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第1章  緒言 

1.1  複合材料 

複合材料とは 2 つ以上の構成材料からなる材料のことであり, 自然物・人工物問わず様々

な形で利用されている[1]. 複合材料では各構成材料が互いの短所を補いあう, あるいは長

所を活かしあうことによって材料全体として優れた特性を発揮することができる. 身近な

例として, 鉄筋コンクリートでは圧縮強度に優れたコンクリートを引張強度に優れた鉄筋

で補強することによって材料特性を高めている. 複合材料は各構成材料の大きさ・形状・分

布などによって様々なグループに分類し得るが, 軽量で化学的特性に優れた樹脂と機械的

特性に優れた繊維を複合することで強度を向上させたものを繊維強化プラスチック(Fiber 

reinforced plastics, FRP)と呼ぶ. 繊維としてはガラス繊維やケブラー繊維などいくつかの候

補が挙げられるが, その中でも炭素繊維を用いた炭素繊維強化プラスチック(Carbon fiber 

reinforced plastics, CFRP)は高比強度・高比剛性などの利点から特に航空宇宙分野での利用が

拡大している. 例として, Boeing 社製 B787 や Airbus 社製 A350 では構造重量の 50%以上の

部材に CFRP が用いられている(Fig. 1.1)[2]. 近年では自動車などへの利用も進んでおり, 

CFRP の需要は年々増加する傾向にある(Fig. 1.2)[3]. 

 

 

Fig. 1.1 Carbon fiber composites usage in aircraft [2]. 
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Fig. 1.2 Global demand for CFRP in tonnes 2008-2020 (*estimated) [3]. 

 

CFRP の成形法としては, 型内に封入された繊維プリフォームに樹脂を含浸させて加熱硬

化させる Resin transfer molding(RTM)法や炭素繊維束に樹脂を供給しながら巻きつけていく

フィラメントワインディング法など様々な手法が用いられる[4, 5]. 高品質が求められる部

材では, 炭素繊維に樹脂を含浸させ半硬化させたプリプレグと呼ばれるシート状の中間基

材を積層し, オートクレーブ内で高圧をかけながら加熱成形する手法が多く使用される. 

 

 

1.2  層間樹脂層 

CFRP に使用される樹脂は熱硬化性樹脂と熱可塑性樹脂の主に 2 種類に分類される. 熱硬

化性樹脂は加熱によって三次元網目構造が形成されることで硬化するもので, 例としてエ

ポキシやシアネートエステルなどが挙げられる. 一方で, 熱可塑性樹脂は加熱すると軟化

して流動する可塑性を示すもので, ポリアミドやポリエーテルエーテルケトンなどが使用

されている. 

一般に, 熱硬化性樹脂は熱可塑性樹脂と比較して機械的強度に優れ, 耐熱性・耐溶剤性が

高いことから, 航空機の構造材料としては主に熱硬化性樹脂が使用される. しかし熱硬化

性樹脂は硬度が高い分靱性が低く, 衝撃荷重に弱いという特徴がある. CFRP を使用した航

空機構造に工具の落下や小石の跳ね上げなどによる衝撃荷重が加わると, 積層板内部で層
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間剥離などの損傷が発生する(Fig. 1.3)[6]. これらの損傷は積層板の圧縮強度を著しく低下

させることが知られており, 衝撃後圧縮(Compression after impact, CAI)強度は航空機設計に

おいて非常に重要な特性となっている. CAI 強度を高める方法として, 層間に高靱性の熱可

塑性粒子を並べた層間樹脂層を挿入する方法が挙げられる(Fig. 1.4)[7]. 層間樹脂層は成形

時に熱硬化性樹脂がプリプレグ表面の熱可塑性粒子の層に含浸することで形成される . 

Figure 1. 5 に層間樹脂層を有する CFRP 断面の顕微鏡写真を示す. 従来の炭素繊維・熱硬化

性樹脂からなる層の間に熱可塑性粒子が並んでおり, 粒子の隙間に熱硬化性の樹脂が含浸

している様子が観察される. 衝撃荷重を受けた際のエネルギを熱可塑性粒子が負担するこ

とで層間が高靱性化しているため, 層間はく離を抑制して損傷面積を低減させることがで

きる[8]. これらの利点から, 層間樹脂層を有する T800H/3900-2 プリプレグ(東レ㈱製)は

B777 の尾翼やフロアビームに使用された. さらに T800H/3900-2 プリプレグを改良した

T800S/3900-2B プリプレグ(東レ㈱製)は B787 の一次構造部材として多くの部材に採用され

ている[9]. 

 

 

 

Fig. 1.3 Damages caused by impact load. 
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Fig. 1.4 Material performance of T800H/3900-2 [7]. 

 

 

Fig. 1.5 Micrograph of interlaminar toughened layer. 

 

 

1.3  CFRP成形時の残留変形・残留応力 

CFRPなどの FRP固有の特徴として, 繊維が配向している方向の機械特性が繊維と直交す

る方向と比較すると著しく高い, 材料特性の異方性と呼ばれる特徴が挙げられる. 従って, 

より大きな荷重が加わる方向に炭素繊維を配向させられるなど, 金属などの等方性材料と

比較して設計自由度が高い. 一方で, 炭素繊維を様々な方向に配向させて積層することに
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よって各層の特性が異なるため, 成形時に残留変形・残留応力が発生することが問題となる. 

Figure 1.6 に CFRP 成形時に発生する繊維直交方向のひずみ変化を示す. 成形条件は材料

種によって異なるが, ここでは成形温度まで一段階で昇温し, 硬化完了後に室温まで冷却

するという最も簡単な成形サイクルを考える. また, 樹脂のゲル化は高温保持の途中で生

じるものとする. 成形時の樹脂状態は主に 3 つに分類される[10]. 

一つ目はゲル化前の液体の状態で, 成形開始時から成形温度保持の前半部分に対応する. 

この領域では, 樹脂の流れや冶具の熱膨張などの影響によってひずみが発生する. しかし, 

ここでは樹脂が液状で弾性率が低く, 発生したひずみは応力にはつながらないと考えられ

る. 二つ目は樹脂がゲル化した後のゴム状態で硬化反応が進行していく過程で, 成形温度

保持の後半部分にあたる. この領域では, エポキシ基が架橋して三次元網目構造を形成す

るに伴い, 硬化収縮ひずみが発生する. ここではゲル化によって樹脂の粘度が上昇してお

り, 硬化収縮ひずみによる応力を保持するようになる. さらに硬化反応の進展に伴い弾性

率が上昇していくため, 時間を追うごとに発生する応力が増大する. 3 つ目は樹脂温度がガ

ラス転移温度より低いガラス状態で, 冷却過程に対応する. この領域では, 温度低下に伴っ 

 

 

Fig. 1.6 Strain development of CFRP during cure. 
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て熱収縮ひずみが発生する. ここでは樹脂がガラス化しているため弾性率が高く, 大きな

応力が生じる. 冷却時にはすでに硬化が完了しており, 弾性率は一定とみなせる. 

繊維直交方向では成形時に前述のひずみ変化が生じる一方で, 繊維方向では炭素繊維の

低熱膨張率・高剛性によってほとんどひずみを生じない. 従って, Fig. 1.7 に示されるような

各層の炭素繊維の配向角度が異なっている積層板では, 成形時の収縮ひずみが隣接する繊

維層に拘束されることで残留応力が発生し, 材料の強度を低下させる.  

対称な積層構成を用いた平板では成形時に残留応力が発生するものの, 曲げなどの残留

変形はほとんど生じない. しかし, 実構造では平板に加え, 曲率部を有する複雑形状部材が

多く使用される(Fig. 1.8). 曲率部では繊維が配向していない面外方向には大きく収縮するの

に対し, 面内方向には繊維層の拘束によってほとんどひずみが発生しない. 結果として, 面

内の弧長を維持するために成形後には成形前と比較して部材の角度が小さくなる, Spring-in

変形と呼ばれる残留変形が生じる(Fig. 1.9) [11–14]. Figure 1.10 は 90°に積層して成形した 2

つの L 型材を背中合わせにした写真であるが, 成形時に Spring-in 変形することによって各

部材の隙間が空いている様子が観察される. 組み立て時にはこのような変形は拘束される

ため, 平板と比較すると曲率部に大きな残留応力が発生する(Fig. 1.11).  

 

 

Fig. 1.7 Residual stress in composite cross-ply laminate. 
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Fig. 1.8 Composite wing structure of B777X. 

 

 

Fig. 1.9 Schematic of residual deformation in composite curvature part. 

 

 

Fig. 1.10 Spring-in deformation in composite L-shaped parts. 
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Fig. 1.11 Residual stress in composite L-shaped part. 

 

 

1.4  T-joint 

曲率部を有する複雑形状部材は, 垂直部材と水平部材を接合するためによく用いられる. 

接合部材では面内方向だけでなく面外方向にも大きな荷重が加わるが, 面外方向には炭素

繊維が配向していないことから面内方向と比較して力学特性が著しく低い. 従って, 接合

部材は 1.3 節で述べた残留応力の影響も相まって非常に壊れやすいため, 接合部材の特性

向上は非常に重要な課題である. 

本研究では接合部材の中でも T-jointと呼ばれる部材に注目する. T-jointは 2つの L型材と

スキン, 及び各部材の隙間を埋めるデルトイドから構成される(Fig. 1.12). デルトイドでは

一般に紙面垂直方向に繊維が配向している. T-joint は主翼や胴体など様々な構造の接合部材

として使用されており(Fig. 1.13)[15], 垂直部材と水平部材の面内荷重を伝達する重要な役

割を担っている[16, 17]. 複合材 T-joint では成形時に発生する残留応力や面外方向の力学特

性の低さ, 初期欠陥などの影響によって, 引張や曲げなどの機械荷重に対して特に L型材コ

ーナー部及びデルトイド部において早期破壊を起こすことが問題となっている[18, 19]. さ

らに, 成形時に発生する硬化収縮及び熱収縮による応力だけでデルトイド部が破壊する事

例も報告されている[20–23]. 

複合材 T-joint におけるもう一つの重要な課題として, デルトイド内部で生じた亀裂がフ

ランジとスキンの接着界面を容易に進展し , 最終破壊に至ることが挙げられる  (Fig. 

1.14)[24–26]. フランジとスキンの分離は T-joint の荷重伝達能力の喪失を意味しており, 機

体の破壊につながる極めて重要な問題である. 現在の航空機設計は損傷許容設計, すなわ
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ち損傷が出ることを前提として, 損傷した場合でも安全性を保てるような設計が用いられ

ている. 具体的には, 大量のボルト締結を用いることで接着界面がはがれた際の構造の信

頼性を確保している. しかし, ボルト締結を用いることで工程, コスト, さらには重量が増

加するため, 軽量で一体成形できるという CFRP の利点を活かしきれていないのが現状で

ある. また, ボルト周辺における応力集中による強度低下も問題である[27]. 

 

 

 

Fig. 1.12 Typical T-joint showing main components. 

 

 

 

Fig. 1.13 Wing box root section of B787[15]. 
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Fig. 1.14 Failure along flange-skin bonding interface. 

 

 

1.5  T-jointに関する先行研究 

T-joint に関する先行研究では, 機械荷重に対する挙動に関して多くの研究が行われてお

り[16–19, 21-22, 24, 28–69], デルトイド部の寸法・形状や材料[31, 34, 36, 40, 56-57], L 型材の

積層構成[19, 28–30, 48, 69]などの各パラメータの影響が評価されてきた. 積層構成に関する

研究では, L型材に木の幹を模擬した非対称積層を適用することで面外方向の応力を低減し, 

初期破壊荷重を向上させる手法なども提案されている[19, 28-29]. また, T-jointの初期破壊荷

重を予測するために, 繊維直交方向最大主応力[44, 45]や LaRC05[58, 70]などの破壊指標が

提案されている. さらに初期破壊後の亀裂進展の予測に関しては非常に多くの研究が行わ

れており, Cohesive zone model[17, 21-22, 24, 31, 35-36, 41, 47, 51, 64-65, 69]や Virtual crack 

closure technique[43, 68]などが用いられている. このように機械荷重に対する T-joint の挙動

について多くの研究が行われている一方で, 成形時の挙動に関する研究は残留変形の予測

[71–73]やデルトイド部に生じ得る欠陥に関する研究[20, 23, 61, 74]など非常に限定的である.  

接着界面を強化するための機構としては , 金属にスパイクをつけた HYPER[75]や

RHEA[76, 77]など様々な構造が提案されている. その中でも最も盛んに研究が行われてい

る機構として, スティッチ[78–99]と Z-pin[100–126]が挙げられる. スティッチは炭素繊維や

アラミド繊維などを面外方向に縫い込むことで界面を強化する機構であり, 様々な縫い方

が存在する[79, 90, 95]. また, 熱可塑性フィラメントを使用することで修復機能をもたせた

スティッチなども提案されている[89, 99]. Z-pin は金属あるいは繊維束でできたピンを面外

方向に鋲のような形で打ち込むことによって界面を強化する機構である. 各機械特性, 特
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に層間強度[25–27, 100–110, 112, 118–127]に対して非常に多くの研究が行われており, マク

ドネル・ダグラス社(現ボーイング社)製の F/A-18E/F(Superhornet)の吸気ダクトなどに適用し

た事例もある[119]. スティッチ及び Z-pin は亀裂進展を抑制する有効な手段であるが, 面外

方向に挿入した繊維束周辺で積層板の炭素繊維がよれる, あるいはクリンプするなどして

剛性や初期破壊強度, 疲労特性が低下することが問題となっている(Fig. 1.15)[113–117, 128–

131]. 層間強度を向上させるために挿入する繊維束を増やすほどこの傾向は顕著になる. 

 

(a) 

 

(b) 

 

Fig. 1.15 Adverse effects by introduction of z-pin[120]. (a) Fiber waviness. (b) Fiber crimp. 
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1.6  成形破壊が機械特性に与える影響 

1.6.1  試験方法 

T-joint デルトイド部における成形時の破壊が機械特性に与える影響について評価するた

めに引張試験を行った. 引張試験に使用した試験片の形状及び 0°方向の定義を Fig. 1.16 に

示す. スティフナ部及びフランジ部の長さは 50mm であり, コーナー部において曲率半径

12.8mm で 90°に曲げられている. スキンの長さはフランジと端部が揃うように調整されて

いる. 奥行き方向は 20mm とした. また, 図中に矢印で示した部材に沿った方向を 0°, 紙面

垂直方向を 90°と定義した. 試験片材料は層間樹脂層を有する T800S/3900-2Bプリプレグ(東

レ㈱製)を使用した. 各 L 型材の積層構成は[02/902]2S(成形後厚み: 3.2mm)とし, スキンの積

層構成は[02/902]2S3(成形後厚み: 9.6mm)とした. 各部材はアルミ冶具上に積層され, また冶

具との摩擦を低減するために Polytetrafluoroethylene(PTFE)シート(厚み: 50m)を部材と冶具

の間に挿入した(Fig. 1.17(a), (b)). デルトイドは, PTFE シートを貼り付けた 2 つの隣接した

円筒アルミ冶具の隙間に炭素繊維が 90°方向に配向した同じ材料を指とピンセットを用い

て体積分挿入し, 同じく PTFEシートを貼り付けた平板アルミ冶具と挟んで全体をバギング

フィルムで覆い, 真空引きしながら 50°C で 1 時間ホットコンパクションすることで作製し

た(Fig. 1.17(c)). 各部材をアセンブリして全体をバギングフィルムで覆い, 真空引き及び

0.6MPa 負荷下でオートクレーブ内で成形した(Fig. 1.18). 成形サイクルは室温から 2°C/min

で 180°C まで昇温し, 4 時間保持した後 2°C/min で室温まで冷却するサイクルとした. 温度 

 

 

Fig. 1.16 Schematic of specimen used in tensile tests in section 1.6. 
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              (a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 1.17 Preparation of each part of T-joint. 

(a) L-shaped parts. (b) Skin laminate. (c) Deltoid. 
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(a) 

 

(b) 

 

Fig. 1.18 Assembly and bagging of specimen. (a) Schematic. (b) Photograph. 

 

はフランジ-スキン界面に導入したK熱電対によって計測された温度を用いて物温制御した. 

試験片は成形破壊を有する試験片と有さない試験片の 2 種類を作製した. 成形破壊を有す

る試験片では, 液体窒素を用いて初期亀裂が生じるまで冷却することで成形破壊を導入し

た. 温度分布による不要な応力が生じないよう, 液体窒素が試験片に直接触れないように

注意しながら, 約 6°C/min で徐々に冷却した. 引張試験では, フランジ部をアルミ冶具で固

定し, スティフナ上部 30mm をクランプして上方向に 1mm/min で引張荷重を与えた(Fig. 

1.19). 試験装置には万能試験機 AG-100kNXPlus(島津製作所製)を使用し, 0.1sec 毎に荷重と

変位を記録した. また, 破壊の起点及び進展方向を観察するため, デルトイド部の破壊の様

子を高速度カメラ FASTCAM SA-Z(フォトロン㈱製)を用いて 30 万コマ/sec で撮影した. 
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Fig. 1.19 Schematic of tensile tests. 

 

 

 

1.6.2  試験結果 

引張荷重下における成形破壊の無い試験片の破壊の様子を Fig. 1.20, 成形破壊を有する試

験片の破壊の様子を Fig. 1.21 に示す. 成形破壊の無い試験片ではまずデルトイド下部で縦

方向の亀裂が発生した. その後デルトイド界面に沿ってスティフナ部に進展していく亀裂

とスキン界面に沿って左右に進展していく亀裂が発生し, 最終破壊した. これらの破壊は

約 50s の極めて短時間で生じており, 荷重-変位線図上では荷重は一段階でゼロになった

(Fig. 1.22). 一方で, デルトイド上部に横方向の成形破壊を有する試験片では, 成形破壊を起

点としてデルトイド界面に沿ってスティフナ部に亀裂が進展し, さらにデルトイド界面に

沿って各フランジ-スキン界面に亀裂が進展していくことで最終破壊した. 結果として成形

破壊を有する試験片では成形破壊の無い試験片と比較して強度及び剛性が著しく低下して

おり,  T-joint デルトイド部における成形破壊は成形後の機械特性に深刻な影響を与えるこ

とが示された. 従って, 複合材 T-joint の成形時の挙動について詳しく調査し, 成形破壊を抑

制することが重要であると考えられる. 
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(a) 

 

(b) 

 

Fig. 1.20 Failure development of specimen without a process-induced failure. 

(a) Before applying tensile load. (b) After final failure. Numbers indicate the order of failure. 

 

 

(a) 
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(b) 

 

Fig. 1.21 Failure development of specimen with a process-induced failure. 

(a) Before applying tensile load. (b) After final failure. Numbers indicate the order of failure. 

 

 

Fig. 1.22 Comparison of load-displacement curve in specimen without a process-induced failure 

and specimen with a process-induced failure. 
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1.7  本論文の概要 

複合材 T-joint 製造時に発生するデルトイド部の破壊は部材の機械特性に大きな影響を与

えるにも関わらず, 複合材 T-joint の成形過程に主眼をおいた研究はほとんど行われていな

い. そこで本研究では複合材 T-joint の特性向上を目的として, 複合材 T-joint の成形破壊に

関する研究に取り組む. また, 現在の航空機では損傷許容設計が用いられており, 効率的な

航空機構造を実現するためには成形破壊の抑制に加え, 損傷が生じた場合にその後の亀裂

進展を抑制する機構が必要である. 現在提案されている亀裂進展抑制機構では初期破壊強

度や疲労特性の低下などの問題があり, ボルト締結に代わる理想的な手段とは言えないの

が現状である. そこで本研究では従来手法に代わる亀裂進展抑制機構を提案し, 提案機構

の基礎的な特性と複合材 T-joint への適用性について検討する. Figure. 1.23 と併せて以下に

各章の概要を示す. 

第 2 章では光ファイバを用いて T-joint デルトイド部のひずみ計測を行い, 成形時のデル

トイド内部の応力-ひずみ状態を推定する. このとき, 層間樹脂層の配向が異なる 3 種類の

デルトイドを作製して比較することで, 複合材 T-joint の成形破壊に対する層間樹脂層の影

響と各試験条件におけるひずみ分布と破壊様式の関係について考察する. 

第 3章では 2章における実験結果を踏まえ, 有限要素解析を行う. 解析結果から複合材 T-

joint の成形破壊に対する指標について考察する. さらに実験及び解析結果を基に成形破壊

を抑制する手法を提案し, 有効性を検証する. 

第 4 章ではまず有限要素解析を用いて, 複合材 T-joint の最終破壊における破壊モードに

ついて考察し, 解析結果を踏まえて効率的であると考えられるクラックアレスタ構造を提

案する. また, Double cantilever beam(DCB)試験によって提案したクラックアレスタ構造の有

効性を検証する. さらに, 実験と解析の両面からアレスタの積層構成の影響を評価する. 

第 5 章では提案したクラックアレスタ構造を T-joint に導入し, 引張試験によってその効

果を検証する. また, 効率的なアレスタの配置や積層構成について評価を行う. 

第 6 章では本研究全体の結言を述べる. 
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Fig. 1.23 Overview of this thesis. 
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第2章  T-jointデルトイド部の成形時ひずみ計測 

2.1  光ファイバセンサ 

2.1.1  光ファイバセンサの概要 

光ファイバはメタリックケーブルと比較して低損失・広帯域などの特長から, 大容量の長

距離伝送に用いられている[132]. 光ファイバは光が伝搬するコアと光をコア内に閉じ込め

る役割を果たすクラッド, さらに熱や荷重から保護するためのコーティングの 3 層構造を

成している(Fig. 2.1)[132, 133]. コア及びクラッドには主に石英ガラス, コーティングにはポ

リイミドなどが用いられる. クラッドの屈折率はコアの屈折率よりも小さく設計されてお

り, 入射した光がコアとクラッドの界面で全反射することによって光ファイバ内を伝搬し

ていく. 光ファイバセンサは外部の影響による光の強度, 位相, 波長, 偏光などの光学現象

の変化を利用して温度やひずみなどを計測するセンサである[134]. 以下に光ファイバセン

サの特長を示す.  

  細径・軽量であり, 材料内部への埋め込みが容易である. 

  電磁気干渉に耐性がある. 

  計測部で電力を必要とせず, 安全防爆性がある. 

  耐久性・耐食性に優れる. 

  多点計測・分布計測が可能である. 

光ファイバセンサには測定対象による分類や利用する光学現象による分類など様々な分

類が可能である[135]. ここではひずみセンサにおける計測領域の空間的配置による分類(単

点, 多点, 分布)について簡単に述べる.  

単点計測は光ファイバ上のある一点のひずみを取得する方法であり, 光ファイバは主に

光の伝送路として使用される. 代表的なセンサとして Fiber Bragg grating(FBG)センサが挙げ

られる. FBG センサはコアの一部に周期的な屈折率変化が与えられており, 広帯域光が入射

するとブラッグ波長と呼ばれる特定波長の狭帯域光のみを反射する(Fig. 2.1). ブラッグ波長

は温度変化T 及び軸方向ひずみ変化に対して, 以下の式で表される線形な関係を有する

ことが知られている[134]. 

 

 ∆λ = 𝐶𝑇∆𝑇 + 𝐶ε∆ε. (2.1) 
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Fig. 2.1 Schematic and principle of FBG sensor. 

 

従って, 計測されたブラッグ波長シフトに対して温度の影響を補正することでひずみを算

出することができる. 

多点計測は光ファイバ上の多数の点のひずみを一挙に取得する方法であり, FBG センサ

などの単点計測用センサを 1 本の光ファイバ上に多数配置することで実現できる. 多点計

測では各センサから来る光の情報を分離・検出する技術が必要である. 分離技術には時間, 

周波数, 波長といったパラメータを多重化する技術などが用いられる[136]. 

分布計測は光ファイバ全長にわたる任意の位置を計測点とできる手法であり, 位置情報

とひずみ情報を併せて取得することができる. 例として, Optical time domain reflectometer 

(OTDR)や Optical frequency domain reflectometer(OFDR)が挙げられる[137]. いずれの手法で

も, 光ファイバ内に生じるラマン散乱, ブリルアン散乱, レイリー散乱などを計測すること

でひずみを算出することができる. 

 

 

2.1.2  レイリー散乱を利用したひずみ分布計測原理 

本研究ではレイリー散乱を利用したひずみ分布計測を行った. レイリー散乱とは光の波

長よりも小さい粒子による光の散乱である. 粒子に固有振動数と同程度の振動数を有した

光が入射すると, 共鳴して粒子内の電子が振動を始める[132]. 入射した光はエネルギを失

って消滅する一方で, 粒子は光を四方に放出する. 観察者には粒子に当たった光が四方に
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散乱されるように見えることから, 発見者にちなんでレイリー散乱と呼ばれる. 例えば青

空と夕焼けはレイリー散乱現象の身近な例であり, 波長の短い青色光と波長の長い赤色光

のレイリー散乱のしやすさに起因する現象である. 光ファイバでは, 製造時に 2000°C から

室温まで急冷する際に生じる二酸化ケイ素分子のミクロレベルでの密度や組成のゆらぎに

よってレイリー散乱が発生する. この現象を利用することで光ファイバ上のひずみ分布を

計測することができる. 

本研究では Optical distributed sensor interrogator(ODiSI, LUNA Innovations Inc.)を用いてひず

み分布計測を行った. ODiSI ではレイリー散乱を計測するために掃引波長干渉法を利用する

[138]. ODiSI の計測原理を Fig. 2.2 に示す. 計測システムは可変光源, 干渉計, 及び検出器か

ら構成される. 可変光源から出た光はカプラによって 2 つの経路に分岐され, 一方の光は検

出器に直接入射し, もう一方の光は光ファイバに入射してレイリー散乱を生じる. レイリ

ー散乱光も後に検出器に入射する. 2 つの光には経路差による時間差が生じており, この時

間差から光ファイバ上のレイリー散乱が生じた箇所を特定できる. また, レイリー散乱光

の周波数は温度変化T 及び軸方向ひずみによって線形にシフトすることが知られている. 

 

 −
Δν

ν
= 𝐾𝑇∆𝑇 + 𝐾ε∆ε. (2.2) 

 

従って, レイリー散乱光の周波数と温度を計測することで, 光ファイバ上の任意の位置に

おけるひずみ量を算出することができる. 

 

 

Fig. 2.2 Principle of distributed strain measurement using ODiSI. 
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2.2  層間樹脂層による横異方性 

1.2節で述べたように, CFRPの層間に熱可塑性粒子が並べられた樹脂層を導入することに

よって層間が高靱性化し, 層間はく離を抑制することができる. しかし一方で, 層間樹脂層

の影響によって一般的な CFRP より複雑な挙動を示す. 

層間樹脂層のない材料では繊維と直交する方向で等方性を示すが, 層間樹脂層を有する

材料では熱可塑性粒子の影響によって, 樹脂層と平行な方向(樹脂層方向, Fig. 2.3)と直交す

る方向(樹脂層直交方向)とで材料特性が異なることが報告されている[139]. 層間樹脂層に

よる横異方性は, 弾性率などの力学特性だけでなく, 材料の成形時の挙動にも影響を及ぼ

す. Figure 2.4 は樹脂層方向と樹脂層直交方向の成形時のひずみ変化を比較したものである

[140]. 層間樹脂層の影響によって, 樹脂層直交方向では樹脂層方向と比較して硬化収縮, 熱

収縮ともに約 1.5 倍のひずみ量が計測されている.  

Figure 2.5 に T-joint デルトイド部の顕微鏡写真を示す. デルトイド内に観察される縞模様

は層間樹脂層によるものである. デルトイドには一般に紙面垂直方向に炭素繊維が配向し

た 90°材が用いられているため, 層間樹脂層のない材料であれば Fig. 2.5 の平面内で等方性

とみなせたのに対し, 層間樹脂層を有する材料では樹脂層方向と樹脂層直交方向とで材料

特性が異なる. 従って, 層間樹脂層の配向によって成形時のデルトイド内部状態, さらには

成形破壊様式が変化すると考えられる. 本研究では層間樹脂層の配向の影響についても評

価を行う. 

 

 

 

 

Fig. 2.3 Definition of name of each direction in this study. 
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Fig. 2.4 Comparison of strain development during cure between toughened layer direction and 

orthogonal direction to toughened layer[140]. 

 

 

 

Fig. 2.5 Micrograph of deltoid region of T-joint using material with interlaminar toughened layer. 
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2.3  デルトイド部成形時ひずみ計測 

2.3.1  試験方法 

ひずみ計測に使用した試験片の形状を Fig. 2.6 に示す. スティフナ部及びフランジ部の長

さは 25mm であり, コーナー部において曲率半径 12.8mm で 90°に曲げられている. スキン

の長さはフランジと端部が揃うように調整されている. 奥行き方向は 30mmとした. 試験片

材料は層間樹脂層を有する T800S/3900-2B プリプレグ(東レ㈱製)を使用した. 各部材の積層

構成は L 型材で[02/902]2S(成形後厚み: 3.2mm), スキンで[02/902]2S3(成形後厚み: 9.6mm)とし, 

それぞれアルミ冶具上に配置した PTFE シート(厚み: 50m)に積層した. デルトイドは層間

樹脂層がランダムに詰められたランダムデルトイド, 横方向に配向した横配向デルトイド,  

 

 

Fig. 2.6 Schematic of specimen used in strain measurement. 

 

(a)                         (b)                          (c) 

 

Fig. 2.7 Three types of deltoid used in strain measurement. 

(a) Random deltoid. (b) Horizontally-aligned deltoid. (c) Vertically-aligned deltoid. 
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縦方向に配向した縦配向デルトイドの 3 種類を作製した(Fig. 2.7). 炭素繊維は全て 90°方向

に配向させた. ランダムデルトイドは PTFE シートを貼り付けた 2つの隣接した円筒アルミ

冶具の隙間に, 指やピンセットを用いてランダムに体積分のプリプレグを詰め込むことで

作製した. 横配向デルトイド及び縦配向デルトイドはそれぞれ 80ply, 160ply 積層した一方

向材を超音波カッターでデルトイドの形状に切断することで作製した. 全てのデルトイド

条件において, プリプレグを 2 つの円筒アルミ冶具と平板アルミ冶具で挟んで全体をバギ

ングフィルムで覆い, 真空引きしながら 50°C で 1 時間ホットコンパクションすることで形

状をなじませた. デルトイド内部のひずみを計測するために光ファイバ(=150m)をデルト

イドの中心線に沿って垂直方向に埋め込んだ(Fig. 2.8). 光ファイバはアルミ冶具, デルトイ

ド, スキンに作製した小さな穴(アルミ冶具: =1mm, デルトイド及びスキン: <0.5mm)を通

じて挿入した. デルトイド及びスキンの穴は針を超音波ホーンと角度固定用の冶具を用い

て押し込むことで作製した. 各部材をアセンブリして全体をバギングフィルムで覆い, 真

空漏れ及び樹脂漏れを防ぐために光ファイバを導入した穴をシーラントで塞いだ(Fig. 2.9). 

なお, ひずみ分布計測用の光ファイバとは別に FBG センサも同様の手法で埋め込んでいる

が, これについては 2.4節で述べる. 成形サイクルは真空引き及び 0.6MPa負荷の下, 室温か

ら 2°C/min で 180°C まで昇温し, 4 時間保持した後 2°C/min で室温まで冷却するサイクルと

した. ひずみ分布計測にはODiSI(LUNA Innovations Inc.)を使用し, 1min間隔で計測を行った. 

ゲージ長及びスペース長はランダムデルトイド試験片及び横配向デルトイド試験片で 2mm, 

縦配向デルトイド試験片では 4mm とした. 温度はフランジ-スキン界面に導入した K 熱電

対によって計測された温度を用いて物温制御し, ひずみの算出にもこの温度を使用した. 

 

 

Fig. 2.8 Embedment method of optical fiber into the deltoid. 
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Fig. 2.9 Assembly and bagging of specimen used in strain measurement. 

 

 

2.3.2  試験結果 

Figure 2.10 にランダムデルトイド試験片のデルトイド最下部におけるひずみの時間履歴

を示す. ゲル化前の領域では樹脂がやわらかく, 光ファイバに材料のひずみが伝達してい

ない. ゲル化後には硬化が進行して架橋が形成されるに伴い, 硬化収縮ひずみが計測され

た. さらに 180°C 保持後には, 冷却過程に伴う熱収縮ひずみが計測された. 所々にノイズが

見られるものの, 硬化収縮ひずみ及び熱収縮ひずみが明確に計測できることが示された. 

Figure 2.11にランダムデルトイド試験片におけるひずみ分布計測結果を示す. 横軸が収縮

ひずみ量, 縦軸が光ファイバのパスに沿った場所を表しており, 0mm がデルトイド最上部, 

16mm がデルトイド最下部に対応している. 青線が硬化収縮ひずみ, 赤線が冷却後の 30°C

地点における熱収縮ひずみ, 緑線が硬化収縮と熱収縮を足し合わせた総ひずみを表してい

る. デルトイド上部では 2つの L型材の繊維層によって極めて強い拘束を受けるため, 硬化

収縮, 熱収縮ともにほとんどひずみが発生していない. デルトイド下部になるほど繊維層

による光ファイバ軸方向の拘束が弱くなるため, それに応じてひずみが大きくなっていく

傾向が計測された. 拘束のない状態であればデルトイドの各場所で同程度のひずみが生じ

るのに対し, デルトイド上部ではひずみが拘束されている状態にあるため, 応力はデルト

イド上部ほど高い状態にあると推定される. 
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Fig. 2.10 Local strain development during cure at the bottom of deltoid of random deltoid 

specimen. 

 

 

 

Fig. 2.11 Strain distribution in deltoid of random deltoid specimen. 
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Fig. 2.12 Comparison of strain distribution of three types of specimens at room temperature. 

 

Figure 2.12 に各試験片の総ひずみ分布を比較した結果を示す. 全ての試験片において, デ

ルトイド下部になるほどひずみが大きくなる傾向が計測された. 横配向デルトイド試験片

ではランダムデルトイド試験片よりも大きな収縮ひずみが生じた一方で, 縦配向デルトイ

ド試験片ではランダムデルトイド試験片よりも小さな収縮ひずみが計測された. これは先

行研究で示されているように[140], 層間樹脂層の影響によって, 樹脂層方向よりも樹脂層

直交方向に大きな収縮が生じるためだと考えられる. 

 

 

2.4  冷却試験 

2.4.1  試験方法 

本研究の試験条件では成形中に破壊が生じなかったため, 液体窒素を用いて冷却試験を

行った. 温度分布によって試験片に不要な応力が生じないよう, 液体窒素が試験片に直接

触れないように注意しながら, 約 6°C/min で徐々に冷却した. 各試験片が破壊したタイミン

グを検知するために, FBG センサによる計測を行った. FBG センサによって計測される波長

は式(2.1)で表されるように温度変化とひずみ変化に対してシフトするため, 破壊した際の

ひずみ解放によって計測波長の急激な変化が生じる(Fig. 2.13). この変化によってデルトイ

ド部の破壊を検知することができる. FBG センサの応答は 1s 間隔で計測した.  
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Fig. 2.13 Failure detection using FBG sensor. 

 

 

2.4.2 試験結果 

デルトイド部の破壊はランダムデルトイド試験片では-115°C , 横配向デルトイド試験片

では-40°C, 縦配向デルトイド試験片では-25°Cで生じた. 破壊温度における各試験片の総ひ

ずみを比較した結果を Fig. 2.14 に, 各試験片の破壊断面の顕微鏡写真を Fig. 2.15 に示す. 

Figure. 2.14 では横軸が収縮ひずみ, 縦軸がデルトイド内部の光ファイバのパスに沿った場

所を示しており, 0mm がデルトイド最上部, 16mm がデルトイド最下部を表している. 総ひ

ずみには成形時の硬化収縮と熱収縮, さらに室温から破壊温度まで冷却した際の熱収縮が

含まれる. 冷却試験時のひずみは, 成形時の熱収縮ひずみの温度に対する傾きを用いて算

出した. 緑線がランダムデルトイド試験片, 青線が横配向デルトイド試験片, 赤線が縦配向

デルトイド試験片の結果を示している. ランダムデルトイド試験片と横配向デルトイド試

験片ではほとんど同じひずみ量で破壊が発生した. また, 両者ともデルトイド上部におい

て横方向の亀裂が発生しており, 同じような破壊様式が観察された(Fig. 2.15(a), (b)). 垂直ひ

ずみ量と破壊様式が一致していることから, T-joint デルトイド部における成形破壊では, 垂

直ひずみ・応力が強く影響していると考えられる. ランダムデルトイド試験片と横配向デル

トイド試験片で同程度のひずみ量が計測されたのに対し, 縦配向デルトイド試験片では他

の2つの試験片と比較して著しく小さな垂直ひずみ量で破壊が発生した(Fig. 2.14). また, 破
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壊様式も他の 2 つの試験片と異なり, デルトイド下部において縦方向の亀裂が観察された

(Fig. 2.15(c)). これらの結果から, 2.2 節で予想された通り, 層間樹脂層の配向によって成形

時のデルトイド内部状態及び破壊様式が変化することが示された. 破壊様式は異なってい

るものの, 縦配向デルトイド試験片のデルトイド部左下隅と成形亀裂の位置関係はランダ

ムデルトイド試験片及び横配向デルトイド試験片の上隅と成形亀裂の位置関係と類似して

いることから, 縦配向デルトイド試験片ではデルトイド部左下隅に対する垂直応力の影響

で破壊したと考えられる. 従って, デルトイド部の上隅に対する垂直応力だけではなく, 3

隅それぞれに対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要であると予想される. 

 

 

 

Fig. 2.14 Comparison of strain distribution of three types of specimens at failure temperature. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 2.15 Comparison of failure of three types of specimens. (a) Random deltoid specimen. 

(b) Horizontally-aligned deltoid specimen. (c) Vertically-aligned deltoid specimen. 
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2.5  第 2章のまとめ 

本章では光ファイバセンサの概要を示した後, 層間樹脂層を有する材料で懸念される問

題について述べた. また, 層間樹脂層の配向が異なる 3 種類のデルトイド条件で作製した試

験片に対して, 光ファイバを用いたデルトイド部の成形時ひずみ分布計測と破壊断面の観

察を行った. 2 章の実験結果から以下の知見を得た. 

 

  光ファイバによって T-joint デルトイド内部の硬化収縮ひずみ及び熱収縮ひずみの分布  

を取得可能である. デルトイド部の硬化収縮を計測したのは世界初である. また, デル

トイド内部のひずみ分布を実験的に取得した例は過去になく, 本研究の重要な成果で

ある. 

  デルトイド内部の場所に応じてひずみが大きく異なる. また, 取得したひずみ分布か

ら, デルトイド上部の頂点に近いほど L 型材などの強い拘束を受けて大きな応力が生

じることが推定される. 

  層間樹脂層の配向によってデルトイド内部状態及び破壊様式が変化する. 従って, 層

間樹脂層を有する材料を用いてデルトイド部を作製する際は, 繊維方向だけでなく層

間樹脂層の方向にも配慮が必要である. 

  成形時のデルトイド内部のひずみ分布と成形破壊様式の関係から, デルトイド部の成

形破壊ではデルトイド各隅に対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要であると予

想される. 
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第3章  T-joint デルトイド部の成形破壊指標及び抑制手法

に関する考察 

3.1  有限要素解析 

3.1.1  解析手法 

2 章におけるひずみ計測の結果から, T-joint デルトイド部の成形破壊ではデルトイド各隅

に対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要であると予想される. 予想を検証するため, 

有限要素解析ソフトウェア Abaqus2017(Dassault Systems Inc.)を用いて有限要素解析を行っ

た. Figure 3.1 に解析に用いたモデルを示す. 解析モデルは対称性を考慮して 1/4 部分のみを

モデル化し, 境界条件によって全体を再現した. 部材寸法は 2 章のひずみ計測試験と同様に, 

スティフナ部及びフランジ部の長さ25mm, 奥行き30mm(対称性を考慮し半分のみをモデル

化), コーナー部の曲率半径 12.8mmとし, スキンの長さはフランジと端部が揃うように調整

した. 各部材の積層構成は L 型材[02/902]2S(厚み: 3.2mm), スキン[02/902]2S3(厚み: 9.6mm)とし

た. デルトイドには 90°材の物性値を与えているが, 材料方向の定義を繊維方向を中心軸と

して 90°回転させることで横配向デルトイド, 縦配向デルトイドをそれぞれ再現した. 各試

験条件に対して, ひずみ計測によって取得した硬化収縮ひずみと成形温度から破壊温度ま

で冷却する過程における熱収縮ひずみを与えた. 

熱収縮応力の解析では樹脂弾性率が一定とみなせるため, 1 ステップの解析で模擬するこ

とが可能である. 一方で, 硬化収縮時には硬化反応の進展に伴って樹脂弾性率が変化する

ため , 樹脂硬化の影響を考慮した解析が必要である . 本研究では Incrementally linear 

elastic(ILE)モデル[141]を用いて硬化収縮応力の解析を行った. ILE モデルでは硬化収縮を複

数のステップに区切り, ステップごとに樹脂弾性率を変化させながら対応する硬化収縮ひ

ずみを与える. 各ステップで発生する応力を足し合わせていくことで全体の硬化収縮応力

を計算する(Fig. 3.2). 従って, 最終的な応力は以下の式で表される.  

 

 {𝜎} = ∑{∆𝜎}𝑖 = ∑[𝐶]𝑖{∆𝜀}𝑖 . (3.1) 

 

ここでは応力, はひずみ, C は剛性マトリクス, i はステップを表す. 硬化収縮時の樹脂弾
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性率変化及び各樹脂弾性率に対応する硬化収縮ひずみは丹羽らの先行研究[140]で推定され

た値を使用した. 樹脂弾性率推定手法の概要は Appendix A に示す. 推定された樹脂弾性率

と炭素繊維の物性値から, マイクロメカニクスモデルを用いて炭素繊維・樹脂からなる領域

の材料物性を算出した. さらに複合則を用いて層間樹脂層を含めた材料全体の物性値を計

算した. 解析に用いた物性値はAppendix B, マイクロメカニクスモデル及び複合則の詳細は

Appendix C に示す. 物性値計算及び ILE モデルの計算には Abaqus のユーザーサブルーチン

である UMAT を使用した. UMAT サブルーチンコードは Appendix D に示す. 

 

 

Fig. 3.1 FEA model for cure process simulation of T-joint. 

 

 

Fig. 3.2 Schematic of incrementally linear elastic model. 
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3.1.2  解析結果 

Figure 3.3 に実験で取得したひずみ分布と解析結果の比較を示す. 横配向デルトイド、縦

配向デルトイドともに実験と解析のひずみ分布傾向がよく合致している. 実験で取得した

ひずみのほうが解析値より大きくなっているが、これは有限要素解析では欠陥のない理想  

 

(a) 

 

(b) 

 

Fig. 3.3 Comparison of strain distribution between experiment and FEA.  

(a) Horizontally-aligned deltoid specimen. (b) Vertically-aligned deltoid specimen. 

 



3.1 有限要素解析 | 37 

 

 

的な状態を模擬しているのに対し、実際の試験片では繊維配向のずれなどの不整によって

拘束が弱くなるためだと考えられる. この結果から , 解析結果の妥当性が検証された. 

Figure 3.4 に横配向デルトイドの対称面の解析結果を示す. Figure 3.4(a)はデルトイド上隅に

対する垂直応力, Fig. 3.4(b)はデルトイド左下隅に対する垂直応力を表す. 2 章のひずみ計測

結果から予想される通り, 両者ともデルトイドの頂点に近づくほど強い拘束を受けること

で大きな応力が発生している. 両者を比較すると, デルトイド上隅に対する垂直応力はデ

ルトイド左下隅に対する垂直応力より著しく大きな値を示している. これはデルトイド上

部で横方向の亀裂が発生したこととも合致しており(Fig. 2.15(b)), 横配向デルトイドではデ

ルトイド上隅に対する垂直応力が支配的であることが示された. 一方で, 縦配向デルトイ

ドではデルトイド上隅に対する垂直応力よりもデルトイド左下隅に対する垂直応力が大き

な値を示している(Fig. 3.5). これはデルトイド下部で縦方向の亀裂が発生したこととも合致

しており(Fig. 2.15(c)), この応力分布の違いが破壊様式の違いに反映されたと考えられる. 

これらの結果から, T-joint デルトイド部の成形破壊ではデルトイド各隅に対する垂直応力及

びそれらの大小関係が重要であることが示された. 

 

(a)                                       (b) 

 

Fig. 3.4 FEA results of horizontally-aligned deltoid specimen. (a) Normal stress in direction to 

upper corner of deltoid. (b) Normal stress in direction to lower left corner of deltoid. 
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(a)                                       (b) 

 

Fig. 3.5 FEA results of vertically-aligned deltoid specimen. (a) Normal stress in direction to upper 

corner of deltoid. (b) Normal stress in direction to lower left corner of deltoid. 

 

 

3.2  破壊指標の考察 

3.1節でT-jointデルトイド部の成形破壊ではデルトイド各隅に対する垂直応力が重要であ

ることを示した. しかし, 有限要素解析ではデルトイドの頂点付近で最大応力となるのに

対し(Fig. 3.4, 3.5), 実験では頂点からやや離れた地点で破壊が生じた(Fig. 2.15). 単純な垂直

応力だけでなく, 先行研究で提案されている繊維直交最大主応力[44, 45]などの機械荷重に

対して有効であるとされている指標も実際の破壊箇所を再現できない(Fig. 3.6). 

そこで応力基準ではなくエネルギ基準の指標の適用を考える. エネルギ基準の破壊指標

はトランスバースクラックの進展や薄層の初期亀裂を予測する際によく用いられる[142–

147]. 直交積層板の 90°層に単位長さの亀裂が発生するとき(Fig. 3.7(a)), エネルギ解放率は

以下の式で表される. 

 

 G = GC =
δW0

𝑡
. (3.2) 
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(a)                                       (b) 

 

Fig. 3.6 Comparison of maximum stress place and actual failure place of horizontally-aligned 

deltoid. (a) Principal stress perpendicular to fiber direction. (b) Actual failure place. 

 

 

(a)                                       (b) 

 

Fig. 3.7 Cross-ply laminate with transverse cracks. (a) Single cell. (b) 𝑛 × 𝑛 cells. 
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ここで GCは材料の破壊靱性値, W0は亀裂発生によってなされる仕事量(Fig. 3.8), t は試験片

の奥行きである. Fig. 3.7(a)の積層板をn × n個の相似な積層板に分割したとき(Fig. 3.7(b)), エ

ネルギ解放率は以下の式で表される. 

 

 G = GC =
δW

(
1
𝑛

× 𝑛2)𝑡
=

𝛿𝑊

𝑛𝑡
. (3.3) 

 

材料の破壊靱性値は一定であることから,  

 

 δW = nδW0. (3.4) 

 

三角形の相似則より, 亀裂発生によって n 倍の仕事量を得るためには√n倍の応力が必要で

ある(Fig. 3.8). すなわち, 90°層の幅が n 倍のとき亀裂を生じるために1/√n倍の応力が必要と

なる.  

デルトイド部において Fig. 3.9 に示すように x 軸をとり, 任意の点における 90°層の幅を

a(x),亀裂発生に必要な垂直応力を(x)とする. 90°層の幅が 1 のとき亀裂発生に必要な垂直応

力を0とすると,  

 

 

 

Fig. 3.8 Work done by the applied stress at crack generation. 
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 σ(x) =
1

√𝑎(𝑥)
𝜎0, (3.5) 

 

すなわち,  

 

 √𝑎(𝑥)σ(𝑥) = 𝜎0 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡. (3.6) 

 

従って, デルトイド部の任意の点において亀裂発生に必要な√a(x)(x)は一定であるため, 

この指標が最大となる点で亀裂が発生すると考えられる. デルトイド左下隅に対して垂直

な応力についても同様である. 

Figure. 3.10 に√a(x)(x)の値と実際の破壊箇所を比較したものを示す. 応力は 3.1.2 節の有

限要素解析の結果を使用した. デルトイドの頂点近傍では応力は大きいものの 90°層の幅が

小さいため指標の値も小さい. 90°層の幅が大きくなるにつれ指標の値も大きくなるが, 頂

点から遠ざかるにつれ応力が小さくなるため指標の値は再び小さくなる. 指標の値がピー

クとなる箇所は横配向デルトイド, 縦配向デルトイドともに実際の破壊箇所と非常に良く

合致した. また, 破壊時のピーク値も横配向デルトイドでは 4.01m1/2∙MPa, 縦配向デルトイ

ドでは 3.97m1/2∙MPa とほとんど同じ値を示した. 従って, T-joint デルトイド部における成形

破壊はエネルギ基準を満たしたときに発生し, 成形破壊の予測には 90°層幅の影響を考慮す

る必要があることが示された. 

 

 

 

 

Fig. 3.9 X-axis and width of 90° layer at deltoid. 
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(a) 

 

(b) 

 

Fig. 3.10 Comparison of energy-based failure index and actual failure place. 

(a) Horizontally-aligned deltoid specimen. (b) Vertically-aligned deltoid specimen. 
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3.3  抑制手法の提案 

3.3.1  トライアングルデルトイド構造 

ここまでの検討から T-joint デルトイド部の成形破壊を抑制するためには, デルトイド各

隅に対する垂直応力, 特に頂点付近の高応力場における応力を抑制することが効果的であ

ると考えられる. そこで成形破壊を抑制する手法として Fig. 3.11 に示すようなトライアン

グルデルトイド構造の適用を考える. トライアングルデルトイド構造ではデルトイド各隅

の頂点付近において層間樹脂層が頂点に向かって配向する. 先行研究[140]及び本研究の結

果から, 樹脂層直交方向よりも樹脂層方向のほうが成形時に生じる収縮ひずみ量が小さい

ことが示されているため, トライアングルデルトイド構造を用いることでデルトイドの全

ての隅に対する成形時の垂直ひずみ及び垂直応力を抑制することができると考えられる.  

 

 

3.3.2  成形破壊抑制効果の検証 

提案したトライアングルデルトイド構造の有効性を検証するために 3.1 節と同様の有限

要素解析を行った. デルトイド上隅に対する垂直応力を横配向デルトイドと比較したもの

を Fig. 3.12, デルトイド左下隅に対する垂直応力を縦配向デルトイドと比較したものを Fig. 

3.13 に示す. 横配向デルトイドではデルトイド上隅付近で 80MPa 近くの垂直応力が生じて

いるのに対し, トライアングルデルトイドでは 50MPa 程度に低減されている. 同様にデル

トイド左下隅に対する垂直応力も縦配向デルトイドと比較して著しく低減されており , ト

ライアングルデルトイドでは全ての隅に対して垂直応力が抑制されることが示された. 

(a)                          (b) 

 

Fig. 3.11 Triangle deltoid structure. (a) Schematic. (b) Micrograph. 
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(a)                                      (b) 

 

Fig. 3.12 Comparison of normal stress in direction to upper corner of deltoid. 

(a) Horizontally-aligned deltoid specimen. (b) Triangle deltoid specimen. 

 

(a)                                      (b) 

 

Fig. 3.13 Comparison of normal stress in direction to lower left corner of deltoid. 

(a) Vertically-aligned deltoid specimen. (b) Triangle deltoid specimen. 
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有限要素解析に加え, トライアングルデルトイド構造に対して光ファイバを用いて 2.3 節

と同様のデルトイド部成形時ひずみ分布計測を行った . 硬化収縮ひずみと熱収縮ひずみ

(180°C→30°C)を足し合わせた総ひずみ分布を各デルトイド構造で比較したものを Fig. 3.14

に示す. トライアングルデルトイドでは成形破壊が生じるデルトイド上隅付近の高応力場

におけるひずみが縦配向デルトイドと同程度であり, ランダムデルトイド及び横配向デル

トイドと比較して著しく小さな値を示した. トライアングルデルトイドではデルトイドの

各隅に対して層間樹脂層の配向が等しい構造になっているため, 実験結果からもデルトイ

ドの全ての隅に対して成形時のひずみが抑制されていることが示された. 

トライアングルデルトイド構造では成形時に破壊を生じなかったため, 2.4 節と同様に液

体窒素を用いて冷却試験を行った. 冷却時の FBG センサの応答を Fig. 3.15 に示す. ランダ

ムデルトイド, 横配向デルトイド, 及び縦配向デルトイドでは冷却試験中にデルトイド部

の破壊を示す計測波長の急激な変化が生じたのに対し(Fig. 2.13), トライアングルデルトイ

ドでは-180°C まで冷却しても波長は緩やかに変化し続けており, 試験後の断面観察からも

亀裂は確認されなかった. 以上の検討結果から, 提案したトライアングルデルトイド構造

を用いる事で, 期待した通りデルトイドの全ての隅に対する成形時の垂直ひずみ及び垂直

応力が抑制され, 結果として T-joint デルトイド部の成形破壊を抑制できることが示された. 

 

 

Fig. 3.14 Comparison of strain distribution of four types of specimens at room temperature. 
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Fig. 3.15 Response of FBG sensor embedded in triangle deltoid specimen during cooling test. 
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3.4  第 3章のまとめ 

本章では 2 章での実験結果を基に有限要素解析を行った. また, 有限要素解析の結果を踏

まえ, T-joint デルトイド部の成形破壊に対する指標について検討を行った. さらに T-joint デ

ルトイド部の成形破壊を抑制する構造を提案し, 有限要素解析, 成形時ひずみ分布計測, 及

び冷却試験によって有効性を検証した. 3 章の検討から以下の知見を得た. 

 

  有限要素解析の結果から, 横配向デルトイドではデルトイド上隅に対する垂直応力, 

縦配向デルトイドではデルトイド左下隅に対する垂直応力が支配的であり, それぞれ

実際の破壊様式とも合致することが示された. 従って, デルトイド部の成形破壊では

デルトイド各隅に対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要である. 

  応力基準の指標では実験によって得られたデルトイド部の成形破壊箇所を再現できな

い. 一方で, エネルギ基準の指標が最大となる箇所は実際の成形破壊箇所と非常に良

く合致し, ピーク値もほとんど同じ値を示した. 従って, デルトイド部の成形破壊はエ

ネルギ基準を満たしたときに発生する. 

  トライアングルデルトイド構造を用いることでデルトイドの全ての隅に対して成形時

に生じる垂直ひずみ及び垂直応力を抑制することができる. 結果として, デルトイド

部が成形時に破壊する確率を低減できる. 

 

現在の航空機は損傷許容設計が用いられており, より効率的な航空機構造を実現するた

めには成形破壊の抑制に加え, 亀裂が発生した際にその後の進展を抑制する手法と併用す

る必要がある. 次章以降では亀裂進展抑制に関する研究について述べる. 
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第4章  接着界面における亀裂進展抑制機構の提案 

4.1  接着界面における亀裂進展モードの検討 

4.1.1 検討手法 

破壊力学における破壊モードは, 開口型(モード I), 面内せん断型(モード II), 面外せん断

型(モード III)の 3 つに分類される(Fig. 4.1). 亀裂進展はこれらのモードのいずれかが卓越し

て生じる場合と混合モードで生じる場合がある. 従って, T-joint 接着界面における効率的な

亀裂進展抑制機構を提案するためには, T-joint の最終破壊がどのモードで生じるか理解する

必要がある. そこで有限要素解析ソフトウェア Abaqus2017(Dassault Systems Inc.)を用いて T-

joint のフランジ-スキン界面における亀裂進展の破壊モードの検討を行った. 解析に使用し

たモデルを Fig. 4.2 に示す. 解析モデルは対称性を考慮して 1/4 部分のみをモデル化し, 境

界条件によって全体を再現した. 部材寸法はスティフナ部の長さ 80mm, フランジ部の長さ

40mm, スキンの長さ 180mm, 幅 20mm(対称性を考慮し半分のみをモデル化), コーナー部の

曲率半径 6.4mm とした. 各部材の積層構成は全て[02/902]2S(厚み: 2.24mm)とし, デルトイド

には 90°材の物性値を与えた. 材料物性は T700SC/2592 プリプレグ(東レ㈱製)の値を使用し

た(Appendix B). 解析は引張試験を模擬しており, スキンにおける y 方向変位の拘束とステ

ィフナ上部における 1.5kN の引張荷重を与えた. 

 

 

 

Fig. 4.1 Three modes of fracture. 
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Fig. 4.2 FEA model used for fracture mode examination of crack propagation to flange-skin 

interface. 

 

亀裂先端における各モードのエネルギ解放率を計算するために Virtual crack closure 

technique(VCCT)による解析を行った[148]. VCCT では亀裂進展前後の弾性エネルギ変化が

進展した分の亀裂を閉じるために必要な仕事と等しいとして計算を行う. 亀裂を閉じる際

の仕事は以下の式で表される. 

 

 ∆W = ∬ 𝑓𝑖𝑑𝑢𝑖𝑑𝐴
𝑢𝑎+∆𝑎

𝑢𝑎

. (4.1) 

 

ここで f は荷重, u は亀裂の上面と下面の相対変位である(Fig. 4.3). 有限要素解析では各節点

の値を使用するため, 節点力 f 及び相対変位を用いて 

 

 ∆W =
1

2
∑ 𝑓𝑖𝛿𝑖 , (4.2) 
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                     (a) 

 

(b) 

 

Fig. 4.3 Stress and displacement state around crack tip. 

(a) Before crack propagation. (b) After crack propagation. 

 

と表される. ここで f とは異なる節点の値を用いていることに注意が必要である(Fig. 4.4).

これは標準的な VCCT では亀裂先端の節点が開口する際の変位は 1 つ手前の節点の変位と

等しいと仮定して計算を行うためである. Figure 4.4 では簡単のため二次元の 4 節点四角形

要素としているが, 三次元の 8 節点六面体要素にもそのまま拡張することができる. 亀裂を

閉じる際の仕事は亀裂進展前後の弾性エネルギ変化と等しいと仮定しているため, 亀裂先

端におけるエネルギ解放率は以下の式で表される. 

 

 G =
∆𝑊

∆𝐴
=

1

2∆𝐴
∑ 𝑓𝑖𝛿𝑖 . (4.3) 
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Fig. 4.4 Nodal force and relative displacement used in VCCT. 

 

本解析では解析中に亀裂進展過程は再現しておらず, デルトイドとスキンの界面にあら

かじめ亀裂が導入された状態から引張荷重を与え, 亀裂先端における各モードのエネルギ

解放率を計算した. 

 

 

4.1.2 検討結果 

Figure 4.5 に亀裂先端における各モードのエネルギ解放率の解析結果を示す. モード I エ

ネルギ解放率は 0.18kJ/m2であるのに対し, モード IIエネルギ解放率は 0.10kJ/m2, モード III

エネルギ解放率は 0.00kJ/m2 となり, モード I エネルギ解放率と比較して著しく小さな値を

示した. また, Table 4.1 は典型的なエポキシ樹脂を用いた CFRP の各モードに対する破壊靱

性値を示しており[149], モード Iではモード II, モード IIIと比較して約 1/3のエネルギ解放

率で亀裂が進展することが示されている. 以上の結果から, T-joint における最終破壊ではモ

ード I による亀裂進展が支配的であることが示された. 従って, T-joint の損傷許容性を向上

させるためにはモード I亀裂進展, すなわち亀裂の開口を抑制できるような機構が効率的で

あると考えられる. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 4.5 Calculated energy release rate at crack tip. (a) Mode I. (b) Mode II. (c) Mode III. 
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Table 4.1 Fracture toughness of CFRP with typical epoxy resin[149]. 

GIC GIIC GIIIC 

0.28 kJ/m2 0.79 kJ/m2 0.79 kJ/m2 

 

 

4.2  繊維強化型クラックアレスタ 

提案するクラックアレスタ構造を Fig. 4.6 に示す. クラックアレスタは炭素繊維が亀裂進

展方向に配向した 0°材とそれと直交する 90°材から構成されており, 交差させた 0°材の間に

90°材が挿入されている[150]. 亀裂が 0°材の交差部を通過すると 0°材が架橋することで亀裂

の開口を抑制する(Fig. 4.6 A). また, 90°材が 0°材の間で架橋することで 0°材が被着体との接

着界面で剥がれることを抑制する(Fig. 4.6 B). Figure 4.7 は実際のクラックアレスタ構造の写

真を示しており, 0°材が被着体界面で架橋している様子(Fig. 4.7 A)と 90°材が 0°材間で架橋

している様子(Fig. 4.7 B)が観察される. 従って, 亀裂が進展していくためには架橋した 0°材

を破壊する, あるいは 90°材を逐次破壊する必要がある. いずれの場合でも, 高強度の炭素

繊維を切断する必要があるため, クラックアレスタ構造を導入することで従来の接着界面

と比較して高い亀裂進展抵抗を示すことが期待される. また, 提案するクラックアレスタ

構造では接着層にプリプレグを導入するだけであり, 被着体の炭素繊維には影響を与えな

いため, z-pin などの従来の亀裂進展抑制手法で問題となっている初期破壊強度の低下を抑

制できると考えられる. 

 

 

Fig. 4.6 Schematic of fiber-reinforcement-based crack arrester. 
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Fig. 4.7 Photograph of fiber-reinforcement-based crack arrester. 

 

 

4.3  Double Cantilever Beam(DCB)試験 

4.3.1  試験方法 

提案したクラックアレスタ構造のモード I 破壊に対する有効性を検証するために DCB 試

験を行った. DCB 試験とはあらかじめ亀裂が導入された試験片に対して亀裂を開口させる

荷重を与え, 荷重, 変位, 亀裂長さなどの情報からモード I 破壊に対する抵抗を調べるため

の試験である. DCB 試験に用いた試験片の概要を Fig. 4.8に示す. 試験片の長さは 200mmと

し, 100mm幅で成形した板から 25mm幅で 3 本切り出した. 試験片材料は被着体及びクラッ

クアレスタに T700SC/2592 プリプレグ(東レ㈱製), 接着層に FM300-2M 接着フィルム(Cytec 

Engineered Materials Inc., 成形後厚み: 200m)を使用した. 被着体の積層構成は[016](成形後

厚み: 2.24mm)とした. クラックアレスタは試験片先端から 110mm地点に 0°材の交差部が配

置されるように作製した. クラックアレスタの作製方法を Fig. 4.9 に示す. クラックアレス

タではまず 0°材の交差部から先を 5mm 幅でスリット状に切断し, その上に接着フィルムを

重ね, さらに初期亀裂を導入するために PTFE シート(厚み: 50m)を重ねた. 初期亀裂は試

験片先端から 80mm の長さとした. PTFE シートの上に最初の 0°材とは逆方向にスリット状

にした 0°材を重ね, スリット部分を交差させた間に 90°材を挿入することでクラックアレス

タを作製した. また, クラックアレスタを被着体で挟むことで DCB 試験片を作製した(Fig. 

10). クラックアレスタの積層構成の影響を評価するため, クラックアレスタの積層構成を  
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Fig. 4.8 Schematic of DCB specimen with fiber-reinforcement-based crack arrester. 

 

 

Fig. 4.9 Manufacturing flow of fiber-reinforcement-based crack arrester. 

 

 

Fig. 4.10 Photograph of arrester part of DCB specimen. 
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[02/902/02]とした試験片(以下 02-902試験片)を基準とし, 0°材を 3plyに増やした 03-902試験片

と 90°材を 1plyに減らした 02-901試験片を加えた 3 種類を用いた. 試験片はアルミ冶具上に

積層され, 試験片と冶具の間に PTFE シートを挿入した. 試験片の上にも同様に PTFE シー

トとアルミ製カウルプレートを配置し, 全体をバギングフィルムで覆い , 真空引き及び

0.3MPa 負荷下でオートクレーブ内で成形した. 成形サイクルは室温から 2°C/min で 130°C

まで昇温し, 2 時間保持した後 2°C/min で室温まで冷却するサイクルとした. 

DCB 試験では作製した試験片に接着したブロックを万能試験機 AG-100kN XPlus(島津製

作所製)に取り付け(Fig. 4.11), 3mm/minで引張荷重を与えた. 比較のため, クラックアレスタ

を導入していない試験片に対しても同様の試験を行った. 各試験片におけるモード I破壊靱

性は修正梁理論から導出される以下の式を用いて計算した[151]. 

 

 𝐺𝐼𝐶 =
3𝑃𝛿

2𝐵(𝑎 + |∆|)
∙

𝐹

𝑁
. (4.4) 

 

ここで P は荷重, は変位, B は試験片幅, a は亀裂長さ, は試験片の不整による亀裂長さ補

正, F は大変位やブロックの傾きによる影響を補正する係数, N はブロックによって負荷さ

れる剛性を補正する係数である. 荷重 P及び変位は 0.1sec毎に記録した. また, 亀裂長さ a

は試験片に記した参照線から求めた(Fig. 4.11). ここでの亀裂長さは試験片先端からの長さ

ではなく, ブロックの中立軸からの長さであることに注意が必要である(Fig. 4.12). 補正係

数 F 及び N は以下の式から計算される. 

 

 

Fig. 4.11 Schematic of DCB tests. 
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 𝐹 = 1 −
3
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(

𝛿

𝑎
)

2

−
3

2
(

𝑙1𝛿

𝑎2
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 𝑁 = 1 − (
𝑙2

𝑎
)

3

−
9

8
[1 − (

𝑙2

𝑎
)

2

]
𝑙1𝛿

𝑎2
−

9

35
(

𝛿

𝑎
)

2

. (4.6) 

 

亀裂長さ補正は実験で取得した亀裂長さ a を横軸, (C/N)1/3を縦軸としてプロットしたとき

の横軸の負の切片から求められる(Fig. 4.13). C はコンプライアンスを表す. 

 

 

Fig. 4.12 Schematic of DCB specimen showing some parameters for fracture toughness 

calculation. 

 

 

Fig. 4.13 Determining method of crack correction length. 
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4.3.2 試験結果 

アレスタを導入していない試験片と導入した試験片(02-902 試験片)の代表的な荷重-変位

線図を比較したものを Fig. 4.14 に示す. アレスタを導入していない試験片では, 試験初期に

は弾性的に荷重が増加していくが, 初期亀裂から亀裂が進展し始めると亀裂進展に伴って

荷重が低下していき, 接着界面が全て剥がれることで最終破壊した. これが DCB 試験にお

ける典型的な試験片の挙動である. 一方で, アレスタを導入した試験片では, 試験初期には

アレスタを導入していない試験片と同様の傾向を示したものの, 亀裂がアレスタ部に到達

した後は荷重が反転して増加しており, アレスタを導入していない試験片と比較して著し

く大きな荷重で破壊が生じた. Figure 4.15 は 30mm の変位を与えた際のアレスタの有無によ

る亀裂先端の位置の違いを比較したものである. アレスタを導入していない試験片では初

期亀裂から 65mm 程度亀裂が進展しているのに対し, アレスタを導入した試験片では初期

亀裂から 30mm 地点のアレスタ部において亀裂の進展が抑制されている様子が観察される. 

従って, 提案したクラックアレスタ構造を導入することで亀裂進展を抑制できることが示

された. Figure 4.16 に各アレスタ構成における代表的な荷重-変位線図を比較したもの, Fig. 

4.17 に破壊面を比較した写真を示す. 02-902試験片ではアレスタ部の 0°材が破壊することで 

 

 

Fig. 4.14 Comparison of typical load-displacement curve of specimen without arrester and 

specimen with arrester (02-902 specimen). 
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(a) 

 

(b) 

 

Fig. 4.15 Comparison of crack tip location at 30mm displacement. 

(a) Specimen without arrester. (b) Specimen with arrester (02-902 specimen). 

 

 

Fig. 4.16 Comparison of typical load-displacement curve of DCB specimen with each arrester 

configuration. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 4.17 Fracture surface of each arrester configuration. 

(a) 02-902 specimen. (b) 03-902 specimen. (c) 02-901 specimen. 

 

最終破壊しており, 90°材にはほとんど損傷が見られなかった(Fig. 4.17(a)). 03-902試験片でも

同様に 0°材が破壊することで最終破壊したが(Fig. 4.17(b), 0°材が 3ply に増加している分, 02-

902試験片よりも大きな荷重で破壊が発生した. 02-902試験片及び 03-902試験片が 0°材の破壊

によって最終破壊した一方で, 02-901 試験片では 90°材が破壊していくことで接着界面の剥

がれが発生した(Fig. 4.17(c)). 結果として, 02-901試験片では 02-902試験片及び 03-902試験片

と比較すると荷重は低下したものの, 90°材の炭素繊維が逐次破壊してエネルギを吸収して
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いくことで最終的な変位は著しく増加した. 各試験片の見かけのモード I 破壊靱性を Fig. 

4.18, エネルギ吸収を Fig. 4.19 に示す. エラーバーは標準偏差を表す. DCB 試験における破

壊靱性は, 本来であれば初期亀裂から亀裂が進展し始めた際の荷重や変位を用いて計算す

るが, クラックアレスタを導入した試験片ではその後荷重が反転して増加していくため, 

本研究では荷重が最大となる点の値を使用して見かけのモード I破壊靱性を算出した. アレ

スタを導入していない試験片では見かけのモード I破壊靱性が 1.47kJ/m2であったのに対し, 

02-902試験片では 9.13kJ/m2, 03-902試験片では 11.5kJ/m2, 02-901試験片では 5.96kJ/m2となり, 

アレスタを導入していない試験片と比較してそれぞれ 520%, 680%, 300%の大きな向上を示

した. エネルギ吸収に関しては, アレスタを導入していない試験片では 5.39N∙m であったの

に対し, 02-902試験片では 10.0N∙m, 03-902試験片では 12.7N∙m, 02-901試験片では 15.6N∙m と

なり, アレスタを導入していない試験片と比較してそれぞれ 86%, 140%, 190%の向上を示し

た. 見かけのモード I 破壊靱性では 03-902試験片が最も優れた特性を示した一方で, エネル

ギ吸収では 02-901 試験片が最大の値を示した. これは 90°材の炭素繊維が逐次破壊すること

でエネルギを吸収するためだと考えられる. 

 

 

 

Fig. 4.18 Comparison of apparent mode I fracture toughness of DCB specimen with each arrester 

configuration. 
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Fig. 4.19 Comparison of energy absorption of DCB specimen with each arrester configuration. 

 

 

4.4  有限要素解析 

4.4.1  解析手法 

DCB 試験時のアレスタ部の応力状態を理解するために有限要素解析ソフトウェア

Abaqus2017(Dassault Systems Inc.)を用いて有限要素解析を行った. 解析に用いたモデルを

Fig. 4.20に示す. 被着体の積層構成はそれぞれ[0]16(厚み: 2.24mm)とし, アレスタの積層構成

は[02/902/02]と[0/902/0]の 2種類を用いた. 部材寸法は長さ 200mm, 幅 10mmとし幅方向には

y 方向に対称となる境界条件を与えた. アレスタは試験片端部から 110mm の地点に導入し

た. 試験片端部から 30mmの地点に 35mmの z 方向変位を与えており, 亀裂は変位を与えた

場所から 02-902試験片では 87mm, 02-901試験片では 96mm の長さとした. Figure 4.21 に示す

顕微鏡写真の観察結果から, 0°材の界面に沿った亀裂と 90°材の剥がれを継ぎ目としてモデ

ル化した(Fig. 4.22). 材料物性は被着体及びクラックアレスタに T700SC/2592 プリプレグ(東

レ㈱製), 接着層に FM300-2M 接着フィルム(Cytec Engineered Materials Inc., 成形後厚み: 

200m)の値を使用した(Appendix B). DCB 試験では試験片の変形が大きいため, 幾何学的非

線形性を考慮した解析を行った. 
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Fig. 4.20 FEA model for DCB specimen. 

 

 

Fig. 4.21 Micrograph of arrester part of DCB specimen. 

 

(a) 

 

(b) 

 

Fig. 4.22 Enlarged view of FEA model around crack arrester. 

(a) 02-902 specimen. (b) 02-901 specimen. 
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4.4.2 解析結果 

02-902 試験片における 0°材繊維方向の応力を Fig. 4.23(a), 90°材繊維方向の応力を Fig. 

4.23(b)に示す. アレスタ部の様子を観察するため, 被着体は除外してアレスタ部の 0°材と

90°材のみを示す. 0°材では架橋している部分全体に引張応力が発生しており, 最大応力は亀

裂先端付近における 2.20GPa となった. 90°材では 0°材が剥がれないように架橋している部

分で大きな曲げ応力が発生しており, 最大応力は 2.18GPa となった. 0°材と 90°材の最大応

力に大きな差はないが, 90°材が 1mm破壊すると 0°材に著しく大きな応力が生じるようにな

った(Fig. 4.24). 従って, 02-902試験片では 90°材が損傷するとしてもわずかであり, 最終的に

0°材が破壊すると考えられる. 02-901試験片における 0°材繊維方向の応力を Fig. 4.25(a), 90°

材繊維方向の応力を Fig. 4.25(b)に示す. 02-901 試験片では 0°材, 90°材ともに 90°材が架橋し

ている先端付近で最大応力が生じた. 02-901 試験片では 90°材で著しく大きな応力が発生し

ており, 先に 90°材が破壊すると考えられる. また, 90°材が 1mm 破壊した後にも 90°材に大

きな応力が生じており(Fig. 4.26), 90°材が先端から順次破壊していくと考えられる. これは

実際の実験結果とも合致しており, 結果として最大荷重は小さくなるものの 90°材の炭素繊

維が逐次破壊することで優れたエネルギ吸収特性を示す. 従って, アレスタの積層構成を

変化させて 0°材と 90°材どちらが破壊するか制御することで, 設計要求に応じた性能を持た

せることが可能であると考えられる. 
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(a)                                      (b) 

 

Fig. 4.23 FEA results of 02-902 specimen. 

(a) Stress in fiber direction of 0° layer. (b) Stress in fiber direction of 90° layer. 

 

(a)                                      (b) 

 

Fig. 4.24 FEA results of 02-902 specimen when 90° layer fractures 1mm. 

(a) Stress in fiber direction of 0° layer. (b) Stress in fiber direction of 90° layer. 
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(a)                                      (b) 

 

Fig. 4.25 FEA results of 02-901 specimen.  

(a) Stress in fiber direction of 0° layer. (b) Stress in fiber direction of 90° layer. 

 

(a)                                      (b) 

 

Fig. 4.26 FEA results of 02-901 specimen when 90° layer fractures 1mm. 

(a) Stress in fiber direction of 0° layer. (b) Stress in fiber direction of 90° layer. 

  



4.5 第 4 章のまとめ | 67 

 

 

4.5  第 4章のまとめ 

本章ではまず T-joint における最終破壊の亀裂進展モードについて VCCT を用いて解析を

行った. 解析結果を踏まえて, T-joint の最終破壊に対する亀裂進展抑制機構を提案し, DCB

試験及び有限要素解析を用いて基礎検討を行った. 4 章の結果から以下の知見を得た. 

 

  T-joint のフランジ-スキン界面における最終破壊では, モード I による亀裂進展が支配

的である. 従って, T-joint の損傷許容性を向上させるためにはモード I 亀裂進展を抑制

できる機構が効率的である. 

  提案した繊維強化型クラックアレスタを用いることでモード I に対する見かけの破壊

靱性値及びエネルギ吸収特性が著しく向上する. 

  クラックアレスタの積層構成によって破壊様式及び機械特性が変化する. 従って, 設

計要求に応じてアレスタの構成を決定することで, 適材適所で優れた特性を発揮する

ことができる. 
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第5章  T-jointに対するクラックアレスタの導入 

5.1  T-jointにおけるクラックアレスタの有効性検証 

5.1.1  試験方法 

4 章における DCB 試験の結果から, 提案したクラックアレスタ構造のモード I 破壊に対

する有効性が示された. 5 章ではクラックアレスタを T-joint に導入し, 引張荷重下における

クラックアレスタの有効性と効率的な配置・構成について検討を行う. 引張試験に使用した

試験片の形状及び 0°方向の定義を Fig. 5.1 に示す. 部材寸法はスティフナ部の長さ 80mm, 

フランジ部の長さ 40mm, スキンの長さ 180mm, コーナー部の曲率半径 6.4mm とし, 250mm

幅で作製した試験片から 20mm 幅で切り出した. 各部材の積層構成は全て[02/902]2S(成形後

厚み: 2.24mm)とし, デルトイドには 90°材を使用した. 試験片材料は T700SC/2592 プリプレ

グ(東レ㈱製)及び FM300-2M 接着フィルム(Cytec Engineered Materials Inc., 成形後厚み: 

200m)を使用した. クラックアレスタの積層構成は[02/902/02]とし, T-jointの最終破壊が生じ

るフランジ-スキン界面に 2 箇所導入した(Fig. 5.2, 5.3). アルミ冶具上に貼り付けた PTFE シ

ート(厚み: 50m)に各部材を積層し, アセンブリして全体をバギングフィルムで覆った. 成

形サイクルは真空引き及び 0.3MPa負荷の下, 室温から 2°C/min で 130°C まで昇温し, 2 時間

保持した後 2°C/minで室温まで冷却するサイクルとした. 引張試験ではフランジ部をアルミ 

 

 

Fig. 5.1 Schematic of specimen used in tensile tests in section 5.1. 
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Fig. 5.2 Arrester position of specimen used in tensile tests in section 5.1. 

 

 

Fig. 5.3 Photograph of arrester part at flange-skin interface. 

 

治具で固定し, スティフナ上部 45mm をクランプして上方向に 1mm/min で引張荷重を与え

た. 試験装置には万能試験機 AG-100kNXPlus(島津製作所製)を使用しており, 0.1sec 毎に荷

重と変位を記録した. 比較のため, クラックアレスタを導入していない試験片に対しても

同様の試験を行った. 

 

 

5.1.2  試験結果 

アレスタを導入していない試験片の典型的な荷重-変位線図を Fig. 5.4, 最終破壊に至るま

での試験片の様子を Fig. 5.5 に示す. アレスタを導入していない試験片ではまず L 型材-デ

ルトイド界面で亀裂が生じることで荷重が大きく低下した(Fig. 5.5(a)). L 型材-デルトイド界

面で破壊した後も荷重は増加していくが, 亀裂がスキンとの界面を横方向に進展し始める

と再び荷重が大きく低下した(Fig. 5.5(b)). その後は荷重がほとんど増加せず, フランジ-ス

キン界面で亀裂が急速に進展することで最終破壊に至った(Fig. 5.5(c)). アレスタを導入し

た試験片の典型的な荷重-変位線図を Fig. 5.6, 最終破壊に至るまでの試験片の様子を Fig. 5.7

に示す. アレスタを導入した試験片ではまず L 型材-デルトイド界面で亀裂が発生すること 
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Fig. 5.4 Typical load-displacement curve of T-joint specimen without arrester. 

(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 5.5 Failure flow of T-joint specimen without arrester. 

(a) After L-deltoid interface failure. (b) After deltoid-skin interface failure. (c) After final failure. 
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Fig. 5.6 Typical load-displacement curve of T-joint specimen with arrester. 

(a) 

 

(b) 

 

(c) 
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(d) 

 

Fig. 5.7 Failure flow of T-joint specimen with arrester. (a) After L-deltoid interface failure. 

(b) After deltoid-skin interface failure. (c) Before final failure. (d) After final failure. 

 

で荷重が大きく低下した(Fig. 5.7(a)). その後荷重は増加していくが, 亀裂がスキンとの界面

を横方向に進展すると再び荷重が大きく低下した(Fig. 5.7(b)). ここまではアレスタを導入

していない試験片と同様の傾向であるが, アレスタを導入した箇所で亀裂の進展が抑制さ

れることにより, その後も荷重が増加した(Fig. 5.7(c)). 亀裂進展が抑制されている間に他の

様々な箇所で亀裂が生じ, アレスタ部の 0°材が破壊することで最終破壊した(Fig. 5.7(d)). ア

レスタの有無による荷重-変位線図の違いを比較したものを Fig. 5.8に示す. それぞれの試験

片に対して 8 本の試験結果を示している. アレスタを導入していない試験片では最終破壊

時の変位が 7mm 程度であったのに対し, アレスタを導入した試験片ではアレスタ部で亀裂

進展が抑制されることで最終変位が最大で 13mm 程度に増加した. 試験片によってはアレ

スタを導入していない試験片と同程度の特性を示しているものもあるが, これはアレスタ

の 0°材のスリット幅が 5mm であるのに対して試験片幅が 20mm と小さいため, スリット部

分の配置次第ではアレスタの特性が活かされないためだと考えられる. 実際の航空機の構

造部材は非常に大きな幅を有しているため, クラックアレスタの特性が十分に発揮される

と考えられる. アレスタの有無によるエネルギ吸収を比較したものを Fig. 5.9 に示す. エラ

ーバーは標準偏差を表す. アレスタを導入していない試験片ではエネルギ吸収が 5.98 N∙m

であったのに対し, アレスタを導入した試験片ではエネルギ吸収が 10.7 N∙m となり, アレ

スタを導入していない試験片と比較して78%向上した. 以上の結果から, 提案したクラック

アレスタ構造を導入することで T-joint の損傷許容性が著しく向上することが示された. 
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Fig. 5.8 Comparison of load-displacement curves of T-joint specimen without arrester and 

specimen with arrester. 

 

 

Fig. 5.9 Comparison of energy absorption of T-joint specimen without arrester and specimen with 

arrester. 
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5.2 クラックアレスタ配置の検討 

5.2.1 試験方法 

クラックアレスタ構造をフランジ-スキン界面に 2 箇所導入した試験片では, L 型材-デル

トイド界面で破壊すると同時にスティフナ部に亀裂進展していく試験片が多く見られた

(Fig. 5.10). このような亀裂進展は最終破壊には直結しないと考えられるが, 試験片の剛性

や荷重の低下を生じさせる. 従って, スティフナ部への亀裂進展を抑制することでT-jointの

特性がさらに向上すると考えられる. そこで本節では, クラックアレスタをフランジ-スキ

ン界面の 2 箇所に加え, スティフナ部にも導入した構造について検討を行った(Fig. 5.11, 

Type 2). また, 亀裂進展を抑制する位置による影響を評価するため, フランジ-スキン界面

におけるクラックアレスタをデルトイド端部から 20mm 離した地点に配置した構造につい

ても同様の検討を行った(Fig. 5.11, Type 3). クラックアレスタ配置以外の条件は全て 5.1 節

と同じとした. 

 

 

 

 

Fig. 5.10 Crack propagation to stiffener interface. 
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Fig. 5.11 Arrester position of specimens used in tensile tests in section 5.2. 

 

 

5.2.2 スティフナ部への亀裂進展モードの検討 

試験に先立ち, 有限要素解析ソフトウェア Abaqus2017(Dassault Systems Inc.)を用いて

VCCT による解析を行い, スティフナ部への亀裂進展がどのモードで生じるか検討した. 解

析に使用したモデルを Fig. 5.12 に示す. 亀裂は L 型材-デルトイド界面から進展してくるも

のとデルトイド内部を縦に進展してくるものの 2 種類について検討した. 部材寸法, 積層構

成, 材料物性及び与えた引張荷重は 4.1 節の解析条件と同じであるが, 亀裂が x 方向に対称

ではないためここでは 1/2モデルとした. 本解析では解析中に亀裂進展過程は再現しておら

ず, あらかじめ導入した 2 種類の亀裂の先端部分における各モードのエネルギ解放率を計

算した.  

各亀裂条件に対する亀裂先端における各モードのエネルギ解放率の解析結果を Fig. 5.13

及び Fig. 5.14 に示す. L 型材-デルトイド界面から進展してくる亀裂では, モード I エネルギ

解放率は 2.37 kJ/m2, モード II エネルギ解放率は 0.00kJ/m2, モード III エネルギ解放率は

0.00kJ/m2となった(Fig. 5.13). また, デルトイド内部を縦に進展してくる亀裂では, モード I

エネルギ解放率は 2.47 kJ/m2, モード II エネルギ解放率は 0.00kJ/m2, モード III エネルギ解

放率は 0.00kJ/m2 となった(Fig. 5.14). 従って, いずれの亀裂進展パターンに対してもスティ

フナ部への亀裂進展はモード Iが支配的であり, 提案したクラックアレスタ構造がそのまま
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適用できると考えられる. 

 

 

 

 

Fig. 5.12 FEA model used for fracture mode examination of crack propagation to stiffener 

interface. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 5.13 Calculated energy release rate at crack tip from L-deltoid interface. 

(a) Mode I. (b) Mode II. (c) Mode III. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 5.14 Calculated energy release rate at crack tip of vertical crack in deltoid. 

(a) Mode I. (b) Mode II. (c) Mode III. 
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5.2.3 試験結果 

アレスタをデルトイド付近の 3 箇所に導入した Type 2 試験片の典型的な荷重-変位線図を

Fig. 5.15, 最終破壊に至るまでの試験片の様子を Fig. 5.16 に示す. アレスタを 2 箇所のみに

導入した Type 1 試験片と同様にまず L 型材-デルトイド界面で亀裂が生じたが, スティフナ

界面に導入されたアレスタの効果によってスティフナ部への亀裂進展が抑えられている様

子が観察された(Fig. 5.16(a)). 亀裂がスキンとの界面を横方向に進展する際には荷重が大き

く低下したが, フランジ-スキン界面のアレスタによって亀裂進展が抑制されることでその

後も荷重は増加し続けており, 最終破壊直前まで全てのアレスタ部において亀裂進展が抑

えられている様子が観察された(Fig. 5.16(b)). 最終破壊はフランジ-スキン界面におけるアレ

スタの 0°材が破壊することによって生じた(Fig. 5.16(c)). フランジ-スキン界面のアレスタを

デルトイド端部から 20mm離した地点に配置した Type 3試験片の典型的な荷重-変位線図を

Fig. 5.17, 最終破壊に至るまでの試験片の様子を Fig. 5.18 に示す. アレスタをデルトイド付

近に配置した Type 2 試験片と同様にアレスタ部において亀裂進展が抑制されている様子が

観察されたが(Fig. 5.18(a)), Type 2試験片とは異なり, 荷重は増加しなかった(Fig. 5.17). また, 

荷重-変位線図中の傾きも小さくなっており, この位置で亀裂進展を抑制した場合には試験

片の剛性が低下することが示唆される. 最終破壊はフランジ-スキン界面におけるアレスタ

の 0°材が破壊することによって生じた(Fig. 5.18(b)). アレスタ位置による荷重-変位線図の違

いを比較したものをFig. 5.19, 各試験条件のエネルギ吸収を比較したものをFig. 5.20に示す. 

エラーバーは標準偏差を表す. アレスタをデルトイド付近に 3 箇所配置した Type 2 試験片

では最終破壊直前まで荷重が増加し続けており, エネルギ吸収は 11.3 N∙m となった. これ

はアレスタを導入していない試験片と比較して 88%の向上であり, フランジ-スキン界面に

のみアレスタを導入した Type 1 試験片よりも大きな向上を示した. 従って, アレスタはス

ティフナ界面及びフランジ-スキン界面の 3 箇所に導入するほうが効率的であることが示さ

れた. 一方で, アレスタをデルトイド端部から 20mm 離した地点に配置した Type 3 試験片

では, アレスタの効果によって最終変位は大きくなっているものの荷重はほとんど増加し

なかった. 結果としてエネルギ吸収は 6.46 N∙m となり, アレスタを導入していない試験片

と比較してほとんど向上が見られなかった. 従って, アレスタを導入する位置は非常に重

要であり, デルトイド付近に配置して早い段階で亀裂進展を抑制するほうが効率的である

ことが示された. 
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Fig. 5.15 Typical load-displacement curve of Type 2 specimen. 

(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 5.16 Failure flow of Type 2 specimen. 

(a) After L-deltoid interface failure. (b) Before final failure. (c) After final failure. 
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Fig. 5.17 Typical load-displacement curve of Type 3 specimen. 

(a) 

 

(b) 

 

Fig. 5.18 Failure flow of Type 3 specimen. 

(a) Before final failure. (b) After final failure. 
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Fig. 5.19 Comparison of load-displacement curves of T-joint specimen depending on arrester 

position. 

 

 

Fig. 5.20 Comparison of energy absorption of T-joint specimen depending on arrester position. 
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5.3 クラックアレスタ構成の検討 

5.3.1  試験方法 

本節ではクラックアレスタの積層構成の影響を評価するため, クラックアレスタの積層

構成を[02/902/02]とした試験片(以下 02-902試験片)に加え, 0°材を 3plyに増やした 03-902試験

片と 90°材を 1plyに減らした 02-901試験片について検討を行った. 5.2 節の結果から, クラッ

クアレスタはデルトイド付近のフランジ-スキン界面及びスティフナ界面の 3 箇所に導入す

ることが最も効率的であることが示されたため, 本節では全ての試験片においてこの配置

を用いた. クラックアレスタの配置及び積層構成以外の条件は全て 5.1 節と同じとした. 

 

 

5.3.2  試験結果 

アレスタの積層構成による荷重-変位線図を比較したものを Fig. 5.21, 10mm の変位を与え

た際の試験片の様子を比較したものを Fig. 5.22 に示す. 02-902試験片と 03-902試験片ではほ

とんど同じ位置で亀裂進展が抑制されているが(Fig. 5.22(a), (b)), 03-902試験片では 0°材の層

数が多い分, 02-902試験片より大きな荷重で破壊が生じた. 02-901試験片では, 他の 2 つの試 

 

 

Fig. 5.21 Comparison of load-displacement curves of T-joint specimen with each arrester 

configuration. 
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(a) 

 

(b) 

 

(c) 

 

Fig. 5.22 Comparison of state of T-joint specimen with each arrester configuration at 10mm 

displacement. (a) 02-902 specimen. (b) 03-902 specimen. (c) 02-901 specimen. 
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験片と比較して亀裂が大きく進展している様子が観察された(Fig. 5.22(c)). これは 90°材を

破壊しながら亀裂が少しずつ進展していくためだと考えられる. 02-901 試験片では 90°材の

炭素繊維の破壊によってエネルギが吸収されるため, 02-902 試験片より変位が増加した. 各

試験片の最終破壊を比較したものを Fig. 5.23 に示す. 02-902試験片ではフランジ-スキン界面

におけるアレスタの 0°材が破壊することで最終破壊したのに対し(Fig. 5.23(b)), 02-901 試験

片では 90°材が破壊していくことで最終的な剥がれが発生した(Fig. 5.23(d)). 03-902試験片で

は T-joint を固定する冶具の部分から最終破壊しており(Fig. 5.23(c)), アレスタ自体はより高

いポテンシャルを有していると考えられる. 各試験片の初期破壊荷重を比較したものをFig. 

5.24, エネルギ吸収を比較したものを Fig. 5.25 に示す. エラーバーは標準偏差を表す. 従来

のスティッチや z-pinなどの亀裂進展抑制機構では繊維のよれやクリンプによる初期破壊荷

重の低下が問題となっているが, 本研究で提案したクラックアレスタ構造を T-joint に導入

しても初期破壊荷重が低下しないことが示された. 一方で, エネルギ吸収はアレスタを導

入していない試験片では 5.98 N∙m であったのに対し, 02-902試験片では 11.3N∙m, 03-902試験

片では 13.6N∙m, 02-901試験片では 13.4N∙m となり, それぞれ 88%, 130%, 120%の向上を示し

た. 03-902 試験片ではアレスタ部が破壊していないことから, 更なる特性の向上が期待され

る. また, 冶具による応力集中部から破壊した 03-902試験片以外の全ての試験条件において

最終破壊はフランジ-スキン界面で生じており, 各接着界面にアレスタを導入するだけで効

率よく損傷許容性を向上させられることを示した. 

 

 

(a) 
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(b) 

 

(c) 

 

(d) 

 

Fig. 5.23 Final failure of T-joint specimens. 

(a) Specimen without arrester. (b) 02-902 specimen. (c) 03-902 specimen. (d) 02-901 specimen. 
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Fig. 5.24 Comparison of initial failure load of T-joint specimen with each arrester configuration. 

 

 

Fig. 5.25 Comparison of energy absorption of T-joint specimen with each arrester configuration. 
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5.4  第 5章のまとめ 

本章では 4 章で提案したクラックアレスタ構造を T-joint に導入し, 引張試験によって有

効性を検証した. また, クラックアレスタの効率的な配置や積層構成について評価を行っ

た. 5 章の実験結果から以下の知見を得た. 

 

  提案したクラックアレスタ構造を T-jointのフランジ-スキン界面に導入することによっ

て亀裂進展が抑制される. 亀裂進展が抑制されることで荷重を保ったまま最終変位が

大きく向上するため, T-joint の損傷許容性が著しく向上する. 

  クラックアレスタをフランジ-スキン界面に加えてスティフナ界面にも導入することで

荷重・剛性の低下が抑制され, T-joint の損傷許容性がさらに向上する. また, クラック

アレスタはデルトイド付近に配置し, 早い段階で亀裂進展を抑制するほうが効率が良

い. 

  クラックアレスタの積層構成によって破壊様式及びエネルギ吸収特性が異なる. 従っ

て, クラックアレスタの積層構成を変化させることで様々な設計要求への対応が可能

であると考えられる. 

  クラックアレスタの有無に関わらず T-jointの最終破壊はフランジ-スキン界面で生じる

ため, クラックアレスタは接着界面に導入するだけで十分な効果が得られる. 従って, 

初期破壊荷重の低下や重量増加を抑えつつ, 効率よく T-joint の損傷許容性を向上させ

ることができる. 
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第6章  結言 

本研究では航空宇宙構造における重要要素である複合材 T-jointに注目し, T-jointの特性を

向上させ, より効率的な航空機構造を実現することを目的として, 成形破壊に関する研究

及び亀裂進展抑制機構に関する研究を行った. 以下に各章ごとにまとめる. 

 

第 2 章では, 光ファイバを用いた T-joint デルトイド部の成形時ひずみ分布計測と破壊断

面の観察を行い, デルトイド部の成形時の挙動及び層間樹脂層の影響を評価した. 2 章の結

果から以下の知見を得た. 

 

  光ファイバによって T-joint デルトイド内部の硬化収縮ひずみ及び熱収縮ひずみの分布  

を取得可能である. デルトイド部の硬化収縮を計測したのは世界初である. また, デル

トイド内部のひずみ分布を実験的に取得した例は過去になく, 本研究の重要な成果で

ある. 

  デルトイド内部の場所に応じてひずみが大きく異なる. また, 取得したひずみ分布か

ら, デルトイド上部の頂点に近いほど L 型材などの強い拘束を受けて大きな応力が生

じることが推定される. 

  層間樹脂層の配向によってデルトイド内部状態及び破壊様式が変化する. 従って, 層

間樹脂層を有する材料を用いてデルトイド部を作製する際は, 繊維方向だけでなく層

間樹脂層の方向にも配慮が必要である. 

  成形時のデルトイド内部のひずみ分布と成形破壊様式の関係から, デルトイド部の成

形破壊ではデルトイド各隅に対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要であると予

想される. 

 

第 3 章では有限要素解析を行い, T-joint デルトイド部の成形破壊に対する指標について考

察した. また, デルトイド部の成形破壊を抑制する構造を提案し, 有限要素解析やひずみ計

測によって有効性を検証した. 3 章の結果から以下の知見を得た. 

 

  有限要素解析の結果から, 横配向デルトイドではデルトイド上隅に対する垂直応力, 
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縦配向デルトイドではデルトイド左下隅に対する垂直応力が支配的であり, それぞれ

実際の破壊様式とも合致することが示された. 従って, デルトイド部の成形破壊では

デルトイド各隅に対する垂直応力及びそれらの大小関係が重要である. 

  応力基準の指標では実験によって得られたデルトイド部の成形破壊箇所を再現できな

い. 一方で, エネルギ基準の指標が最大となる箇所は実際の成形破壊箇所と非常に良

く合致し, ピーク値もほとんど同じ値を示した. 従って, デルトイド部の成形破壊はエ

ネルギ基準を満たしたときに発生する. 

  トライアングルデルトイド構造を用いることでデルトイドの全ての隅に対して成形時

に生じる垂直ひずみ及び垂直応力を抑制することができる. 結果として, デルトイド

部が成形時に破壊する確率を低減できる. 

 

第 4 章では T-joint における最終破壊の亀裂進展モードについて検討し, 炭素繊維の強度

の高さを活かしたクラックアレスタ構造を提案した. また, 提案構造に対して DCB 試験及

び有限要素解析を用いて基礎検討を行った. 4 章の結果から以下の知見を得た. 

 

  T-joint のフランジ-スキン界面における最終破壊では, モード I による亀裂進展が支配

的である. 従って, T-joint の損傷許容性を向上させるためにはモード I 亀裂進展を抑制

できる機構が効率的である. 

  提案した繊維強化型クラックアレスタを用いることでモード I に対する見かけの破壊

靱性値及びエネルギ吸収特性が著しく向上する. 

  クラックアレスタの積層構成によって破壊様式及び機械特性が変化する. 従って, 設

計要求に応じてアレスタの構成を決定することで, 適材適所で優れた特性を発揮する

ことができる. 

 

第 5 章ではクラックアレスタ構造を T-joint に導入し, 引張試験を用いて効率的な配置や

積層構成について評価を行った. 5 章の結果から以下の知見を得た. 

 

  提案したクラックアレスタ構造を T-jointのフランジ-スキン界面に導入することによっ

て亀裂進展が抑制される. 亀裂進展が抑制されることで荷重を保ったまま最終変位が
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大きく向上するため, T-joint の損傷許容性が著しく向上する. 

  クラックアレスタをフランジ-スキン界面に加えてスティフナ界面にも導入することで

荷重・剛性の低下が抑制され, T-joint の損傷許容性がさらに向上する. また, クラック

アレスタはデルトイド付近に配置し, 早い段階で亀裂進展を抑制するほうが効率が良

い. 

  クラックアレスタの積層構成によって破壊様式及びエネルギ吸収特性が異なる. 従っ

て, クラックアレスタの積層構成を変化させることで様々な設計要求への対応が可能

であると考えられる. 

  クラックアレスタの有無に関わらず T-jointの最終破壊はフランジ-スキン界面で生じる

ため, クラックアレスタは接着界面に導入するだけで十分な効果が得られる. 従って, 

初期破壊荷重の低下や重量増加を抑えつつ, 効率よく T-joint の損傷許容性を向上させ

ることができる. 

 

以上の結果から, 複合材 T-joint デルトイド部の成形時の挙動及び破壊について重要な知

見が得られた. また, デルトイド構造を工夫することで成形時の破壊発生を抑制できるこ

とが示された. さらに提案したクラックアレスタ構造によって, 従来手法の課題であった

初期破壊強度の低下を防ぎつつ T-joint の損傷許容性を著しく向上できることが示された. 

また, z-pin ではピンを打ち込む工程が必要なのに対し, 提案したクラックアレスタはプリプ

レグで構成されるため, 将来的には自動積層によって積層板とともに効率的に製造するこ

とが可能であると考えられる. 本研究では研究対象を複合材T-jointに限定したが, 冶具に囲

まれた閉構造内でひずみ計測を行う手法は他の複雑形状部材にも適用可能であり, 成形時

の残留変形・残留応力などについて重要な知見を得られると考えられる. また, 本研究で提

案したクラックアレスタ構造は T-joint に限らず様々な場所に利用可能であり, モード I 以

外の破壊モードにも対応できるように改良することでさらに利用範囲が拡大すると考えら

れる. 
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Appendix A. 硬化収縮時の樹脂弾性率推定手法 

本研究では先行研究[140]で求められた樹脂弾性率を使用して硬化収縮応力の解析を行っ

たため, [140]で用いられた樹脂弾性率推定手法について簡単に説明する. この手法について

は[152]に詳細が記載されている. 

この手法では FBG センサから光ファイバ端部までの距離(tail length)の異なる 2 本の光フ

ァイバ(Long tailed sensor, Short tailed sensor)を使用する(Fig. A.1). 光ファイバには界面せん断

応力によって材料のひずみが伝達されるが, 光ファイバ端部では応力が十分に伝達してお

らず光ファイバと材料のひずみが一致しない(Fig. A.2). この現象はせん断遅れと呼ばれ, こ

の効果の影響で FBG センサで計測されるひずみは tail length によって変化する. 従って Fig. 

A.1 中の 2 本の光ファイバで計測されるひずみ増分long, shortは材料のひずみ増分に対 

 

 

Fig. A.1 Specimen with two FBG sensors with different tail lengths[152]. 
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してそれぞれ以下の式で表される. 

 

 ∆𝜀𝑙𝑜𝑛𝑔 = 𝑒𝑙𝑜𝑛𝑔(𝐸𝑚)∆𝜀. (A.1) 

 

 ∆𝜀𝑠ℎ𝑜𝑟𝑡 = 𝑒𝑠ℎ𝑜𝑟𝑡(𝐸𝑚)∆𝜀. (A.2) 

 

ここで elong, eshortは各 FBG センサにおけるひずみ伝達係数であり, elong ≥ eshortである. Emは樹

脂弾性率である. 樹脂弾性率が高いほど e は大きな値になり, ひずみ伝達係数は樹脂弾性率

に応じて 0 から 1 の値をとる. また, 樹脂弾性率が高いほど tail length の影響は小さくなり, 

eshort/elongは 1 に近づく. 従って, 光ファイバをモデルに組み込んだ有限要素解析によって各

樹脂弾性率における Long tailed sensor と Short tailed sensor のひずみ増分比を計算し, 実験で

取得した 2 本の光ファイバセンサのひずみ増分比と比較することで硬化収縮時の樹脂弾性

率を推定できる. また, 式(A.1)あるいは式(A.2)を用いることで実際の材料の硬化収縮ひず

み増分を計算できる. 

 

 

Fig. A.2 Stress transfer from curing composite to optical fiber and consequent deformation[152]. 
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Appendix B. 解析に用いた物性値 

解析に用いた物性値を以下に示す. 炭素繊維及び CFRP は直交異方性材料とみなし, 1 方

向を繊維方向とした. 層間樹脂層及び接着剤は等方性材料として扱う. 

 

 

Table B. 1 Resin modulus development and corresponding strain increment during chemical cure 

shrinkage used in section 3.1[140]. 

Step 1 2 3 4 5 6 7 8 

Em [MPa] 8.10 23.5 41.6 60.0 83.0 117 158 167 

[] -960 -920 -690 -520 -380 -270 -270 -290 

 

 

Table B.2 Material properties of T800S used in section 3.1[153]. 

Elastic moduli [GPa] E11 294 

E22 19.5 

G12 27.0 

G23 27.0 

Poisson’s ratio 12 0.17 

23 0.46 

 

 

Table B.3 Material properties of interlaminar toughened layer used in section 3.1[154]. 

Elastic modulus [GPa] E 4.6 

Poisson’s ratio  0.44 
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Table B.4 Material properties of T700SC/2592 used in section 4.1, 4.3, and 5.2[155]. 

Elastic moduli [GPa] E11 135 

E22 8.5 

G12 4.8 

G23 2.7 

Poisson’s ratio 12 0.34 

23 0.49 

Thermal expansion coefficient [×10-6/°C] 11 0.3 

22 37 

 

 

Table B.5 Material properties of FM300-2M used in section 4.3[156]. 

Elastic modulus [GPa] E 2.4 

Poisson’s ratio  0.38 

Thermal expansion coefficient [×10-6/°C]  58 
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Appendix C. マイクロメカニクスモデル及び複合則 

炭素繊維と樹脂の物性値から CFRP の物性値を計算するために様々な手法が提案されて

いる[157]. 本研究では Self consistent field model を用いて炭素繊維・樹脂からなる領域の材

料物性を算出した[141]. 以下に式を示す. 下付き添え字 f は炭素繊維, m は樹脂を表す. k は

体積弾性率である. 

 

 
𝐸11𝑐 = 𝐸11𝑓𝑉𝑓 + 𝐸𝑚(1 − 𝑉𝑓) +

4(𝜈𝑚 − 𝜈12𝑓
2 )𝑘𝑓𝑘𝑚𝐺𝑚(1 − 𝑉𝑓)𝑉𝑓

(𝑘𝑓 + 𝐺𝑚)𝑘𝑚 + (𝑘𝑓 − 𝑘𝑚)𝐺𝑚𝑉𝑓

 . (C.1) 

 

 
𝐸22𝑐 = 𝐸33𝑐 =

1

(1/4𝑘𝑇) + (1/4𝐺23𝑐) + (𝜈12𝑐
2 /𝐸11𝑐)

 . (C.2) 

 

 
𝐺12𝑐 = 𝐺13𝑐 = 𝐺𝑚 [

(𝐺12𝑓 + 𝐺𝑚) + (𝐺12𝑓 − 𝐺𝑚)𝑉𝑓

(𝐺12𝑓 + 𝐺𝑚) − (𝐺12𝑓 − 𝐺𝑚)𝑉𝑓

] . (C.3) 

 

 
𝐺23𝑐 =

𝐺𝑚[𝑘𝑚(𝐺𝑚 + 𝐺23𝑓) + 2𝐺23𝑓𝐺𝑚 + 𝑘𝑚(𝐺23𝑓 − 𝐺𝑚)𝑉𝑓]

𝑘𝑚(𝐺23𝑓 + 𝐺𝑚) + 2𝐺23𝑓𝐺𝑚 − (𝑘𝑚 + 2𝐺𝑚)(𝐺23𝑓 − 𝐺𝑚)𝑉𝑓

 . (C.4) 

 

 𝜈12𝑐 = 𝜈13𝑐

= 𝜈12𝑓𝑉𝑓 + 𝜈𝑚(1 − 𝑉𝑓) +
(𝜈𝑚 − 𝜈12𝑓)(𝑘𝑚 − 𝑘𝑓)𝐺𝑚(1 − 𝑉𝑓)𝑉𝑓

(𝑘𝑓 + 𝐺𝑚)𝑘𝑚 + (𝑘𝑓 − 𝑘𝑚)𝐺𝑚𝑉𝑓

 . 
(C.5) 

 

 
𝜈23𝑐 =

2𝐸11𝑐𝑘𝑇 − 𝐸11𝑐𝐸22𝑐 − 4𝜈12𝑐
2 𝑘𝑇𝐸22𝑐

2𝐸11𝑐𝑘𝑇
 . (C.6) 

 

 
𝐺𝑚 =

𝐸𝑚

2(1 + 𝜈𝑚)
 . (C.7) 

 

 
𝐺23𝑓 =

𝐸33𝑓

2(1 + 𝜈23𝑓)
 . (C.8) 
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𝑘𝑇 =

(𝑘𝑓 + 𝐺𝑚)𝑘𝑚 + (𝑘𝑓 − 𝑘𝑚)𝐺𝑚𝑉𝑓

(𝑘𝑓 + 𝐺𝑚) − (𝑘𝑓 − 𝑘𝑚)𝑉𝑓

 . (C.9) 

 

 
𝑘𝑚 =

𝐸𝑚

2(1 − 𝜈𝑚 − 2𝜈𝑚
2 )

 . (C.10) 

 

 
𝑘𝑓 =

𝐸33𝑓

2(1 − 𝜈23𝑓 − 2𝜈23𝑓
2 )

 . (C.11) 

 

樹脂弾性率 Emは Table. B. 1, 炭素繊維の物性値は Table. B.2 の値を使用し, Vfは 60%とした. 

また, 硬化中の樹脂の体積弾性率 kmはガラス状態の体積弾性率の 1/2 で一定とした[158]. 

本研究では, さらに複合則を用いて層間樹脂層を含めた材料全体の物性値を計算した. 

面内方向の物性値は複合材料内の微視的ひずみが一定で巨視的ひずみに等しいとした Voigt

モデルを用いて計算した. 以下に式を示す. 下付き添え字 i は層間樹脂層を表す. 

 

 𝐸11 = 𝐸11𝑐𝑉𝑐 + 𝐸𝑖(1 − 𝑉𝑐) . (C.12) 

 

 𝐸22 = 𝐸22𝑐𝑉𝑐 + 𝐸𝑖(1 − 𝑉𝑐) . (C.13) 

 

 𝜈12 = 𝜈13 = 𝜈12𝑐𝑉𝑐 + 𝜈𝑖(1 − 𝑉𝑐) . (C.14) 

 

 𝜈23 = 𝜈23𝑐𝑉𝑐 + 𝜈𝑖(1 − 𝑉𝑐) . (C.15) 

 

また, 面外方向の物性値は複合材料内の微視的応力が一定で巨視的応力に等しいとした

Reuss モデルを用いて計算した. 以下に式を示す. 

 

 
𝐸33 =

1

(𝑉𝑐/𝐸33𝑐) + [(1 − 𝑉𝑐)/𝐸𝑖]
 . (C.16) 

 

 
𝐺12 = 𝐺13 =

1

(𝑉𝑐/𝐺12𝑐) + [(1 − 𝑉𝑐)/𝐺𝑖]
 . (C.17) 
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𝐺23 =

1

(𝑉𝑐/𝐺23𝑐) + [(1 − 𝑉𝑐)/𝐺𝑖]
 . (C.18) 

 

層間樹脂層の物性値は Table B.3 の値を使用し, Vcは 90%とした. 

  



Appendix D. 解析に用いた UMAT サブルーチン | 99 

 

 

Appendix D. 解析に用いた UMATサブルーチン 

 

      SUBROUTINE UMAT(STRESS,STATEV,DDSDDE,SSE,SPD,SCD, 

     1 RPL,DDSDDT,DRPLDE,DRPLDT, 

     2 STRAN,DSTRAN,TIME,DTIME,TEMP,DTEMP,PREDEF,DPRED,CMNAME, 

     3 NDI,NSHR,NTENS,NSTATV,PROPS,NPROPS,COORDS,DROT,PNEWDT, 

     4 CELENT,DFGRD0,DFGRD1,NOEL,NPT,LAYER,KSPT,KSTEP,KINC) 

C 

C ---------------------------------------------------------------------- 

C UMAT FOR SCF MODEL AND RULES OF MIXTURE 

C ---------------------------------------------------------------------- 

C 

      CHARACTER*8 CMNAME 

C 

C MATERIAL SELECTION 

C 

      IF (CMNAME(1:4) .EQ. 'MAT1') THEN 

       CALL UMAT_MAT1(STRESS,STATEV,DDSDDE,SSE,SPD,SCD, 

     1  RPL,DDSDDT,DRPLDE,DRPLDT, 

     2 STRAN,DSTRAN,TIME,DTIME,TEMP,DTEMP,PREDEF,DPRED,CMNAME, 

     3  NDI,NSHR,NTENS,NSTATV,PROPS,NPROPS,COORDS,DROT,PNEWDT, 

     4  CELENT,DFGRD0,DFGRD1,NOEL,NPT,LAYER,KSPT,KSTEP,KINC) 

      ELSE IF (CMNAME(1:4) .EQ. 'MAT2') THEN 

        CALL UMAT_MAT2(STRESS,STATEV,DDSDDE,SSE,SPD,SCD, 

     1  RPL,DDSDDT,DRPLDE,DRPLDT, 

     2  STRAN,DSTRAN,TIME,DTIME,TEMP,DTEMP,PREDEF,DPRED,CMNAME, 

     3  NDI,NSHR,NTENS,NSTATV,PROPS,NPROPS,COORDS,DROT,PNEWDT, 

     4  CELENT,DFGRD0,DFGRD1,NOEL,NPT,LAYER,KSPT,KSTEP,KINC) 
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      ELSE 

       WRITE(*,*) "INVALID MATERIAL" 

      ENDIF 

C       

      RETURN 

      END SUBROUTINE       

C 

C ********************************************************************** 

C   UMAT_MAT1 

C ********************************************************************** 

C 

      SUBROUTINE UMAT_MAT1(STRESS,STATEV,DDSDDE,SSE,SPD,SCD, 

     1 RPL,DDSDDT,DRPLDE,DRPLDT, 

     2 STRAN,DSTRAN,TIME,DTIME,TEMP,DTEMP,PREDEF,DPRED,CMNAME, 

     3 NDI,NSHR,NTENS,NSTATV,PROPS,NPROPS,COORDS,DROT,PNEWDT, 

     4 CELENT,DFGRD0,DFGRD1,NOEL,NPT,LAYER,KSPT,KSTEP,KINC) 

C 

      INCLUDE 'ABA_PARAM.INC' 

C 

      CHARACTER*8 CMNAME 

      DIMENSION STRESS(NTENS),STATEV(NSTATV), 

     1 DDSDDE(NTENS,NTENS),DDSDDT(NTENS),DRPLDE(NTENS), 

     2 STRAN(NTENS),DSTRAN(NTENS),TIME(2),PREDEF(1),DPRED(1), 

     3 PROPS(NPROPS),COORDS(3),DROT(3,3),DFGRD0(3,3),DFGRD1(3,3), 

     4 EMOD(6), ENU(3,3) 

C 

   DIMENSION EELAS(6), ETHERM(6), DTHERM(6), DELDSE(6,6) 

C 

   PARAMETER(ZERO=0.D0, ONE=1.D0, TWO=2.D0, THREE=3.D0, SIX=6.D0) 



Appendix D. 解析に用いた UMAT サブルーチン | 101 

 

 

C 

C LOCAL ARRAYS 

C ------------------------------------------------------------------ 

C EELAS - ELASTIC STRAINS 

C ETHERM - THERMAL STRAINS 

C DTHERM - INCREMENTAL THERMAL STRAINS 

C DELDSE - CHANGE IN STIFFNESS DUE TO TEMPRATURE CHANGE  

C ------------------------------------------------------------------ 

C UMAT FOR ISOTROPIC THERMO-ELASTICITY WITH LINEARLY VARYING 

C MODULI - CANNOT BE USED FOR PLANE STRESS 

C ------------------------------------------------------------------ 

C PROPS(1~NPROPS - 4) - Em 

C PROPS(NPROPS - 3) - ALPHA1(T1) 

C PROPS(NPROPS - 2) - ALPHA2(T1) 

C PROPS(NPROPS - 1) - ALPHA3(T1) 

C PROPS(NPROPS)     - T_INITIAL: usually 0 ｺ C 

C   NDI - NUMBER OF DIRECT STRESS 

C   NSHR - NUMBER OF SHRRE STRESS 

C ------------------------------------------------------------------ 

      IF (NDI.NE.3) THEN 

            WRITE(*, *) "THIS UMAT MAY ONLY BE USED FOR ELEMENTS 

     1       WITH THREE DIRECT STRESS COMPONENTS" 

            CALL EXIT 

      ENDIF 

C     

C Fiber volume fraction 

C 

VF = 0.6 

C    
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C Carbon fiber properties 

C 

EF_11 = 294000000. 

EF_22 = 19500000. 

GF_12 = 27000000. 

VF_12 = 0.17 

VF_23 = 0.46 

GF_23 = EF_22*0.5/(1.+VF_23) 

BF = EF_22*0.5/(1.-VF_23-2.*VF_23*VF_23) 

C    

C Glassy epoxy properties 

C 

EGLASS  = 3200000. 

VGLASS = 0.38 

BGLASS = EGLASS*0.5/(1.-VGLASS-2.*VGLASS*VGLASS)   

C    

C Rubbery epoxy properties 

C 

EM = PROPS(INT(TIME(2))+1) 

BM = 0.5*BGLASS 

VM = 0.5-EM/6./BM 

GM = EM/(1.+VM)*0.5   

C    

C The effective plain strain bulk modulus 

C    

BT = ((BF+GM)*BM+(BF-BM)*GM*VF)/((BF+GM)-(BF-BM)*VF) 

C    

C Self-consistent_field_model 

C 
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EC11 = EF_11*VF+EM*(1.-VF)+4.*(VM-VF_12*VF_12)*BF*BM*GM*(1.-VF)*VF/ 

((BF+GM)*BM+(BF-BM)*GM*VF) 

VC12 = VF_12*VF+VM*(1.-VF)+((VM-VF_12)*(BM-BF)*GM*(1.-VF)*VF)/((BF+ 

GM)*BM+(BF-BM)*GM*VF) 

     VC13 = VC12 

GC12 = GM*((GF_12+GM)+(GF_12-GM)*VF)/((GF_12+GM)-(GF_12-GM)*VF) 

GC13 = GC12 

GC23 = GM*(BM*(GM+GF_23)+2.*GF_23*GM+BM*(GF_23-GM)* VF)/(BM*(GM+ 

GF_23)+2.*GF_23*GM-(BM+2.*GM)*(GF_23-GM)*VF) 

EC22 = 1./(0.25/BT+0.25/GC23+VC12*VC12/EC11) 

EC33 = EC22 

     VC23 = (2.*EC11*BT-EC11*EC22-4.*VC12*VC12*BT*EC22)/(2.*EC11*BT) 

C 

C Tougnened layer properties 

C 

EI = 4600000. 

VI = 0.44 

GI = EI/(1.+VI)*0.5 

C 

C Volume fraction of carbon-epoxy region 

C 

VC = 0.9 

C 

C Rules of mixture 

C 

E11 = EC11*VC+EI*(1-VC) 

E22 = EC22*VC+EI*(1-VC) 

E33 = 1./(VC/EC22+(1-VC)/EI) 

G12 = 1./(VC/GC12+(1-VC)/GI) 
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G13 = 1./(VC/GC13+(1-VC)/GI) 

G23 = 1./(VC/GC23+(1-VC)/GI) 

V12 = VC12*VC+VI*(1-VC) 

V13 = VC13*VC+VI*(1-VC) 

V23 = VC23*VC+VI*(1-VC) 

C 

    EMOD(1) = E11 

     EMOD(2) = E22 

      EMOD(3) = E33 

     EMOD(4) = G12 

      EMOD(5) = G13 

     EMOD(6) = G23 

     ENU(1,2) = V12 

    ENU(1,3) = V13 

      ENU(2,3) = V23 

C          

  ENU(2,1) = EMOD(2)/EMOD(1)*ENU(1,2) 

      ENU(3,1) = EMOD(3)/EMOD(1)*ENU(1,3) 

      ENU(3,2) = EMOD(3)/EMOD(2)*ENU(2,3) 

C 

      DELTA = (ONE-ENU(1,2)*ENU(2,1)-ENU(2,3)*ENU(3,2) 

      1 -ENU(3,1)*ENU(1,3)-TWO*ENU(1,2)*ENU(2,3)*ENU(3,1))/ 

      2 (EMOD(1)*EMOD(2)*EMOD(3)) 

C          

C ELASTIC STIFFNESS 

C 

      DO K1=1, NTENS 

       DO K2=1, NTENS 

        DDSDDE(K1,K2) = 0 
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       END DO 

      END DO 

C    

      DDSDDE(1,1)=(1-ENU(2,3)*ENU(3,2))/(EMOD(2)*EMOD(3)*DELTA) 

      DDSDDE(2,2)=(1-ENU(3,1)*ENU(1,3))/(EMOD(3)*EMOD(1)*DELTA) 

      DDSDDE(3,3)=(1-ENU(1,2)*ENU(2,1))/(EMOD(1)*EMOD(2)*DELTA) 

      DDSDDE(1,2)=(ENU(2,1)+ENU(3,1)*ENU(2,3))/(EMOD(2)*EMOD(3)*DELTA) 

      DDSDDE(1,3)=(ENU(3,1)+ENU(2,1)*ENU(3,2))/(EMOD(2)*EMOD(3)*DELTA) 

      DDSDDE(2,3)=(ENU(3,2)+ENU(3,1)*ENU(1,2))/(EMOD(3)*EMOD(1)*DELTA) 

      DDSDDE(2,1)=DDSDDE(1,2) 

      DDSDDE(3,1)=DDSDDE(1,3) 

      DDSDDE(3,2)=DDSDDE(2,3) 

      DDSDDE(4,4)= EMOD(4) 

      DDSDDE(5,5)= EMOD(5) 

      DDSDDE(6,6)= EMOD(6) 

C 

C CALCULATE THERMAL EXPANSION 

C 

      DO K1=1, NDI 

       ETHERM(K1)=PROPS(NPROPS-4+K1)*(TEMP-PROPS(NPROPS)) 

       DTHERM(K1)=PROPS(NPROPS-4+K1)*DTEMP 

      END DO 

      DO K1=NDI+1, NTENS 

       DTHERM(K1)=ZERO 

      END DO 

C 

C CALCULAE STRESS, ELASTIC(MECHANICAL) AND THERMAL STRAINS 

C 

      DO K1=1, NTENS 
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       DO K2=1, NTENS 

        STRESS(K2)=STRESS(K2)+DDSDDE(K2, K1) 

       1     *(DSTRAN(K1)-DTHERM(K1)) 

       END DO 

       ETHERM(K1)=ETHERM(K1)+DTHERM(K1) 

       EELAS(K1)=STRAN(K1)+DSTRAN(K1)-ETHERM(K1) 

      END DO 

C 

C STORE ELASTIC AND THERMAL STRAINS IN STATE VARIABLE ARRAY 

C       SDV13=E22 

C 

      DO K1=1, NTENS 

       STATEV(K1)=EELAS(K1) 

       STATEV(K1+NTENS)=ETHERM(K1) 

    END DO 

      STATEV(2*NTENS+1)=EMOD(2) 

C 

      RETURN 

    END SUBROUTINE 
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