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第1章 序論 
 

 

1.1. 研究背景 

複合材料とは、2 種類以上の互いに異なる材料要素を組み合わせることにより、各々の

構成素材単体では実現できなかった特性を有する材料のことである。この複合材料の中で、

特に繊維強化複合材料が近年注目を集めている。これは、引張荷重に強い繊維を、軽量な

母材で固めた材料で、軽量、高剛性といった特性を有することができる。繊維強化複合材

料は、その優れた特性から、航空機、自動車などの輸送機械や、釣竿、ゴルフクラブとい

ったスポーツ用品などへの使用が進んでいる。特に、航空宇宙産業においては、構造軽量

化の重要性が特に高いため、近年、急速に普及が進んでいる(Fig. 1.1)。 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.1  Structural weight consisting of advanced composites in the civil aircraft structure[1]. 
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繊維強化複合材料をはじめとした複合材料の航空機への適用は、補助翼や尾翼、ギアハ

ッチなどの二次構造から始まり、近年では、主翼や胴体といった一次構造にも広がってい

る。複合材料の適用率においては、Boeing 787 では構造重量の 50％以上、Airbus 380 では

20％程度も複合材料が占めるようになっている。このように、航空宇宙分野において複合

材料は必要不可欠な材料である。 

 最新の航空機構造に使用される複合材料の中で、熱硬化性樹脂を炭素繊維で強化した炭

素繊維強化プラスチック(CFRP : Carbon Fiber Reinforced Plastic)が特に注目を浴びている。

この CFRP は高比強度、高比剛性であり、疲労耐性や熱・電気伝導度にも優れ、高温での

利用にも耐えうる。また、CFRP は、積層板として構造部材に使用されることが多く、そ

の強化繊維の方向や積層枚数などを変えることで、所望の材料特性を自由に設計できる。

そのため、たとえ形状が同じでも性質の異なる無数の部材を作ることが可能である。先ほ

ど例に挙げた Boeing 787 では、主翼や胴体に CFRP が採用されている(Fig. 1.2)。この軽量

材料は今後さらに適用が拡大されていくと考えられる。 

 

 

 
 

 

Fig. 1.2  Structural materials of Boeing 787[2]. 
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現在、これらの航空宇宙構造へ適用される CFRP の製造は、プリプレグという中間素材

を切断積層し、オートクレーブを用いて加熱硬化する手法が主流である。オートクレーブ

による成型手法により、ボイド等の材料欠陥が少なく、成型精度の高い CFRP 積層板製作

が可能である。しかし、オートクレーブ成型は、複合材料部材の大型化が予想される将来、

技術的にコスト低減が困難な成型手法であり、複合材料の適用率増加を妨げる要因になり

うる。そのため、成型された構造材料が高品質を保ち、しかもコスト競争力のある CFRP

製造手法の研究開発が望まれている。これらの要求を満たす成型手法として、近年、

RTM(resin transfer molding)法などが有力視されている。RTM 法は、強化繊維プリフォーム

を型に収め、液相の母材樹脂を流し込むことによって含浸、硬化させる手法である。この

手法により、将来的に低コスト条件下での成型が可能であると期待されている(Fig. 1.3)。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.3  Future prospect of autoclave molding and RTM[3]. 
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ところで、通常の CFRP 積層板では面内繊維を有するプリプレグを積み重ねて成形硬化

することから、面内方向の荷重に対して効率よく耐えることができる。しかし、CFRP 積

層板は、強度の大半を受け持つ強化繊維が板厚方向にないので、板厚方向の剛性、強度は

面内方向と比較して著しく低い(Fig. 1.4)。したがって、積層板は応力状態が 3 次元的な複

雑形状部材への適応に適していない。また、積層板には各層の材料特性の不連続性が存在

するため層間破壊靱性値が低く、面外衝撃により損傷が発生しやすい。そのため低速、低

エネルギの衝撃であっても比較的容易に損傷が生じる。例えば、積層板を航空機の翼の外

板に使った際に機体の整備などで作業員が持っていた工具を翼の上に落とした場合、機体

に滑走路上で跳ね上げた小石などが衝突した場合、あるいは航行中に機体に鳥が衝突した

場合などに損傷が発生する。このような衝撃損傷における主な損傷は、層間はく離、トラ

ンスバースクラック、繊維破断などである。これらの損傷は積層板の表面から観察しにく

いにもかかわらず、積層板の引張強度、疲労寿命など、様々な材料特性の悪化を引き起こ

す。なかでも、面外衝撃損傷発生後の圧縮強度(CAI 強度:Compression After Impact 強度)は

大幅に低下し(Fig. 1.5)、無損傷時の半分以下にまで低下することもしばしばである。この

CAI 強度は、現在の航空機構造設計時に重要視されている。このため、CFRP 積層板にお

ける CAI 強度低下が、複合材料の持ち味である高比剛性、高比強度を十分に生かした革新

的な設計を妨げる原因のひとつとなっている。このような、面外荷重に対する材料特性の

低さを克服する手法として、層間破壊靱性値を向上させる様々な手法が考えられた。これ

らの手法は、樹脂改善と層間繊維強化に大別される。樹脂改善による層間強化方法として

は、熱可塑樹脂を用いる手法や、熱硬化性樹脂の中に熱可塑樹脂を混入するなどの手法が

ある。しかし、樹脂改善による層間強化方法では、高価な樹脂を使用し、さらに CFRP 積

層板の成型をオートクレーブに頼らざるを得ず、今後、複合材料を普及させていくための

コスト低減が極めて難しい。一方、層間繊維強化による手法を用いて開発された材料とし

て注目を浴びているものが、3 次元的に強化繊維を配向した 3 次元繊維強化複合材料であ

る[4]。3 次元繊維強化複合材料では、強化繊維を束ねて繊維束とし、これを 3 次元的に組

み合わせてファブリックを作成した後、RTM(resin transfer molding)法などによって成型す

る。このとき、強化繊維をファブリック内で適切に配向することによって 3 次元的な応力

状態や、面外衝撃に対応し得る強化構造を持たせることができる。このような手法のもと、

3 次元繊維強化複合材料を製造すれば、将来的に、安価な樹脂を用いた低コスト条件下に

おいて、高い耐損傷許容能力を持った構造部材を製造できる可能性がある。 
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Fig. 1.4  Comparison between the in-plane and out-of-plane mechanical properties of CFRP[4] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.5  Effect of the out-of-plane impact energy on the compressive strength of the 2D 

CFRP laminates[4]. The strength values are normalized by the strength without 

the impact damage 
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本研究では、これら 3 次元繊維強化複合材料の中でも、縫合 CFRP 積層板(Stitched CFRP 

laminate)を主な研究対象とした。縫合積層板とは、従来の CFRP 積層板と同様に、面内方

向に強化繊維束を層状に配向した後に、ケブラーや炭素繊維、ガラス繊維などを用いて板

圧方向に縫合を施すことによって、層間を強化することを狙いとして開発された複合材料

である。次節において、これまで縫合積層板の材料特性に関して行われた研究を概説する。 

 

 

1.2. 縫合積層板に関する既存の研究 

縫合 CFRP 積層板は、従来の積層板と同じように面内方向に層状に配向された面内糸を、

層間破壊靱性値、CAI 強度向上のために板厚方向に縫合することによって作製される。こ

のため、縫合積層板については、層間破壊靱性値を計測する研究が精力的に行われてきた。

また、縫合が CAI 強度向上に与える影響を検討した例も少数ではあるが存在する。以下で

は、これらの 2 つの観点から縫合積層板に対して行われた研究の結果を概説した後、縫合

積層板の材料特性を踏まえた、実構造への適用方法に関する研究について述べる。 

 

1.2.1. 積層板の層間破壊靱性値に関する研究 

 

従来、CFRP 積層板の層間破壊靭性値は、モード I 破壊とモード II 破壊に分けて評価さ

れ、前者は DCB(Double Cantilever Beam)試験、後者は ENF(End Notched Flexure) 試験を用

いて計測が行われてきた。縫合積層板においてもこれは踏襲され、多くの研究で DCB 試

験、ENF 試験を用いた層間破壊靭性評価が精力的に行われてきた[4-11]。 

 Dransfield ら[10]は、縫合糸の径や種類、縫合の密度といった縫合パラメータを変化させ

て DCB 試験を実施し、縫合によるモードⅠ層間破壊靱性値の向上について評価した。こ

れによれば、縫合パラメータによって結果が異なるものの、縫合積層板の層間破壊靱性値

は、従来の非縫合積層板の数倍から、十数倍にまで向上する(Fig. 1.6)。このとき、高弾性

で太い縫合糸を用いて密に縫合を施したほうが、層間破壊靱性値の向上は顕著であった。

また、彼らは DCB 試験中の縫合糸の働きについて詳細な観察を行い、層間破壊靱性値向

上のメカニズムを明らかにした。まず、き裂が縫合糸の位置に到達した際、き裂は縫合糸

を廻り込んで進展する。縫合糸はき裂先端の後方に破壊せずに残存し、き裂を架橋する。

き裂開口量の増加に伴い、縫合糸は周囲の樹脂からはく離し、最終的には縫合糸の引張破
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壊が発生する。以上のプロセスの間、縫合糸ははく離を閉口する方向への荷重を発生する。

このとき、き裂先端の後方に、き裂が架橋され、き裂閉口荷重を受けている領域(架橋領域)

が形成される(Fig. 1.7(a))。この架橋領域で発生しているき裂閉口荷重によって、き裂開口

トラクションが緩和され、き裂進展の抑制効果が生じる。 

 一方、Jain ら[11]は、縫合糸の種類、太さ、縫合密度を変化させて ENF 試験を行い、縫

合によってモードⅡ層間破壊靱性値が向上することを明らかにしている。その向上の程度

は、縫合パラメータによって変わるが、最大で 4 倍程度と、モードⅠに比べると向上率は

低かった(Fig. 1.6)。また、彼らは縫合によるモードⅡ層間破壊靱性値の向上メカニズムに

ついても述べている。モードⅡ変形においても、モードⅠ変形と同様、き裂先端の後方に

縫合糸がはく離を架橋する領域が形成される(Fig. 1.7(b))。この領域で生じているき裂閉口

荷重が、き裂開口トラクションを緩和することにより、き裂進展が抑制される。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.6  Modes I and II R-curves from Dransfield et al. [10] and Jain et al. [12], respectively. The 

interlaminar toughness of the stitched composite are normalized by the toughness of the 

unstitched laminate. 
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Fig. 1.7  Schematic of bridging zone in a stitched laminate. 
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1.2.2. CAI 強度特性に関する研究 

縫合糸は積層板の層間破壊靱性値を効果的に向上させることができる。しかしながら、

縫合積層板を実構造に適用する際、CAI 強度が構造設計の決定的な指標となっているため、

縫合が層間破壊靱性値に与える影響だけでなく、CAI 強度にもたらす効果を調べることも

非常に重要である。ここでは、縫合密度や種類と CAI 強度の関係を調べた研究例を 2 例紹

介する。 

岩堀ら[12]は、板厚方向強化繊維に炭素繊維を使用した縫合 CFRP 積層板を用いて、様々

な縫合密度、衝撃エネルギの条件のもと CAI 強度特性を調べ、CAI 強度と縫合密度の関係

を明らかにした(Fig. 1.8)。これによれば、縫合を施すことによって、無損傷時の面内圧縮

強度は非縫合積層板と比べて最大で 10%程度下がる。これは、縫合糸が、整然と配列した

面内糸を歪めることによるものである。しかしながら、損傷時は縫合を密にすればするほ

ど、CAI 強度低下は抑制され、縫合積層板は非縫合積層板と比べて最大で 1.5 倍程度の CAI

強度を保持できることが明らかになった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.8  Relationships between CAI strength and stitch densities in various impact levels of 

stitched CFRP laminates using carbon stitch threads[12]. 
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次に、社団法人日本航空宇宙工業会、革新航空機技術開発センターによる、航空機工業

の競争力強化に関する調査研究・成果報告書「Vectran スティッチ複合材料の研究」[22]か

ら、Vectran(高強度ポリアリレート繊維)または炭素繊維を板厚方向強化繊維に使用した縫

合 CFRP 積層板の CAI 強度特性を調べた例を紹介する(Fig. 1.9)。Vectran®は炭素繊維よりも

弾性率が低く、繊維束も細い。このため、縫合による面内糸の歪などを低減し、面内糸の

よれによる面内強度低下を抑制することが可能と考えられた。この結果によると、CAI 強

度は、炭素繊維よりも Vectran®を用いて縫合を施した場合の方が低くなっていた。しかし

ながら、縫合密度を上げるほど、CAI 強度が向上するということは、どちらの縫合糸を用

いた場合でも共通していた。 

以上 2 つの既存研究の結果から、縫合を施すことによって、積層板の CAI 強度は向上す

ると言える。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.9  Relationships between CAI strength and stitch densities in various impact levels of 

stitched CFRP laminates using Vectran or carbon stitch threads[22]. 
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1.2.3. 実構造物への適用に関する研究 

縫合積層板は、層間破壊靱性値向上、CAI 強度向上といった特性を有するだけでなく、

以下に示すような、実構造物への適応に対する 2 つの利点も有している。１つめは、3 次

元的に繊維配向していることによって、板状の構造部材だけでなく、立体的で複雑な形状

の部材を作製できるという点である。近年、日本において、翼胴結合金具といった、これ

まで金属材料でしか作製できなかった部材を、縫合積層板を用いて制作する試みが行われ

ている(Fig. 1.10) [13, 14]。その結果、部材として十分な性能を保持しつつ、金属材料より

も 30%以上軽量化された翼胴結合部材の開発に成功している。 

縫合積層板の 2 つめの利点は、プリフォームやプリプレグに対して付加的に施すことが

できるという点である。この特性を生かし、スキン―ストリンガ構造等、接着接合によっ

て組み立てられる部材に縫合を施すことが検討されている。その一例として、米国 NASA

の ACT(advanced composite technology)プログラムがある。このプログラムでは、Kevlar 縫

合糸による縫合積層板による損傷後圧縮強度向上確認や、一連の基礎的な強度特性取得を

行った。その後、スキン―ストリンガパネルの接着部を Kevlar 糸により縫合し、一体成型

した部分構造供試体などを試作して、縫合技術を航空機構造へ適用するための基礎技術の

確立及び構造要素での実証を行っている。さらに、最終的には民間航空機主翼を想定した、

長さ 42ft の縫合 CFRP 積層板パネルを成型試作し、主翼構造を模擬した破壊試験を実施し

ている[15, 16]。このように、縫合積層板は結合金具のように応力状態が 3 次元的になる部

分や、面外からの衝撃を受けやすい板材、接着部のようにはく離が発生しやすい部分など

に特に有効な材料である。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 1.10  Wing root joint fitting made of stitched CFRP[14]. 
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1.3. 本研究の目的及び論文構成 

縫合積層板に関しては、これまで、層間破壊靱性値や、CAI 強度特性といった材料特性

に関する研究が行われてきた。これらにより、縫合を施すことによって、層間破壊靱性値

や、CAI 強度特性は向上するということが明らかになった。ここで、従来の(非縫合)CFRP

積層板のCAI強度の研究からは、一般に、面外衝撃によって発生した損傷の面積や形状が、

CAI 強度と強い相関関係を持っていることが知られている[17]。したがって、面外衝撃荷

重下で積層板に発生する損傷のプロセスを理解することは、縫合積層板においても、これ

を用いた構造物の設計や信頼性を確保する上で重要である。これまで、多くの研究者によ

って縫合積層板、非縫合積層板に対して面外衝撃試験が行われ、縫合の効果が検討されて

きた。しかしながら、縫合が衝撃損傷を抑制するという報告[3, 9, 18-22]が多くなされてい

る中、少数ながら衝撃損傷は縫合によって抑制されない、という報告[8, 19]も挙がってお

り、縫合効果の詳細は明らかにされていない。また、縫合積層板では、縫合糸の種類、縫

合糸の径、縫合糸の密度などの縫合パラメータを設計することができる。したがって、縫

合積層板を実構造に適用する際には、それらの縫合パラメータと損傷抑制効果の関係を明

らかにし、パラメータを適切に決定する必要がある。しかしながら、縫合の密度、種類、

径などの縫合パラメータと衝撃損傷抑制効果の関係を明らかにし、縫合パラメータの決定

指針を示した例はこれまでなかった。 

 以上から、本研究では、面外衝撃荷重によって縫合積層板内に発生する損傷を実験、解

析の両面から詳細に調査し、縫合が衝撃損傷に与える影響を明らかにすることを目的とし

た。また、縫合糸の種類や太さ、縫合の密度といった縫合パラメータに着目し、損傷抑制

効果の高い効果的な縫合方式の検討を行った。実験においては、縫合積層板、非縫合積層

板に対して衝撃試験を実施し、損傷を破壊検査、非破壊検査によって観察した。数値解析

においては、面外押し込み荷重下において仮想き裂閉口法によって各層間のエネルギ解放

率を調べた。また、この結果を用いて、低速面外衝撃下の縫合積層板について、縫合の種

類や縫合密度に対するパラメトリックスタディを行い、損傷抑制に効果的な縫合方式の指

針を検討した。 

 本論文は、序論である本章を含み、5 つの章と付録から構成される。序論を除く 4 章の

構成は以下のとおりである。まず、第 2 章では、非縫合積層板、縫合積層板の衝撃荷重下

における損傷を実験的に観察し、縫合によって損傷が抑制されること、損傷の厚さ方向分

布が変化することを示す。第 3 章では、積層板各層間のエネルギ解放率を仮想き裂閉口法
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に基づく有限要素解析によって調べ、縫合による損傷抑制効果、及び損傷の板厚方向分布

変化の原因を明らかにする。第 4 章では、面外衝撃荷重下の縫合積層板に対し、縫合パラ

メータを変化させ、損傷抑制効果の変化を調べる。これにより、縫合の種類、及び縫合の

密度といった縫合パラメータの選定に関する指針を与える。第 5 章では、各章での結論を

まとめる。 
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第2章 縫合 CFRP 積層板の衝撃試験及び

損傷観察 
 

 

2.1. 緒言 

 これまで行われてきた非縫合積層板に関する研究から、面外衝撃によって発生した損傷

の面積や形状が、CAI 強度と強い相関関係を持っていることが知られている[17]。したが

って、縫合積層板においても、面外衝撃荷重下で積層板に発生する損傷を詳細に理解する

ことは、構造物の設計や信頼性を確保する上で非常に重要である。これまで、多くの研究

者が縫合積層板に対する面外衝撃試験を行い、縫合が衝撃損傷に何らかの影響を与えるこ

とは明らかにされている。しかしながら、縫合が衝撃損傷に及ぼす影響の詳細は理解され

ていない。したがって、縫合積層板内の面外衝撃損傷については、より詳細な観察が必要

とされている。 

以上から、本章では縫合積層板に低速面外衝撃を与えた際の損傷を詳細に観察し、はく

離抑制に対して縫合が及ぼす影響を調べた。第2.2節では、本試験に用いた試験片の説明を

行う。第2.3節では衝撃試験の方法、及び損傷の観察手法について述べる。第2.4節では、本

試験で得られた結果、及び考察を示した。 

 

2.2. 試験片 

 本試験で使用した供試体は、㈱豊田自動織機において RTM 法によって作製された、炭

素繊維縫合 CFRP 積層板である。面内糸には、炭素繊維束(T800-12kf, ㈱東レ)を用い、縫

合糸には炭素繊維束(TR40-2kf, ㈱三菱レイヨン)を用いた。母材樹脂はエポキシ樹脂

Araldite LY5052/Aradur5052 を使用した。試験片寸法は 102mm×76mm とした。このとき、

試験片の長手方向が面内糸の 0°方向と平行になるようにした。試験片の厚さは、約 4.5mm

であり、試験片ごとに若干ばらつきが見られた。積層構成は[-45/0/45/90]3S なる擬似等方構

成とした。縫合は付録 A に示した方法[23]によって施した。縫合糸の送り方向は 0°方向と

平行になるようにした。このとき、縫合ピッチ、縫合スペースはともに 3.0mm とした。ま

た、面外衝撃損傷の比較のため、縫合プロセスのみを省き、他は同じ条件で作成した非縫
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合積層板も用意した。供試体の断面写真を Fig. 2.1 に、Fig. 2.2 に試験片形状をそれぞれ示

す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.1  Cross section of the laminate along a stitch thread. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.2  Schematic of the specimen. Stitch pitch and stitch space were both 3.0mm. 
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2.3. 試験方法 

前節で説明した縫合積層板、非縫合積層板を用いて落錘衝撃試験を行った。落錘衝撃試

験の方法は、Ishikawa らによって提案された[24]、Half-SACMA 法に基づいて行った。この

方法は、試験片の大きさが NASA 法、SACMA 法の半分のサイズで済むので、低コスト条

件下で試験が可能である。また、衝撃試験時の境界条件が、NASA 法、SACMA 法よりも

明快であることもこの方法の特徴である。 

衝撃試験には、落錘衝撃試験機、Instron/Dynatup9250HV(Fig. 2.3)を用いた。このとき、

インパクタは、質量が 5.07kg で、先端形状が直径 12.7mm の半球形のものを用いた。イン

パクタと治具の写真を Fig. 2.4 に示す。本試験で使用した固定治具の形状を Fig. 2.5 に示す。

支持板及び固定板には 80mm×60mm の長方形孔が設けられており、それらの間に試験片

を固定した。試験片固定の際には、支持板と固定板を 4本のボルトで固定し、試験片は 80mm

×60mm の長方形部分で完全固定されているとみなすことができる。インパクタは長方形

孔の中心に落下するものとした。衝撃エネルギに対する衝撃損傷の変化を観察するため、

試験片には、試験片単位厚さあたり 0.8375、1.675、3.35J の 3 種類のレベルの衝撃エネル

ギを与えた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.3  Drop-weight impact test machine. 
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Fig. 2.4  Fixture of the drop weight impact test. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.5  Schematic of the fixture of the drop weight impact test. 
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試験後、X 線を用いた 2 種類の非破壊検査、及び切断面研磨による断面観察によって、

低速衝撃試験によって発生した損傷を調べた。 

軟 X 線を用いた検査方法では、損傷観察を容易にするために、衝撃試験後の試験片を、

ヨウ化亜鉛を主成分とする造影剤に十分な時間浸し、損傷内に浸透させた。その後、Fig. 2.6

に示した汎用軟 X 線フィルム撮影装置(M-100S, ソフテックス㈱)を用いて、縫合試験片、

非縫合試験片の透視画像を撮影した。これにより、非破壊で面内方向の損傷の広がりを観

察することが可能である。また、衝撃エネルギ 1.675J/mm を加えた縫合試験片、非縫合試

験片を、(株)東芝製マイクロフォーカス X 線 CT 装置、TOSCANER-30000µhd(Fig. 2.7) に

よって撮影した。マイクロフォーカス X 線 CT 装置は、試料の各方向の X 線吸収量を測

定し、それを計算機によって再構成することで、Fig. 2.8 に示すような、試料断面の詳細な

X 線画像を取得することができる。なお、Fig. 2.8 の画像中心部から同心円状の像がみら

れるが、これはアーティファクトと呼ばれる偽信号である。マイクロフォーカス X 線 CT

装置を利用した検査手法は、これまで繊維強化複合材料の繊維束のよれや、疲労き裂の進

展などを観察するために使用されている[25, 26]。本研究においては、非破壊で複数断面を

観察することが可能であると考え、この検査手法を採用した。なお、観察断面は 0°方向に

垂直な断面とした。 

切断面の観察においては、試験後の縫合試験片を切断し、端面を研磨した後、Fig. 2.9 示

したデジタルマイクロスコープによって端面を観察した。得られた画像の例を Fig. 2.10 に

示した。この手法は、試験片切断時、あるいは研磨中に試験片に損傷を与える恐れがあり、

また、画像を取得するまでに X 線 CT による検査手法よりも多くの時間を要する。しかし、

取得した画像は、Fig. 2.8 に示した、マイクロフォーカス CT による X 線画像よりも、鮮明

に損傷の様子を表している。この手法により、断面の損傷を詳細に調べることができる。

本実験においては、90°方向に垂直な面で切断し、損傷を観察した。 

 

 

 

 

 

 

 

 



 第 2 章 縫合 CFRP 積層板の衝撃試験及び損傷観察  25 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.6  Soft X-ray apparatus. 
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Fig. 2.7  Micro-focus X-ray CT System. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.8  An example of the micro-focus X-ray CT image. 
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Fig. 2.9  Digital microscope system. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.10  An example of the digital microscope image. 
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2.4. 試験結果及び考察 

 Fig. 2.11 に、軟 X 線撮影装置によって撮影された、試験片の透視画像を示す。画像の黒

色が濃い部分は、軟X線の吸収が大きかった部分であり、損傷を意味している。非縫合試験片の場

合は衝撃エネルギによらず衝撃点の裏側表面の-45°層に長いクラックが発生し、層間はく離も-45°

方向に引き伸ばされた形状となった。一方、縫合試験片では、衝撃エネルギの違いによらず、層内

き裂は特に長いものはなく、損傷形状は衝撃点を中心とした円形に近い形をしていた。また、全て

のエネルギにおいて、縫合積層板では非縫合積層板よりも損傷面積が小さいことがわかる。Fig. 2.12

に、Fig. 2.11 を画像処理して算出した投影損傷面積と衝撃エネルギとの関係を示す。縫合試験片

における投影損傷面積は、衝撃エネルギが低い場合には、非縫合積層板に近い値だが、衝撃エネル

ギの増加に伴い、非縫合積層板よりも増加が抑制されている。以上から、縫合によって層間はく離

は抑制されることがわかった。また、衝撃エネルギが大きい方が、縫合による損傷抑制効果は高い

ことがわかった。 

Fig. 2.13 にマイクロフォーカスX線CT装置を用いて撮影した断面の位置、Fig. 2.14, Fig. 2.15

に得られた断面写真を示す。ここで、試験片断面中に存在する白いラインがX線吸収の大きかった

部分を示しており、この場合はき裂に浸透した造影剤を示している。ここで見られるように、縫合

試験片、非縫合試験片どちらの場合においても、層間に剥離が発生し、長く進展していることがわ

かる。しかし、非縫合の場合、層間はく離は衝撃面側から衝撃面逆側に向かって大きくなっている(図

中の矢印方向)のに対し、縫合を施した場合は、層間はく離は試験片中央部で最も広く、表面お

よび裏面に近づくにつれ狭くなっていることがわかる。また、Fig. 2.14(b), Fig. 2.14(e)より、

縫合糸までき裂が進展している場合、縫合糸周りは一部、母材からはく離していることも

わかる。 
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Fig. 2.11  Soft X-ray radiographs of the impacted specimens. 
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Fig. 2.12  Projected area of measured impact damage as function of impact energy. 
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Fig. 2.13  The location of cross section observed by X-ray CT. 
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Fig. 2.14  X-ray CT images of the stitched specimens. White area denotes the crack penetrated by 

contrast medium (zinc iodide). 
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Fig. 2.15  X-ray CT images of the unstitched specimens. 
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 縫合積層版の衝撃点付近での観察断面の位置を Fig. 2.16 に示した。前に示した Fig. 2.10

は、得られた断面写真の拡大図である。この写真から、積層板に層間はく離、層内き裂等

の損傷が生じていることがわかる。損傷観察を容易にするために損傷を赤線で示した断面

写真を Fig. 2.17 に示す。Fig. 2.17 においても、Fig. 2.14 において観察されたように、層間

はく離は試験片中央部で最も広く、表面および裏面に近づくにつれ狭くなっている。また、

Fig. 2.17(c), Fig. 2.17(f)で見られるように、縫合糸の周辺では層内き裂が板厚方向に対して

45°程度傾いて発生しており、縫合糸と縫合糸の間には、層内き裂の端部を基点とした層間

はく離が伸びていた。損傷内の縫合糸に関しては、縫合糸のループ部や、層間はく離及び

層内き裂が縫合糸に到達している部分では、部分的に縫合糸が母材からはく離している部

分が見られたが、縫合糸自体は破断することなく残存していることがわかった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.16  The location of cross section observed by digital microscope. 
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Fig. 2.17  Digital microscope image of the stitched specimens. 
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2.5. 結言 

 本章では、縫合積層板、非縫合積層板に対して低速面外衝撃試験を実施した後、生じた

面外衝撃損傷を詳細に観察し、はく離抑制に対して縫合が損傷に与える影響を調べた。得

られた結論は以下のとおりである。 

 

1. 縫合を施すことによって面外衝撃損傷を抑制することができることがわかった。また、

衝撃エネルギが大きいほど損傷抑制効果は大きいことがわかった。 

2. 面外衝撃損傷の厚さ方向分布は、非縫合積層板においては、衝撃面の逆側に近づくに

つれて損傷が拡大しているのに対し、縫合積層板では、厚さ方向中央部で損傷が最も

拡大していることがわかった。 

3. 低速衝撃時に、縫合糸は母材から一部はく離するが、破断せずに残存しており、はく

離を架橋していることが確認できた。 
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第3章 集中荷重を受ける積層板の円形は

く離先端におけるエネルギ解放率 
 

 

3.1. 緒言 

第 2 章の衝撃損傷観察から、縫合によって面外衝撃損傷、特に層間はく離が抑制される

ということを明らかにした。また、縫合を施すことによって面外衝撃損傷の形状が変化す

るということがわかった。このとき、損傷中に残存する縫合糸は破断することなく、はく

離を架橋していることを示した。しかしながら、これらの縫合が衝撃損傷に及ぼす影響の

原因は、損傷の実験的観察によって明らかにすることはできなかった。したがって、縫合

が衝撃損傷に与えた影響の原因を明らかにするため、有限要素法に基づく数値解析を実施

し、各層間のエネルギ解放率を仮想き裂閉口法(Virtual Crack Closure Technique)によって調

べた。第 3.2 節では、仮想き裂閉口法によるき裂先端のエネルギ解放率算出法の考え方と、

実際の計算方法について述べる。第 3.3 節では、青木ら[27]の提案した解析モデルを本研究

に適用させて作製した有限要素モデルについて説明する。第 3.4 節では、本解析によって

得られた結果を示し、縫合が衝撃損傷に与える影響を考察する。 

 

3.2. 仮想き裂閉口法によるエネルギ解放率の算出方法 

本節では、エネルギ解放率の定義を示した後、仮想き裂閉口法によるエネルギ解放率の

算出方法、及び実際の計算方法について述べる。 

面積 A のクラックを有する弾性体を考える。荷重条件を変えないまま、クラックが進展

して面積がΔA だけ増加したとする。その際、全ポテンシャルエネルギΠの変化をΔΠとし

て、Πのクラック面積 A に対する変化率を用いてエネルギ解放率は以下のように定義され

る。 

AA
G

A ∂
Π∂

−=
∆
∆Π

−=
→∆ 0

lim               (3.1) 

ここで、全ポテンシャルエネルギはひずみエネルギ U と外力ポテンシャルΠF であるから、 
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FU Π+=Π                  (3.2) 

が成り立つ。とくに力学的負荷が荷重一定の場合は、クラペイロンの定理より、 

UF 2−=Π                   (3.3) 

となるので、式(3.2), (3.3)を(3.1)に代入して、 

     
A
UG

∂
∂

=  (荷重一定)             (3.4) 

が得られる。 

 エネルギ解放率 G は、クラック進展に伴って得られるポテンシャルエネルギ、つまり系

全体のエネルギ変化である。したがって、エネルギ解放率は、クラック進展に伴う全エネ

ルギの変化を、逆にクラック面に仮想的な力を加えてこれを閉じさせるために要する仕事

として求めることが可能である。荷重条件を一定にしたまま、Fig. 3.1(b)のクラック面積

A+ΔA(クラック長さ a+Δa)の状態で、ΔA のクラック面(長さΔa)に仮想的にクラックを閉

じるための表面力 fi=(fx, fy, fz)を加える。ここで、fi はクラックが閉じている状態ではクラッ

ク面積ΔA に対応する部分に作用している内力σi=(τyx, σy, τyz)である。クラックを閉じるま

でにこの fi がなす仕事ΔW は、これを変位で積分して                                                 

∫ ∫∆

∆+

=∆
A

u

ii

aa
i dAdufW

0
                            (3.5) 

である。ここで、ui
a+Δa はクラック長さが a +Δa のときのΔa の部分の上下クラック表面

間の相対変位である。これを用いるとエネルギ解放率 G は、 

      
A
W

A
WG

A ∂
∂

=
∆
∆

=
→∆ 0

lim                                                             (3.6) 

と書ける。ここで、弾性体中のき裂を考えているので、f は ui
a+Δa に線形な関数となる。ま

たき裂進展量が微少のとき、き裂は相似形を保ったまま進展すると考えられるので、 

   )()( axuxu aaa ∆−=∆+                              (3.7) 

としてよい。これと(3.6)を利用し、f の線形性を考慮すればエネルギ解放率は 

{ }∫
∆

→
∆−+∆−+∆−

∆
=

a

yzyxyA
axwxaxxaxux

a
G

00
)(2)()(2)()(2)(

2
11lim τνστ

δ
   (3.8) 
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となる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.1  Distributions of stress and displacement around crack tip. 
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 ここで、はく離進展に伴うエネルギ解放率を求めることは、単純な形状に対しては適切

な2次元モデルを用いることにより可能である。しかし、3次元的に形状が変化するモデル

や荷重条件が複雑な場合、例えば複数の層間はく離が発生する積層板などを考えた場合、

理論的な扱いは非常に困難となり有限要素解析などの数値解析方法が必要となる。本研究

では青木ら[27]のアプローチに従い、エネルギ解放率がクラック先端での仕事から計算で

きることを利用して、3次元的に拡張された仮想き裂閉口法を用いて層間はく離先端のエネ

ルギ解放率を直接求める。Fig. 3.2はき裂先端付近の要素分割と節点を示したものである。

ここで、き裂面は要素 j と要素 j′ の間、また、要素 i と要素 i′ の間にあるものとし、

き裂先端は、要素 i と j の境界にある。はく離はΔaだけ進展する状態を考える。ただし、

Δaはaに比べて十分小さいものとする。図中に示したx, y, zは全体座標系を示す。要素 i の

エネルギ解放率は要素 i のはく離面積ΔAiを閉じるのに要する仮想仕事から計算される。

δ kxを、要素 j と要素 j′ の間の各節点kにおけるき裂上下面の相対変位、fx
k, fy

k, fz
k を要素 i 

と要素 i′ の間の節点k’の、各方向の節点力(内力)として、式(3.8)から、この部分の全エネ

ルギ解放率は、 

)(
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1 ''

',
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z
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z

k
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k
y

kk

k
x

k
x

i

fff
AA

WG δδδ ++
∆

=
∆
∆

= ∑                (3.9) 

と、モード成分まで含めて求めることができる。ここで、各節点の節点力は、隣接してい

る要素と分け合う必要がある。したがって、節点力は要素幅に比例すると仮定し、エネル

ギ解放率を計算する。 

 このように、有限要素解析に仮想き裂閉口法を適用することにより 3 次元的に形状が変

化するモデルや荷重条件が複雑なモデルであっても、き裂先端のエネルギ解放率を求める

ことができる。この手法を用いて、複合材料積層板の層間などの異種界面上に発生するき

裂先端の全エネルギ解放率を求めた場合、その値は一定の値に収束することが示されてい

る[28]。 
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Fig. 3.2  Finite element model around the crack tip. 

 

(a) 3d view

(b) 2d view
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エネルギ解放率を求める際に必要となる節点力は通常有限要素解として求まるが、本解

析で用いる有限要素解析プログラムである ABAQUS6.6-1(ABAQUS, Inc.)では要素節点力

を直接出力させる機能が用意されていない。このため、必要となるクラック先端要素間の

節点力 fi 及び相対変位δi はそれぞれ対応する 2 重節点間に非常に剛なバネ要素と、ほとん

ど抵抗のない柔らかなバネ要素を x, y, z 方向に挿入する(Fig. 3.3)。ここで、このバネ要素

を導入することによるき裂先端の変形に与える影響は無視できるほど小さいことを確認し

た。それらのバネ要素から出力される荷重、及び変位は、節点間に働く力、及び相対変位

と等価であり、エネルギ解放率を求めることができる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.3  Arrangement of the spring elements around the crack tip. 

 

 

 

 

 



    第 3 章 集中荷重を受ける積層板の円形はく離先端におけるエネルギ解放率 43 

3.3. 有限要素解析モデル 

これまで行われてきた積層板に対する低速衝撃試験、及び静的押込み試験の結果から、

低速衝撃下で発生する損傷は、静的押込み下において発生する損傷と類似していることが

明らかになっている[29]。したがって、ここでは、縫合積層板に対し、静的な押し込み荷

重を加え、エネルギ解放率の計算を行う。 

 

3.3.1. 積層板のモデル化 

本解析では、縫合によるはく離抑制効果、損傷の厚さ方向分布変化の原因を調べるため、

多重円形はく離を有する解析モデルを用い、はく離先端におけるエネルギ解放率を計算す

る。ここで、衝撃エネルギ拡大に伴うエネルギ解放率変化を明らかにするため、はく離面

積の異なる 5 つのモデルを用意した。はく離の大きさは、直径 4mm, 4.6mm, 11mm, 16.5mm, 

22mm である。Fig. 3.4 に、解析モデルの代表例として、はく離直径 22mm のモデルを示す。

モデルのサイズは、実験で使用した治具の固定境界条件に合わせて、80mm×60mm×4.5mm

とした。また、積層構成は、実験で使用した供試体の積層構成と同様、[-45/0/45/90]3S とし

た。ここで、実際の試験片の厚さ方向中央部では、90°層が 2 層連続して存在するが、Fig. 3.5

に示したように、中央 90°層の繊維束 2 束(図中赤)はそれ以外の層の繊維束 1 束(図中黄)と

ほぼ等しい厚さとなっている。したがって、板厚方向中央の 2 つの 90°層は、他の層と等

しい厚さで、繊維含量が他の 1 層の 2 倍、つまり剛性が 2 倍の 1 層として表現することに

した。要素分割は、中心部では複雑な要素分割を避けるため 15 節点アイソパラメトリック

要素とし、それ以外は 20 節点アイソパラメトリック要素とした。また、各層については厚

さ方向に 1 つずつの要素で分割した。このとき、各モデル中央部付近の要素分割は Fig. 3.6

に示した通りである。はく離先端ではエネルギ解放率を求める必要があるので、はく離先

端の特異性が表れない程度に要素サイズを小さくした。モデル中央部の全層間には大きさ

の等しい初期はく離を導入した。さらに、各層には、初期はく離の直径と等しい長さの層

内き裂を導入した。一般に、衝撃試験時には層間はく離だけでなく、衝撃体によるデント

よりもわずかに外側の位置で、各層の繊維方向に 2 本、もしくはそれ以上の本数で板厚方

向に 45°程度ずれて層内き裂が発生することが知られている[30]。本研究の損傷観察におい

ても、衝撃点の外側で複数の層内き裂が観察された(Fig. 2.15(d))。しかしながら、青木ら[27]

の研究報告によると、数値解析ではこれらの層内き裂を層内垂直方向に 1 本だけとして解

析を行っても、実験結果を説明するのに十分な結果が得られるということがわかっている。
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したがって、本解析では層内き裂を各層 1 本ずつ、衝撃点直下を通り、各繊維方向に沿う

ように導入した(Fig. 3.7)。これらの層間はく離、及び層内き裂は破面上に二重節点を配置

することによって表現した。はく離部では、はく離面での接触を表現するため、はく離面

上の全ての 2 重節点間に接触が生じる方向、つまり Fig. 3.4 の z 方向のみに働く非線形バネ

要素を導入した。このバネ要素に作用する力と相対変位の関係は以下の式で表される。 

⎩
⎨
⎧

=
0
δk

f   
)0(
)0(

≥
<

δ
δ

                          (3.10) 

ここで、f はバネに働く z 方向反力、k はバネ定数で十分に大きな値(本解析では k=1.0×

1010N/m)を与える。δ ははく離に隣接した上下層の 2 重節点間の z方向の相対変位である。

つまり、引張荷重(相対変位が正の時)では抵抗を持たず圧縮荷重(相対変位が負の時)では

非常に大きな反力が働く長さゼロのバネ要素を組み込み、はく離面での接触問題を近似的

に満足させた。ただし、問題の取り扱いを簡単にするために、各層間には摩擦がないとし

た。固定条件は、衝撃試験時と同様の境界条件とするためモデル周縁部完全固定とした。

以上のような条件の下、モデル中央部に静的押し込み荷重(4.0 kN)を加え、第 3.2 節に示し

た仮想き裂閉口法によってはく離先端のエネルギ解放率を計算する。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.4  Overview of the model (The diameter of delamination is 22mm). 
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Fig. 3.5  Cross section of the specimen. 
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Fig. 3.6  Delamination area of the each model. 
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Fig. 3.7  Crack position of each layer (The diameter of delamination is 22mm). 
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3.3.2. 縫合積層板モデルにおける縫合効果の導入 

縫合積層板の数値解析を行う際には縫合の効果をモデル化する必要がある。積層版に縫

合を施すことによって積層板に生じる効果は、積層板の厚さ方向の剛性向上効果と層間は

く離の架橋効果の 2 つがあり、本解析では、その 2 つの効果を分けて表現した。 

まず、縫合糸による積層板厚さ方向の剛性向上について説明する。積層板は繊維配向が

面内方向のみであるため、板厚方向の剛性は面内方向に比べて大幅に低い。しかし、剛性

の高い強化繊維束を板厚方向に施すことで、積層板における板厚方向の剛性が向上する。

このとき、縫合を施すことによる、面内方向の繊維束のよれはないものとすると、積層板

の面内方向の剛性は変化しないと考えられる。したがって、本解析では、縫合糸(直径 1mm)

が積層板に占める割合を計算し、縫合糸剛性を積層板の板厚方向剛性に組み込んだ。 

次に、層間はく離の架橋効果の表現であるが、はく離を架橋している縫合の観察結果に

よれば、き裂が縫合糸に到達した後も縫合糸は残存し、き裂を架橋することが知られてい

る[31]。本研究における損傷観察結果からもその様子は観察できた(Fig. 2.10)。このとき、

縫合糸は、はく離の相対変位に対して、引張方向(はく離開口方向)とせん断方向のき裂閉

口トラクションを発生する。Cartie ら[32]は一本の炭素繊維複合材製ロッドを埋め込んだ母

材に直方向の荷重、及びせん断荷重を加える実験を行っている。このとき、試験片にかか

る荷重(引張荷重またはせん断荷重)と変位を測定し、ロッドが発生する引張方向、または

せん断方向のき裂閉口トラクションを測定した。試験片の母材は、CFRP 一方向材を 2 枚

重ねたものである。結果の例を Fig. 3.8 に示す。引張試験、せん断試験の両試験の結果か

ら、荷重は、初期の段階では変位量の増加に伴い線形に増加していき、その後、非線形挙

動を生じることがわかる。また、さらに変位量を増加させると、荷重は減少し、ロッドが

引き抜けるに従い、最終的に荷重はゼロとなっている。以上のような縫合糸が発生するト

ラクションの性質を、本解析では、線形バネ要素を層間はく離部の二重節点間に導入する

ことによって表現した。このとき、バネ要素の剛性は Fig. 3.8 の荷重-変位曲線の線形部分

から決定し、バネ定数はモードⅠ方向(はく離開口方向)を kⅠ=2.25×105N/m、モードⅡ方

向(せん断方向)を kⅡ=3.75×105N/m とした。尚、縫合ピッチ、縫合スペースは実験と同様、

ともに 3.0mm とし、Fig. 3.9 の黒丸で示した位置にバネ要素を導入した。ただし、直径 4mm

のはく離は縫合糸を含まないはく離サイズなので、解析モデルにこの効果は導入しないも

のとした。 
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Fig. 3.8  Load-displacement curves of each test[32]. 
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Fig. 3.9  Arrangement of stitch threads. 
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3.4. 解析結果及び考察 

本節では、解析より得られた結果と、その結果に基づく考察を示す。まず、第 3.4.1 節で

は実験で示された縫合の損傷抑制効果を調べるため、はく離先端のエネルギ解放率分布を

各層について示し、エネルギ解放率に与える縫合の効果を検討する。次に、第 3.4.2 節で

は、はく離先端最大エネルギ解放率の板厚方向分布示し、縫合による損傷の厚さ方向分布

変化の原因を明らかにした。最後に、第 3.4.3 節では、衝撃エネルギの増加による損傷抑

制効果の向上について考察するため、異なるはく離面積を有するモデルを利用してはく離

先端エネルギ解放率分布を求め、はく離面積による縫合効果の違いを調べた。尚、解析の

際に用いた積層板の物性を Table. 3.1 に示した。 

 

3.4.1. 各層間のエネルギ解放率分布 

直径 22mm のはく離を有するモデルを用いた解析によって得られた、各層間、各方向の

エネルギ解放率を、円周方向(θ)にはく離先端の位置、半径方向(r)にエネルギ解放率の大き

さとして Fig. 3.10に表した。Interfaceの番号は上(荷重点)から順に 1から 22とした。Fig. 3.10

を見ると、縫合モデルのエネルギ解放率は非縫合モデルに比べておおむね減少している。

このことから、縫合糸がはく離進展を抑制していることがわかる。このとき、他のはく離

サイズのモデルでも同様の傾向が見られた。また、非縫合モデルでは、衝撃面の逆側

(Interface 22)に近い部分で、はく離の下側の層の繊維方向に、エネルギ解放率が非常に大き

くなっていることがわかる。これは、各層の剛性の異方性の影響と、各層に入っている層

内き裂の影響であり、本研究の実験結果(Fig. 2.15)とも良く一致している。 

 

Table. 3.1  Material properties of a laminate used in energy release rate calculation. 
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Fig. 3.10  Calculated energy release rate distribution of each delamination (d=22mm). 
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Fig. 3.10  Continued. 
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3.4.2. 最大エネルギ解放率の板厚方向分布 

Fig. 3.10 で示した、各層間のエネルギ解放率の最大値をモデル厚さ方向に対してプロッ

トしたグラフを Fig. 3.11 に示す。ここで、モデルの z 方向座標を縦軸、最大エネルギ解放

率を横軸にとった。衝撃面は z = 4.5mm の面である。縫合積層板においては、エネルギ解

放率は厚さ方向中央部付近、及び底面付近で小さなピークを成している。一方、非縫合積

層板においては、衝撃面から離れるにしたがって、縫合積層板よりも急激に増加し、厚さ

方向中央付近で小さなピークを成す。その後、一旦減少し、底面側に近づくにつれ急激に

増加していき、最も底面に近い層で大きなピークを成している。Fig. 2.14, Fig. 2.15 に示し

た実験結果では、縫合積層板では厚さ方向中央部、非縫合積層板では底面付近で層間はく

離が長く進展していた。本解析で得られた板厚方向エネルギ解放率分布では、縫合モデル

においては厚さ方向中央付近でピークを成し、非縫合モデルでは底面付近で大きなピーク

を成していた。したがって、本解析によって得られた板厚方向エネルギ解放率分布は実験

結果と良く合っていると言える。 

 ここで、縫合モデル、非縫合モデルにおいて厚さ方向のエネルギ解放率分布が異なる理

由を考察するため、エネルギ解放率をモードⅠ(板厚方向)、モードⅡ(面内方向)に分割して

計算した結果を Fig. 3.12 に示す。Fig. 3.12(a)より、 非縫合モデルではモードⅠ方向のエネ

ルギ解放率が底面付近で急激に増加していることがわかる。一方、縫合モデルにおいても

底面付近でのエネルギ解放率は若干増加しているが、非縫合モデルよりも顕著に小さい。

この違いは、面外方向の押し込み荷重と層内き裂の影響により生じる底面層のめくれ上が

りを、縫合モデルでは縫合が抑制した結果、はく離先端(特に層内き裂先端付近)における

応力集中が緩和されるために生じるものである。また、モードⅡエネルギ解放率は、縫合

積層板のほうが、非縫合積層板よりもおおむね小さくなっている。これは縫合が、はく離

を架橋することによって層と層とのせん断変形が抑制され、はく離先端で応力集中が緩和

されることが原因である。以上のように、厚さ方向のエネルギ解放率分布の異なる原因は、

縫合によって、モードⅡ変形が抑制されるだけでなく、モデル底面近くでモードⅠ変形が

強く抑制されることによるものであるとわかった。 
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Fig. 3.11  Maximum energy release rate distribution through the thickness (d=22mm). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.12  Energy release rate distribution of each deformation mode through the thickness 

(d=22mm). 
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3.4.3. はく離面積の違いによるエネルギ解放率の変化 

 はく離面積の違いによるエネルギ解放率の変化を調べるため、はく離面積のみを変化さ

せたモデルを用いて、はく離先端のエネルギ解放率を計算した。設定したはく離の大きさ

は直径 4mm, 4.6mm, 11mm, 16.5mm, 22mm である(Fig. 3.6)。 

 得られた数値解析結果を Fig. 3.13 に示す。縦軸に全層間に渡るはく離先端エネルギ解放

率の最大値、横軸にはく離直径をとった。非縫合モデルでは、はく離直径が 4mm, 4.6mm

の場合は、エネルギ解放率はほぼ等しい値をとり、はく離直径が 11mm に増加するとエネ

ルギ解放率は急激に増加する。しかし、はく離直径が 16.5mm, 22mm とさらに拡大しても、

エネルギ解放率にはそれ以上の顕著な増加は見られず、はく離直径 11mm の場合とほぼ等

しい値をとった。はく離の大きさに関わらずエネルギ解放率が一定となるという点は、こ

の問題に対する理論解[33]ともよく合っている。一方、縫合モデルでは、はく離直径が 4mm

の場合を除いて、はく離直径が大きくなるに従って、エネルギ解放率が低下していること

がわかる。これは、はく離進展に伴って、縫合による架橋領域が増加し、架橋によるき裂

閉口荷重によってはく離進展トラクションが緩和されることが原因であり、ENF 試験とそ

の解析による知見[7]ともよく合っている。この結果によれば、はく離の拡大に伴い、縫合

積層版におけるはく離先端のエネルギ解放率は低下し、はく離が進展しにくくなっている

ことがわかる。第 2 章で示した面外衝撃エネルギと投影損傷面積の結果(Fig. 2.12)において、

衝撃エネルギの増大にともない、投影損傷面積の差が増大した現象は、以上のような、は

く離面積拡大に伴うエネルギ解放率の減少によって説明が可能である。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



    第 3 章 集中荷重を受ける積層板の円形はく離先端におけるエネルギ解放率 57 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3.13  Energy release rate as a function of the crack diameter. 
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3.5. 結言 

本章では、実験と同様の境界条件を有する積層板モデル内に存在する複数の円形はく離

に対して、仮想き裂閉口法に基づく数値解析によってはく離先端エネルギ解放率を調べ、

以下の結論を得た。 

 

1. 縫合モデルのはく離先端エネルギ解放率は、非縫合モデルよりも全層間に渡っておお

むね減少していることを示した。 

2. 縫合が、衝撃面の逆側でのめくれ上がりによるモードⅠエネルギ解放率の増大を強く

抑制していることを示した。これが、縫合積層板と非縫合積層板で面外衝撃損傷の厚

さ方向分布特性が異なっていた原因である。 

3. はく離面積を変化させた場合の数値解析結果より、非縫合モデルでは、はく離面積が

増加してもエネルギ解放率の最大値がほぼ一定の値をとるのに対して、縫合モデルに

おいてはその値は減少することが示された。これが、縫合積層板と非縫合積層板で衝

撃エネルギ増加に伴い、投影損傷面積の差が広がった原因である。 
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第4章 縫合パラメータが面外衝撃損傷に

与える影響 
 

 

4.1. 緒言 

本研究では、積層板に板厚方向縫合を施すことによって、CFRP 積層板に発生する損傷、

特に層間はく離が抑制できること、また、損傷の板厚方向分布が変化することを明らかに

してきた。このとき、縫合糸は炭素繊維のみとし、また、縫合のピッチとスペースも 3.0mm

に固定して検討を行ってきた。しかしながら、縫合積層板においては、縫合糸に、炭素繊

維のほかにアラミド繊維(Kevlar®)、ポリアクリレート(Vectran®)、ガラス繊維など、様々な

繊維を使用することができる。このとき、縫合糸の太さを変化させることも可能である。

また、縫合を施す際には、縫合のピッチやスペースを変えることで、縫合密度を変化させ

ることもできる。したがって、縫合積層板を実構造に適用する際には、縫合糸の種類、太

さ、縫合の密度などの縫合パラメータを、用途に合わせて適切に決定する必要がある。し

かしながら、これまで、縫合の密度、種類などの縫合パラメータと衝撃損傷抑制効果の関

係を明らかにし、縫合パラメータの決定指針を示した例はなかった。 

以上から、本章では、縫合が面外衝撃損傷に与える損傷抑制効果に関して、縫合パラメ

ータを変化させ、縫合パラメータと損傷抑制効果の関係を調べた。これにより、縫合パラ

メータの決定指針を示した。第 4.2 節では、縫合密度を変化させた場合の面外衝撃損傷の

変化について実験結果を述べる。また、縫合密度が面外衝撃損傷に与える影響について過

去に調べられた研究の結果について説明する。第 4.3 節では、第 3 章で説明した解析モデ

ルを用いて、縫合密度、及び縫合糸の剛性を変化させた際の損傷抑制効果の変化を数値解

析によって調べる。第 4.4 節では第 4.2 節、第 4.3 節で示した結果をもとに、面外衝撃損傷

を効果的に抑制するための縫合方式の検討を行う。 
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4.2. 縫合密度が面外衝撃損傷に与える影響の実験的観察 

 本節では、まず、異なる縫合密度を有する縫合 CFRP 積層板に対する面外衝撃試験の結

果について述べる。次に、縫合密度と面外衝撃損傷の関係を調べた既存研究の結果を紹介

する。 

 

4.2.1. 異なる縫合密度を有する縫合CFRP積層板の面外衝撃試験及び損傷観察 

 本試験では、縫合密度が面外衝撃損傷に与える影響を調べるため、面内糸やその積層構

成、および母材には、第 2 章で用いたものと全く同じ、(株)豊田自動織機によって作成さ

れた、炭素繊維縫合 CFRP 積層板を用いた(面内糸:T800-12kf, 積層構成:[−45/0/45/90]3S, 縫

合糸:TR40-2kf, 母材樹脂:AralditeLY5052/Aradur5052)。縫合は付録 A に示した方法[23]によ

って施し、縫合糸の送り方向は 0°方向と平行とした。ただし、ここでは、縫合のスペース

を 3.0mm に固定し、縫合ピッチを 6.0mm, 9.0mm と変化させた 2 種類の縫合密度を持つ材

料を準備した。Fig. 4.1 に、縫合ピッチ 6.0mm の試験片の断面写真を示す。実験は、第 2

章と同様、Ishikawa ら[24]によって提案された Half-SACMA 法に基づいて行った。試験治

具については第 2 章にて既に説明したため、ここでは説明を割愛する。与えた衝撃エネル

ギは、第 2 章と同様、試験片単位厚さあたり 0.8375、1.675、3.35 J の 3 種類のレベルとし

た。発生した損傷は、試験片に造影剤を浸透させ、軟 X 線透視写真、マイクロフォーカス

X 線 CT による断面写真を用いて観察した後、試験片を切断し、端面研磨を行ってデジタ

ルマイクロスコープで観察した。 

 Fig. 4.2 から Fig. 4.4 に、衝撃試験後の試験片軟 X 線透視写真を、第 2 章で示した非縫合

積層板、および 3.0mm×3.0mm で縫合を施した縫合積層板の結果と合わせて示す。非縫合

積層板においては、-45°方向の層内き裂が長く進展し、損傷形状が-45°方向へ引き延ばされ

ている。一方、縫合積層板においては、面外衝撃損傷の形状は、損傷点を中心とした円形

に近い形状をしている。Fig. 4.5 に、これらの軟 X 線透視写真から求めた損傷の平面投影

面積を、面外衝撃エネルギに対してプロットしたグラフを示す。このとき、縫合によって

面外衝撃損傷が減少しているが、損傷抑制特性は、本研究で調べた縫合密度の範囲では、

ほとんど変化がないことがわかる。 
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Fig. 4.1  Cross section of the material which has stitching of 6.0mm pitch. 
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Fig. 4.2  Soft X-ray radiographs of the impacted specimens (Impact energy = 0.8375 J/mm). 

 

 

 

 

 

Unstitched                   Stitched (3mm×9mm) 

Stitched (3mm×6mm)             Stitched (3mm×3mm) 20 mm 

-45°
0°

45°

90°



 第 4 章 縫合パラメータが面外衝撃損傷に与える影響  63 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.3  Soft X-ray radiographs of the impacted specimens (Impact energy = 1.675 J/mm). 
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Fig. 4.4  Soft X-ray radiographs of the impacted specimens (Impact energy = 3.350 J/mm). 
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Fig. 4.5  Projected area of measured impact damage as a function of impact energy. 
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Fig. 4.6 に、非縫合積層板と、スペースとピッチの組み合わせが、(3.0mm×3.0mm), (3.0mm

×6.0mm)である縫合積層板のマイクロフォーカス X 線 CT による断面写真を示す。また、

(3.0mm×3.0mm), (3.0mm×6.0mm), (3.0mm×9.0mm) の縫合が施された縫合積層板の、衝撃

点直下において切断して観察した端面写真を Fig. 4.7 に示す。損傷を見えやすくするため

に、観察された損傷を赤線で示した。どちらも、衝撃エネルギは 1.875J/mm とした場合の

結果である。ここで、マイクロフォーカス X 線 CT によって観察した断面は 0°方向に垂直

な面であり、試験後に実際に切断して観察した面は 90°方向に垂直な面である。Fig. 4.6 か

ら分かるように、縫合試験片、非縫合試験片どちらの場合においても、層間にはく離が発生し、

長く進展している。ここで、非縫合試験片の場合、衝撃面の逆側に非常に近い位置で、層間はく離

は最も長く進展している。一方、縫合試験片の場合、衝撃面の逆側の層間はく離は抑制され、試験

片中央付近で層間はく離が最も進展している。特に、(3.0mm×6.0mm) 縫合の試験片より(3.0mm

×3.0mm) 縫合の試験片の方が、衝撃面の逆側における層間はく離は抑制されている。Fig. 4.7

においては、縫合が密なほど、衝撃面逆側から離れた位置に最も長く伸びた層間はく離が

存在していることが分かる。 

以上から、縫合密度の違いにより、発生する衝撃損傷の板厚方向分布が変化するという

ことがわかった。 
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Fig. 4.6  X-ray CT images of the stitched and unstitched specimens. 
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Fig. 4.7  Digital microscope images of the stitched and unstitched specimens. 
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4.2.2. 縫合密度による面外衝撃損傷変化に関する既存研究 

本研究で行った実験のように、縫合の密度を変化させ、面外衝撃損傷の変化を調べた研

究例はいくつか存在する。その中から、社団法人日本航空宇宙工業会・革新航空機技術開

発センターによる、航空機工業の競争力強化に関する調査研究・成果報告書「Vectran ス

ティッチ複合材料の研究」から、ポリアクリレート繊維、Vectran®を縫合糸に用いて、縫合

密度を変化させた際の面外衝撃損傷面積の比較を紹介する。この研究では、面内糸は

T700G-12kf、母材樹脂はエポキシ樹脂 TR-A31 を用いている。また、縫合糸は、Vectran(HT) 

の 200D に固定され、スペースとピッチの組み合わせが、(6.0mm×9.0mm), (6.0mm×6.0mm), 

(3.0mm×9.0mm), (3.0mm×6.0mm), (3.0mm×3.0mm) である試験片と、非縫合試験片の 6 種

類の試験片に対して試験が行われた。衝撃試験は SACMA 規格に基づいて行われ、衝撃エ

ネルギは 1500 lbs・in/in (=6.672J/mm) に固定されている。結果のまとめを Fig. 4.8 に示す。

これからわかるように、多少のばらつきはあるものの、縫合の密度が上がるに従って、は

く離抑制効果が高くなっている。 

 以上の実験データおよび文献データから、縫合密度を上げた方が面外衝撃損傷抑制効果

は大きくなるということがわかった。また、縫合密度によって、損傷の板厚方向分布が変

化するということがわかった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.8  Measured impact damage area as a function of stitching pitch and space (data from[22]). 
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4.3. 縫合密度及び縫合糸剛性を変化させた場合のはく離先端におけるエネルギ

解放率 

 縫合を施す際に設計できる縫合パラメータは、縫合密度、縫合糸の種類、太さの 3 つで

ある。第 4.2 節において、縫合パラメータの 1 つである縫合密度が衝撃損傷に与える影響

について実験的に調べ、縫合密度は大きいほど損傷抑制効果は高いということを示した。

しかしながら、縫合密度による面外衝撃損傷抑制効果の変化の原因は、損傷の実験的観察

によって明らかにすることはできなかった。したがって、本節では、縫合の密度が面外衝

撃損傷に与えた損傷抑制効果の変化の原因を明らかにするため、仮想き裂閉口法によるエ

ネルギ解放率計算を行う。また、はく離抑制効果の高い効果的な縫合方式を考察するため

には、縫合糸の種類、太さといった縫合密度以外の縫合パラメータが衝撃損傷に与える影

響についても調べる必要がある。よって、これらの縫合パラメータを変化させた場合のは

く離先端におけるエネルギ解放率も調べる。 

 

4.3.1. 縫合密度を変化させた場合のはく離先端エネルギ解放率 

縫合密度を変化させて行う数値計算では、縫合のスペースとピッチの組み合わせを

(3.0mm×3.0mm), (6.0mm×6.0mm), (9.0mm×9.0mm)と設定した。計算に用いたモデルのは

く離領域、縫合糸位置を Fig. 4.9 に示す。数値計算モデルの初期はく離は直径 22mm とし

た。バネ要素のバネ定数は第 3 章と同様に、kⅠ=2.25×105N/m(モードⅠ方向)、kⅡ=3.75×

105N/m(モードⅡ方向)とした。解析は ABAQUS6.6-1(ABAQUS, Inc.) によって行った。中

心部に 4 kN の面外押し込み荷重を加え、はく離先端に発生する荷重と変位からはく離先端

に沿ったエネルギ解放率を各層について計算した。 
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Fig. 4.9  Definition of location of spring element and first delaminated area. 
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Fig. 4.10 に数値解析から得られた、縫合密度を変化させた場合の板厚方向最大エネルギ

解放率の分布を示す。モデルの z 方向座標をグラフの縦軸に、エネルギ解放率を横軸に取

った。なお、押し込み荷重を加えた面は z = 4.5(mm)である。全ての縫合モデルで、非縫合

モデルよりもエネルギ解放率は減少している。これにより、面外衝撃試験の結果(Fig. 4.8)

において、縫合密度が高いほど面外衝撃損傷が抑制されていた原因は、はく離先端でのエ

ネルギ解放率の減少であると示された。また、エネルギ解放率の減少は、衝撃面と逆側の

部分において、縫合密度が高いほど顕著である。ここで、第 3.4.2 節で行ったと同様に、エ

ネルギ解放率をモード I(はく離開口方向) とモード II(せん断方向) に分けて Fig. 4.11 に示

す。まず、モードⅠエネルギ解放率について、縫合モデルと非縫合モデルとでは、縫合モ

デルの方が減少しており、特に、縫合のスペースとピッチの組み合わせが(3.0mm×3.0mm)

のモデルでは、(6.0mm×6.0mm), (9.0mm×9.0mm)のモデルより、押し込み荷重を加えた逆

側の面でのエネルギ解放率の減少傾向が強い。また、(6.0mm×6.0mm), (9.0mm×9.0mm)の

モデルでのモードⅠエネルギ解放率の減少傾向は類似している。これらの傾向の違いは、

面外方向の押し込み荷重と層内き裂の影響により生じる底面層のめくれ上がりを、縫合密

度の高いモデルでは縫合が効果的に抑制した結果、はく離先端における応力集中が緩和さ

れるために生じるものである。次に、モード II エネルギ解放率について、縫合モデルと非

縫合モデルとでは、全域にわたって縫合モデルの方が減少している。特に、(3.0mm×3.0mm)

のモデルで最も大幅に減少しており、(6.0mm×6.0mm)のモデルは (9.0mm×9.0mm)のモデ

ルより若干減少していることがわかる。これは縫合が、はく離を架橋することによって層

と層とのせん断変形が抑制され、はく離先端で応力集中が緩和されることが原因である。

以上のように、縫合の粗密によって厚さ方向のエネルギ解放率分布の異なる原因は、縫合

を密に施したほうが、モードⅡ変形を抑制するだけでなく、モデル底面近くでモードⅠ変

形をより強く抑制することによるものであるとわかった。 
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Fig. 4.10  Maximum energy release rate distribution of the models of various stitching densities. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.11  Energy release rate distribution of each deformation mode through the thickness. 
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ここで、縫合のスペースとピッチが 6.0mm のモデルは、縫合糸の位置がモデル中心点に

関して非対称であり、この縫合糸位置の違いは損傷抑制効果に何らかの影響を与える可能

性がある。したがって、損傷抑制効果と縫合糸位置の関係を調べるため、(6.0mm×6.0mm)

の縫合間隔のモデルにおいては、Fig. 4.12 に示した、縫合糸位置の異なる 2 パターンのモ

デルを用意して、前述と同様の条件下で数値解析を行い、両者の結果を比較した。 

数値解析によって得られた、縫合糸位置の異なるモデルでの板厚方向最大エネルギ解放

率の分布を Fig. 4.13 に示す。この結果から Model (a)と Model (b)では、板厚方向位置によ

って多少エネルギ解放率の違いはあるが、ほぼ等しいと言える。これにより、縫合を施す

位置によって面外衝撃抑制効果が大きく変化することはないということが明らかになった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.12  Arrangement of spring elements. 
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Fig. 4.13  Maximum energy release rate distribution of the models of each stitching location. 
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4.3.2. 縫合糸剛性を変化させた場合のはく離先端エネルギ解放率 

 縫合積層板においては、縫合糸の径や種類を変化させると、縫合糸の剛性をはじめとし

た、様々な物性が変化する。それらの物性の中でも、縫合糸の径や種類の変化によって最

も大きく影響を受けるものは、縫合糸の剛性であると考えられる。したがって、本研究で

は、縫合糸の径や種類の変化を、縫合糸剛性の変化と見なして数値計算を実施する。用い

たバネ要素のバネ定数は、kⅠ=5.625×104N/m, kⅡ=9.375×104N/m (Model 1), kⅠ=2.25×105 

N/m,  kⅡ=3.75×105 N/m (Model 2), kⅠ=4.5×105N/m, kⅡ=7.5×105N/m (Model 3)の3パターン

とした。縫合間隔は(3.0mm×3.0mm), 初期はく離は直径 22mm とした。以上の条件のもと、

数値解析を行い、はく離先端エネルギ解放率を計算した。 

 Fig. 4.14 に数値解析から得られた、縫合糸剛性を変化させた場合の板厚方向最大エネル

ギ解放率の分布を示す。モデルの z 方向座標をグラフの縦軸に、エネルギ解放率を横軸に

取った。なお、押し込み荷重を加えた面は z = 4.5(mm)である。これにより、縫合糸剛性の

大きいモデルほど、はく離先端におけるエネルギ解放率は減少し、縫合糸のはく離抑制効

果は大きいということがわかった。 

 以上の解析結果から、縫合の密度と縫合糸の剛性に関して、得られた結果を以下に示す。 

 縫合密度が高くなるほど面外衝撃損傷抑制効果が高くなる 

 縫合糸の剛性が高い方が面外衝撃損傷の抑制効果が高い 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.14  Maximum energy release rate distribution of the models of various stitch stiffness. 
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4.4. はく離抑制効果の高い効果的な縫合方式 

 第 4.2 節で行った実験、および既存の研究のまとめから、より高い面外損傷抑制効果を

得るためには、縫合密度が高い方が面外損傷抑制効果が高いことが明らかになった。また、

第 4.3 節で行った数値解析の結果から、より効果的に損傷を抑制するには、縫合糸の剛性

を上げる、すなわち、弾性率が高く、太い糸を密に縫合したほうが良いということがわか

った。 

しかし、同体積の縫合糸を用いて縫合を施す際には、一本あたりの縫合糸の径を大きく

して一本あたりの剛性を向上させ、低い縫合密度で縫合する方法と、逆に、一本あたりの

縫合糸を細くし、高い縫合密度で縫合する方法の 2 種類が考えられる。この際、縫合糸の

径と縫合密度のどちらをより優先すべきかを調べる必要がある。そこで、本節では、縫合

糸剛性が高く、縫合密度が低いモデルと、縫合糸剛性が低く、縫合密度が高いモデルとの

エネルギ解放率の比較を行い、より良い縫合方式がどちらであるかを明らかにした。 

Fig. 4.16は縫合糸剛性を kⅠ=2.25×105N/m, kⅡ=3.75×105 N/m縫合密度を(6.0mm×6.0mm)

とした場合の結果(Stiffer stitch threads)と、縫合糸の径を半分に、つまり剛性を 1/4 倍(kⅠ

=5.625×104 N/m, kⅡ=9.375×104N/m)にし、 縫合密度を 4 倍の(3.0mm×3.0mm)にした場合

の結果(Higher stitching density)である。モデルの z 方向座標をグラフの縦軸に、エネルギ解

放率を横軸に取った。ここには、第 3.4.2 節の結果も併せて示した。なお、押し込み荷重を

加えた面は z = 4.5mm である。高い縫合密度で弱いはく離架橋バネを持つモデルでエネル

ギ解放率を比較すると、縫合密度が高い方がわずかにエネルギ解放率が低くなっているこ

とがわかる。特に、押し込み荷重を加えた逆側の面でこの傾向が顕著である。ここで、第

3.4.2 節で行ったと同様に、エネルギ解放率をモード I(はく離開口方向) とモード II(せん断

方向) に分けて Fig. 4.16 に示す。このとき、高い縫合密度で弱いはく離架橋バネを持つモ

デル(Higher stitching density) と、低い縫合密度で強いはく離架橋バネを持つモデル(Stiffer 

stitch threads) のモード I エネルギ解放率を比較すると、押し込み荷重を加えた逆側の面で、

Stiffer stitch threads モデルのエネルギ解放率が、非縫合モデルと同様に急激に増加している

ことがわかる。一方、Higher stitching density モデルではこの傾向は小さく、モード I エネ

ルギ解放率が縫合によって大きく抑制されていることがわかる。次に、モード II エネルギ

解放率を Stiffer stitch threads モデルと Higher stitching density モデルで比較すると、全域に

わたって Higher stitching density モデルの方がわずかに小さくなっていることがわかる。こ

れらより、高い縫合密度で弱いはく離架橋バネを持つモデルの方が、モード I、モード II
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変形による損傷をより効果的に抑制することができ、低い縫合密度で強いはく離架橋バネ

を持つモデルよりも有利であるということがわかった。 

以上から、同種類、同体積の縫合糸を用いて縫合する場合には、縫合糸径を小さくし、

縫合密度を高くした方が、面外衝撃損傷の抑制効果が高くなることがわかる。 

第 4.3 節、及び本節で述べた縫合の損傷抑制効果における性質から、面外衝撃損傷を受

けやすい部分に縫合積層板を適用する場合、以下のように、縫合を施すと効果的であると

思われる。 

 

 高剛性の縫合糸を使用する 

 損傷の発生しやすい部分には、できる限り密に縫合する 

 縫合糸の剛性と縫合密度のどちらかを優先する必要がある場合は、縫合密度を優

先する 
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Fig. 4.15  Maximum energy release rate distribution through the thickness. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.16  Energy release rate distribution of each deformation mode through the thickness. 
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4.5. 結言 

本章では、縫合の剛性や縫合密度が、面外衝撃損傷抑制効果に与える影響を実験、数値

解析から明らかにした。また、面外衝撃損傷を受けやすい部材に縫合積層板を適用する際

の、縫合パラメータの選定に関して指針を示した。本章で得られた結論は以下の通りであ

る。 

 

1. 縫合密度を変化させた面外衝撃試験による損傷観察結果、および、文献から得た、既

存の衝撃試験結果から、縫合密度が高いほど、縫合による面外損傷抑制効果が高いこ

とがわかった。また、縫合密度の変化により、面外衝撃損傷の板厚方向分布が変化す

ることが明らかになった。 

2. 縫合密度、および縫合糸の太さを変更してエネルギ解放率計算を行った。それらの解

析結果から、弾性率が高く、太い糸を密に縫合したほうが、はく離抑制効果が高いと

いうことを示した。また、縫合密度変化に関する解析結果により、縫合密度変化にと

もなう面外衝撃損傷の板厚方向分布変化の原因を明らかにした。 

3. 同材料、同体積の縫合糸を用いて積層板に縫合を施す場合、縫合糸の径より縫合密度

を優先したほうが、はく離抑制効果の高い効果的な縫合方式となることを示した。 
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第5章 結論 
 

 

 比強度、非剛性に優れた炭素繊維強化プラスチック(CFRP)は、近年、航空宇宙分野にお

いて適用が加速している。しかしながら、CFRP は、製作コストの高さや層間破壊靱性の

低さといった欠点を有しており、これらの欠点が、CFRP のさらなる適用を妨げる要因に

なり得る。これらの欠点を克服するものとして開発されたのが、積層板板厚方向に縫合を

施した縫合積層板である。縫合積層板は、非縫合積層板よりも層間破壊靱性値が大幅に向

上する上、低コスト成型法による作製が可能である。これまで、縫合積層板については、

層間破壊靱性値や CAI 強度特性に関する研究が精力的になされてきた。ここで、従来の非

縫合 CFRP 積層板の CAI 強度の研究からは、面外衝撃損傷の面積や形状が、CAI 強度と強

い相関関係を持っていることが知られている。したがって、面外衝撃荷重下で積層板に生

じる損傷を詳細に理解することは、縫合積層板においても、これを用いた構造物の設計や

信頼性を確保する上で重要である。しかしながら、縫合が衝撃損傷に与える影響はこれま

で明らかにされていなかった。そこで、本研究では、縫合積層板に生じる衝撃損傷を実験・

解析の両面から調査した。以下に、本論文の各章で得られた結論をまとめて示す。 

 

 第 2 章では、Half-SACMA 試験の縫合積層板、非縫合積層板に対して落錘衝撃試験を実

施した。その後、損傷を軟 X 線写真、マイクロフォーカス X 線 CT、及びデジタルマイク

ロスコープによって観察し、縫合が衝撃損傷に与える影響を調べた。第 2 章から得られた

結論を以下に示す。 

 

1. 縫合を施すことによって面外衝撃損傷を抑制することができることがわかった。また、

衝撃エネルギが大きいほど損傷抑制効果は大きいことがわかった。 

2. 面外衝撃損傷の厚さ方向分布は、非縫合積層板においては、衝撃面の逆側に近づくに

つれて損傷が拡大しているのに対し、縫合積層板では、厚さ方向中央部で損傷が最も

拡大していることがわかった。 

3. 低速衝撃時に、縫合糸は母材から一部はく離するが、破断せずに残存しており、はく

離を架橋していることが確認できた。 
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第 3 章では、縫合が衝撃損傷に及ぼす影響の原因を、有限要素法に基づく数値解析によ

って明らかにした。数値解析では、集中荷重を受ける積層板の円形はく離先端のエネルギ

解放率を仮想き裂閉口法によって調べ、縫合が損傷に与える影響を検討した。第 3 章で得

られた結論を以下に示す。 

 

1. 縫合モデルのはく離先端エネルギ解放率は、非縫合モデルよりも全層間に渡っておお

むね減少していることを示した。 

2. 縫合が、衝撃面の逆側でのめくれ上がりによるモードⅠエネルギ解放率の増大を強く

抑制していることを示した。これが、縫合積層板と非縫合積層板で面外衝撃損傷の厚

さ方向分布特性が異なっていた原因である。 

3. はく離面積を変化させた場合の数値解析結果より、非縫合モデルでは、はく離面積が

増加してもエネルギ解放率の最大値がほぼ一定の値をとるのに対して、縫合モデルに

おいてはその値は減少することが示された。これが、縫合積層板と非縫合積層板で衝

撃エネルギ増加に伴い、投影損傷面積の差が広がった原因である。 

 

 積層板に縫合を施す際、縫合糸には様々な材料の糸を使用することができ、縫合糸の太

さや縫合の密度を変更することができる。したがって、損傷を効果的に抑制するためには

これらのパラメータを適切に決定する指針が必要である。第 4 章では、縫合が面外衝撃損

傷に与える損傷抑制効果に関して、縫合パラメータを変化させ、縫合パラメータと損傷抑

制効果の関係を調べ、縫合パラメータの決定指針を示した。実験では、縫合密度を減少さ

せた場合の面外衝撃損傷の変化を観察した。また、縫合密度と面外衝撃損傷の関係を調べ

た既存研究の結果を参照し、面外衝撃損傷の変化について検討した。数値解析においては、

第 3 章で行った解析について、縫合パラメータを変化させ、エネルギ解放率の検討を行っ

た。第 4 章から得られた結論を以下に示す。 

 

1. 縫合密度を変化させた面外衝撃試験による損傷観察結果、および、文献から得た既存

の衝撃試験結果から、縫合密度が高いほど、縫合による面外損傷抑制効果が高いこと

がわかった。また、縫合密度の変化により、面外衝撃損傷の板厚方向分布が変化する

ことが明らかになった。 

2. 縫合密度、および縫合糸の太さを変更してエネルギ解放率計算を行った。それらの解

析結果から、弾性率が高く、太い糸を密に縫合したほうが、はく離抑制効果が高いと
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いうことを示した。また、縫合密度変化に関する解析結果により、縫合密度変化にと

もなう面外衝撃損傷の板厚方向分布変化の原因を明らかにした。 

3. 同材料、同体積の縫合糸を用いて積層板に縫合を施す場合、縫合糸の径より縫合密度

を優先したほうが、はく離抑制効果の高い効果的な縫合方式となることを示した。 

 

 以上の結論から、本研究では、縫合積層板内に発生する面外衝撃損傷に関して、板厚方

向の縫合が衝撃損傷に与える影響を明らかにした。また、本研究で用いた解析モデルで、

縫合パラメータを変化させて損傷抑制効果を検討することにより、より効果的な損傷抑制

が可能な縫合方式の決定指針を示した。 
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付録 A 縫合積層板の作製方法について 
 

 

本節では、縫合積層板の実際の作製方法と、縫合方式について述べる。積層板の厚さ方向

に縫合を施す方法はいくつか存在するが、もっともコンベンショナルな方法は、工業用ミ

シンを用いる方法である[4]。この方法では、ミシン針に取り付けられた糸(上糸 : Needle 

thread)が積層されたプリプレグ、あるいはプリフォームを貫通し、裏側で下糸(Bobbin 

thread) と交差し、縫い目を形作る。この際、縫い目の形状としては、Lock stitch (Fig. A.1 (a)), 

Modified lock stitch (Fig. A.1(b)) などがある。本論文中に挙げた、過去の研究例のほとんど

はこれらの縫合方式を用いて作成されている。この縫合方式は、プリプレグ、あるいはプ

リフォームをミシン針が貫通するため、面内糸が傷つけられてしまうことが避けられない

という欠点が存在する。 

そこで近年、縫合プロセスによる面内繊維束の損傷を避けるため、新たな縫合方式が開

発されている[23]。Fig. A.2 に、近年新たに開発された、縫合積層プリフォームの製織方法

の例を示す。まず、ガイドピンの配列されたベッド(Fig. A.2(a)) に、面内繊維束を積層構

成に応じて配列する(Fig. A.2(b))。つぎに、配列された面内繊維束に、板厚方向から縫合糸

を挿入し、縫合糸のループ部に止め糸を通し、縫合糸を固定する(Fig. A.2(c))。このとき、

止め糸は縫合糸の送り方向とは直交している。面内繊維束はガイドピンによって配列され

ているため、縫合針は面内繊維束の隙間に挿入され、面内繊維束に与える損傷を最小にす

ることができる。本研究で用いた縫合積層板は、すべてこの方式によって縫合が施され、

RTM (Resin Transfer Molding) 法によって成型を行った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. A.1  Illustrations showing the configuration of the stitch. 

(a) Lock stitch (b) Modified lock stitch 
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Fig. A.2  An example of the novel stitching technologies. 

 

(a) A base frame system

(b)  Arrangement of in-plane tows around the guide pins

(c) Insertion process of  Z-direction threads
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