )　ディフューザ孔
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　　   の位置

第 7 図　ひずみゲージによる平滑部ひずみ履歴
Fig. 7　Strain measurement with strain gauge
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( b )　単数傾斜孔

：伸び計
：FEA

0 500 1 5001 000

 負荷荷重 ( N )

 ひ
ず
み

 (
 µ

 )

2 5002 000
0

600

800
900

1 000

200

700

100

400
500

300

( c )　複数傾斜孔
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( d )　ディフューザ孔
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( e )　計測装置と伸び計の位置

第 8 図　伸び計による平滑部　公称ひずみ履歴
Fig. 8　Strain measurement with extensometer
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度は無孔試験片の回帰直線の ±10％以内に収まる結果を
得た．本検討の範囲では，FEA からユニットセルサイズ
で平均化した応力を用いて有孔試験片の疲労寿命を評価す
ることで，孔の形状や配置の変更があっても，無孔試験片
の試験結果から疲労寿命が予測できることが確認された．

なお，ストレスサーベイ試験において，孔部周囲のひず
み分布の検証は今後の課題である．高解像度の画像を用い
たひずみ解析を進めることが有効と考える．
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第 10 図　試験片計測ひずみのサイクルひずみ履歴
Fig. 10　Strain history along with load cycles
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第 9 図　試験後の孔部
Fig. 9　Fracture pattern after fatigue test
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6.　結　　　　言

本研究では，冷却孔を想定した有孔平板試験片を設計
し，孔の仕様と疲労寿命の関係を調査した．疲労寿命は，
ひずみ履歴におけるひずみ初期の不連続増加のタイミング
に相当するサイクル数として定義した．そして，FEA か
らユニットセルサイズで平均化した応力を用いることに
よって，4 種類の有孔試験片に対して無孔材の S-N 線図
から疲労寿命を予測できることが確認できた．
一方，FEA からユニットセルサイズで平均化した応力
を用いることで，複数の有孔試験片の疲労寿命を精度良く
予測できる理由については明らかになっていない．今後，
損傷メカニズムを理解する必要があり，予測破断サイクル

における有孔試験片の孔部周辺の損傷を観察し，それぞれ
の試験片の損傷の様相を特定することが効果的である．孔
部周辺の微小な損傷を捉えるためにも，これまで以上に高
分解能の機材を用いた観察が有効と考える．
また，解析モデルのひずみ・応力の予測精度を向上する
手段として，CMC の剛性低下を表現できる均質体として
損傷モデルの導入が考えられる．一方で，繊維束とマト
リックスが連なる微小構造を有する CMC に対して実際
の孔の位置関係によっては，均質体モデルにより予測され
る応力を用いた強度評価結果は，実態よりも高く見誤るリ
スクも考えられる．現状危険側の予測がなされていないた
め，上記のようなリスクや評価の手間を踏まえる必要性に
ついて今後議論していきたい．
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第 11 図　評価応力と初期損傷寿命の関係
Fig. 11　S-N chart after reconsideration of strength parameters
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