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研究成果の概要：三次元織物セラミックス複合材料（ＣＭＣ）における熱衝撃および高温暴露
後の飛翔体損傷挙動を実験及び解析を通して，総合的かつ系統的にまとめた。さらに，以上の
結果を二次元織物ＣＭＣやセラミックス単体における損傷挙動とも比較した。その結果，ある
臨界エネルギー以下ではクレーターと多重破壊が生じ，臨界エネルギー以上ではスポール破壊
が生じること，熱衝撃および高温暴露により脆性破壊モードに移行することが判明した。 
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１．研究開始当初の背景 

航空宇宙機のエンジンの性能向上のた
めには耐熱構造材料の使用が必要不可欠
である。特にタービン入口温度は近年
1600℃まで上昇しており，従来の耐熱合金
では耐熱性が不十分である。そこで耐熱セ
ラミックス基複合材料（ＣＭＣ）を使用す
ることが必要となってきており，新型のエ
ンジンにもＣＭＣが適用されてきている。
中でも三次元織物ＣＭＣは引張強度，はく
離強度ともに優れ，次世代の航空宇宙機の
エンジンや熱防御システム（ＴＰＳ）に使
用されることが期待されている。一般に耐
熱材料は熱衝撃損傷，飛翔体衝突損傷（Ｆ

ＯＤ）などの衝撃負荷による損傷を受ける。
このような損傷・劣化を受けたＣＭＣに飛
翔体が衝突した場合の耐衝撃特性は低下
していると考えられるが，定量的かつ系統
的な研究はなされていないのが現状であ
る。 
 
２．研究の目的 

本研究ではSiC繊維とSiCマトリックスか
らなる三次元直交織物セラミックス基複合
材料（以下，3D-CMC）について，下記の項
目を明らかにすることを目的とする。(1)飛翔
体衝突試験装置を高速現象が計測･観察でき
るように計装化する。(2)環境温度を 1000℃
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～1500℃と仮定して熱衝撃を与えた後，ＦＯ
Ｄ試験を行い，熱衝撃損傷の有無がＦＯＤの
発生・進展挙動と貫通限界曲線に及ぼす効果
を調べる。(3)熱衝撃後に酸化環境（700℃）
に暴露した後，ＦＯＤ試験を行い，熱衝撃・
高温暴露後の貫通限界曲線の変化を調べる。
高温暴露・熱衝撃時の伝熱・熱応力解析と飛
翔体衝突時の応力解析を行い，酸化・熱衝撃
損傷とＦＯＤを応力により定量的に評価す
る。上記の実験と解析を表面に耐酸化コーテ
ィング（ＥＢＣ）した 3D-CMC についても
行い，ＥＢＣが損傷挙動に及ぼす効果を調べ
る。以上の実験を通して実環境下での
3D-CMC の損傷挙動を定量的かつ系統的に
明らかにし，学術的な損傷進展モデルを提案
する。 
 
３．研究の方法 
(1) 材料 
 チラノ繊維からなる 3D-CMC を使用した。
繊維とマトリックスとの界面制御のために
TM-S6 と呼ばれる表面処理を行って，ナノス
ケールの炭素界面を形成している。マトリッ
クスはポリチタノカルボシランの含侵・焼成
法（PIP）により充填し，板材を得た。 
(2) 飛翔体衝突試験 
 飛翔体衝突試験には，電磁加速器を使用し
た。飛翔球は電熱型銃を用いて発射する。本
装置では，銃にセットしたアルミ箔にパルス
電流を流し，アルミ箔の溶融蒸発で発生する
高温金属プラズマ圧によってサボにセット
された飛翔体球を発射する。サボ止めにより
サボだけを止めて，慣性によって球が分離し，
発射される。飛翔体球には，直径 1.5 mm，
2.5 mm，4.0 mm の鋼球を用いた。 
(3) 損傷観察 

衝突試験後，実体顕微鏡で試験片の衝突表
面および裏面の損傷形態を観察した。衝突直
下付近の断面の損傷を観察するために試験
片を切断後，研磨し，実体顕微鏡で観察した。
さらに，マイクロフォーカス X 線 CT 装置を
用い，内部損傷を詳細に観察した。 
 高精度二次元レーザ変位センサを用い，
3D-CMC における衝突表面の損傷の断面変
位を測定した。その後，3D 画像変換ソフト
を導入して，損傷形態の二次元および三次元
の画像を得て，これをもとに画像ファイリン
グソフトを用いて，損傷面積と損傷体積を測
定した。 
(3) 熱衝撃および高温暴露試験 

ガスタービン（初段）とアフターバーナー
（二段）からなる二段階燃焼型マイクロガス
タービンを使用して熱衝撃負荷を与えた。熱
衝撃負荷により，①非定常熱応力，②熱曝露
（酸化）の二つの効果が与えられる。一方，
②のみの影響を調べるために，管状炉を用い
て高温曝露試験（約 800℃）を行った。以上

の試験後の試験片について，(1)と同様の方法
で飛翔体衝突試験を行った。 
(4) 残存強度試験 
 熱衝撃および高温曝露試験後の試験片に
ついて，曲げ試験を行い，曲げ強度の測定と
破壊過程の詳細な観察を行った。 
 
４．研究成果 
(1) 飛翔体衝突損傷 
 飛翔体直径 1.5mm の場合の衝突面の表面
および内部損傷の様子を図１，図２に示す。
衝突表面（図１）では，表面繊維のはく落お
よびクレーターの形成が見られ，損傷領域は
速度の増加とともに大きくなる。一方，内部
には四角錐上の多重き裂が発生している（図
2）。飛翔体直径 1.5mm の場合には今回の速
度域（1500m/s 以下）ではスポール破壊は見
られなかった。飛翔体直径 2.5mm の場合，
臨界速度（臨界エネルギー）以下の場合，
1.5mm の場合と同様の損傷が衝突表面に観
察された。臨界速度（エネルギー）800 m/s
（20 J）以上で，スポール破壊が見られ，裏
面からスポール片が脱落した（図 3(a)）。X  
 

 
図 1 衝突表面（1.5 mm, 1000 m/s，7.1 J） 

 

 
図 2 衝突断面（1.5 mm, 1000 m/s，7.1 J） 



 

 

線 CT 解析で観察した結果，スポールにより
生じた裏面側の空洞は表面側のクレーター 
と結合していた（図 3(b)）。また，スポール
の形状はピラミッド型をしている（図 3(c)）。
スポールを生じない場合，衝突エネルギーの
増加に伴い，クレーターの直径，深さがとも
に増し，体積が増加する。クレーター体積は
飛翔体 
 

 

(a) 

 
(b) 

 

(c) 
図 3 (a)衝突裏面，(b)衝突断面,(c)スポール
片（2.5 mm，800 m/s，20 J）球の大きさに

よらず，衝突エネルギーに依存する。また，
クレーター発生およびスポール破壊には閾
値エネルギーがあり，それぞれ約 2J，20J で
ある。 
 
(2) 熱衝撃と高温暴露後の飛翔体衝突損傷 
 熱衝撃による物理的な損傷はほとんど観
察されなかった。XRD 分析結果からも酸化物
の生成などは確認されなかった。衝突エネル
ギーに関わらず表面では，処女材と同様に繊
維束のはく落や破損，クレーター状の損傷が
見られた。衝突エネルギーが高くなると表面
損傷だけでなく，裏面においても繊維束のは
く落や破損が確認された。さらに，臨界衝突
速度（エネルギー）870m/s（24 J）では試験
片に貫通孔が生成し，裏面からの粉砕状態の
スポール破片（図 4）が生じた。高温曝露後
の試験片についても熱衝撃試験片と同様に，
粉砕された状態のスポール破片が生じた。 

図 5にクレーター体積と衝突エネルギーの
関係を示す。熱衝撃および高温暴露を受けた 
 

 

図 4 熱衝撃試験後の衝突試験によるスポー

ル片（2.5 mm，871 m/s） 
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図 5 クレーター体積と衝突エネルギーの

関係（処女材，熱衝撃材，高温暴露材） 



 

 

試験片の方がよりクレーター体積が大きい。 
以上のことから，熱衝撃時に発生する熱応

力による損傷は発生しないが，熱衝撃時の高
温暴露により，繊維マトリックス界面の炭素
膜が酸化されて，界面が強化された結果，界
面き裂が発生しにくくなり，破壊モードが脆
性的になったと推測される。 
 
(3) 残留強度と破壊過程 

処女材，および高温暴露材の曲げ強度の平
均値（変動係数）はそれぞれ 398 MPa
（5.42 %），361 MPa（5.10 %）であり，高
温暴露後の強度は 9.3 %低下する。また高温
暴露後の荷重－変位線図は処女材の場合と
比べて，脆性的である。図 6 に両試験片の端
面の様子を示す。処女材では界面に沿ったき
裂進展が見られ，界面剥離優勢の破壊モード
であるのに対し，高温暴露材では界面剥離が
見られず，主き裂が繊維束を切断している。
このような破壊モードの遷移は前述のよう
に炭素膜の酸化による脆化を示唆している。 

 
(4) 今後の展望 
世界的に見て本研究のような飛翔体衝突

損傷の解明は 3D-CMC ではまったくなされ 
 

 
(a) 処女材 

 
(b) 高温暴露材 

図 6 処女材，および高温暴露材の曲げ試験
後の端面の様子 

ておらず，今回得られた知見は非常に貴重で
あると考えられる。特に，熱衝撃や高温暴露
後の飛翔体衝突損傷挙動を解明したことは，
本材料を実機に適用する上で，有益な知見と
なる。 
 しかしながら，損傷メカニズムの全貌の解
明には現時点でもいたっていない。特に，図
2 に見られるような多重き裂の発生や，スポ
ールの臨界条件などを定量的に説明するモ
デルは提案できていない。これらの解決のた
めに，今後以下のことを考えている。①有限
要素解析や粒子法の援用による衝撃損傷進
展シミュレーション，②微視構造のより簡単
な二次元平織ＣＭＣの使用。 
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