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は じ め に

航空・宇宙の分野では，国産リージョナルジェット機

の開発，イプシロンロケットの打ち上げ成功，H-IIAロケ
ットの後継機種開発など，新型機種の開発がメディアを

にぎわせている．

本稿では，このような新型機の開発の礎となる，現在

運用されている航空宇宙機器，特に，溶接／接合の適用

が多い航空機用エンジンおよびロケットエンジンを中心

に，材料・製造の面から解説・紹介を行う．

適用材料と製造プロセス

航空宇宙の分野で使用される金属材料は，メーカ各社

の会社規格材料を除くと，米国自動車技術者協会

（SAE：Society of Automotive Engineers）の航空部門が
制定した航空宇宙材料規格（AMS：Aerospace Material
Specification）を用いることが多い．AMS規格において
は，耐食耐熱合金をはじめ，鉄鋼材料，アルミニウム合

金，チタン合金など航空宇宙分野で使用する様々な材料

の規格が存在する．日本工業規格（JIS）においても耐食
耐熱合金規格として，G4901（耐食耐熱超合金棒）およ
び G4902（耐食耐熱超合金板）が存在するが，材料の種
類毎，熱処理条件，製造トレーサビリティの管理規定等

細部に渡る規定が記された AMS規格の材料を用いること
が多い．

設計に欠かすことができない材料データは，製品の品

質上の信頼性を支配する基本要因であるため，極めて重

要であり，公的に承認されたデータ集であるMMPDS（※1）

（ Metallic Materials Properties Development and
Standardization）に基づくことを推奨する1)．

2.1 航空機用エンジン

航空機のエンジンにはさまざまなタイプがあるが，近

年は，ほとんどターボファンエンジンを採用している．

ターボファンエンジンは，図１2)に示すように，エンジン

前方より，ファン，圧縮機，燃焼器，高圧タービン，低

圧タービン，排気ノズルの順で構成される．軍用エンジ

ンでは低圧タービンと排気ノズルの間にアフターバーナ

を設置する．ファンにより空気を取り込み，圧縮機に吸

入，高圧化する．これに燃焼器で燃料を噴射・混合して

燃焼させる．燃焼により急激に高温になった燃焼ガス

で，高圧・低圧タービンを回転させる．通過した燃焼ガ

スを排気ノズルで後方に高速で噴出する．なお，タービ

ンはシャフトにより前方のファン及び圧縮機と繋がって

おり，タービンを回転させることで，これらを駆動す

る．ターボファンエンジンでは圧縮機の最前面のファン

で圧縮された空気の一部を側方に導き，タービンの後方

で排気ガスと混合し噴射する．側方に空気を通過させる

構造をバイパス構造と呼ぶ．タービン側の空気量に対す

るバイパス側の空気量の比をバイパス比と呼び，民間用

航空機エンジンでは燃料低減効果がある高バイパス比の

エンジンを採用している．

図２2)にエンジンの主要部位の環境温度と材料温度の関

係の概略を示す．燃焼器以降の高温部位では，環境温度

は航空機用エンジンの高温部位に多く適用される Ni基超
合金の融点を超えている．そのため，これら部位におい

ては，部品の温度を適用材料の耐用温度まで冷却する必

要がある．

燃焼器のライナ（Liner）と呼ばれる部品では，図３に
示すように，ニッケル基合金の壁に小さな冷却穴を設

け，燃焼前の空気の層流で冷却する仕組みを採用してい

る3)．小さな冷却穴は，レーザ加工，放電加工といった穴

あけ技術により施工する．
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（※1：以前は米軍規格である MIL-HDBK-5 であったが，2006年
にMMPDSに置き換わった．）



同じく高温部であるタービンは，タービン入り口温度

（TIT：Turbine Inlet Temperature）はエンジン性能を表
す代表的な指標でもあり，特に高圧タービン部において

は様々な対策が取られている．図４3)に代表的な高圧ター

ビンブレードの断面図を示す．ブレード内部に冷却通路

を設けた構造である．表面は耐熱・耐酸化のコーティン

グが施される．また，タービンブレード基材の耐用温度

向上も図られている．図５4)に航空エンジン・タービン翼

材料の開発経緯を示す．クリープ強度向上を目標とし，

普通鋳造合金（CC：Conventional Casting）から一方向凝
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図１　航空機用エンジンの仕組み

図２　航空機エンジン材料の使用環境

図３　代表的な航空機エンジンの燃焼器

図４　代表的な航空機エンジンタービンブレード構造

図５　航空機エンジン・タービン翼材料の開発推移



固精密鋳造合金（DS：Directional Solidification），更
に，単結晶精密鋳造合金（SC：Single Crystal）へと変遷
している．さらに近年では，単結晶材の開発が盛んであ

り，第一世代の単結晶合金から，Reを3％程度含む第二
世代，Reを5-6％含む第三世代，Reに加え Ruを2-4％含
む第四世代，Ruを5-6％に増やした第五世代と開発が進
んでおり，耐用温度が向上している．主なニッケル基単

結晶合金を表１5)に示す．

航空機用エンジンにおいて比較的低温部位に関して

は，軽量化が図られている．B787 のエンジン GEnxで
は，従来チタン合金が適用されるファンブレードに，複

合材（前縁はチタンカバー付）が採用されている6)．同じ

く，GEnxの低圧タービンブレードでも全７段中，後段
の２段に TiAl材が適用され，軽量化している6)．

2.2 液体ロケットエンジン

H-IIAロケットの増強型である H-IIBロケットの全体構
造を図６に示す7)．機体はそのほとんどが液体ロケットエ

ンジンの燃料である液体水素と液体酸素のタンクであ

り，先端部のフェアリング内に人工衛星や HTV（こうの
とり）を搭載する．燃料タンクは軽量化と共に剛性を必

要とするため，アイソグリッド構造のアルミニウム合金

2219を適用している8)．液体水素および液体酸素のタンク

の組み立てには，H-IIAロケットでは多層の GTA溶接を
適用しているが，H-IIBロケットでは板厚増加への対応の
ため摩擦撹拌接合（FSW）を適用している7)．

１段エンジンには LE-7A（図７9)），２段エンジンには

LE-5B（図８9)）という液体ロケットエンジンが，さら
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表１　第二～第五世代単結晶合金

図６　H-IIB ロケット概観

図７　LE-7A

図８　LE-5B



に，補助エンジンとして固体ロケットブースター SRB-A
を適用している．

液体ロケットエンジンに用いている主要構造材料を表

２に示す．

全般的には，２段エンジンにはオーステナイト系ステ

ンレス鋼を多用しており，より高強度を必要とする１段

エンジンには Inconel718 を多用している．Inconel718 は
その適用部位により，約950℃の溶体化処理を施して高

強度とする部品，1000℃以上で溶体化処理を施して靱性

を重視する部品等，その部品特性に応じて各種熱処理を

適用している．

また，低温域での靱性面から，低温部のバルブやター

ボポンプインペラ等にはチタン合金 Ti-5Al-2.5Snを適用し
ている．

（1）噴射器

噴射器断面図を図９に示す10)．噴射器は，推進剤である

燃料の水素と酸化剤である酸素を混合する前の流れを厳

密にコントロールする必要がある．このため酸素が流れ

る筒状のエレメント（Co合金 Hayness188）を噴射器本
体（Inconel718）に接合するのには，高精度で部品を組み
立てるために，ろう付を適用している．噴射器内部では

薄い壁を隔てて，水素と酸素が存在しており，ここから

噴射された水素と酸素が燃焼室で燃焼することになる．

噴射器内で，水素と酸素が混ざると爆発を生じるため，

ろう付部のシール性は特に重要である．

マニホールド部は圧力容器として高強度が要求される

ため，Inconel718 の部品を GTA溶接や電子ビーム溶接で
組み立てている．

（2）燃焼室

燃焼室は燃焼ガス温度が3000℃レベルに達するため，
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表２　ロケットエンジン主要構成材料

図９　主噴射器断面

(b) 通常鋳造材

図10　FGC と通常鋳造材のミクロ組織例

(a) FGC



金属材料をそのまま適用することはできない．そこで，

燃焼室は熱伝導特性に優れた Cu合金とし，燃料である
液体水素を利用した強制冷却構造を用いている．また，

Cu合金のみでは，燃焼室の高圧に耐えることが困難であ
るため，Inconel718 製の外筒により保持し，耐圧構造と
して成立させている．

LE-7A燃焼室の外筒には一般的な Inconel718 鋳造材よ
りも高強度である微細結晶粒の鋳造材（FGC：Fine Grain
Casting）を適用している．FGCはスペースシャトルのメ
インエンジンにも適用されている材料である．FGCは，
微細な組織を得るために，溶湯を固液共存域直上より凝

固させて，鋳造・凝固時に核生成を促進させている．図

10に FGCと通常の鋳造組織によるミクロ組織の相違例を
示す．一般的な鋳造材と比較し，かなり小さい結晶粒で

ある．

Cu合金製内筒と Inconel718 製外筒およびマニホールド
類は電子ビーム溶接で組み立てている．

（3）ノズルスカート

燃焼ガスを噴出するノズルスカートは，析出硬化型の

鉄基合金 A286 のチューブに液体水素を流す強制冷却構造
をとっている．この構造は，外径がテーパ状に変化する

チューブを数百本，精密にスカート状に配列して，雰囲

気制御された炉中ろう付で組み立てている．

材料特性と溶接性

3.1 オーステナイト系ステンレス鋼

航空機用エンジンおよびロケットエンジンにおいて，

オーステナイト系ステンレス鋼（以下 300 系ステンレ

ス）は，良好な耐食性，良好な耐水素脆性を有している

ことから，他の鉄鋼材料と比べ，溶接部品として多く用

いられている材料である．300系ステンレスの溶接におい

て発生しやすい欠陥として高温割れ（凝固割れ及び液化

割れ）が挙げられる．300系ステンレス鋼が高温割れしや

すい要因は，フェライトに比べオーステナイトが，P，S
といった不純物元素を固溶させることができないため，

最終凝固部に不純物元素が偏析し，凝固割れを引き起こ

すからである．前述の AMS規格ではオーステナイト系ス
テンレス鋼の一部で Premium Aircraft Quality規格を制定
している．Premium Aircraft Quality規格においては，日
本工業規格（JIS）と比べ，不純物量および介在物量を厳
しく制限している．このように厳格に管理された材料を

用いることで，材料面から高温割れ発生を抑制する場合

もある．

また，300系ステンレス鋼の溶接部において考慮すべき

事象として，Weld decay（ウェルドディケイ）が挙げら
れる．これは，溶接熱影響部において Cr炭化物が結晶粒
界への析出による鋭敏化である．そのため，溶接組み立

てを行う製品に対しては，安定化ステンレス鋼（321，

347）もしくは低炭素のステンレス鋼（304L等）を用い
ることを推奨する．

3.2 ニッケル基合金

航空・宇宙機器において，高温かつ高強度が必要とさ

れる部位には，ニッケル基合金を適用している．ニッケ

ル基合金は大別すると，非析出硬化型と析出硬化型に分

類することができる．さらに，析出硬化型は，Alおよび
Tiを添加したγ’析出型と Nbを添加したγ’’析出型に
細分化できる．

Hastelloy Xや Inconel600 に代表される非析出硬化型の
溶接性は，300系ステンレス鋼と同等の溶接性を有してお

り，高温割れ（凝固割れ，液化割れ）の原因となる不純

物量や結晶粒度が適切な素材を用いることで良好な溶接

部を得ることができる．

γ’析出型の溶接性の一例として，図1111)に Ni基合金の
溶接性を（Al+0.84Ti）％と（0.28Cr+0.043Co）％で定性的
に整理した結果を示す．同一（0.28Cr+0.043Co）％であれ
ば，（Al+0.84Ti）％の増大に従って溶接割れが発生しやす
くなることが示されている．Alと Tiの増大，即ち，γ’
析出に関係する元素の含有量が増えるにつれて溶接性が

悪くなる．γ’は，高温で安定な相であるため，γ’析出

型の合金は溶体化温度が高く，1200℃を超えるものが多

い4)．高温まで強度を有する素材であるため，結果として

変形能が小さく，相対的に強度が小さい部位（溶接過程

では最終凝固部や HAZの粒界，溶接後熱処理過程では溶
接部近傍の粒界）に溶接ひずみが加わり，割れが発生し

てしまうと考えられる．このように，高（Al+Ti）材料は
溶接割れ感受性は，材料特性上不可避であることから，

構造物として溶接組み立てを行うことは非常に稀であ

る．

γ’’析出型の代表である Inconel718 は極低温から中温
域（700℃程度）まで優れた強度特性を有する上，γ’析

出型に比べ，良好な溶接性を有することから，液体ロケ

ットエンジンにおいても航空機エンジンにおいても多く

の溶接構造部品として用いている．Inconel718 の比較的
良好な溶接性はγ’’に由来するものであると考えられ

る12)．Inconel718 の熱処理時間と硬さの関係を図1213)に示
す．10時間を超える熱処理を施さなければ，Inconel718
の最高硬さに到達しない．即ち，γ’’は析出に時間を要

する相であることが示されている．また，Inconel718 は
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図11　Ni 基合金の溶接性



約 950℃の溶体化熱処理で軟化することから，この時

γ’’は固溶すると考えられる．従って，溶接する際，強

化相であるγ’’が無い状態で溶接施工が可能であるた

め，γ’’析出強化型のニッケル基合金は，非析出硬化型

のニッケル基合金と同様良好な溶接性を有していると考

えられる．

3.3 異材溶接性

電子ビーム溶接の特徴の一つに異種金属の溶接が他の

溶接法に比べて比較的容易であることが挙げられる．前

述のロケットエンジン燃焼室においても Cu合金製内筒
と Inconel718 製外筒及びマニホールドの組み立てに電子
ビーム溶接を適用している．

このような異材の電子ビーム溶接を図面等で指示する

際，溶接割れが発生しない組み合わせであるかどうかと

いう点は材料選定という面では重要なポイントの一つで

ある．例えば Ni基合金と鉄鋼材料を溶接する場合，溶融
金属の組成は，オーステナイト系ステンレス鋼を超える

Ni量になる．したがって，鉄鋼材料側の不純物元素量が
Ni基合金相当でなければ，高温割れ（凝固割れ）を生じ
る可能性が非常に高くなる．

また，溶接施工の面からは漂遊磁界による電子ビーム

の曲りを考慮しなければならない．漂遊磁界とは，被溶

接材料の開先部に熱接点と冷接点が生じ，この間に発生

する熱起電力によって電流が流れ，この電流が作る磁界

のことである（図13参照）．表３に各種材料組み合わせ

における熱起電力と溶接ビードの曲りとの関係を示すが
14)，Cu合金と Inconel718 との異材溶接においても，照射
ビームの狙い位置を開先直上に設定した場合には開先部

に形成する溶接ビードが曲がることが予想できる．従っ

て，異材電子ビーム溶接を行う場合には，このような漂

遊磁界による照射ビームの偏向，さらには，両材料間の

熱伝導特性を十分に考慮して，照射ビームの狙い位置や

被溶接物との距離を設定することが重要となる．

3.4 ろう付性

航空宇宙機器では，溶接の他，ろう付も多く適用して

いる．一般的に，ろう材のぬれを阻害する物として酸化

物が挙げられており，ろう付の際には，ろう付加熱サイ

クル全域にわたって，接合すべき部材の表面を酸化させ

ず，いかに清浄に保つかが重要である．炉中ろう付にお

いて材料表面の清浄度を保つためには，炉内の酸化性ガ

ス分圧を低下させる必要がある．酸化性ガス分圧を低下

させる方法としては，炉内を高真空にするという方法す

なわち真空ろう付を多くの場合適用する．真空ろう付の

要点は，炉内の水蒸気分圧の管理である．図1415)は，縦軸

が水蒸気分圧，横軸に温度をとり，金属－金属酸化物の

酸化還元平衡をグラフに表したものである．グラフ中に

は各種金属酸化物の酸化還元平衡曲線が存在するが，線

の左上の領域（状態）は，その酸化物が安定に存在する

ことができる条件範囲であり，右下の領域（状態）は，

酸化物が還元され，存在することができない条件範囲で

あるということを示す．また，各種金属酸化物の酸化還

元平衡曲線同士は，このグラフにおいてその線が右下に

あるほど，その酸化物は高温・高真空下（低水蒸気分圧

下）でも安定に存在できるという関係があるということ
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図12　Inconel718 の硬さに及ぼす時効条件の影響

図13　電子ビーム起動に及ぼす磁界の影響

図14　金属－金属酸化物の酸化還元平衡

表３　熱起電力と溶接ビードの曲りの関係
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を示す．

Tiや Alなどを含まないステンレス鋼（例：SUS304）
や耐熱合金（例：Inconel600，Hastelloy X）は一般に最も
高温・高真空下で安定な酸化物は Cr2O3であるため，そ

の曲線より右下側の領域，つまり，Cr2O3の還元域でろう

付を行えばよいことになる．

一方，Tiや Alを含むステンレス鋼（例：321）や耐熱
合金（例：IN713C）の場合，素材の表面には Cr2O3の他

に TiO2や Al2O3といった Tiおよび Alの酸化物も存在す
る．金属－金属酸化物の酸化還元平衡図において Tiおよ
び Alの酸化還元平衡曲線はグラフの右下に存在してお
り，Tiや Alの酸化物は高温高真空下で安定に存在し得
る．これが Tiや Alを含む合金のぬれ性は良くないと言
われている所以である．その対策として，例えば，航空

宇宙関係ろう付公用スペック AMS2675 には，Tiや Alを
含有する Fe基および Ni基超合金にはその含有量に応じ
て適切な厚さの Niめっきを施すことが規定されている．
図1516)にオーステナイト系ステンレス鋼に対するろう材

のぬれ広がりを評価した結果を示す．Tiを含む321ステ
ンレス鋼では，ぬれ広がるろう材（Au-Ni，Au-Ni-Pd）と
ぬれ広がらないろう材（Ag-Pd）が存在する．このよう
に，ろう材と母材の組み合わせ次第ではろう材が流れな

い，即ち，ろう付ができない場合がある．ろう付を行う

場合は，ろう材の選定および母材の選定に注意する必要

がある．

お わ り に

航空機用エンジンおよびロケットエンジンを中心に，

適用材料および溶接・接合性に関し，概略を紹介した．

航空宇宙の分野においては，本報告でも一部述べたと

おり，軽量化および高温化がキーワードとなり，材料開

発／材料技術開発が進んでいくと推測される．我々もこ

の流れに乗り遅れることなく，材料・溶接技術者とし

て，航空・宇宙分野の発展に貢献していきたい．

最後に参考にさせていただいた各文献の著者の皆様に

御礼申し上げます．
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図15　ステンレス鋼上のろう材の拡がり指数


