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研究成果の概要（和文）：アブレーター用フェノールCFRPと宇宙機構造用エポキシCFRPに関して宇宙からの再突入環境
における劣化挙動を検討した。両CFRPは、超高温環境におけるマトリックスの黒鉛化収縮によってTransverse Crackを
生成した。フェノールCFRPでは、この亀裂が繊維束の座屈と積層界面剥離を誘発した。エポキシCFRPでは、大きな層間
剥離を生じ、気流により層単位で飛散する現象が観察された。これらの亀裂の生成温度は、既存のTransverse Crack生
成モデルにより推定可能であった。エポキシCFRPでは、樹脂熱分解反応開始温度により、層単位の飛散が推定できるこ
とを示めした。

研究成果の概要（英文）：Degradation behaviors of phenolic- and epoxy-matrix CFRPs were examined in the 
re-entry environments from the space. The first visible degradation shown in both the composites was 
transverse cracks and secondly interlaminar debonding mainly caused by shrinkage of the matrix due to the 
carbonization. The initiations of these cracks were shown to be predictable using an existing theory on 
transverse cracking and interlaminar debonding. In the phenolic CFRPs, the transverse cracks induced 
buckling of fiber bundles and the buckling deformation lead to the interlamiar debondings. In the epoxy 
CFRP, large interlaminar debondings resulted in flown-out by the laminar unit. The temperature at the 
onset of the flown-out phenomenon was shown to be predicted from the pyrolysis temperature of the matrix 
resin.

研究分野：材料工学
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１．研究開始当初の背景 
炭素繊維強化プラスチック（CFRP）は、大気
圏再突入カプセル用耐熱材（アブレータ）や
宇宙機の構造体に使用されている。アブレー
タに使用される CFRP は、自身を劣化・消費
することで内部への熱の流入を防ぎ、搭載機
器等を保護する役割を果たす。また、通常の
宇宙機は、宇宙空間に到着後大気圏に再突入
させ、10,000℃以上の空力加熱による高温に
よってガス化される。これらの劣化過程で、
CFRP 内部には亀裂が進展し、材料の厚さ方向
に大きな変形を起こすが、この劣化と変形の
詳細や損耗速度は精密には理解されていな
い。このため、信頼性の高いアブレータや宇
宙機の設計には、CFRP 等の宇宙機構造がどの
ような損耗過程を経て劣化するかを理解し、
損傷機構を基に定量的な予測方法を確立す
ることが求められている。 
 
２．研究の目的 
アブレータ用のフェノールをマトリックス
樹脂とする CFRP および宇宙機構造体を想定
したエポキシをマトリックス樹脂とする
CFRP に対して、宇宙からの再突入環境を想定
した急速加熱環境における劣化挙動を観察
して、まず劣化の機構を定性的に明らかにす
る。そして明らかにした劣化機構を基に、解
析モデルを構築し、劣化の開始及び進展を推
定可能にすることを目的とした。 
 
３．研究の方法 
再突入時の超高温環境下における CFRP の熱
劣化挙動と劣化機構を明らかにすることを
目標に置いた。そのために、まずは熱分析機
器を使用して、流れがなく均一な温度環境
（静的環境）下における CFRP の高温環境下
における劣化挙動を観察し劣化機構を明ら
かにした。続いて、既存の解析モデルを使っ
て高温劣化の開始及び進展に関する予測可
能性を検討した。さらに、アーク加熱風洞を
使って高速気流中（動的環境）の CFRP の劣
化挙動を調べ、静的環境下と動的環境下にお
ける劣化挙動の相違を明らかにし、動的環境
における劣化機構を明らかにした。 
 材料としては、アブレータ材料としてフェ
ノール樹脂をマトリックスとしKynol炭素繊
維を強化材とする CFRP を、宇宙機構造用材
料としてエポキシ樹脂マトリックス/PAN 系
高強度系の炭素繊維の CFRP を用いた。 
 
４．研究成果 
(1) フェノール CFRP の静的環境下における
劣化挙動 
熱分析機器（TMA と TGA）および高温顕微鏡
（加熱用の炉が設置）を使って、4 種類のフ
ェノール CFRP の静的環境下における劣化と
変形挙動を詳細に観察した。この結果、フェ
ノール CFRP は全て図 1 に示すような、炭素
繊維の小束を単位とする座屈変形を起こし
て板厚方向に大きな膨張変形を起こすこと

が判明した。座屈の単位となった小炭素繊維
束は、カイノール繊維束に最初から組み込ま
れた構造で､座屈変形の駆動力はフェノール
樹脂の高温における炭化時の収縮であった。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 1 CFRP 中のカイノール繊維束に 900℃で観
察された座屈破壊のパターン. 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
図 2 Transverse crack と層間剥離に関する
Narin らの解析モデル. 
 
 一方、図 2 に示す Narin らの CFRP 中の亀
裂発生に関する解析モデル[1]を転用して熱
応力場における亀裂（Transverse crack）の
生成温度を見積もったところ、このモデルの
Transverse crackの発生温度と実験で観察さ
れた座屈の発生温度が、4 種類のフェノール
CFRP が共通して一致した。この結果から、座
屈亀裂の発生は、Transverse crack の発生を
トリガーとして起こり、特殊なカイノール炭
素繊維の束構造（3本小繊維束を捩った構造）
のために起こったものと推定された。従って、
その発生温度と進展はNarinらのモデルを使
って推定可能である事が分かった。 
 座屈亀裂の一部は、その後層間剥離に発展
したが、Narin らの解析モデルは、層間剥離
も推定可能な有用なモデルであることが確
認された。 
(2) フェノール CFRP の動的環境下における
劣化挙動 
プラズマアーク加熱風洞を使ってフェノー
ルマトリックスの CFRP の動的環境下におけ
る劣化と変形挙動を検討した。この時熱流入
量は、2kW/m2〜12kW/m2の間で変化させた。こ
の結果、動的環境でも座屈亀裂は、静的な環
境と同様の密度で発生することが分かった。
さらに、動的環境では、静的環境より多数の
層間剥離が発生し、厚さ方向により大きな膨
張変形を起こすことが確認された。 
 続いて、市販の有限要素法解析ソフトを使



って、表面及び内部の温度測定結果を内挿し、
図3に示すように動的環境下における試料内
の温度分布と熱応力を数値計算によって推
定することにより、この多数の層間剥離が、
動的環境で発生する急激な温度勾配により
発生する熱応力によっておきていることが
明らかになった。また、層間剥離の発生は、
発生場所の温度から推定できると想定され
た。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 3 アーク加熱風洞実験中の試験片内の温
度分布の測定値と推定値. 
 
(3) エポキシ CFRP の動的環境下における劣
化挙動プラズマアーク加熱風洞を使ってエ
ポキシ CFRP の動的環境下における劣化と変
形挙動を検討した。エポキシ CFRP は、動的
環境でも静的環境でもフェノール CFRP に比
べてより大規模な層間剥離が多数発生する
こと、動的環境ではこの大きな層間剥離のた
めに、図 4の実験時の写真に示すように、積
層の一層づつの飛散が断続的に起こること
が確認された。この現象のために、エポキシ
CFRP の劣化速度（Recession 速度）は極めて
高い。エポキシ CFRP で大規模な層間剥離が
起こり飛散するのは、エポキシ樹脂の温にお
ける残炭率が低い（フェノール：60%, エポ
キシ：15%）ため、炭化過程で層間強度が極
度に小さくなるためであった。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 4アーク風洞加熱中の試験片からの層単位
の飛散. 入射熱量：1.4 kW/m2. 
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