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Effect of Laser-Cracking Method of ZrO2/Ni Thermal Barrier Coating 
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ABSTRACT

An evaluation test of laser cracking specimens applied to ZrO2 /Ni functionally graded materials (FGM) and

non-FGM is described.  In this test, 30 -mm disk specimens of these materials were exposed to the combustion

gase of nitrogen tetroxide (NTO) and monomethyl hydrazine (MMH) propellant.  Delamination and vertical

crack formation of the ZrO2 thermal barrier coating were observed during the heating test.  It was found that

the laser cracking method seemed to be effective at preventing delamination in the coating layer of the test

specimens. The crack and the delamination formation mechanisms for ZrO2 /Ni FGM test specimens are also

discussed with a thermal stress analysis by using a finite element method.

Keywords: Crack, Ceramics, Cracking, Finite Element Method, Rocket Engine.

概　　　　　要

推力 1200N級の再生冷却式エンジンの燃焼器ノズルスロ－ト部周辺の熱負荷に対処するために，30ｍｍデ

ィスク形状の ZrO2/Ni系傾斜機能材料及び無傾斜機能材料を設計・製作した．また，製作した試料は遮熱

コ－ティングの内部熱応力を緩和させるため，試料表面をレ－ザ－改質し，NTO／MMH燃焼加熱場におい

て評価試験に供した．また，レ－ザ－改質による縦割れをモデル化し有限要素法による熱応力解析を行なっ

て，レ－ザ－改質の効果について検討した．
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記　　号

a ：縦割れの深さ

d ：リング形状の試料第 1層の厚み（mm）
Df ：焦点距離（mm）
Fc ：フィルム冷却率（％）

ISPV ：真空比推力（真空推力／推進薬の全質量流量）（S）
»ISPV ：真空比推力の変化（S）
l ：縦割れの間隔

L ：加熱試験装置のエンジン出口から試料表面までの

距離（mm）
Nf ：試験サイクル数

qc ：熱流束（MW／m2）

Q ：透過熱流束（MW／m2）

r ：試料半径

t ：試料全体の厚み（mm）
t 1 ： 30 mmディスク形状の試料第 1層の厚み（Òm）
t 2 ： 30 mmディスク形状の試料第 2層の厚み（Òm）
T1 ：Ni基板の上部温度（K）
T2 ：Ni基板の下部温度（K）
Tb ：試料の裏面温度（K）
Tb1 ：燃焼器材料の表面第１層と第２層間の温度（K）
Tbs ：試料の遮熱コ－ティング層全体の裏面温度（K）
Ts ：試料表面温度（K）
Tsat ：冷却温度の飽和温度（K）
TWC ：再生冷却の壁面温度（K）
TW1 ：冷却壁温度（K）
Twgs ：燃焼器内壁面温度（K）
»Tc ：再生冷却液の温度上昇（再生冷却出口温度

TCOF－再生冷却入口温度 TCIF）（K）
»Tsat ：冷却面の過熱度（K）
Vt ：レ－ザ－照射の移動速度（mm／min．）
Wo ：レ－ザ－照射のオンレ－ト幅（mm）
˚1 ：縦割れの間隔を表わすパラメ－タ

˚2 ：縦割れの深さを表わすパラメ－タ

˚3 ：剥離長さと縦割れの深さの関係を表わすパラメ－タ

˚4 ：剥離長さと試料半径との関係を表わすパラメ－タ

Èp ：塑性歪み

 ：有効熱伝導率（W／mK）
ˆ ：応力（Pa）
ˆrr ：試料の半径方向の応力成分

ˆy ：降伏応力（MPa）
ˆzz ：試料の周方向の応力成分

第 1章　はじめに

現在，開発が進められている H－Ⅱロケット打上げ型
有翼回収機（HOPE）および宇宙往還機等の軌道制御用エ
ンジンには，高性能で耐久性に優れた再使用型二液式エ

ンジンの使用が検討されている(1)。高性能・再使用型エ

ンジンを実現するには，燃焼器に用いる材料が従来の材

料に比べてより高い耐熱性と耐久性が要求されており，

新たな耐熱材料の開発が切望されている(2)。そのため，

ロケットエンジンの燃焼性能及び耐久性向上の手段とし

て燃焼器の高温部内壁面に ZrO2/Ni系の傾斜機能材料を
用いることが検討され，同材料系を適用した燃焼器の確

認試験が当研究室で行われている(3)。図 1に，HOPE用軌
道制御エンジンの一候補となった，推力 20000 N級の再生
冷却エンジンについて求めたエンジン性能（真空比推力

I SPV）の変化»I SPVと再生冷却液の温度上昇»Tcのフィル
ム冷却率に対する関係を示す(4)。フィルム冷却率を少な

くすることにより，真空比推力 ISPVの低下を抑え，エンジ

ンの高性能化が可能となるが，それに伴って再生冷却液

温が上昇する。そこで，エンジンの高性能化のためには，

再生冷却燃料への入熱を抑える必要がある。このような

状況の下で，再生冷却燃料への入熱を抑えるには，燃焼

器内壁面にセラミックスなどの遮熱材で構成された傾斜

機能材料を適用することが有効な手段である。しかし，

二液推進系の再生冷却式燃焼器に適用した ZrO2/Ni系の
遮熱コ－ティングは，試験条件によっては燃焼の着火時

及び停止に伴う冷却過程において剥離が生じ，エンジン

の冷却能力が低下する場合がある(5)。そこで，これを抑

えるため遮熱コ－ティングにレ－ザ－照射により予め縦

亀裂を導入し，遮熱コ－ティングの内部熱応力を緩和さ

せ剥離を抑えることを検討した。開発段階の試料の損傷

を評価するには，燃焼器による実環境試験を行なう以前
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図 1 エンジン性能低下と再生冷却液温度上昇のフ
ィルム冷却率に対する関係（Ni 製燃焼器，
Pc＝ 0.9 MPa，混合比MR=1.64），ノズル開口
面積比 È＝ 60
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に，小型サンプルを試作して実環境を模擬した試験条件

で評価試験を行なうことが材料の設計及び製作条件を確

立し材料開発を迅速に行なう上で不可欠である。再生冷

却式燃焼器の遮熱コ－ティング材を評価するには，燃焼

器の各位置に対応する熱負荷の下での均一加熱が必要で

ある。しかし，これまでに報告された評価試験の多くは

試料表面での不均一な局部加熱のため(6)(7)，面内半径方向

で応力分布が生じ，燃焼器内部に相当する均一な加熱・

冷却に伴った応力を正確にシミュレ－トした損傷の評価

が出来ない場合がある(8)。図 2に，ZrO2/Ti系傾斜機能材
料に対して求めた加熱・冷却に伴う試料表面中心部の熱

応力の時間履歴(9)の理論値を示す。実線で示す試料表面

への一様加熱に比べて，点線の部分加熱結果では，冷却

時の引張応力値が小さく，冷却に伴う表面の亀裂は入り

難いことが判る。燃焼器内部の状況は，定常状態におい

ては一様加熱であると推測される。そのため，遮熱コー

ティング層の亀裂を正確に評価するには，一様加熱での

評価が重要と考えた。また，燃焼器による耐久性試験で

は，燃焼の停止に伴う冷却過程での熱衝撃の他に，燃焼

の着火や停止に伴う不完全な混合により生成される高酸

化性ガスが原因と考えられる損傷が，熱負荷の低い燃焼

器平行部の噴流衝突点下流で観察された(10)。また，超音

速流における空力加熱場ではアークランプ加熱やバーナ

ー加熱試験では見られない特有の損傷（遮熱コーティン

グ材表面のピンホール状の脱落：図 27に示す）が SiCコ
ーティングを施したカーボン複合材の損傷試験(11)や大気

溶射により製作した ZrO2/Ni系試料の結果で観察された。
この様な状況を考慮し，評価試験の初期には燃焼器内部

に試料を設置して評価試験を実施したが，試料の設置の

不具合から，試験初期に試料が破壊する問題が生じた。

そのため，本試験では実機エンジンに適用される推進薬

と同種の二液推進薬［四酸化二窒素（NTO）／モノメチ

ルヒドラジン（MMH）］並びに実機エンジンと同噴射オ
リフィス形状を有する噴射器で生成された高速の燃焼ガ

スを，燃焼器の材料系を模擬した 30 mmディスク形状の
小型サンプルに吹付けて評価する方法を適用した。2点衝
突型の噴射器から噴射される推進薬は，燃料と酸化剤の

混合比により燃焼ガスの面内径方向の温度分布が比較的

容易に変えられるため，30 mmディスク形状の試料表面
への均一加熱が可能である。試料は，燃焼器への適用性

を評価するために，燃焼器内部で最も熱負荷の高いノズ

ルスロ－ト部周辺に合わせて設計・製作した。

報告では，ZrO 2/Ni系傾斜機能材料および無傾斜機能材
料を対象にレ－ザ－改質を行ない，定常加熱条件下にお

けるサイクル試験での耐久性と損傷の結果について述べ

る。また，レ－ザ－改質を施した場合の縦割れ及び剥離

の進展挙動に対する影響について，レ－ザ－改質による

縦割れをモデル化し有限要素法による熱応力解析を行な

って，レ－ザ－改質の効果について検討した。

第 2章　試料

2.1 製作方法

試料の遮熱コ－ティング層は，減圧プラズマ溶射法で

製作した。原料の粉末は，平均の粒径分布が 10 Òm～
45 Òmの ZrO2－ 8 mol％ Y2O3（以降，第 1層と記す）粉
末と，同粒径分布の Ni粉末を用いた。Ni基板の表面は，
コ－ティング材との密着性を良くするために，溶射前に

SiCショットブラストで粗面化の処理を施している。溶射
ガスは，Arに体積比で 8 mol％の H2を混合したガスを用

い，溶射の雰囲気圧力はセラミックスと金属それぞれの

最適溶射圧力範囲である 20 KPaに設定した。プラズマ電
流は，1200 Aでその時の電圧は 65 Vである。
溶射材料は，溶射ガンに設置された相直交する 4つの

供給孔から同一材料が向合うようにプラズマ中にArガス
で送給された。FGM層を製作する場合には，Ni基板（第
2．3節に示す）上にNiを所定の厚みに減圧プラズマ溶射
した後に，ジルコニアを混合して段階的にその比率を増

加させて製作した。また，溶射時の温度によるコ－ティ

ングへの影響を考慮して，溶射時の基板温度は最高で

970 K程度に設定した。そのため，被膜が厚い場合には，
連続溶射をせずに冷却して基板温度が 970 Kを超えないよ
うに留意した。

2.2 設　計

評価に使用した 30 mmディスク形状の試料は，推力
1200 Nの再生冷却型 ZrO2/Ni系 FGM燃焼器(12)のスロ－ト

部に相当する中空円筒形状の設計条件に合せて諸元を求

めた。図 3に燃焼器の長手方向に対する燃焼器材料の各

図 2 熱応力の時間履歴（ディスク形状の試料：径
100 mm，FGM（n＝ 1），厚み 10 mm，加熱側
1300 K，冷却側 300 K，部分加熱の場合は中心
部径 20 mmの加熱）
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部の温度と熱流束 qcの計算結果を示す。図 3の Lx＝ 0は，
燃焼器のスロート部に相当する。図 3の熱流束 qcは，（1）
式により求めた。

qc＝ 0.327»Tsat
0.53 (1)

»Tsat＝ Twl－ Tsat (2)

上式の冷却壁温度 Twlが求まれば，一次元熱伝導式によ

りガス側壁温 Twgsが求まり，更に Bartzの式(13)を用いて求

めたガス側熱伝達率と燃焼器の冷却条件を基に燃焼器の

ガス側壁温 Twgsの軸方向分布が求まる。ここでは，スロ

ート部のガス側熱伝達率は 4.18(kW/m2)である。この結
果から，設計する模擬モデルの試料の加熱側と冷却側の

材料表面温度は，それぞれ 1970 Kと 480 Kに，また透過
熱流束は 4 MW/m2に設定した。加熱条件として，前述の

理由により表面全体の一様加熱を設定した。設計では，

溶接材については，温度依存性のデ－タは取得していな

かったので，ここでは常温での値を用いた。図 4に，設
計に用いた円筒形状の模擬モデルを示す。図中の LPPSは，

製作方法が減圧プラズマ溶射法であることを示す。図 4
の試料は，傾斜機能材料を示すが，無傾斜機能材料

（N － F G M）の試料は図 4 の第 2 層（厚み t 2で示す

ZrO2/Ni FGM LPPS層）が無い材料系である。図 5に，Ni
の厚みをパラメータとして，N－ FGM試料の第 1層の厚
みと透過熱流束の関係を示す。Niの熱伝導率は，第 1層
の ZrO2－ 8 mol％Y2O3に比べて大きいので，Ni溶射層の
厚みを変えても遮熱性能はほとんど変化が無い。熱流束

を 4 MW/m2にするには，第 1層の厚みを 360 Òmにする
必要がある。そのため，試料N－ FGMに対しては第 1層
の厚みは 360μmに設定した。
図 6に，Niの厚みをパラメータとして，N－ FGM試料

の第 1層の厚みと最大比応力（材料の破壊応力に対する
応力の比）の関係を示す。試料は，加熱試験時には加熱

図 3 燃焼器材料の各部の温度と熱流束 qcの計算結果

図 4 試料（円筒形状）

図 5 第 1層の厚みと透過熱流束の関係

図 6 第 1層の厚みと最大比応力の関係
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側で圧縮応力，冷却側で引張応力になるが，圧縮比応力

が 1以上の場合は，試料の破壊応力よりも大きな熱応力
と成るため，設計では圧縮比応力を 1以下にする必要が
ある。図 6によると，応力的には第 1層を薄くし，Ni層
を厚くした方が耐久性を考慮した場合には安全な設計と

なる。ただし，Ni層を厚くするとNi層の加熱側温度を上
昇させ，Niの耐熱性が劣化するが，図 5で示した様に Ni
の厚み 0.3 mm～ 0.9 mmの範囲では問題は無いものと判
断した。

FGM試料に対して，FGMの厚みと透過熱流束の関係を
示したのが図 7である。熱流束を 4 MW/m2にするために

は，第 1層の厚みが 300 Òmと 200 Òmの場合には，FGM
層の厚みはそれぞれ 250 Òmと 600 Òm程度である。ここ
では，簡単のため FGMの形状指数 n＝ 1に設定した。形
状指数 nを説明するために，FGMの組成分布関数の例を
図 8に示した。
FGMの組成分布関数は形状指数 nを用いて（3）式で示さ
れる。

Vf/Vo＝ 1－(x/t)n (3)

ここで，Vf及びVoはそれぞれ距離 xおよび表面におけ
る ZrO2の組成，tは傾斜構造の厚みである。
図 9に FGMの厚みと最大比応力の関係を示す。ここで

も図 7と同様に形状指数 n＝ 1に設定した。図 9からは，
応力的には第 1層を薄くした場合にN－ FGM試料と同様
に安全な設計となる。そのため，FGM試料に対しては，
第 1層と FGMの厚みをそれぞれ 200 Òmと 600 Òmに設定
した。また，試料を水冷却用 Ni製ホルダ－（冷却治具：
第 3章に示す）に取付ける場合，冷却治具との取付け位
置の対応から試料のNi基板の厚みは 0.5 mm以上必要であ
ったため，ホルダ－のNi部厚みは 0.5 mmに設定した。
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図 7 FGMの厚みと透過熱流束の関係

図 9 FGMの厚みと最大比応力の関係 図 10 試料の形状

図 8 傾斜機能材料の組成分布
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2.3 形状及び寸法

製作した試料の形状と寸法をそれぞれ図 10と表 1に示
す。同図と表に示す LPPSは，減圧プラズマ溶射材を示す。
図 10に示す試料は，厚み 0.5 mmの Ni溶射部と Ni－ Cr
ボンド層及びコ－ティング層（図 10の厚み t1，t2で示す

層）から構成されている。コ－ティング層は，予め製作

しておいたネジ付きの Ni基板上に直接に減圧プラズマ溶
射によって表面より第 4層目の Niから第 1層へと順次積
層し製作した。

図 11に Ni基板を示す。Ni基板に取付ける 2本の熱電
対は，中心部に挿入した。表 1に示す寸法は，各試料に
対する実測値である。製作した FGM試料は，製作上の問
題から表面の第 1層が設計値より薄く製作された。試料
No. 2－ 5と No. 2－ 6は N－ FGMで，No. 4－ 1，No.
4－ 2，No. 4－ 6は FGMである。この内，No. 2－ 6と
No. 4－ 6は，レ－ザ－により第 1層の表面を改質した。
ここで，FGMの形状指数 n＝ 1である。

2.4 レ－ザ－改質材

試料にレ－ザ－照射を行った状況を図 12に示す。CO2

レ－ザ－装置から発せられたレ－ザ－を 2枚の鏡を経て，
試料に垂直に照射した。レ－ザ－照射の条件は，レーザ

ー出力 680（W），照射の移動速度Vt＝ 500 mm／min., 焦
点距離 Df＝ 30 mm，パルスピッチ（パルスのピ－ク幅）
は 2 mm，オンレ－ト幅（パルス間の幅）Wo＝ 5 mmであ
る。図 13に，レ－ザ－照射後の表面状況の模式図と検査

に用いた切断面の位置を示す。図 13のAで示す表面の筋
状の模様は，オンレ－ト幅の両端でレ－ザ－照射の速度

が最低となったため，レーザー照射時に照射部において

部分溶融が生じた跡である。部分溶融による溶融部溝深

さの程度は切断検査の結果では，コ－ティング層全体の
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図 11 Ni基板

表 1 製作した試料の寸法

図 12 レーザー照射の状況

図 13 レーザー照射後の試料表面状況
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（No. 2-5） （No. 2-6）

（No. 2-5） （No. 2-6）

（No. 4-2） （No. 4-6）

（No. 4-2） （No. 4-6）
図 14 試料の表面状況（試験前）

図 15 資料の表面状況（試験前）

100 Òm
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上　図

図 16 レーザー改質後の断面組成（N-FGM, No.2）

中　図

図 17 レーザー改質後の断面組成（FGM, No.4）

下　図

図 18 FGMの断面組成写真
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厚みに対して無視出来る程度（切断検査の結果では，

10 Òm以下）であった。

2.5 製作後の試料表面及び切断面の状況

各試料の表面の状況を図 14と図 15に示す。レ－ザ－改
質時の溶融部の筋状の模様 Aが N－ FGM試料 No. 2－ 6
と FGM試料 No. 4－ 6で観察される。レ－ザ－改質によ
り表面の亀裂が進展している状況が図 15の N－ FGM試
料 No. 2－ 5と FGM試料 No. 4－ 2の比較で認められる。
改質材には表面の一部で溶融が認められたが，改質材の

亀裂は表面全体に渡って均一に形成されている。図 16お
よび図 17は，それぞれレ－ザ－改質を施した N－ FGM
試料No. 2と FGM試料No. 4の断面写真で，亀裂の進展の
様子が示されている。レ－ザ－改質の出力は同一であっ

たが，FGM試料 No. 4（図 17）では，亀裂は表面から縦
方向に伸びて FGM層の界面で止っている。一方，N－
FGM試料 No. 2（図 16）では，表面からの深さが 200 Òm
付近から亀裂が表面に対して平行に曲る亀裂の偏向が一

部で観察された。試料 FGMの断面組成写真の一例を図 18
に示すが，FGM層内での亀裂，剥離が無い健全な試料で
ある。

第 3章　試験装置

試験に用いた加熱試験装置を図 19に示す。二液推進系
エンジンの燃焼ガス雰囲気と同一環境にするため，燃料

にはモノメチルヒドラジン（MMH）を酸化剤には四酸化
二窒素（NTO）を用いた。試験では，燃焼ガスの成分を同
一にするため，燃料と酸化剤の混合比MR＝ 1.65と燃焼
圧 Pc＝ 1.0 MPaを一定にし，試料までの距離を変えて熱
負荷を制御した。試料の裏面は，水で強制的に冷却し，

試料表面の温度 Tsを制御して評価した。この場合，冷却
水の流量は冷却水流量計によって制御し，冷却条件を一

定に保持した。

図 20に，冷却治具を示す。試料の冷却治具への固定方
法として，ハンダ付け，ロ－付け等を検討したが，取付

けに伴う試料への熱の影響が無視できなかったため，こ

こでは用いないことにした。そのため，試料は冷却治具

へねじ込んで取付ける方法を用いた。試料の側面は，断

熱剤で保護し，燃焼ガスが直接側面に当たるのを防ぐた

めに，試料のコ－ティング面と高さが一致する水冷却遮

熱板を取付けた。製作した水冷却遮熱板を図 21に示す。
試料の表面温度 Tsは，放射温度計により測定し求めた。
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図 20 冷却治具

図 19 加熱試験装置

This document is provided by JAXA.



また，定常時の熱流束は試料の Ni基材に挿入した 2本の
熱電対の出力（T1，T2）の差»Tと挿入した熱電対間の距
離及び測定した温度に相当する Ni基材の熱伝導率の値か
ら求めた。ここでは，コ－ティング裏面の温度は，得ら

れた温度差»Tの値から近似式により求めた。
試料表面の放射率は，試料表面に黒体を塗付し，放射率

校正装置を用いて予め校正して求めた値である È＝ 0.84
を用いた。

第 4章　試験方法

試験のシ－ケンスを図 22に，試験の手順を図 23に示す。
加熱及び停止時に試料表面の温度が急激に上昇するのを

防ぐため，試料裏面の冷却は試験開始 10秒前から行い，
試験終了後は 30秒間継続した。加熱時間は，試料に取付
けた熱電対の温度出力値 T1，T2がほぼ定常となる 10秒に
設定した。また，熱電対の出力値（T1，T2）が試験前と同

程度に下がる 10秒後に再び加熱し試験を繰返した。燃焼
器による試験条件と合せるため，連続 3回の加熱試験後
には，GN2により試料の表面を強制的に冷却した。試験

の状況を図 24に示す。これらの一連の試験が終了した後
に，試料を取外して検査を行い，試料表面を光学顕微鏡

で観察して損傷を確認した。ただし，1回の試験終了毎に
高感度のファイバ－スコ－プを用いて試料表面と側面の

損傷状況を観察した。試料の厚みと重量を測定し，試料

の変形の無いことを確認した後に，同シ－ケンスで試験

を継続した。一定の表面温度の下で繰返し試験を行い，

新たに損傷モ－ド（第 5章で説明）が確認された場合は，
表面温度 Tsを昇温し，同様にして試験を繰返し継続した。
図 25に加熱試験のステップを示す。加熱冷却を繰返して
損傷モ－ド d（剥離）又は e（剥離）に近い状況が観察さ
れた場合は，試験を終了する。

試験後は試料を切断し，切断面を高感度高速マッピン

グマイクロアナライザ－（Computer Aided Micro-Analyzer:

航空宇宙技術研究所報告 1339号10

図 21 冷却遮熱板

図 22 試験のシーケンス
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CMA）装置を用いて観察し，遮熱コ－ティング層内の亀
裂及び剥離の形態を観察した。図 26に，試験条件と同一
の条件に対して準一次元化学平衡流を想定して ODE
（One Dimensional Equilibrium）プログラム(14)を用いて求め

た燃焼生成物を示す。燃焼生成物の主な成分は，H2O，N2，

H2O2等である。本試験では，大気中で評価を行なってい

るため，空気中のO2，N2を取込み，より酸化性の有る試

験環境と考えられる。しかし，燃焼器による実環境試験

では，着火時には一時的に酸化雰囲気に成る状況が分光

計測結果から分析されており(15)，熱負荷の最も小さい噴

射器下流の平行部で損傷が大きかった状況を考慮すると，

燃焼器に同材料系を適用した実環境試験では，本試験条件

よりも一時的に強い酸化雰囲気に成ることが推察される。

第 5章　損傷モ－ド

図 27に試料で想定された損傷モ－ドを示す。損傷モ－
ドは大別して縦割れ（亀裂），微細な窪み（局部脱落），

及び剥離に分けられる。図 27の損傷モ－ド aは，第 1層
内に生じた縦亀裂，モ－ド bはコ－ティングの局部脱落，
モ－ド cは bの局部脱落に比べて脱落の密度が 2倍以上の
状態を，モ－ド dは第 1層と FGM層の境界での剥離が生
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図 23 試験の手順

試験中の状況

試験後のGN2パージの状況

図 24 試験状況

図 25 加熱試験のステップ

図 26 燃焼生成物の計算結果（ODE）

This document is provided by JAXA.



じた状況を，またモ－ド eは FGMとNi基板の間で剥離が
進行した場合を示す。試料N－ FGMに対しては，剥離は
dで代表した。
サイクル試験内での損傷モ－ドを特定する場合は，損

傷モ－ド a，b，cに対しては試験後の表面観察から評価し，
剥離の状況に対しては加熱試験直後の表面の温度分布か

ら判断した。剥離が生じた場合は，剥離位置の表面温度

が上昇するので，表面温度分布の不均一が± 200 K程度生
じた場合を，剥離発生のモ－ド d又は eと定義した。ただ
し，モ－ド dと eの差異は，試験後の切断面から判断した。
燃焼器に用いた遮熱コ－ティング層に剥離，脱落が生じ

ると，燃焼器の冷却性能が著しく低下するため(16)，ここ

では損傷モ－ド d又は eを試料の最終寿命とした。

第 6章　試験結果

図 28に，表面温度 TSと Ni基板温度 T1，T2の試験時間

に対する履歴の一例を示す。同図には，透過熱流束を示

す。温度出力値は，10秒間でほぼ定常に達している。図
29に，加熱試験停止直後の試料表面の温度分布を示す。
表面の温度分布は，ほぼ均一で不均一領域の最大温度幅

は 50 K程度であるため，放射温度計の測定精度 10 Kを考
慮すると，試料表面の温度分布はほぼ均一と考えられる。

図 30は，透過熱流束に対する試料の表面温度 TSと裏面

温度 TbSの関係を示す。図中の表面温度 Tsは，表面位置 5
点（図 29に示す）の平均値で表した。試料の裏面は，冷
却水により強制的に冷却しているので，TbSの変化量は Ts

に比べて小さい。N－ FGM試料 No.2－ 5，2－ 6は，同
一の熱流束に対して温度落差»T（TS－ TbS）が大きく，平

均熱流束の上昇に対して»Tは急激に上昇しており，遮熱
性が大きいことが認められる。一方，FGM試料では遮熱
性が小さいため，同一の試験でも透過熱流束は大きく表

面温度は低い。図 31に，遮熱コ－ティング層の有効熱伝
導率の変化を示す。ZrO2材及びNi材の場合は，有効熱伝
導率の温度依存性は試験した温度範囲内では比較的小さ

いことが知られているが，FGM試料 No.4でも N－ FGM
試料 No.2と同様に平均熱流束に対しては，ほぼ一定の値
が示されている。図 30で表面の温度が透過熱流束に対し
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図 27 損傷モード

図 28 Ts，T1，T2の試験時間に対する履歴

図 29 加熱試験停止後の試料表面の温度分布
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て直線的に上昇したのはこのためである。

図 32に，N－ FGM試料に対する損傷が生じた時の透
過熱流束Qと損傷モ－ドおよび試験サイクル数Nfの関係
を示す。N － FGM 非改質材 No.2 － 5 では，Q ＝ 2．
2 MW／m2，Nf＝ 39回で剥離発生と同時に表面に一筋の
亀裂が観察された。図 33に，コ－ティングに剥離が生じ

た時の加熱停止直後の表面温度分布を示す。剥離部の温

度は上昇し，温度の不均一幅は 200 Kを超えている。試料
の厚み測定でも，この状況に合致した結果が得られた。

剥離位置 No.5では，0.25 mm厚く測定されている結果が
図 34で示された。

N－ FGM試料 No.2－ 5の試験後の表面観察結果を図
35に示す。円周の一部側面から中央部に向って亀裂が伸
びている。亀裂は端面部から中心部に進展し，燃焼ガス

生成物の衝突が原因と見られる微細な窪みが表面に点在

する。

亀裂の中央部に直角に試料を切断し，観察した結果を

図 36に示す。縦割れは第 1層から Ni－ Cr層（内層）を
貫通し，Ni基板の表面まで伸びている。また，剥離は第
1層と内層間および内層と Ni基板間の境界にまで生じて
おり，その先端は試料中心部に達している。剥離の総面

積は，試料の表面積の 60％程度である。
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図 30 透過熱流束Qに対する Ts，Tbsの関係

図 31 有効熱伝導率の変化

図 32 透過熱流束Qと損傷モード及び試験の
サイクル数Nfの関係（N-FGM）

図 33 剥離進展後の表面温度分布

図 34 厚み測定結果（No. 2–5）
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図 37は，表面からNi基板間の Zr，O，Ni，Crの組成変
化を CMAにより分析した結果である。分析は，1.5 Òm間
隔に試料幅方向に 0.6 mm（デ－タ点数 400点），試料表面
から深さ方向に 1.2 mm（デ－タ点数 800点）の計 320000
点で行い，濃度別にそれぞれの元素を色別した。図 37で
示す亀裂内には，元素含有量 43.75％～ 50％の酸素元素
が付着しており，燃焼ガスの混入による酸化挙動が推察

される。また，第 1層の Zr酸化物の表面に，Cr－Ni固溶

層から損傷部を介して拡散したと推察される Crが厚み
35 ÒmのCr酸化物層として存在する。
レ－ザ－改質した N－ FGM試料 No.2－ 6の表面観察

結果を図 38に示す。端面に脱落と見られる微細な窪みは
有るが，N－ FGM試料No.2－ 5で示された表面全体に渡
るピンホ－ル形状の脱落は減少している。この原因は，

レ－ザ－改質した表面の一部がサイクル試験により剥が

れ，表面のコ－ティング層が薄肉化したためと考えられ

る。試験後の表面を観察すると，レ－ザ－改質により生

じた筋状の模様がほとんど無くなっており，この状況か

らコ－ティング層が薄肉化したことが判断出来る。一方，

改質材試料である N－ FGMNo．2－ 6では，Q＝ 2．
35 MW／m2，Nf＝ 42回でもN－ FGM非改質材No. 2－
5で見られた剥離は観察されていない。
図 39に断面の状況を，図 40に CMAによる観察結果を

示す。断面観察からは，一部で亀裂が横方向に進展し隣

りの亀裂と繋がる亀裂の偏向が見られ，N－ FGM非改質
材試料No. 2－ 5に見られた亀裂の内層への貫通及び剥離
は観察されない。ジルコニアセラミックス系は，1600 K
程度でも熱的に安定で破壊しないことが知られているが，

二液推進系による燃焼ガス環境下では，比較的低い表面

温度でその限界が存在することが分る。

図 41に，FGM試料の損傷が生じた時の透過熱流束 Q
と損傷モ－ド及び試験サイクル数Nfの関係を示す。また，

FGM試料No.4－ 2の表面及び断面の観察結果をそれぞれ
図 42と図 43に，FGM試料No.4－ 6の表面と断面の観察
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試料表面の状況写真

亀裂部の状況写真

亀裂部の状況写真

図 35 表面観察の結果（No. 2–5）

第1層

内層

Ni基板

第1層

内層

Ni基板

図 36 断面観察結果（No. 2–5）
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図 37 CMAによる断面検査結果（No. 2–5）

試料表面の状況写真

図 38 表面観察結果（No. 2–6）

端面部の状況写真 中心部の状況写真
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結果を，それぞれ図 44と図 45に示す。FGM試料では，
FGM試料 No. 4－ 2，4－ 6共に N－ FGMで剥離が生じ
た熱負荷より 1 MW／m2程度高い条件でも剥離は起きて

いない。改質による効果は，N－ FGMほど顕著には表れ
なかったが，改質材では損傷モ－ド Cが表れた熱負荷は
FGM試料の非改質材に比べて 1．2 MW／m2高い。

試験装置の制約から，熱発生源のエンジン出口部から

試料までの近づけ得る最短距離は L＝ 21 cm（非改質材の
場合は，Q＝ 3.4 MW／ m2）程度であったので，同試験

条件において FGM試料No. 4－ 1（非改質材）を用いて損
傷 dが生じるまで試験を繰返した。その結果を図 41の▲
印に付記した。剥離は試験回数 9回後に生じたが，剥離
を進行させて N－ FGMと比較するために試験を 36回ま
で繰返した。同試料の切断検査の結果では，剥離の総面
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図 39 断面観察結果（No. 2–6）

図 40 CMAによる断面検査結果（No. 2–6）

図 41 透過熱流束 Qと損傷モード及び試験サイク
ル数Nfの関係

第1層

内層

Ni基板

第1層

内層

Ni基板
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試料表面の状況写真

図 42 表面観察結果（No. 4–2）

中心部の状況写真 中心部の状況写真

図 43 断面観察結果（No. 4–2）

第1層

内層

Ni基板

第1層

FGM

内層

Ni基板
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試料表面の状況写真

図 44 表面観察結果（No. 4–6）

端面部の状況写真 中心部の状況写真

図 45 断面観察結果（No. 4–6）

第1層

内層

Ni基板

第1層

内層

Ni基板
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積は，表面積の 15％程度で N－ FGM（60％）より少な
い。これは，

FGMによる熱応力緩和の効果が表れたためと考えられ
る。 遮熱コ－ティング層の厚みの異なる FGMに対して
は，亀裂及び剥離発生の限界温度はほぼ一定の Ts ＝
1200 K～ 1300 K程度と言われているが，本試験の環境条
件では亀裂及び剥離の限界温度はそれより低く，またそ

の限界温度は熱抵抗と共に上昇する傾向がある。これら

の結果を考慮すると，損傷 Cが生じる表面の限界温度は
比較的低いことが考えられる。損傷 Cが燃焼器遮熱コ－
ティング材の使用限界では無いが，安全性を考慮すると，

燃焼器にこれらの遮熱コ－ティングを適用する場合には，

透過熱流束を大きくし表面温度を下げることが必要と考

えられる。

第 7章　レーザー改質モデルの熱応力解析による

レーザー改質効果の検討

7.1 熱応力解析モデル

本章では，レーザー改質によって遮熱コーティング層

に微小な縦割れを導入した場合，縦割れ，及び剥離の発

生に対しどの様な影響を及ぼすか，レーザー改質による

縦割れをモデル化して有限要素法による熱応力解析を行

い，検討を行った。さらに，試料に縦割れと剥離がある

場合，その相互作用についても検討を行った。

汎用構造解析コードMARCを用い，ガスバーナー試験
を模擬した 2次元軸対称非定常熱応力解析を行った。解
析の対象としたのは，No.4-2及び 4-6の FGM試料と同じ
組成傾斜分布を持つ試料である。図 46に，解析に用いた
有限要素分割の様子を示す。対称性から，試料断面の半

分について解析を行った。図 47に，熱応力解析で用いた
モデルの境界条件と各応力成分の模式図を示す。同図に

示すように，冷却側表面に位置する節点については，供

試体が冷却構造体に接合されていることを考慮して，z軸
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図 46 有限要素分割の様子

図 47 モデルの境界条件及び各応力成分

図 48 加熱条件
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方向の変位を拘束した。また，同図に半径方向応力成分

ˆrr，周方向応 ˆÙÙ，及び軸方向応力成分 ˆzzの方向をそれ

ぞれ示す。次に，図 48に，解析の加熱条件を示す。ガス
バーナー試験における加熱条件に合わせるため，図に示

すように，10秒加熱した後，10秒冷却とし，熱応力分布
の経時変化を解析した。加熱側表面の入熱流束は，一様

な分布とし，実験における測定結果を基に 3.5 MW/m2と

した。また，端部を断熱とし，冷却側の境界条件につい

ては，試料断面の温度分布変化が，試験時の温度分布変

化と同じになるように熱伝達率を 35 kW/m2K，冷却剤温
度を 283 Kとして解析を行った。実験と解析における温度
分布の時間変化の比較を図 49に示す。同図に示すように，
良い一致が得られている。

実験に用いた FGM試料の FGM層は，連続的な組成傾
斜となっているが，解析では各層組成一定に 10分割し，
各層の ZrO2とNiの組成比(ZrO2 / Ni％)をそれぞれ，95/5，
85/15，75/25，65/35，55/45，45/55，35/65，25/75，
15/85，5/95％として解析を行った。各層の物性値は，各
層の ZrO2とNiの組成比をもとに，線形複合則を用いて求
めた。表 2に，解析に用いた ZrO2とNiの物性値をそれぞ
れ示す。また，Niの応力－ひずみ特性については，�式
に示す直線近似により，非弾性挙動を模擬した。

ˆ＝ ˆy＋ 6× 108Èp �

ここで，ˆは応力(Pa)，ˆyは降伏応力(＝ 100 MPa)，Èpは

塑性ひずみを表す。

なお，実験に用いた供試体は，製造時の残留ひずみを有

するが，ここでは簡略化のため，初期ひずみがないもの

として解析を行った。

まず，遮熱コーティング層にレーザー改質による縦割

れが導入されている場合をモデル化して解析を行った。

図 50に縦割れモデルの模式図を示す。縦割れは，解析モ
デルの外周と中心からの距離 8 mmの間に導入した。これ
は，コーティング層表面が加熱された後，冷却時に半径

方向及び周方向応力が引張りに転じるのが，次節の図 52
に示すように主に円周側の半分であるためである。また，

軸対称解析であることから，縦割れは，同心円状に導入

されていることになる。解析では，縦割れの間隔 l，及び
深さ aをそれぞれ変えて比較を行った。ここで，縦割れの
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図 49 供試体表面及び裏面温度変化の
実験結果と解析結果の比較

表 2 解析に用いた ZrO2及びNiの物性値

図 50 縦割れモデルの模式図

表 3 縦割れの解析モデルの条件
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間隔及び深さを表すパラメターとして ˚1，˚2をそれぞれ

次のように定める。

˚1＝ l / (r/2) �

˚2＝(a－ t1) / t2 �

ここで，rは試料の半径，t1は ZrO2層の厚さ(=0.05 mm)，
t2は FGM層の厚さ(＝ 0.7 mm)である。解析は，縦割れの
ない場合，縦割れ間の距離と半径の長さの 1/2の比 ˚1を

˚1＝ 1.0/7.5として，縦割れの深さと FGM層の厚さの比
˚2を ˚2 0.0，0.5，1.0に変えた場合，及び縦割れの数を 2
倍にして ˚1＝ 0.5/7.5，˚2＝ 0.0とした場合について行っ
た。縦割れの解析モデルの条件を表 3に示す。
次に，コーティング層の縦割れと，FGM層とNi界面の

剥離の相互作用について検討するために，図 51に示すよ
うな縦割れと剥離を有するモデルについて解析を行った。

縦割れの間隔及び深さをそれぞれ 1 mm（˚1＝ 1.0/7.5），
0.4 mm（˚2＝ 0.5）に固定し，FGM層と Ni基材界面の剥
離の長さを 0.15，0.6，1.5 mmに変えて解析を行った。こ
こで，剥離長さと縦割れの深さの関係，及び剥離長さと

試料半径との関係を表すパラメターとして ˚3，˚4をそれ

ぞれ次のように定める。

˚3＝ L/a (7)
˚4＝ L/l (8)

Lは，剥離の長さを表す。剥離の解析モデルの条件を表 4
に示す。

7.2 縦割れ及び剥離発生に対するレーザー改質の効果

縦割れがない場合の，コーティング層表面における半

径方向応力成分 ˆrrと周方向応 ˆÙÙについて，燃焼加熱後

に冷却を開始して直後からの応力分布の経時変化の様子

を図 52(a)及び(b)にそれぞれ示す。横軸は，試料中心か
らの距離を示している。同図に示した時間は，加熱時間

10秒も含まれている。また，試料外周の端面に沿った軸
方向応力 ˆzzの分布の経時変化の様子を同図(c)に示す。
縦軸は，試料表面からの深さを示している。各応力成分

とも，引張り応力が最大になるのは 10.16秒後，すなわち
加熱終了後 0.16秒である。また，ˆrr及び ˆÙÙが最大にな

る箇所は，試料中心から約 12.5 mmの位置で外周に近い
部分であり，ˆzzが最大となるのは，FGM層と Ni基板の
界面付近の FGM層内であることが分かる。
次に，縦割れをモデル化した解析について，試料表面

の引張り応力が最大となる 10.16秒における半径方向応力
成分 ˆrrの分布を図 53に示す。同図には比較のために，縦
割れのない場合(case1)と，縦割れの深さと FGM層の厚さ
の比 ˚2を ˚2＝ 0.0，0.5，1.0に変えた場合(case 2, 3, 4)と，
縦割れの数を 2倍，すなわち密度を 2倍にした場合(case
5)を一緒に示してある。まず，縦割れの深さを変えた場
合について比較する。縦割れのない場合，中心からの距

離 x＝ 12.4 mmにおいて ˆrrは最大値となり，その時 ˆrr＝

334.7 MPaである。縦割れが ZrO2100％層のみ貫通してい
る c a s e 2 ( ˚ 2＝ 0 . 0 )の場合は，ˆ r rの最大値は ˆ r r＝

217.1 MPaに減少し，さらに縦割れが FGM層の 1/2に達
している case 3(˚2＝ 0.5)，及び FGM層を貫通している
case4(˚2＝ 1.0)の場合には，縦割れが存在する試料中心か
ら距離 x＝ 8 mmと外周(x＝ 15 mm)との間で大きく減少
している。同様な傾向が，周方向応力成分 ˆÙÙの分布にも

見られる。このことから，縦割れを FGM層のある深さま
で導入することにより，試料表面の半径方向応力成分 ˆrr，

及び周方向応力成分 ˆÙÙを減少させることが可能で，表面

からの新たな縦割れの生成を防ぐことのできることが分
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表 4 剥離の解析モデルの条件
（˚1＝ 1.0/7.5,  ˚2＝ 0.5）

図 51 剥離モデルの模式図
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(a)試料表面の半径方向応用成分 ˆrrの分布

(b) 試料表面の周方向応力成分 ˆÙÙ

図 52 縦割れのない場合の応力分布の経時変化

(c) 試料外周端面の軸方向応力成分
ˆzzの分布
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かる。

縦割れの密度の影響について検討する。case 2(˚1＝

1.0/7.5，˚2＝ 0.0)と，縦割れの密度を 2倍とした case
5(˚1＝ 0.5/7.5，˚2＝ 0.0）を比較すると，縦割れの密度を
2倍とした case 5の場合の方が，最大値が小さくなってお
り，ˆÙÙも同様である。このことから，縦割れの密度を大

きくすることにより，やはり試料表面の半径方向応力成

分 ˆrr，及び周方向応力成分 ˆÙÙを減少させることができ

ることが分かる。

次に，試料外周端面に沿った軸方向応力成分 ˆzzの分布

を図 54に示す。この ˆzzは，コーティング層の剥離を引

き起こす応力成分である。縦割れのない case1の場合，ˆzz

が最大となるのは，表面から深さ d＝ 0.575 mmの FGM
層の中で，最大値 ˆzz＝ 145.5 MPaであるが，縦割れを
ZrO2層にのみ導入した case 2の場合，ˆzzの最大となる箇

所は，深さ d＝ 0.8 mmと FGM層と Ni基板の界面近傍に
移動し，最大値は約 ˆzz＝ 180 MPaと大きくなることが分
かる。しかしながら，FGM層に達する縦割れを導入した
場合，ˆzzが最大となる箇所は，同じく FGM層と Ni基板
の界面であるが，FGM層の 1/2にまで縦割れを深くした
case 3では， ˆzz＝ 110.7 MPaと縦割れのない場合よりも
ˆzzが小さくなり，FGM層を貫通させた case4では，ˆzz＝

80.4 MPaとさらに小さくなっており，縦割れの深さの影
響が大きいことが分かる。一方，縦割れの密度の影響に

ついては，case 2及び case 5を比較すると，応力分布はほ
とんど一致しており，影響は非常に小さいといえる。こ

れらの結果から，本組成分布条件の試料では，縦割れが

生じていない状態では，FGM層内で試料外周端面の軸方
向応力 ˆzzが大きくなり，一旦縦割れが生じて試料内部に

進展し，縦割れが ZrO2層を貫通すると，FGM層と Ni基
板界面での ˆzzが大きくなることが分かった。従って，レ

ーザー改質等により，予め FGM層に達する縦割れを導入
しておけば，コーティング層と Ni基板の剥離を起きにく
くすることができることが分かる。

7.3 縦割れと剥離の相互作用

本節では，縦割れと剥離が同時に試料に存在した場合，

進展挙動に対してどのような影響を及ぼし合うか検討を

行った．縦割れの個数・間隔・深さを固定し，FGM層と
Ni基板の界面の剥離長さを表 4に示すように，0，0.15，
0.6，1.5，3.75 mm（˚4＝ 0.0，0.15，0.6，1.5，3.75）に変
えて解析を行った。

まず，試料に剥離が発生すると，剥離発生部表面の温
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図 53 縦割れモデルの試料表面の半径方向応力成分 ˆrrの分布（t＝ 10.16秒）

図 54 縦割れモデルの試料外周端面に沿った
軸方向応力 ˆzzの分布（t＝ 10.16秒）

This document is provided by JAXA.



航空宇宙技術研究所報告 1339号24

図 56 剥離モデルにおける軸方向応力 ˆzzの分布の様子

図 55 剥離長さを変えたときの試料表面の温度分布
（˚1＝ 1.0/7.5,  ˚2＝ 0.5, t＝ 10.16秒）
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度が上昇し，試料表面における温度分布に変化が現れる

ことが実験により確認されている。そこで，剥離の長さ

を変えた時の表面温度分布の様子を示したのが図 55であ
る。同図に示したのは，試料外周の軸方向応力 ˆzzが最大

となる t＝ 10.16秒における温度分布である。同図より明
らかなように，試料表面の温度分布は，剥離長さに影響

されることが分かる。剥離長さ Lが，L＝ 0.6 mm以上に
なると剥離表面の温度が他の場所に比べて高くなり，Lが
大きくなるにつれて表面温度も高くなっていく。このこ

とから，剥離が存在すると，コーティング層表面の温度

分布が変わるため，コーティング内の応力分布も変わっ

てくると考えられる．また，実験において冷却時の表面

温度分布より，剥離領域を推定することが可能であると

考えられる。

次に，試料外周付近の軸方向応力 ˆzzの分布を図 56に，
同様に半径方向応力 ˆrrの分布を図 57に示す。˚4<1.0の場
合，すなわち，剥離先端が試料外周に最も近い縦割れに

近づいていく場合，剥離長さが大きくなるにつれて，剥

離先端近傍における ˆzzが大きくなることが分かる（図

56(a),(b),(c)）。一方，剥離が試料外周に最も近い縦割れ
に近づいていくにつれ，その縦割れ先端近傍の ˆrrが減少

していくことが分かる（図 57(a),(b),(c)）。一方，剥離先
端が，縦割れを越えた ˚4＝ 1.5の場合，剥離先端近傍の
ˆzz(図 56(d))をみると，応力集中が不明瞭となり，剥離
が進展しにくい状態になっていることが分かる。しかし

ながら，図 57(d)より，剥離先端前方にある縦割れの先端
近傍の ˆrrが増加しており，逆に縦割れが進展し易くなっ

ていることが分かる。

以上から，一旦剥離が生ずると，剥離先端の ˆzzは，剥

離の進展に伴って増加して進展し易くなる。一方，縦割

れ先端の ˆrrは減少していく。しかしながら，剥離が進展

して縦割れを越えると，剥離先端の ˆzzが減少して進展し

難くなるが，今度は逆に縦割れ先端の ˆrrが増加し，縦割

れが進展し易くなることが分かる。

7.4 レーザー改質の適用に関する考察

レーザー改質により，縦割れをコーティング層に導入

する場合，縦割れの深さを適切にすることにより，熱衝

再生冷却燃焼器用ZrO2 / Ni系遮熱コ－ティング材料のNTO／MMH燃焼ガス加熱場におけるレ－ザ－改質効果 25

図 56 剥離モデルにおける軸方向応力 ˆzzの分布の様子
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図 57 剥離モデルにおける半径方向応力 ˆrrの分布の様子
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撃による表面での新たな縦割れ，及び FGM層と Ni基板
界面の剥離の生成を起き難くすることができる。しかし

ながら，熱衝撃負荷を繰り返し与えることにより，その

熱疲労効果により剥離が生ずる場合も考えられる。一旦

剥離が生ずると，縦割れと剥離のモデルの解析結果から，

剥離先端の軸方向応力 ˆzzが増加し，剥離は中心方向へ進

展し易くなる。そして，剥離が進展し，縦割れを越える

と，ˆzzは減少するが，逆に縦割れ先端の ˆrrが増加して縦

割れが進展し易くなる。従って，レーザー改質により材

料の耐繰り返し熱衝撃特性を向上させるためには，縦割

れを導入する位置，深さ，及び間隔をコーティング層の

厚さや組成傾斜分布に対し，適切に行う必要があると考

えられる。また，レーザー改質により導入された縦割れ

自身の成長挙動についても，今後検討する必要がある。

第 8章　結　論

推力 1200 N級の再生冷却式エンジンのノズルスロ－ト
部周辺の熱負荷に対応する 3 0 m m ディスク形状の
ZrO2/Ni系試料を設計・製作し，試料表面をレ－ザ－改質
して NTO／MMH推進薬による燃焼ガス加熱場において
評価試験を行ない，以下の結論を得た。

（1）本試験の条件では，レ－ザ－改質材は，表面コ－テ
ィング層の一部で薄肉化が進行するが，剥離を抑制

するには有効であることが認められた。この傾向は，

無傾斜機能材料に顕著に表れた。

（2）試料の表面には，燃焼ガス生成物の衝突が原因と見
られる微細な窪みが観察された。この様な試験条件

では，損傷は比較的早く進行し，表面温度が 1000 K
～ 1100 Kの範囲内で亀裂及び剥離が試料端面部から
中心部に向って同時期に進行する状況が認められた。

（3）本試験で用いた試験装置は，燃焼器内部の平行部か
らノズルスロ－ト部周辺の範囲の熱負荷に対して均

一な加熱による評価が可能であり，燃焼器遮熱コ－

ティング材料の評価を行なうには適している。

（4）レ－ザ－改質をモデル化した 2次元軸対称熱応力解
析を行なった結果，レ－ザ－改質により縦割れを

コ－ティング層に導入する場合，縦割れの深さを適

切にすることにより，コ－ティング層表面における

半径方向応力及び周方向応力と，FGM層とNi基板の
界面の試料外周端面における軸方向応力を大幅に減

少させることが出来る。従って，表面における新た

な縦割れの発生及び FGM層と Ni基板の界面の剥離
発生を抑制するには，レ－ザ－改質は有効である。

（5）縦割れと剥離の熱応力に対する相互作用について検
討するため，縦割れと剥離をモデル化した 2次元軸

対称熱応力解析を行なった。その結果，縦割れと剥

離はその相対的な位置関係により，それぞれの亀裂

先端における応力場が大きく変化することが分かっ

た。本解析モデルは，一旦剥離が生じると，剥離先

端の軸方向応力 ˆzzが増加し，剥離は中心方向へ進展

し易くなる。そして，剥離が進展し縦割れを超える

と ˆzzは減少するが，逆に縦割れ先端の ˆrrが増加し

て縦割れが進展し易くなる。
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