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(57)【特許請求の範囲】
【請求項１】
　セラミックス系材料からなるタービン翼であって、
　翼のスパン方向中央部を構成する中央翼部品と、該中央翼部品の先端側に嵌合して翼の
先端部を構成する先端翼部品と、中央翼部品の末端側に嵌合して翼の末端部を構成する末
端翼部品とからなり、
　前記中央翼部品は、熱応力を低減するように薄肉かつ中空に形成されており、かつスパ
ン方向両端部に嵌合用の凹孔を有し、前記各凹孔が前記中空の空洞で互いに連通するよう
に構成されており、
　前記先端翼部品と前記末端翼部品は、それぞれ前記中央翼部品の嵌合用の前記凹孔に嵌
合する突起部を有する、ことを特徴とする分割構造タービン翼。
【請求項２】
　前記先端翼部品の前記突起部は、前記中央翼部品の先端側の前記凹孔に、隙間をもって
嵌合し、前記末端翼部品の前記突起部は、前記中央翼部品の末端側の前記凹孔に隙間をも
って嵌合する、ことを特徴とする請求項１に記載の分割構造タービン翼。
【請求項３】
　前記中央翼部品は、腹側部の翼肉厚が背側部の翼肉厚よりも薄く形成されている、こと
を特徴とする請求項１または２に記載の分割構造タービン翼。
【請求項４】
　前記先端翼部品と末端翼部品のスパン方向高さＨｅｎｄと、翼全体のスパン方向高さＨ
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ａｌｌの間に、
　０．０８≦Ｈｅｎｄ／Ｈａｌｌ≦０．２６
の関係が成り立つ、ことを特徴とする請求項１から３のいずれか一項に記載の分割構造タ
ービン翼。
【発明の詳細な説明】
【技術分野】
【０００１】
　本発明は、航空エンジンやガスタービンに用いるタービン翼に関するものであり、より
詳しくは、セラミックス系材料により製作したタービン翼を有するタービンにおいて、主
流ガスの温度が変化した場合に、タービン翼の局所的な温度差に起因して発生する熱応力
を低減させ、低サイクル疲労強度を向上させたタービン翼の構造に関する。
【背景技術】
【０００２】
　セラミックス系材料からなるタービン翼の局所的な温度差に起因して発生する熱応力を
低減させる手段として、特許文献１～４が既に提案されている。
【０００３】
　特許文献１の「セラミック静翼耐熱衝撃構造」は、図５に示すように、高温燃焼ガスを
仕事をなす回転動翼に導くための流路を構成する上下のサイドウォール５２、５３と、該
サイドウォールに支持され、高温燃焼ガス流中に該高温燃焼ガス流を一定の角度で回転動
翼に流入させるべく配置された翼部から構成されるガスタービンのセラミック製静翼にお
いて、
　翼部の前縁部５４ａ，５４ｂ，５４ｃと後縁部５５ａ，５５ｂ，５５ｃを該翼部のコー
ド方向に沿って２個以上に分離してあることを特徴とするものである。
【０００４】
　特許文献２の「セラミック製静翼」は、図６に示すように、セラミックス翼部の外側及
び内側にシュラウド６７、６８を有する一体構造のセラミックス製静翼６１において、
　前記セラミックス翼部６１はその内面と間隔をおいて中に挿設されたインサート６２と
、翼部後縁に多数設けられた冷却空気孔６４と、これら冷却空気孔の翼部内面に配置され
たポーラス材６５とを備え、
　前記インサート６２は翼前縁側の高さ方向に複数のインサート孔を有し、前記セラミッ
クス外側及び内側シュラウドの外側に設けられた金属シュラウドを冷却しそして前記イン
サートの内側へ導入された冷却空気は前記インサート孔を介して前縁側に流出され、さら
にセラミックス翼部の内面とインサートとの隙間を通って前記ポーラス材及び前記冷却空
気孔へと流されるようにしたものである。
【０００５】
　特許文献３の「タービン用セラミック静翼」は、図７に示すように、翼高さ方向の上下
両端が拘束されたタービン翼部７１を、翼弦方向、翼高さ方向および翼厚方向の少なくと
も１つの方向に分割し、分割により形成された複数のセラミック要素７２を結合した構成
のタービン用セラミック静翼において、
　前記セラミック要素７２とは別個に設けられた結合手段７３によって、前記セラミック
要素同士を結合したことを特徴とするものである。
【０００６】
　特許文献４（未公開）の「タービン翼」は、図８に示すように、セラミックス系材料を
使用して中空形態に製作されたタービン翼であって、
　該タービン翼８１は、腹側部８３および背側部８５の温度変化を平均化するため、その
腹側部の翼肉厚（Ｔ．ｐｒｅｓｓ）が、背側部の翼肉厚（Ｔ．ｓｕｃｔｉｏｎ）よりも薄
く形成されているものである。
【０００７】
【特許文献１】特開昭６１－８９９０３号公報
【特許文献２】特開平６－１４６８０５号公報
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【特許文献３】特開平８－１０９８０２号公報
【特許文献４】特願２００２－１７２２７６号明細書、未公開
【発明の開示】
【発明が解決しようとする課題】
【０００８】
　近年熱効率向上のためにガスタービンの高温化が進められており、この場合のタービン
入口温度は１２００℃～１４００℃程度にまで達する。かかる高温下では金属製のタービ
ン翼は耐用限界を超えてしまうため、セラミックス系材料を使用したタービン翼の使用が
有望視されている。このタービン翼は従来のタービン翼と同様に前縁部と背側部と後縁部
と腹側部とで囲まれ、所定の転向角でできた翼断面を有している。
【０００９】
　ここでセラミックス系材料を使用したタービン翼では、（１）セラミックス系材料の熱
伝導率が非常に低いこと、（２）セラミックス系材料のヤング率が比較的大きいこと、が
相まって、例えばタービンの起動時や停止時などに、主流ガスに急激な温度変化が発生し
た場合には、その内部に非常に高い熱応力が発生するといった問題があった。
　タービン翼に高い熱応力が作用すると、その低サイクル疲労寿命（以下「ＬＣＦ寿命」
という）が低下し、極端な場合にはタービン翼に破断などの不具合が発生することも予想
されていた。
【００１０】
　そのため、セラミックス系材料を使用したタービン翼について、特許文献４（未公開）
のように、その内部を中空に形成することで、この問題の解決を図ることが提案されてい
る。すなわち、タービン翼を中空にすることで、中実のタービン翼と比較して上記（１）
および（２）に起因して発生していた熱応力を低減する対策が検討されている。
【００１１】
　しかし、タービン翼を中空形状にした場合でも、タービン入口の主流ガス温度が均一で
ない場合や、特に実環境でしばしば発生するスパン方向の温度分布が大きい場合（後述す
る図３参照）には、十分に熱応力を低減することができず、ＬＣＦ寿命の低下や極端な場
合には一発破断などの不適合の発生が予測されていた。
【００１２】
　本発明はかかる問題点を解決するために創案されたものである。すなわち、本発明の目
的は、タービン入口の主流ガス温度が均一でない場合や、スパン方向の温度分布が大きい
場合でも、十分に熱応力を低減することができ、ＬＣＦ寿命の低下を抑制し、一発破断な
どの不適合の発生を防止することができる分割構造タービン翼を提供することにある。
【課題を解決するための手段】
【００１３】
　本発明によれば、セラミックス系材料からなるタービン翼であって、
　翼のスパン方向中央部を構成する中央翼部品と、該中央翼部品の先端側に嵌合して翼の
先端部を構成する先端翼部品と、中央翼部品の末端側に嵌合して翼の末端部を構成する末
端翼部品とからなり、
　前記中央翼部品は、熱応力を低減するように薄肉かつ中空に形成されており、かつスパ
ン方向両端部に嵌合用の凹孔を有し、前記各凹孔が前記中空の空洞で互いに連通するよう
に構成されており、
　前記先端翼部品と前記末端翼部品は、それぞれ前記中央翼部品の嵌合用の前記凹孔に嵌
合する突起部を有する、ことを特徴とする分割構造タービン翼が提供される。
【００１４】
　上記本発明の構成によれば、翼のスパン方向中央部を構成する中央翼部品が、薄肉かつ
中空に形成されているので、１２００～１４００℃の高温の主流ガスに曝されても、内部
に発生する温度差を小さくでき、熱応力を低減することができる。
　また、前記先端翼部品と末端翼部品は、中央翼部品に単に嵌合する別部品であるため、
自由に熱膨張でき、かつ所定の大きさに形成されているので、内部に発生する温度差を小
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さくでき、熱応力を低減することができる。
　従ってタービン入口の主流ガス温度が均一でない場合や、スパン方向の温度分布が大き
い場合でも、十分に熱応力を低減することができ、ＬＣＦ寿命の低下を抑制し、一発破断
などの不適合の発生を防止することができる。
【００１５】
　本発明の好ましい実施形態によれば、前記先端翼部品の前記突起部は、前記中央翼部品
の先端側の前記凹孔に、隙間をもって嵌合し、前記末端翼部品の前記突起部は、前記中央
翼部品の末端側の前記凹孔に隙間をもって嵌合する。また、本発明の実施形態によれば前
記中央翼部品は、腹側部の翼肉厚が背側部の翼肉厚よりも薄く形成されている。

【００１６】
　また本発明によれば、前記先端翼部品と末端翼部品のスパン方向高さＨendと、翼全体
のスパン方向高さＨallの間に、
０．０８≦Ｈend／Ｈall≦０．２６
の関係が成り立つ、ことが好ましい。
【００１７】
　後述するシミュレーション結果から、先端翼部品と末端翼部品に発生する熱応力は、Ｈ

end／Ｈallが小さいときに高く大きくなるほど低下し、逆に中央翼部品に発生する熱応力
は、Ｈend／Ｈallが小さいときに低く大きくなるほど高くなり、その中間の０．０８～０
．２６において先端翼部品、末端翼部品及び中央翼部品の最大主応力を材料破断強度より
小さくできることが明らかとなった。
【発明の効果】
【００１８】
　上述したように、タービン翼をスパン方向に３分割した構造にすることで、主流ガスの
スパン方向の温度差による翼部の熱膨張量を３分割した各部品に分散させることができる
。これにより、翼に発生する拘束力が緩和されるため、スパン方向の温度分布に依存して
発生する熱応力が低減し、その結果、ＬＣＦ寿命の向上が可能となる。
【発明を実施するための最良の形態】
【００１９】
　以下、本発明の好ましい実施形態を図面を参照して説明する。なお、各図において共通
部分には同一の符号を付し、重複した説明を省略する。
【００２０】
　図１は本発明の分割構造タービン翼を分解状態で示す全体斜視図であり、図２は図１の
分割構造タービン翼を組立状態で示す側面図である。
【００２１】
　図１に示すように、本発明の分割構造タービン翼１０は、翼のスパン方向中央部を構成
する中央翼部品１２、翼の先端部を構成する先端翼部品１４、および翼の末端部を構成す
る末端翼部品１６とからなる。各部品１２、１４、１６は、１２００～１４００℃の高温
に耐える耐熱性の高いセラミックス系材料からなる。
【００２２】
　中央翼部品１２は、スパン方向両端部に嵌合用の凹孔１２ａを有する。この嵌合用凹孔
１２ａは、この例では翼形の凹みであるが、本発明はこれに限定されず、任意の形状、例
えば楕円形、小判形、複数の円形等であってもよい。
　また中央翼部品１２は、セラミックス系材料からなる一体部品であり、熱応力を低減す
るように薄肉かつ中空に形成されている。すなわち、この例では、両端部に設けられた翼
形の凹み１２ａが内部の中空の空洞で連通しており、翼外面と中空空洞との間の厚さ（翼
肉厚）が１２００～１４００℃の高温に曝されても発生する熱応力を許容範囲に抑えるよ
うに、十分薄肉に形成されている。
【００２３】
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　さらに、好ましくは、腹側部および背側部の温度変化を平均化するため、その腹側部の
翼肉厚が、背側部の翼肉厚よりも薄く形成されているのがよい。
　タービン翼の腹側部の翼肉厚を背側部の翼肉厚と比較して薄く形成することにより、熱
伝達率が低い腹側部の熱容量を減少させて、腹側部の温度応答性を向上させることができ
る。
【００２４】
　先端翼部品１４と末端翼部品１６は、それぞれ中央翼部品１２の嵌合用凹孔１２ａに嵌
合する突起部１４ａ，１６ａを有する。突起部１４ａ，１６ａの断面形状は、この例では
翼形の凸部であるが、本発明はこれに限定されず、凹孔１２ａに嵌合する任意の形状、例
えば楕円形、小判形、複数の円形等であってもよい。
　また、嵌合用凹孔１２ａと突起部１４ａ，１６ａとの嵌合は、熱膨張または熱収縮によ
り嵌合部に過大な応力が発生しないように、わずかな隙間をもった嵌合であるのがよい。
　さらに、先端翼部品１４と末端翼部品１６は、セラミックス系材料からなる一体部品で
あり、発生する熱応力を低減するように所定の大きさに形成されている。この所定の大き
さについては後述する。
【００２５】
　先端翼部品１４は、突起部１４ａを中央翼部品１２の先端側の嵌合用凹孔１２ａに嵌合
して連結される。また末端翼部品１６は、突起部１６ａを中央翼部品１２の末端側の嵌合
用凹孔１２ａに嵌合して連結される。
　また、図２に示すように組立てた状態において、使用中に嵌合部に隙間ができないよう
に、先端翼部品１４の先端側と末端翼部品１６の末端側に図示しないストッパー部材が設
けられる。
【００２６】
　上述した本発明の構成によれば、中央翼部品１２と先端翼部品１４及び末端翼部品１６
は、互いに嵌合する別部品であるため自由に熱膨張でき、発生する熱応力を低減すること
ができる。
　また、翼のスパン方向中央部を構成する中央翼部品１２が、薄肉かつ中空に形成されて
いるので、１２００～１４００℃の高温の主流ガスに曝されても、内部に発生する温度差
を小さくでき、熱応力を低減することができる。
　さらに、先端翼部品１４と末端翼部品１６は、中央翼部品１２に単に嵌合する別部品で
あるため、自由に熱膨張でき、かつ所定の大きさに形成されているので、内部に発生する
温度差を小さくでき、熱応力を低減することができる。
　従ってタービン入口の主流ガス温度が均一でない場合や、スパン方向の温度分布が大き
い場合でも、十分に熱応力を低減することができ、ＬＣＦ寿命の低下を抑制し、一発破断
などの不適合の発生を防止することができる。
【実施例１】
【００２７】
　図３はタービン入口における主流ガス温度分布の一例を示す図である。この図において
、縦軸は、本発明による分割構造タービン翼１０のスパン方向高さＨendに対する比率（
％）であり、横軸は主流ガス温度（℃）である。なお図２におけるスパン方向高さＨend

は、主流ガスの流路幅に一致しているものとする。
【００２８】
　図４は、分割構造タービン翼に発生する熱応力と寸法の関係図である。この図は、ター
ビン入口における主流ガス温度分布が図３で示すような、スパン方向に大きな分布がつい
ている場合を想定し、図１、図２に示した分割構造翼に対し、コンピュータによる熱伝導
解析、熱応力解析を実施したものである。
　なお、この解析において、タービン翼の大きさは一般的なタービンに用いられるもの（
翼弦長４５ｍｍ、翼高さ３５ｍｍ程度）を想定している。
【００２９】
　図４において、横軸は、前記先端翼部品と末端翼部品のスパン方向高さＨendと、翼全
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体のスパン方向高さＨallの比（Ｈend／Ｈall）であり、縦軸は、最大主応力値を材料破
断強度で除した無次元熱応力である。
【００３０】
　このシミュレーション結果から、先端翼部品１４と末端翼部品１６に発生する熱応力は
、Ｈend／Ｈallが小さいときに高く大きくなるほど低下し、０．０８以上のときに無次元
熱応力が１以下となり、発生熱応力が破断強度以下となる。
　逆に中央翼部品１２に発生する熱応力は、Ｈend／Ｈallが小さいときに低く大きくなる
ほど高くなり、０．２６以下のときに無次元熱応力が１以下となり、発生熱応力が破断強
度以下となる。
　従って、その中間のＨend／Ｈallが０．０８～０．２６において先端翼部品１４、末端
翼部品１６及び中央翼部品１２の最大主応力を材料破断強度より小さくできることが明ら
かとなった。
【００３１】
　なお、本発明は上述した実施の形態に限定されず、本発明の要旨を逸脱しない範囲で種
々変更できることは勿論である。
【図面の簡単な説明】
【００３２】
【図１】本発明の分割構造タービン翼を分解状態で示す全体斜視図である。
【図２】図１の分割構造タービン翼を組立状態で示す側面図である。
【図３】タービン入口における主流ガス温度分布の一例を示す図である。
【図４】分割構造タービン翼に発生する熱応力と寸法の関係図である。
【図５】特許文献１の「セラミック静翼耐熱衝撃構造」の構成図である。
【図６】特許文献２の「セラミック製静翼」の構成図である。
【図７】特許文献３の「タービン用セラミック静翼」の構成図である。
【図８】特許文献４（未公開）の「タービン翼」の構成図である。
【符号の説明】
【００３３】
１０　分割構造タービン翼、
１２　中央翼部品、１２ａ　嵌合用凹孔、
１４　先端翼部品、１４ａ　突起部、
１６　末端翼部品、１６ａ　突起部
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