
科学研究費助成事業　　研究成果報告書

様　式　Ｃ－１９、Ｆ－１９、Ｚ－１９ （共通）

機関番号：

研究種目：

課題番号：

研究課題名（和文）

研究代表者

研究課題名（英文）

交付決定額（研究期間全体）：（直接経費）

３２６２１

基盤研究(C)

2014～2012

確率変動を考慮した複合材料積層補強平板の圧縮特性評価

Probabilistic Evauation of compression strength of composite laminated stiffened 
plates

２０１３４６６１研究者番号：

末益　博志（Hiroshi, Suemasu）

上智大学・理工学部・教授

研究期間：

２４５６０１１１

平成 年 月 日現在２７   ６ １２

円     4,100,000

研究成果の概要（和文）：フランジ/スキン間の剥離に注目して，複合材料補強平板の圧縮強度の確率特性の評価を試
みた．フランジとスキンの接着部端からの剥離発生に関して，破壊力学的な評価により比較的よく破壊強度を推定でき
ることを実験的に確認した．曲がりはり試験により層間引張り強度の測定し，結果を確率的に評価した．この評価方法
を使うことにより，（応力特異点を除いて）強度を確率的に評価することができた．これらの結果をもとに，複合材料
製補強平板の有限要素法解析を実施し，スキン・フランジ接着部端からの破壊する補強板の強度評価をした．計算結果
は，補強板の圧縮実験結果と比較的よく一致した．

研究成果の概要（英文）：Probabilistic evaluation of compressive strength of composite stiffened plate is 
studied by focusing the debonding of the interface between the skin and frange. The failure of the 
skin/frange interface was discussed fracture mechanically first and the toughness of the skin/frange 
interface can be used to predict the debonding of skin/frange interface. Then, the interlaminar tensile 
strength of the laminate was measured and the interfacial strength was probabilistically evaluated. 
Finally, a finite element analysis was performed for a composite stiffened panel. The failure load and 
the expected position of failure mechanically assessed agreed well with the experiment done at JAXA 
before.

研究分野：航空機構造材料

キーワード： 複合材料　補強板　層間剥離　確率特性

  ２版



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９、Ｚ－１９（共通） 

１．研究開始当初の背景 
(1) 炭素繊維強化複合材料構造は，高比強

度・高比剛性という特徴を生かし地球温暖化防

止の一手段としてだけでなく，機械構造物の性

能向上に資する材料として注目されている．し

かし，複合材料構造は，異方性や不均質といっ

た材料パラメタが多いだけでなく成形条件，環

境，偶発的損傷などの不確定要因により最終強

度が大きく影響を受けるため，複合材料構造開

発には大量のデータ取得に起因するコストの

大幅な増加や，安全側に過ぎる設計基準による

重量増加を起こし，複合材料本来の特性を生か

しきれない状況にある． 

(2)複合材料構造の設計をさらに複雑にしてい

る要因は，金属構造に比べて，寸法や材料特性

の基準値からのばらつきが大きいだけでなく，

一つの実現構造物内でその空間的な変動が無

視できず，数学的に困難に思われる確率過程の

概念を考慮した解析が肝要となることである．

また剥離の発生・進展抵抗は，荷重条件だけで

なく破壊の履歴にも大きく依存するなど，破壊

規準をどのように設定するか等を含めて未解

決の多くの問題が残されている． 

(3)複合材料製補強平板構造がすでに作製・実

用に供されているが，大型航空機の開発におい

ては多くの問題が生じ，開発が遅れたことは周

知の事実である．これは破壊機構が明確でない

ことやそのばらつきの原因に対する理解が不

十分なため，想定外の不具合が発生することに

起因している．座屈後設計を行うと，補強板の

剥離が起点となった破壊をするので，最終強度

の確率的な変動がさらに大きくなることが憂

慮される．  

 

２．研究の目的 
 航空機の複合材料構造設計では，複合材料の

破壊靭性が低いこと，様々な損傷モードからの

破壊が発生すること，またその特性のばらつき

など信頼性の低さ等により，安全性確保のため

に座屈後設計が許されないなど設計基準が厳

しく制限され，その高比強度・高比剛性にもか

かわらず，全体構造としてほとんど軽量化に寄

与できない状態である．補強板構造でこの状況

を打破するためには，座屈後の強度と信頼性を

保証することが肝要である．本研究では，複合

材料製の補強平板構造の圧縮破壊問題に関し

て，確率的な評価を取り入れ，複合材料製の補

強平板構造の座屈後設計の導入に資すること，

さらには複合材料損傷許容設計法に新たな方

向を見出すことが目的である．確率的解析を行

うに当たっては，複合材料構造の確率データが

ほとんどなく，どのようなモデル化が妥当か判

断がつかない状態であり，実構造解析に有効な

材料特性の確率的評価方法を明確化すること

も本研究の目的である．  

 
３．研究の方法 
 座屈後の強度決定要因として最も可能性

の高いフランジ部からの剥離基準を明らか

にするべく実験と数値解析により破壊の評

価を行った 

 
(1) 実験 

 層間引張り強度の測定と結果の確率的な

評価法の提案 

 応力集中部からの破壊の破壊力学的な取

り扱い方の可能性の評価 

 
(2) 有限要素解析 

 各基礎試験用試験片に対応した有限要素

モデルに関して応力解析を行った．さらに補

強板モデルに関して座屈および座屈後解析

を実施した．ここでフランジ端に微小クラッ

クを導入し，仮想クラック閉口法（VCCT）

を用いて座屈後のエネルギー解放率を算出

した．この結果を確率的に整理し，破壊確率

を整理した． 

  
４．研究成果 

 層間引張り強度を空間的に分布する欠陥

に起因する（空間的なマルコフ過程）と考え

て実験的に得られた破壊強度を整理するこ



とで，実験結果を図１のように整理できた．

この仮定を数値解析に取り込むことは比較

的容易であり，破壊発生の数値モデル化への

道を見出せたと考えている. 

 

 

図 1 層間引張り強度のワイブル紙プロット 
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図 2 層間引張り強度分布の推定値と実験値

の比較 
 

 フランジ端からの剥離発生に関しては，フ

ランジ端の処理状況によって図 3のように強

度が大きく変動するが，フランジ端に大きな

樹脂だまりが存在する場合を除いて発生し

た剥離などの損傷が最終的に接着部へのク

ラックとなって進展している。このことから,

最終強度を決定する要因として，小さな欠陥

の不安定進展が最終強度を決定する要因と

推論される.ここではこの問題を簡単化して

クラック長さがゼロの極限のクラックの進

展条件を最終強度と仮定して強度推定を試

みた（図４）．剥離発生荷重の推定が可能で

あることを実験結果と比較することにより

見出した． 
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図 3 曲げ試験結果とフランジ端の状況 
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図４ 曲げ試験結果と標準試験から得られ

た材料の破壊靱性値からの推定値の関係 
 
 破壊の基礎材料定数を考慮して，補強板の

有限要素解析を行った．図 5 のようなモデル

を作成し，角部を細分化して微小長さのクラ

ックを模擬し，仮想クラック閉口法を用いて

エネルギー解放率の計算を行った． 

Cross-section

 

図 5 補強板の有限要素モデル 



 
座屈モードを図 6 に示した．座屈モードお

よび座屈荷重は実験結果とほぼ一致するが，

二次座屈荷重は少し異なった値となった.こ

のモデルに関して非線形静解析を行い，剥離

端でのエネルギー解放率の値を求めた．この

ときのエネルギー解放率の分布を図 7に示し

た．実験では破壊は試験片の中央近くで生じ

たが，本解析結果は，エネルギー解放率の絶

対値が最大となる点は，試験片中央部で，モ

ード I の成分が最大となる点（破壊が最も起

き易いと考えられる点）は試験片の固定端近

くとなっている．この結果とフランジ端の破

壊靭性の空間的なばらつきを考慮すること

により，破壊強度の確率的特性だけでなく破

壊起点の確率まで含めた予測が可能である

と判断できる. 

 
図 6 一次の座屈モード 
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図７フランジ縁でのエネルギー解放率分布

（端面変位 2.8mm） 
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