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1. 緒論 

1.1 航空機構造材としての CFRP 

1.1.1 航空機への CFRP の適用状況 

炭素繊維と樹脂（主にエポキシ樹脂）で構成された複合材料である CFRP（Carbon fiber 

reinforced plastic，炭素繊維強化プラスチック）は比強度，比剛性に優れるなどの特徴があ

り，主にスポーツ分野，航空宇宙分野，産業分野において幅広く利用されている 1,2)．中で

も航空分野について，従来，構造材にはアルミニウム合金をはじめとする金属が主に用い

られてきたが，輸送効率の向上や二酸化炭素の排出量の削減のために機体の軽量化が望ま

れていることから，CFRP をはじめとする複合材料が航空機構造材に適用されるようにな

った．CFRP の導入期とされる 1970 年代では，航空機に対しては二次構造材のみと限定的

な適用であったが，1990 年前後ではエアバスの中型旅客機 A320，ボーイングの中型旅客

機 B777 の尾翼などの一次構造材に適用されるようになり，これら航空機の複合材料の重

量構成比は 10 %以上となった 1-4)．さらに，2000 年代ではエアバスの大型旅客機 A380 の

主翼中央翼にも適用され，ボーイングの中型旅客機 B787 の主翼と胴体のすべてに CFRP が

採用された．これら航空機の複合材料の重量構成比について，A380 では約 30 %，B787 で

は約 50 %となり，航空機部材に対する複合材料の適用範囲は大幅に増加した 1-4)． 

 

1.1.2 CFRP 航空機構造材の成形方法 

航空機構造材における CFRP の成形には，主にオートクレーブ成形法が用いられる 1-10)．

オートクレーブ成形法は，Fig. 1.1 に示すように，シート状に並べた炭素繊維に樹脂を付着

し半硬化させた中間基材（プリプレグ）を積層および賦形し，積層の工程で層間に残留し

た空気を抜くため真空引きを行い，加圧炉（オートクレーブ）で加熱，加圧して樹脂を硬

化させる成形法である．しかし，プリプレグの材料費用やオートクレーブの設備費用など

が大きく，生産性もあまり優れない．そこで，脱プリプレグおよび脱オートクレーブ成形

法として，VaRTM（Vacuum assisted resin transfer molding，真空含浸成形）法が開発されてい
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る 1-10)．VaRTM 法は，Fig. 1.2 に示すように，樹脂が含浸されていない炭素繊維基材を積層

および賦形し，真空引きを行った後に樹脂を含浸して硬化させる成形法である．この方法

では，プリプレグを必要とせず，オートクレーブのような高コストな設備を必要としない

ため，オートクレーブ成形法に対して成形の低コスト化，高効率化を実現できる．一般に，

VaRTM 法による成形品はオートクレーブ成形法に比べ，繊維体積含有率 Vfが低く，十分な

力学特性が得られないため，航空機の主構造に用いることは困難とされてきた．しかし，

 

Fig. 1.1 Autoclave molding process 

 

Fig. 1.1 Autoclave molding process 
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Fig. 1.2 VaRTM process 
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東レ，三菱重工業は VaRTM 法を改良した A-VaRTM（Advanced VaRTM）法を共同開発し，

この方法によりオートクレーブ成形法と同等の材料特性が得られることも明らかにした

1,3,5-8)．また，三菱重工業の小型旅客機である三菱スペースジェットの尾翼には，A-VaRTM

法による CFRP 構造材の適用が図られている 1,3,5-8)． 

 

1.1.3 CFRP 航空機構造材の接合方法 

CFRP はその成形性を活かし，航空機の主翼や尾翼を構成する部材同士を一体化して成

型することで接合箇所を減らすことも可能である 11-13)．しかし，最終的に接合は不可避で

あり，これら接合部の設計，製造技術の重要性も高い．CFRP 構造材における主要な接合方

法は，接着剤により構造材の表面同士を接合する接着接合と，リベット，ボルトなどのフ

ァスナを用いて接合する機械的接合の 2 種類に大別される 3,11-14)．接着接合は，ファスナの

突出部のような突起がないため表面の平滑性が保たれることや，接着範囲全体で荷重を伝

達するため応力集中が小さいなどの利点がある 3,11-14)．しかし，接着接合は信頼性に優れた

非破壊検査方法が未だ確立されておらず，航空機製造における寸法公差への要求が厳しい

ことなどから，一般に一次構造材の接合方法としては採用されていない 13-14)．一方，機械

的接合は，信頼性の高い接合方法とされており，メンテナンスにおける分解性に優れるな

どの利点がある 3,11-14)．中でも，ボルト接合継手は接合部に高負荷が掛かる場合に多く採用

される．しかし，ボルト接合のような機械的接合継手の場合，ファスナ局部での荷重伝達

となり，ボルト孔周りで応力集中が生じるため，この点も考慮した設計が必要となる 12-14)． 

 

1.2 CFRP ボルト接合継手 

1.2.1 CFRP ボルト接合継手の破壊メカニズム 

CFRP 積層材のボルト接合継手に関して多くの研究がなされており，破壊メカニズムや

補強方法などが明らかになっている 3,11,13,14-77)．CFRP ボルト接合継手の主要な破壊モード

は，Fig. 1.3(a)に示す面圧破壊モード（Bearing failure mode），(b)に示すせん断破壊モード
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（Shear-out failure mode），(c)に示す引張破壊モード（Net-tension failure mode）とされている

11,13,18-32)．面圧破壊モードは，e/d（ボルト孔径 d に対する板縁距離 e の比）と w/d（ボルト

孔径 d に対する板幅 w の比）が十分に大きい場合に起こる破壊モードであり，せん断破壊

モードは e/d が小さい場合に起こる破壊モード，引張破壊モードは w/d が小さい場合に起

こる破壊モードである．面圧破壊モードは，ボルト孔周りで広範囲に荷重分担することに

よる安定破壊となるが，せん断，引張破壊モードは局所的に応力集中が発生することによ

る不安定破壊となることから，一般に，CFRP ボルト接合継手はせん断，引張破壊モードを

避け，面圧破壊モードで破壊するよう設計される． 

 

1.2.2 CFRP ボルト接合継手の補強方法 

一般に，面圧破壊モードに対する十分な強度を得るためには，ボルト孔周りの板厚を増

やす必要が生じ，当該領域周辺ではプライドロップが必要となる 78-84)．プライドロップは，

Fig. 1.4 に示すように，厚板部から薄板部にかけて，積層数を徐々に減らしていく方法であ

る．また，このとき生じた繊維間の隙間は樹脂で埋められ，この領域は樹脂ポケット（Resin 

pocket）と呼ばれる．樹脂ポケットの周辺では応力集中が生じやすくなるため，樹脂ポケッ

トでのき裂発生やこの領域周辺での層間はく離発生といった早期破壊が起こる危険性があ

る．このような理由から，プライドロップのテーパ角は非常に小さくしなければならず，

これに伴い構造材に占めるプライドロップ領域は大きくなるため，構造材全体の高重量化

 

(a) Bearing (b) Shear-out (c) Net-tension 

Fig. 1.3 Typical failure modes of mechanically fastening joints 



5 

 

は避けられない．以上のようなことから，形状設計とは別の観点からも面圧強度の改善を

図ることで，ボルト孔周りの増厚を最小限に抑えることが望ましい． 

CFRP ボルト接合継手の補強方法の一つに，薄板状のチタン合金とハイブリッド積層す

る方法があり，Fink らによって，ボルト接合継手に対する CFRP/チタンハイブリッド積層

材の有効性は示されている 67-71)．しかし，チタン合金の比重は CFRP よりも大きいため，

ボルト孔周りの増厚を低減できたとしても，構造材の十分な軽量化を図れない場合が考え

られる．また，チタン合金も積層することで，VaRTM 法における積層基材への樹脂の含浸

性が悪化することも考えられ，CFRP/チタンハイブリッド積層材ではこのような成形は困

難と考えられる．このようなことから，CFRP 単独で十分な比強度を得られるようなボルト

接合継手の設計が望まれる． 

CFRP 積層材は，ボルト接合継手の場合も含め，繊維を一方向に配向したシートを積層す

ることが一般的である．しかし，構造材の形状や応力の発生状況に応じて，繊維を曲げな

がら配向する繊維ステアリング（Fiber steering）と呼ばれる繊維配向方法も提案されている

72-77,85-96)．繊維ステアリングは，主にフィラメントワインディング成形法などにより製造さ

れる曲面状 CFRP 構造材の繊維配向方法のことを指すが，構造材の円孔や切り欠き周辺な

ど応力集中部を持つ構造材の一部に繊維ステアリングを適用する場合もある．ボルト接合

継手について，例えば Kelly らが繊維ステアリングによるボルト孔周りの最適設計の研究

を行っている 72-77)．この手法は，遺伝的アルゴリズムを活用し，Fig. 1.5 に示すようなボル

ト孔周りの最大，最小主応力分布に沿って繊維配向した方法であり，これら繊維ステアリ

ング補強層によって面圧強度が上昇することも実験的に示された．また，このような繊維

ステアリング補強層は，せん断，引張破壊モードで壊れるような形状の構造材に対しても

 

Fig. 1.4 Schematic drawing of ply-drops 
 

Fig. 1.4 Schematic drawing of ply-drops 
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破壊プロセスの改善を図ることが期待できる．特に，せん断破壊モードを面圧破壊モード

に遷移させることができれば，板厚増加の抑制だけでなく，e/d を小さくすることによって

も構造材重量の低減を図ることが可能となる．しかし，Fig. 1.5 から分かるように，このよ

うな繊維ステアリング補強層の繊維体積含有率 Vfは位置に応じて異なる．このような補強

層を積層した積層基材の成形において真空引きを行う際，積層基材の位置ごとで等分布荷

重による板厚変位に差が生じ，硬化後の成形物にヒケや反りが発生するなどの問題が生じ

ることが考えられる．実際に，この先行研究で用いられた試験片は，このような問題が生

じないような特殊な成形方法で作製された．この試験片は，5 枚のサテン織りプリプレグ

を用いており，各プリプレグの片面もしくは両面に繊維ステアリング層を組み込み，これ

らプリプレグについて，繊維ステアリング層が試験片内部に積層されるようにフィルム接

着材で張り合わせ，オートクレーブにて硬化した．このような成形方法は生産性に優れず，

一般的な工業製品の製造には適さないと考えられる．また，VaRTM 法では樹脂を含浸して

いない積層基材を真空引きするため，このような問題を回避することは容易ではない．し

かし，1.1.2 項で述べた通り，A-VaRTM 法をはじめとして VaRTM 法の成形技術の改善が進

められていることから，将来，CFRP 航空構造材の主要な製造方法の一つとして，生産性に

優れる VaRTM 法が採用される可能性も考えられる．また，繊維ステアリングは構造材の重

量の問題を解決することが期待できる方法であることから，VaRTM 法でも繊維ステアリン

グ技術を用いた構造材を成形できるようになることが望ましい． 

 

(a) Maximum principal stress (b) Minimum principal stress 

Fig. 1.5 Schematic drawing of fiber steering for bolted joints74) 

  

(a) Maximum principal stress (b) Minimum principal stress 

Fig. 1.5 Schematic drawing of fiber steering for bolted joints ref.) 
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1.3 本研究の目的と本論文の構成 

本研究では CFRP ボルト接合継手に対し，Kelly らのボルト孔周りの主応力分布に基づく

最適設計の研究をもとに，繊維体積含有率 Vfが一様となるような新たな補強層 Circular（C

層），Radial（R 層）を提案し，これら補強層による補強メカニズムを明らかにすることを

試みた．なお，本研究は，航空機の一次構造材等に用いられるような板厚が 30 mm 程度で

ある実構造材を対象としているが，本論文では，まず一般的な油圧万能試験機で面圧強度

試験が行える条件として，積層数を実構造材の 1/10 とした薄板状の CFRP 試験片を用い，

これに伴い，ボルト締付けトルクも 1/10 とした上で検討を行った． 

第 2 章では，C，R 層の概要と面圧強度試験について示す．面圧強度試験では，擬似等方

積層した試験片を基準とし，これに Cおよび R層を追加積層した試験片を用意した．また，

これらの積層構成に対し，e/d の異なる 2 種類の試験を実施し，Fig. 1.3 で示した破壊モー

ドへの影響についても検討した．各試験片について，破壊の初期段階および面圧応力が最

大となる段階に着目し，それぞれの段階における外観観察および内部損傷観察を行い，C，

R 補強層が破壊プロセスに及ぼす影響を明らかにした．また，各試験片のそれぞれの段階

における面圧強度を比較検討した． 

第 3 章では，第 2 章で述べた面圧強度試験を模擬した有限要素法による数値解析につい

て示す．各試験片について，ボルト面圧により発生するボルト孔周りの応力分布から，破

壊の初期段階における損傷の発生プロセスを明らかにした．また，各試験片のボルト孔周

りの応力分布を比較することで，C，R 層が試験片の各層の応力分布に及ぼす影響を明らか

にした．以上より得られる数値解析結果から，C，R 層の補強メカニズムを明らかにした． 

第 4 章では，第 2，3 章で得られた結論をまとめる． 
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2. CR 補強層の提案と面圧強度試験 

2.1 緒言 

1.2.2 項で述べたように，Kelly らはボルト接合継手に対し，繊維ステアリング技術によ

る最適設計の研究を行い，その有効性も明らかにした 1-6)．ここで，Camanho や Xiao らに

より，擬似等方材のような一方向材を積層した構造材のボルト面圧破壊によるボルト孔周

りの破壊メカニズムが明らかにされたが 7-12)，繊維ステアリングを施した試験片の場合の

破壊メカニズムは未だ明らかにされていない．また，1.2.2 項で述べたように，このような

繊維ステアリングによる補強層は繊維体積含有率 Vfが一様とならないため，このような補

強層を用いた構造材を脱プリプレグ成形法である VaRTM 法で製造することは容易ではな

い． 

以上のようなことから，本章では CFRP ボルト接合継手に対し，Kelly らのボルト孔周り

の主応力分布に基づく繊維ステアリングを参考に，繊維体積含有率 Vfが一様となるような

新たな補強層を提案することを試みた．また，提案した補強層が擬似等方積層板の各層の

破壊発生や進展に与える影響を明らかにすることも試みた．  

 

2.2 CR ステアリング補強層の提案 

本研究では，CFRP ボルト接合継手に対し，Fig. 2.1 に示す新たな補強層 Circular（C 層），

Radial（R 層）を提案する．(a)に示すように，C 層はボルト継手における最大主応力分布を

もとに，ボルト孔に対し同心円状に繊維を配向した補強層である．(b)に示すように，R 層

はボルト継手における最小主応力分布をもとに，ボルト孔に対し放射状に繊維を配向した

補強層である．また，それぞれの補強層について，繊維体積含有率 Vfがボルト孔周辺で一

様になるように繊維配列した． 
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2.3 試験方法 

Fig. 2.2 は，ダブルラップジョイント方式による面圧強度試験の模式図である．試験片を

鋼板で挟み，M25.4 のボルトで締結した．このとき，ボルト締結による試験片の加圧面を

一定にするため，試験片と鋼板の間にワッシャを挟んだ．ここで，本研究は航空機構造材

 

(a) Circular (b) Radial 

Fig. 2.1 Optimized fiber patterns for reinforcement 

 

Fig. 2.2 Schematic drawing of double-lap joint 

  

(a) Circular (b) Radial 

Fig. 2.1 Optimized fiber patterns for reinforcement 
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のようなの実構造材（ボルト孔径 d = 25.4 mm，板厚 t ≅ 30 mm）への適用を想定している

が，このようなボルト孔径 d，板厚 t を持つ試験片のボルト面圧に対する耐荷重は，一般の

油圧万能試験機の負荷容量を大きく上回ることが考えられる．このことから，本研究では

一般の油圧万能試験機でも試験が行えるよう，板厚 t が実構造材の 1/10（板厚 t ≅ 3 mm）

である試験片を用意した．ここで，実構造材のようなボルト孔径 d，板厚 t を持つ試験片を

厚板試験片，板厚 t を実構造材の 1/10 とした試験片を薄板試験片と定義する．また，本試

験で得られる試験荷重には，ボルト面圧荷重と，試験片とワッシャとの摩擦力 f が含まれ

るが，薄板試験片の場合，ボルト孔径 d = 25.4 における所定のボルト締付けトルク（T = 950 

kN）でボルト締付けを行うと，面圧荷重に対し，試験片とワッシャとの摩擦力 f は非常に

大きいことが考えられる．このような場合，正確に面圧荷重を取得することは困難と考え

られるため，薄板試験片の板厚 t を厚板試験片の 1/10 にしたことに伴い，締付けトルク T

も厚板試験片の 1/10（T = 95 kN）とすることで，この摩擦力 f の影響の低減を図った．こ

こで，厚板試験片の代わりに薄板試験片で試験を行うにあたり，これらの試験片において

ボルト面圧により生じる力学状態が類似する必要がある．厚板試験片では，ボルトの変形

による曲げモーメントが面圧荷重に影響を十分に及ぼすことが考えられるが，薄板試験片

では，板厚 t がより小さいことから，この影響は小さくなる．また，ボルト締付けトルク T

により，各試験片のボルト孔周りに軸力による板厚方向の垂直応力，試験片とワッシャの

摩擦力による面外せん断応力が生じるが薄板試験片は厚板試験片に対し，ボルト締付けト

ルク T が小さいことから，これらの応力も小さくなる．厚板試験片と薄板試験片では，以

上のように力学状態が異なるが，厚板試験片の代わりに薄板試験片で試験を実施するにあ

たり，ボルトは剛体であることと，試験片は脆性材料であることを仮定した．まず，ボル

トは剛体であると仮定することで，ボルトは変形をしなくなる，すなわち厚板，薄板試験

片はともにボルト孔周りで曲げモーメントが発生しなくなり，面圧荷重に対しても影響し

なくなるといえる．また，試験片を脆性材料と仮定することで，厚板，薄板試験片におけ

る面圧強度は面圧荷重方向に生じる応力のみに依存し，面圧荷重方向と直交方向に作用す

る板厚方向の垂直応力（軸力）や面外せん断応力（摩擦力）に影響されないといえる．こ
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のような仮定により，厚板，薄板試験片の面外成分における力学状態は異なるが，面内成

分における力学状態は同じであるとし，以降では薄板試験片で検討を進めた．なお，試験

は油圧万能試験機を使用し，試験は鋼板に引張負荷を試験速度 1 mm/min で与えることで

行った．また，ボルト面圧負荷により生じる変位については，ボルト中心と試験片中心を

標点とし，非接触変位計を使用して標点間距離の変位を計測した． 

面圧強度試験に用いた試験片は，炭素繊維 T800SC（東レ），エポキシ樹脂 RTM6-2（Hexcel）

からなる CF/epoxy 積層板である．Table 2.1 に示すように，擬似等方積層した試験片（QI 試

験片[45/0/-45/90]S）を基準に，C層またはR層を単一補強した試験片（QI+C [C/45/0/-45/90]S，

QI+R 試験片[R/45/0/-45/90]S）の 3 種類の試験片を用意した．また，それぞれの積層構成の

試験片に対し，e/d が十分に大きい試験片（e/d=3）と e/d が小さい試験片（e/d=1）の 2 種類

の形状寸法の試験片を用意した． 

 

2.4 面圧強度試験結果(e/d=3) 

2.4.1 面圧破壊プロセス  

Fig. 2.3 は面圧強度試験結果の一例（QI 試験片(e/d=3)）である．縦軸は面圧応力

σbear であり，横軸は面圧ひずみ εbear である．面圧応力 σbear，面圧ひずみ εbear は JIS K 

7080-2 を参考に，それぞれ式(2.1)，(2.2)より定義した公称応力および公称ひずみで

ある．  

 

Table 2.1 Nominal dimensions of specimens (unit : mm) 

 e d w t 

QI (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 2.56 

QI+C (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 3.20 

QI+R (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 3.20 

QI (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 2.56 

QI+C (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 3.20 

QI+R (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 3.20 
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 𝜎bear =
𝑃 − 𝑓

𝑡𝑑
 (2.1) 

 휀bear =
𝛿

𝑑
 (2.2) 

ここで，P は試験荷重， f は試験片とワッシャとの摩擦力， t は試験片板厚，d はボ

ルト孔径，またδは標点間の変位である．摩擦力 f はボルト孔周りに生じる摩擦係

数 μ = 0.2 から概算したものであり，試験片によらず 5.8 kN となる．なお，摩擦力 f

は損傷発生時における試験荷重 P に比べて十分に小さいことから，このような概算

による評価誤差は小さいものと判断した．実線は試験によって得られた面圧応力-面

圧ひずみ曲線，破線は面圧応力-面圧ひずみ曲線の線形領域の最小二乗近似直線であ

る．Fig. 2.3 に示すように，εbear < 2.5 %の領域では面圧応力 σbear は面圧ひずみ εbear に

対して線形的に増加した（εbear < 1.0 %の領域の非線形性は，治具と試験片の接触の

不安定性による）．一方，εbear > 2.5 %の領域では非線形な挙動を示した．後述する観

察結果より，このような非線形領域ではボルト孔周辺に損傷が発生していることが

確認できた．線形領域と非線形領域との境界を初期臨界点と定義し，この点におけ

る面圧応力 σbear を初期面圧強度 Sini と表記する（図中の○印）．なお，初期損傷は線

 

Fig. 2.3 Typical load-displacement response of the QI specimen (e/d=3) 
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形領域（εbear < 2.5 %）で発生する場合があるため，初期臨界点と初期損傷の発生開

始は必ずしも一致しない．また，面圧応力 σbear の最大点を最大破壊点と定義し，こ

の点における面圧応力 σbear を最大面圧強度 Sult と表記する（図中の●印）．  

Fig. 2.4 は初期臨界点における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)の損傷状態を

染色浸透探傷法により可視化したものである．Fig. 2.4(a)に示すように，QI 試験片

(e/d=3)（表層は 45°層）では，ボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損

傷が確認できた．Fig. 2.4(b)に示すように，QI+C 試験片(e/d=3)（表層は C 層）では，

QI 試験片(e/d=3)と同様にボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷が

確認できた．一方，Fig. 2.4(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=3)（表層は R 層）で

は，QI 試験片(e/d=3)で確認されたようなボルト孔に沿った損傷に加えて，ボルト孔

から離れた領域にも繊維直交方向に発生した損傷が確認できた．  

Fig. 2.5 は最終破壊点における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)の損傷状態を

染色浸透探傷法により可視化したものである．Fig. 2.5(a)に示すように，QI 試験片

(e/d=3)（表層は 45°層）ではボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷

 

(a) QI (b) QI+C (c) QI+R 

Fig. 2.4 Macroscopic failure of the specimens at the initial bearing strength, Sini (e/d=3) 

 

 

(a) QI (b) QI+C (c) QI+R 

Fig. 2.5 Macroscopic failure of the specimens at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=3) 

   

 

(a) QI (b) QI+C (c) QI+R 

 

   

 

(a) QI (b) QI+C (c) QI+R 
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とそこから離れた領域に圧縮損傷が確認できた．このうち，ボルト孔縁部から離れ

た領域の損傷は，負荷直交方向および繊維直交方向に発生した．Fig. 2.5(b)に示すよ

うに，QI+C 試験片(e/d=3)（表層は C 層）では，ボルト孔縁から 1mm の範囲内だけ

でなく，そこから離れた領域に圧縮損傷を確認でき，これらの損傷はボルト孔に沿

うように発生した．また，Fig. 2.5(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=3)（表層は R

層）では，ボルト孔縁から 1mm の範囲内だけでなく，そこから離れた領域に圧縮損

傷を確認でき，この損傷状態は QI+C 試験片と類似した．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=3)の破壊形態は，面圧破壊モード（Fig. 1.3(a)）

に近いと考えられる．また，QI+C，QI+R 試験片(e/d=3)の破壊形態も，QI 試験片(e/d=3)

と同様に面圧破壊モードに近いと考えられる．  

 

2.4.2 内部損傷観察（初期臨界点近傍）  

Fig. 2.6 は QI，QI+C および QI+R(e/d=3, 1)における面外断面観察の領域を示した

概要図であり，以降で示す面外断面観察結果（Fig. 2.7, 2.11, 2.17, 2.21）は領域 abcd

の範囲を示す．Fig. 2.7 は初期臨界点における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)

の面外断面観察結果である．発生した損傷について，キンクバンド（繊維の微小座

 

Fig. 2.6 Observation area of out-plane cross section 

 

Fig. 2.6 Observation area of out-plane cross section 
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屈）を KB，面外せん断損傷を SZ，層間はく離を DL と示す．また，Fig. 2.8 は初期

臨界点近傍における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)の各層の面内断面の損傷

状態を示した模式図である．これらは試験片の各層を研磨除去し，光学顕微鏡によ

り表面観察を行った結果をもとに作成したものである．発生した損傷について，キ

ンクバンドを KB，面外せん断損傷を SZ，繊維方向に沿ったマトリックスクラック

を MC と示す．  

Fig. 2.7(a)に示すように，QI 試験片(e/d=3)では，ボルト孔縁の 90°層（上側）と 90°

層（下側）の間が起点と考えられる面外せん断損傷，0°層と-45°層の間（上側）に層

 

Fig. 2.7 Out-plane failure of the specimens at the initial bearing strength, Sini (e/d=3) 
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間はく離が確認でき，これらの損傷は連続して発生したと考えられる．Fig. 2.7(b)に

示すように，QI+C 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)と類似しており，ボルト孔

縁の 90°層（下側）が起点と考えられる面外せん断損傷と 0°層と-45°層の間（上側）

 

Fig. 2.8 Schematic of failure morphology at the initial bearing strength, Sini (e/d=3) 
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に層間はく離が確認でき，これらの損傷は連続して発生したと考えられる．Fig. 

2.7(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)と異なり，ボルト孔

縁から 1mm の範囲内の 0°層（下側）にキンクバンド，0°層と-45°層の間（下側）に

層間はく離，-45°層（下側）に面外せん断損傷が確認でき，これらの損傷は連続して

発生したと考えられる．  

Fig. 2.8(a)に示すように，QI 試験片(e/d=3)では，各層でボルト孔縁から 1mm の範

囲内にボルト孔に沿った損傷とそこから離れた領域に圧縮損傷が確認できた．これ

らの損傷について，0°層ではキンクバンド，90°層では面外せん断破壊，±45°層では

その両方であると考えられる．また，各層に繊維平行方向のクラックも確認できた．

Fig. 2.8(b)に示すように，QI+C 試験片(e/d=3)では，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI

試験片における各層の損傷状態と類似した．一方，C 層ではボルト孔縁から 1mm の

範囲内にボルト孔に沿った損傷が確認できた．また，Fig. 2.8(c)に示すように，QI+R

試験片(e/d=3)について，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片(e/d=3)における各

層の損傷状態と類似した．一方，R 層ではボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔

に沿った損傷とそこから離れた領域にキンクバンドと考えられる圧縮損傷が確認で

きた．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点近傍における損傷状態につ

いて，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボ

ルト孔縁近傍に発生することが明らかになった．QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点近

傍における損傷状態について，QI 試験片(e/d=3)と同様に，キンクバンド，面外せん

断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボルト孔縁近傍に発生することが

明らかになった．QI+R 試験片(e/d=3)の初期臨界点における損傷状態について，QI 試

験片(e/d=3)と同様に，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向

のクラックがボルト孔縁近傍に発生することが明らかになった．  

 

2.4.3 CR 補強効果（初期臨界点）  

Fig. 2.9 は QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)における初期面圧強度 Sini の比較
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結果であり，エラーバーは標準偏差を示す．なお，試験本数はそれぞれ 6 本である．

QI+C 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)に対して初期面圧強度 S ini は上昇しなかっ

た．また，2.4.2 項より 0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片(e/d=3)における各層

の損傷状態と類似しており，C 層ではボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿

った損傷のみが確認できた．一方，QI+R 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)に対

して初期面圧強度 Sini は 11 %上昇した．また，2.4.2 項より 0°，±45°，90°層の損傷

 

Fig. 2.9 Comparison of initial bearing strength, Sini (e/d=3) 

 

Fig. 2.10 Reinforced mechanism of R layer (Improvement of bearing strength) 
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状態は QI 試験片(e/d=3)における各層の損傷状態と類似しており，R 層ではキンクバ

ンドと考えられる繊維方向に圧縮損傷が確認できた．ここで，Fig. 2.10 に示すよう

に，0°層と 45°層における応力の等価性を考慮すると，R 層が繊維方向の圧縮応力 σLcを分

担することによって，0°層および 45°層に生じる繊維方向の圧縮応力 σLcが低下することに

なる．このことから，QI+R 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Sini の上昇は，R 層の補強

繊維によって効果的に荷重が各層に分担されたことに起因すると考えられる．  

以上のようなことから，e/d が十分大きい場合の初期臨界点において，R 層は初期

面圧強度 Sini の上昇に寄与することが明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧

縮荷重を分担するためであると考えられる．  

 

2.4.4 内部損傷観察（最大破壊点近傍）  

Fig. 2.11 は最大破壊点近傍における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)の面外断

面観察結果であり，観察領域は Fig. 2.6 に示す面外断面領域 abcd である．発生した

損傷について，キンクバンドを KB，面外せん断損傷を SZ，層間はく離を DL と示

す．また，Fig. 2.12 は最終破壊点近傍における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)

の各層の面内断面の損傷状態を示した模式図である．発生した損傷について，キン

クバンドを KB，面外せん断損傷を SZ，繊維方向に沿ったマトリックスクラックを

MC，繊維引張損傷を FT と示す．  

Fig. 2.11(a)に示すように，QI 試験片(e/d=3)では，ジグザグに連続した損傷が確認

でき，このうち 0°層（上側，下側）の損傷はキンクバンド，±45°，90°層（上側，下

側）の損傷は面外せん断損傷であった．また，0°層と-45°層の間（上側，下側）に層

間はく離が確認できた．Fig. 2.11(b)に示すように，QI+C 試験片(e/d=3)では，QI 試験

片(e/d=3)の場合と同様に，ジグザグに連続した損傷が確認でき，このうち 0°層の損

傷はキンクバンド，C，±45°，90°層の損傷は面外せん断損傷であった．また，45°層

と 0°層の間（上側）および 0°層と-45°層の間（上側）に層間はく離が確認できた．

Fig. 2.11(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)の場合と同様

に，ジグザグに連続した損傷が確認でき，このうち R，0°層の損傷はキンクバンド，
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±45°，90°層の損傷は面外せん断損傷であった．また，0°層と-45°層の間（上側）に

層間はく離が確認できた．  

Fig. 2.12(a)に示すように，QI 試験片では，各層にボルト孔縁部から広域に発生し

た圧縮損傷と，ボルト孔から板縁にかけて繊維平行方向に発生した損傷が確認でき

た．このうち，圧縮損傷について，初期臨界点で確認できたキンクバンドや面外せ

ん断破壊が広域に発生したと考えられる．ボルト孔から板縁にかけて繊維平行方向

に発生した損傷は，せん断破壊モードよる損傷に類似した．また，各層において繊

維平行方向に発生したクラックは初期臨界点と比べ増加した．Fig. 2.12(b)に示すよ

 

Fig. 2.11 Out-plane failure of the specimens at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=3) 
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うに，QI+C 試験片では，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片の各層の損傷状態

と類似した．一方，C 層では繊維直交方向の圧縮損傷が広域に確認でき，さらに繊

維平行方向の引張損傷も観察された．また，Fig. 2.12(c)に示すように，QI+R 試験片

 

Fig. 2.12 Schematic of failure morphology at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=3) 
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について，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片における各層の損傷状態と類似

した．一方，R 層ではキンクバンドと考えられる損傷が広域に確認できた．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=3)の最大破壊点近傍における損傷状態につ

いて，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボ

ルト孔縁から板縁にかけて広範囲に発生することが明らかになった．QI+C 試験片

(e/d=3)の最大破壊点近傍における損傷状態について，QI 試験片(e/d=3)と同様に，キ

ンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボルト孔縁

から板縁にかけて広範囲に発生することが明らかになった．QI+R 試験片(e/d=3)の最

大破壊点近傍における損傷状態について，QI 試験片(e/d=3)と同様に，キンクバンド，

面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボルト孔縁から板縁にか

けて広範囲に発生することが明らかになった．  

 

2.4.5 CR 補強効果（最大破壊点）  

Fig. 2.13 は QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)における最大面圧強度 Sult の比較

結果であり，エラーバーは標準偏差を示す．なお，試験本数はそれぞれ 4 本である．

 

Fig. 2.13 Comparison of ultimate bearing strength, Sult (e/d=3) 
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QI+C 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=3)に対して最大面圧強度 Sult は 36 %上昇し

た．また，2.4.4 項より，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片(e/d=3)における各

層の損傷状態と類似しており，C 層は繊維直交方向の圧縮損傷と繊維平行方向の引

張損傷が確認できた．ここで，Fig. 2.14 に示すように，C 層ではボルト接触負荷に

より，繊維方向の引張応力 σLt が作用することになる．このことから，QI+C 試験片

(e/d=3)の最大面圧強度 Sult の上昇は，C 層の補強繊維によって効果的に荷重が各層

に分担されたことに起因すると考えられる．このように，C 層に繊維の引張応力が

作用することによる補強効果をフープ効果と定義する．ただし，2.4.3 項に示したよ

うに初期面圧強度 Sini が上昇しなかったことから，破壊が進行する過程でフープ効

果が有効になったと考えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=3)について，QI 試験片に

対して最大面圧強度 Sult は 27 %上昇した．また，2.4.4 項より，0°，±45°，90°層の損

傷状態は QI 試験片(e/d=3)における各層の損傷状態と類似しており，R 層ではキンク

バンドを伴う圧縮損傷が確認できた．Fig. 2.10 より，QI+R 試験片の最大面圧強度

Sult の上昇は，R 層の補強繊維によって効果的に荷重が各層に分担されたことに起因

すると考えられる．  

以上のようなことから，e/d が十分大きい場合の最大破壊点において，C 層は最大

面圧強度 Sult の上昇に寄与することが明らかになった．これは，破壊が進行する過

程で C 層のフープ効果が作用するためであると考えられる．一方，R 層は最大面圧

強度 Sult の上昇に寄与することが明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧縮荷

 

Fig. 2.14 Reinforced mechanism of C layer (Improvement of bearing strength) 

σLt
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重を分担するためと考えられる．  

2.5 面圧強度試験結果(e/d=1) 

2.5.1 面圧破壊プロセス  

Fig. 2.15 は初期臨界点おける QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)の損傷状態を染

色浸透探傷法により可視化したものである．Fig. 2.15(a)に示すように，QI 試験片（表

層は 45°層）ではボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷が確認で

きた．Fig. 2.15(b)に示すように，QI+C 試験片（表層は C 層）では QI 試験片と同様

に，ボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷が確認できた．一方，Fig. 

2.15(c)に示すように，QI+R 試験片（表層は R 層）でも QI 試験片と同様に，ボルト

孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷が確認できた．  

Fig. 2.16 は最終破壊点における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)の損傷状態を

染色浸透探傷法により可視化したものである．Fig. 2.16(a)に示すように，QI 試験片

（表層は 45°層）ではボルト孔から板縁にかけて 45°方向に発生した損傷が確認でき

 

(a) QI (b) QI+C (c) QI+R 

Fig. 2.15 Macroscopic failure of the specimens at the initial bearing strength, Sini (e/d=1) 
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Fig. 2.16 Macroscopic failure of the specimens at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=1) 
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た．この損傷は，せん断破壊モードにおける破壊形態に類似した．Fig. 2.16(b)に示

すように，QI+C 試験片（表層は C 層）では QI 試験片と異なり，ボルト孔縁から

1mm の範囲内とそこから離れた領域にボルト孔に沿った損傷を確認できた．この損

傷状態は，Fig. 2.5(b)に示す e/d =3 の場合と類似した．一方，Fig. 2.16(c)に示すよう

に，QI+R 試験片（表層は R 層）では QI 試験片と損傷状態は類似し，ボルト孔から

板縁にかけて 45°方向に発生した損傷が確認できた．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=1)の破壊形態は，せん断破壊モード（Fig. 

1.3(b)）に近いと考えられる．また，QI+C 試験片(e/d=1)の破壊形態は QI 試験片(e/d=1)

と異なり，面圧破壊モード（Fig. 1.3(a)）に近いと考えられる．一方，QI+R 試験片

(e/d=1)の破壊形態は，QI 試験片と同様にせん断破壊モードに近いと考えられる．  

 

2.5.2 内部損傷観察（初期臨界点近傍）  

Fig. 2.17 は初期臨界点における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)の面外断面観

察結果であり，観察領域は Fig. 2.6 に示す面外断面領域 abcd である．発生した損傷

について，面外せん断損傷を SZ，層間はく離を DL と示す．また，Fig. 2.18 は初期

臨界点における QI，QI+C および QI+R 試験片（e/d=1）の各層の面内断面の損傷状

態を示した模式図である．発生した損傷について，キンクバンドを KB，面外せん断

損傷を SZ，繊維方向に沿ったマトリックスクラックを MC と示す．  

Fig. 2.17(a)に示すように，QI 試験片(e/d=1)では，ボルト孔縁の 90°層（上側）と

90°層（下側）の間が起点と考えられる面外せん断損傷，ボルト孔縁の 0°層と-45°層

の間（上側，下側）および板縁の 0°層と 45°層の間（下側）が起点と考えられるに

層間はく離が確認できた． (b)に示すように，QI+C 試験片 (e/d=1)では，QI 試験片

(e/d=1)と類似しており，ボルト孔縁の 90°層（上側，下側）に面外せん断損傷とボル

ト孔縁に 0°層と-45°層の間（下側）および板縁の C 層と 45°層の間（上側）が起点

と考えられる層間はく離が確認できた．(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=1)では，

QI 試験片(e/d=3)と異なり，ボルト孔縁に損傷を確認できず，板縁の 45°層（下側）

と R 層（下側）が起点と考えられる層間はく離が確認できた．  
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Fig. 2.18(a)に示すように，QI 試験片(e/d=1)では，0°，-45°層においてボルト孔縁

部に圧縮損傷が確認できた．これらの損傷について，いずれもキンクバンドと考え

られる．また，各層に繊維平行方向のクラックも確認できた．Fig. 2.18(b)に示すよ

うに，QI+C 試験片(e/d=1)では，C，0°，±45°，90°層において，ボルト孔縁から 1mm

の範囲内とそこから離れた箇所に圧縮損傷が確認できた．これらの損傷について，

C 層では繊維方向に沿ったマトリックスクラック，45°層，0°層ではキンクバンド，

-45°層，90°層ではキンクバンドと面外せん断損傷の両方が発生したと考えられる．

Fig. 2.18(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=1)について，0°，±45°，90°層の損傷状態

は QI 試験片(e/d=1)における各層の損傷状態と類似した．R 層ではボルト孔縁から

 

Fig. 2.17 Out-plane failure of the specimens at the initial bearing strength, Sini (e/d=1) 
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1mm の範囲内にボルト孔に沿った損傷が確認できた．これらの損傷について，いず

れもキンクバンドと考えられる．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=1)の初期臨界点近傍における損傷状態につ

いて，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボ

 

Fig. 2.18 Schematic of failure morphology at initial bearing strength, Sini (e/d=1) 
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ルト孔縁部に発生することが明らかになった．QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点近傍

における損傷状態について，QI 試験片(e/d=1)と同様に，キンクバンド，面外せん断

損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラックがボルト孔縁部に発生することが明ら

かになった．QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点における損傷状態について，QI 試験

片(e/d=1)と同様に，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向の

クラックがボルト孔縁部に発生することが明らかになった．  

 

2.5.3 CR 補強効果（初期臨界点）  

Fig. 2.19 は QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)における初期面圧強度 Sini の比較

結果であり，エラーバーは標準偏差を示す．なお，試験本数はそれぞれ 6 本である．

Fig. 2.19 に示すように，QI+C 試験片では，QI 試験片に対して初期面圧強度 Sini はほ

ぼ同程度であった．一方，2.5.2 項より 0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片(e/d=1)

における各層の損傷状態と類似しており，C 層ではボルト孔縁から 1mm の範囲内に

ボルト孔に沿った損傷のみが確認できた．一方，QI+R 試験片では，QI 試験片に対

して初期面圧強度 Sini は上昇しなかった．また，2.5.2 項より 0°，±45°，90°層の損傷

状態は QI 試験片(e/d=1)における各層の損傷状態と類似しており，R 層ではキンクバ

 

Fig. 2.19 Comparison of initial bearing strength, Sini (e/d=1) 
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ンドと考えられる繊維方向に圧縮損傷が確認できた．すなわち，R 層の補強繊維は

圧縮荷重を分担したこと（Fig. 2.10）が考えられるが，このことは初期面圧強度 Sini

に寄与しなかった．  

以上のようなことから，e/d が小さい場合の初期臨界点において，C，R 層はいず

れも初期面圧強度 S ini の上昇に寄与しないが，R 層の補強繊維は圧縮荷重を分担す

ると考えられる．  

 

2.5.4 内部損傷観察（最大破壊点近傍）  

Fig. 2.20 は最大破壊点近傍における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)の面外断

面観察結果であり，観察領域は Fig. 2.6 に示す面外断面領域 abcd である．発生した

損傷について，キンクバンドを KB，面外せん断損傷を SZ，層間はく離を DL と示

す．Fig. 2.21 は最終破壊点近傍における QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=3)の各層

の面内断面の損傷状態を示した模式図である．発生した損傷について，キンクバン

ドを KB，面外せん断損傷を SZ，繊維方向に沿ったマトリックスクラックを MC，

繊維引張損傷を FT と示す．  

Fig. 2.20(a)に示すように，QI 試験片(e/d=3)では，0°層と-45°層の間（上側，下側）

のボルト孔縁および板縁が起点と考えられる層間はく離が確認できた．Fig. 2.20(b)

に示すように，QI+C 試験片(e/d=3)では，QI 試験片(e/d=1)と異なり，ジグザグに連

続した損傷が確認でき，このうち 0°層の損傷はキンクバンド，C，±45°，90°層の損

傷は面外せん断損傷であった．このような損傷発生状態は Fig. 2.11 に示す e/d=3 の

各試験片と類似した．また，45°層と 0°層の間（上側，下側）に板縁が起点と考えら

れる層間はく離が確認できた．Fig. 2.20(c)に示すように，QI+R 試験片(e/d=3)では，

QI 試験片(e/d=1)と類似しており，0°層と-45°層の間（上側，下側）のボルト孔縁お

よび 0°層と 45°層の間（下側），45°層と R 層の間（下側）が起点と考えられる層

間はく離が確認できた．  

Fig. 2.21(a)に示すように，QI 試験片では，各層にボルト孔縁部から広域に発生し

た圧縮損傷と，ボルト孔から板縁にかけて繊維平行方向に発生した損傷が確認でき
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た．このうち，圧縮損傷については，初期臨界点で確認できたキンクバンドや面外

せん断破壊が広域に発生したと考えられる．ボルト孔から板縁にかけて繊維平行方

向に発生した損傷は，せん断破壊モードよる損傷に類似した．また，各層において

繊維平行方向に発生したクラックは初期臨界点と比べ増加した．Fig. 2.21(b)に示す

ように，QI+C 試験片では，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片の各層の損傷状

態と類似した．一方，C 層では繊維直交方向の圧縮損傷が広域に確認でき，さらに

繊維平行方向の引張損傷も観察された．また，Fig. 2.21(c)に示すように，QI+R 試験

片について，0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片における各層の損傷状態と類

 

Fig. 2.20 Out-plane failure of the specimens at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=1) 
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似した．一方，R 層ではキンクバンドと考えられる損傷が広域に確認できた．  

以上のようなことから，QI 試験片(e/d=3)の最大破壊点近傍における損傷状態につ

いて，キンクバンドはボルト孔縁近傍で発生し，面外せん断損傷，層間はく離，繊

維平行方向のクラックがボルト孔縁部から板縁にかけて広範囲に発生することが明

 

Fig. 2.21 Schematic of failure morphology at the ultimate bearing strength, Sult (e/d=1) 
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らかになった．QI+C 試験片(e/d=3)の最大破壊点近傍における損傷状態について，QI

試験片(e/d=1)と異なり，キンクバンド，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方

向のクラックがボルト孔縁から板縁にかけて広範囲に発生することが明らかになっ

た．このような損傷状態は，e/d=3 の各試験片に類似した．QI+R 試験片(e/d=3)の最

大破壊点近傍における損傷状態について，QI 試験片(e/d=1)と同様に，キンクバンド

はボルト孔縁近傍で発生し，面外せん断損傷，層間はく離，繊維平行方向のクラッ

クがボルト孔縁から板縁にかけて広範囲に発生することが明らかになった．  

 

2.5.5 CR 補強効果（最大破壊点）  

Fig. 2.22 は QI，QI+C および QI+R 試験片(e/d=1)における最大面圧強度 Sult の比較

結果であり，エラーバーは標準偏差を示す．なお，試験本数はそれぞれ 4 本である．

QI+C 試験片では，QI 試験片に対して最大面圧強度 Sult は 27 %上昇した．また，2.5.4

項より，QI 試験片では損傷はボルト孔縁部でしか確認できなかったのに対し，QI+C

試験片ではボルト孔縁部での圧縮損傷に加えて，ボルト孔から離れた領域にキンク

バンドを伴う圧縮損傷も確認できた．これは，Fig. 2.12 に示す e/d=3 の各試験片の

損傷状態に類似した．ここで，Fig. 2.23 に示すように，負荷方向に面内せん断応力

 

Fig. 2.22 Comparison of ultimate bearing strength, Sult (e/d=1) 
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τLT が作用する領域において，C 層上では繊維に引張応力 σLtが作用することになる．

このことから，C 層の補強繊維によって各層のせん断応力が抑制され，QI 試験片で

発生したせん断破壊モードが QI+C 試験片では面圧破壊モードに遷移したと考えら

れる．また，QI 試験片に対して QI+C 試験片の最大面圧強度 Sult が向上したことに

ついて，破壊が進行する過程でフープ効果（Fig. 2.14）も発揮されたことが考えられ

る．一方，QI+R 試験片について，QI 試験片に対して最大面圧強度 Sult はほぼ同程度

であった．また，2.5.4 項より 0°，±45°，90°層の損傷状態は QI 試験片における各

層の損傷状態と類似しており，R 層ではボルト孔縁から 1mm の範囲内にボルト孔に

沿った損傷と繊維平行方向のクラックが確認できた．すなわち，R 層の補強繊維は

圧縮荷重を分担したこと（Fig. 2.10）が考えられるが，このことは最大面圧強度 Sult

に寄与しなかった．  

以上のようなことから，e/d が小さい場合の最大破壊点において，C 層はせん断破

壊モードから面圧破壊モードに遷移させることが明らかになった．これは，C 層の

補強繊維が引張荷重を分担するためと考えられる．また，C 層は最大面圧強度 Sult の

上昇に寄与することも明らかになった．これは，C 層の補強繊維が引張荷重を分担

することに加え，破壊が進行する過程でフープ効果も作用するためであると考えら

れる．一方，R 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄与しないが，R 層の補強繊維が圧縮

荷重を分担することが考えられる．  

 

 

Fig. 2.23 Reinforcement mechanism of C layer for shear-out mode failure of 0° layer 

 

Fig. 2.23 Reinforcement mechanism of C layer for shear-out mode failure of 0° layer 
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2.6 結言 

本章では CFRP ボルト接合継手に対し，繊維体積含有率 Vfが一様となるような新たな補

強層（C，R 層）を提案することを試みた．また，提案した補強層が擬似等方積層板の各層

の破壊発生や進展に与える影響を明らかにすることも試みた．得られた知見は以下の通り

である． 

・ QI 試験片(e/d=3)の破壊形態は，面圧破壊モード（Fig. 1.3(a)）に近いと考えられ

る．また，QI+C，QI+R 試験片(e/d=3)の破壊形態も，QI 試験片(e/d=3)と同様に面

圧破壊モードに近いと考えられる．  

・ e/d が十分大きい場合の初期臨界点において，R 層は初期面圧強度 Sini の上昇に寄

与することが明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分担するた

めであると考えられる．  

・ e/d が十分大きい場合の最大破壊点において，C 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄

与することが明らかになった．これは，破壊が進行する過程で C 層のフープ効果

が作用するためであると考えられる．一方，R 層も最大面圧強度 Sult の上昇に寄

与することが明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分担するた

めと考えられる．  

・ QI 試験片(e/d=1)の破壊形態は，せん断破壊モード（Fig. 1.3(b)）に近いと考えら

れる．また，QI+C 試験片(e/d=1)の破壊形態は QI 試験片(e/d=1)と異なり，面圧破

壊モード（Fig. 1.3(a)）に近いと考えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の破壊形

態は，QI 試験片と同様にせん断破壊モードに近いと考えられる．  

・ e/d が小さい場合の初期臨界点において，C，R 層はいずれも初期面圧強度 Sini の

上昇に寄与しないが，R 層の補強繊維は圧縮荷重を分担すると考えられる．  

・ e/d が小さい場合の最大破壊点において，C 層はせん断破壊モードから面圧破壊

モードに遷移させることが明らかになった．これは，C 層の補強繊維が引張荷重

を分担するためと考えられる．また，C 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄与する

ことも明らかになった．これは，C 層の補強繊維が引張荷重を分担することに加

え，破壊が進行する過程でフープ効果も作用するためであると考えられる．一方，
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R 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄与しないが，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分

担することが考えられる．  
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3. 数値解析による CR 補強メカニズムの解明 

3.1 緒言 

2 章では，Kelly らの提案手法 1-7)を単純化した C，R 補強層を提案した．また，このよう

な補強層がボルト孔周りの損傷状態に影響を及ぼし，面圧強度の上昇に寄与することを面

圧強度試験により明らかにした．具体的には，せん断破壊モードで破壊する試験片に対し

て C 層は面圧破壊モードに遷移させ，R 層は面圧破壊モードで破壊する試験片に対して面

圧強度を上昇させることが明らかになった．また，このような試験結果に基づき，C，R 層

の補強メカニズムを推測したが，明確にするには至らなかった．これらの補強メカニズム

を解明するためには，数値解析を用いて，C，R 層が試験片の各層のボルト孔周りに発生す

る応力分布に及ぼす影響を明らかにする必要がある． 

CFRP ボルト接合継手おいて，有限要素法による数値解析を用いた研究が多数行われて

おり，実証試験結果と数値解析結果の整合性が取れることも報告されている 7-30)．また，

CFRP のような複合材料の損傷を示す指標として，Hoffman31)や Hashin32)の破壊則などが

考案されており，このような破壊則を用いて CFRP ボルト接合継手の破壊について有限要

素解析を行った研究も行われている 26-30)． 

以上のようなことから，本章では有限要素法による数値解析を用いて，C，R 層による補

強メカニズムを明らかにすることを試みた．しかし，初期臨界点近傍までについては数値

解析結果と 2 章で示した面圧強度試験結果の整合性を得られたが，最大破壊点近傍につい

ては現状の計算技術では面圧強度試験結果との整合性を得ることは困難であったため，検

討にあたっては，初期臨界点にのみ着目した．また，面圧強度試験では C，R 層の単一補

強について検討を行ったが，本章では C，R 層の組合せ補強についても検討を行った． 

 

3.2 数値解析方法 

Fig. 3.1 は Fig. 2.2 で示した面圧強度試験の数値解析モデルである．問題の対称性を考慮

し，試験片や治具のモデルを 1/2 とした．δbolt はボルトに生じる軸力相当の強制変位，δbear
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は鋼板に与えた引張負荷相当の強制変位である．試験片とボルトおよびワッシャの間にク

ーロン摩擦（摩擦係数は 0.2）を適用した．なお，本解析は，有限要素コード MARC2013 を

 

Fig. 3.1 Numerical model of double-lap joint 

 

Fig. 3.2 Finite element model of QI specimen (e/d=3) 
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用いた．Fig. 3.2 は QI 試験片（e/d=3）の有限要素モデルである．試験片の離散化にあたり，

板厚方向については，1 層あたり 2 プライとした．このように試験片をはじめ，ボルト，ワ

ッシャ，鋼板を離散化するにあたり，各要素のアスペクト比は大きくなるため，それぞれ

を 8 節点ソリッドシェル要素を用いてモデル化した．なお，ボルト孔周りの離散化につい

ては，応力分布の収束性をもとに決定した． 

本報では，初期損傷の発生開始から初期臨界点までについて解析を行った．破壊判定に

は Hashin の破壊則を用いた．Hashin 則では，繊維引張モードの損傷指標 FILt，繊維圧縮モ

ードの損傷指標 FILc，母材引張モードの損傷指標 FITt，母材圧縮モードの損傷指標 FITcは

次式のように定義される． 

 

𝐹𝐼Lt = (
𝜎L
𝑆Lt

)
2

+
1

𝑇LT
2
(𝜏LT

2 + 𝜏ZL
2) (3.1) 

 

𝐹𝐼Lc =
|𝜎L|

𝑆Lc
 (3.2) 

 

𝐹𝐼Tt =
1

𝑆Tt
2
(𝜎T + 𝜎Z)

2 +
1

𝑇TZ
2
(𝜏TZ

2 − 𝜎T𝜎Z) +
1
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2
(𝜏LT

2 + 𝜏ZL
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2
(𝜏TZ
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2
(𝜏LT

2 + 𝜏ZL
2) 

(3.4) 

σLは繊維方向の垂直応力，σTは繊維直交方向の垂直応力，σZは板厚方向の垂直応力，τLTは

LT 成分（繊維方向-繊維直交方向の面内成分）のせん断応力，τTZは TZ 成分（繊維直交方向

-板厚方向の面内成分）のせん断応力，τZLは ZL 成分（板厚方向-繊維方向の面内成分）のせ

ん断応力，SLt は繊維方向の引張強度，SLc は繊維方向の圧縮強度，STt は繊維直交方向およ

び板厚方向の引張強度，STcは繊維直交方向および板厚方向の圧縮強度，TLTは LT および ZL

成分のせん断強度，TTZは TZ 成分のせん断強度である．また，式(3.1)～(3.2)のいずれかが

FI = 1 となった要素について，短冊状試験片による圧壊試験結果や 2 章の面圧強度試験結

果を総合的に判断し，破壊後の剛性を初期の剛性に対して 10%とした． 
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本解析では，Table 3.1，3.2 に示す試験片モデルの寸法および一方向材の材料物性を適用

し，擬似等方積層した試験片（QI 試験片[45/0/-45/90]S）を基準に，C 層または R 層を単一

補強した試験片（QI+C [C/45/0/-45/90]S，QI+R 試験片[R/45/0/-45/90]S）および C，R 層を組

Table 3.1 Dimensions of specimens (unit : mm) 

 e d w t 

QI (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 2.56 

QI+C (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 3.20 

QI+R (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 3.20 

QI+CR (e/d=3) 76.20 25.40 100.00 3.84 

QI (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 2.56 

QI+C (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 3.20 

QI+R (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 3.20 

QI+CR (e/d=1) 25.40 25.40 100.00 3.84 

 

Table 3.2 Material properties of lamina 

T800SC/ RTM6-2 

(Elasticity)    

Young modulus 

EL 164.00 [GPa] 

ET 8.30 [GPa] 

EZ 8.30 [GPa] 

Shear modulus 

GLT 3.90 [GPa] 

GTZ 2.50 [GPa] 

GZL 3.90 [GPa] 

Poisson’s ratio 

νLT 0.33  

νTZ 0.50  

νZL 0.02  

(Strength)    

Longitudinal tension SLt 2965 [MPa] 

Longitudinal compression SLc 900 [MPa] 

Transverse tension STt 90 [MPa] 

Transverse compression STc 214 [MPa] 

In-plane shear TLT 75 [MPa] 

Out-plane shear TTZ 97 [MPa] 
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合せ補強した試験片（QI+CR 試験片[C/R/45/0/-45/90]S）について検討を行った．なお，各層

の材料方向の入力条件について，45°，0°，-45°，90°層は直交座標系で入力した．Fig. 3.3 は

C，R 層の有限要素モデルの座標系を示しており，y軸においてボルト孔中心を境に面圧負

荷が生じる側をボルト孔中心を原点とした極座標系，その反対側を直交座標系で入力した．

また，2 章で示した面圧強度試験片の作製条件に合わせ，有限要素モデルでは C，R 層のボ

ルト孔周りの繊維体積含有率 Vfを一様とした．試験片形状について，2 章で述べた面圧強

度試験と同様に，e/d が十分に大きい試験片（e/d=3）と e/d が小さい試験片（e/d=1）につい

て検討を行った． 

 

3.3 数値解析結果(e/d＝3) 

3.3.1 QI 試験片(e/d＝3)の破壊プロセス 

Fig. 3.4，3.5 は QI 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.4 について，縦軸は式(2.1)

より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear であ

 

Fig. 3.3 Coordinates system of C and R layers on finite element model 
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る．実線は試験によって得られた面圧応力 -面圧ひずみ曲線，破線は面圧応力-面圧ひ

ずみ曲線の線形領域の最小二乗近似直線である．図中の〇印は初期臨界点（初期面

圧強度 Sini），グレー丸印は初期損傷発生時，青丸印は σbear = 0.8Sini となる時点，赤

丸印は σbear = 270MPa となる時点を示す．Fig. 3.5 について，(a)~(c)は初期損傷発生前

(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.2 の青丸）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は

繊維直交方向応力 σT，(c)は面内せん断応力 τLT である．また，図中のアルファベッ

トは高応力の領域を示す．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.4 の〇印）での損傷分

布であり，Hashin の破壊則に基づいて，繊維引張モードによる損傷を青，繊維圧縮

モードによる損傷を赤，母材引張モードによる損傷を緑，母材圧縮モードによる損

傷を黄で示す．また，図中の番号は損傷が発生した順番を示し，白丸は初期臨界点

前(σbear < Sini)に発生した損傷，赤丸は初期臨界点(σbear = Sini)で発生した損傷を示す．

また，Fig. 3.5 の図中のボルト孔周りに示す数値は，ボルト孔上端を 0°とした偏角 θ

であり，矢印は繊維方向（L）を示す．  

 

Fig. 3.4 Bearing stress–bearing strain response of the QI specimen (e/d=3) 
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Fig. 3.5 からわかるように，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = S ini)では，⑤，⑥に示す

繊維圧縮モードによる損傷が順に発生した．しかし，これらの損傷発生は近接しており，

実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時に発生したと考えられる．これらの

損傷はそれぞれⒷ，Ⓐに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった．すなわ

ち，QI 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Sini の支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc である．一

方，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，④に示す繊維引張モードによる損傷，

①，②，③に示す母材圧縮モードによる損傷が発生した．これら損傷のうち，繊維引張モ

ードによる損傷（④）はⒹに，母材圧縮モードによる損傷（①，②，③）はそれぞれⒻ，

Ⓒ，Ⓔに示す面内せん断応力 τTLが高い位置と同位置であった． 

 

Fig. 3.5 Stress and failure distribution of QI specimen (e/d=3) around initial failure 
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■ Fiber tensile mode 

■ Fiber comp. mode 

■ Matrix tensile mode 
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Fig. 3.3 Stress and failure distribution of QI specimen (e/d=3) around initial failure 
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以上のようなことから，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 45°

および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）

が発生することがわかった．一方，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，-45°

層に繊維引張モードおよび 45°，90°層に母材圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支

配因子は面内せん断応力 τLT）が発生した． 

 

3.3.2 QI+C 試験片(e/d＝3)の破壊プロセス 

Fig. 3.6，3.7 は QI 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.6 について，縦軸は式(2.1)

より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear であ

る．なお，初期損傷発生時は〇印に示す初期臨界点（初期面圧強度 Sini）と同時であ

った．Fig. 3.7 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.6 の青丸印）

での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)は面内

せん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.6 の〇印）での損傷分布

 

Fig. 3.6 Bearing stress–bearing strain response of the QI+C specimen (e/d=3) 
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である．  

Fig. 3.7 からわかるように，QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，①，②に

示す繊維圧縮モードによる損傷が順に発生した．しかし，これらの損傷発生は近接してお

り，実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時に発生したと考えられる．これ

らの損傷はそれぞれⒷ，Ⓐに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった．す

なわち，QI+C 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Sini の支配因子は，QI 試験片(e/d=3)と同様に，

 

Fig. 3.7 Stress and failure distribution of QI+C specimen (e/d=3) around initial failure 
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Fig. 3.5 Stress and failure distribution of QI+C specimen (e/d=3) around initial failure 
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繊維方向の圧縮応力 σLcである．一方，QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，

QI 試験片(e/d=3)と異なり，損傷は発生しなかった． 

以上のようなことから，QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 

45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力

σLc）が発生することがわかった．一方，QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)で

は，サブクリティカルな損傷は発生しなかった． 

 

3.3.3 QI+R 試験片(e/d＝3)の破壊プロセス 

Fig. 3.8，3.9 は QI 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.8 について，縦軸は式(2.1)

より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear であ

る．Fig. 3.9 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.8 の青丸印）で

の応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)は面内せ

ん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.8 の〇印）での損傷分布で

 

Fig. 3.8 Bearing stress–bearing strain response of the QI+R specimen (e/d=3) 
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ある．  

Fig. 3.9 からわかるように，QI+R 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，⑧に示す

繊維引張モードによる損傷，⑨に示す母材圧縮モードによる損傷が順に発生した．しかし，

これらの損傷発生は近接しており，実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時

に発生したと考えられる．これらの損傷はそれぞれⒺ，Ⓗに示す面内せん断応力 τLTが高い

位置と同位置であった．すなわち，QI+R 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Sini の支配因子は，

QI 試験片(e/d=3)と異なり，面内せん断応力 τLT であると考えられる．一方，QI+R 試験片

 

Fig. 3.9 Stress and failure distribution of QI+R specimen (e/d=3) around initial failure 
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■ Fiber tensile mode 
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Fig. 3.7 Stress and failure distribution of QI+R specimen (e/d=3) around initial failure 
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(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，④，⑤，⑦に示す繊維引張モードによる損傷，②，

③，⑥に示す母材引張モードによる損傷および①に示す母材圧縮モードによる損傷が発生

した．これら損傷のうち，繊維引張モードによる損傷（④，⑤，⑦）はそれぞれⒼ，Ⓓ，Ⓕ

に，母材圧縮モードによる損傷（①）はⒾに示す面内せん断応力 τTLが高い位置と同位置で

あった．さらに，母材引張モードによる損傷（②，③，⑥）は，それぞれⒷ，Ⓒ，Ⓐに示す

繊維直交方向の引張応力 σTtが高い位置と同位置であった．また，これらの損傷は QI 試験

片(e/d=3)に比べ，広範囲に発生した． 

以上のようなことから，QI+R 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，0°層の-90° < 

θ < -45°に繊維引張モードおよび 90°層の-90° < θ < -45°に母材圧縮モードによる損傷（支配

因子は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった．一方，QI+R 試験片(e/d=3)の初期

臨界点前(σbear < S ini)では，±45°，0°層に繊維引張モード，90°層に母材圧縮モードによるサ

ブクリティカルな損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）および-45°，90°層に母材引張モー

ドによるサブクリティカルな損傷（支配因子は繊維直交方向の引張応力 σTt）が広範囲に発

生した． 

 

3.3.4 QI+CR 試験片(e/d＝3)の破壊プロセス 

Fig. 3.10，3.11 は QI 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.10 について，縦軸は式

(2.1)より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear

である．Fig. 3.11 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.10 の青丸

印）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)は

面内せん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.10 の〇印）での損傷

分布である．  

Fig. 3.11 からわかるように，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，③，④

に示す繊維圧縮モードによる損傷が順に発生した．しかし，これらの損傷発生は近接して

おり，実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時に発生したと考えられる．こ

れらの損傷はそれぞれⒹ，Ⓒに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった．

すなわち，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期破壊荷重 Piniの支配因子は，QI 試験片(e/d=3)と同様
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に，繊維方向の圧縮応力 σLcである．一方，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)

では，①，②に示す繊維圧縮モードによる損傷が発生した．これらの損傷はそれぞれのⒶ，

Ⓑに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった． 

以上のようなことから，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 

45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力

σLc）が発生することがわかった．一方，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期臨界点前(σbear < Sini)で

は，R 層に繊繊維圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は繊維方向の圧縮

応力 σLc）が発生した． 

 

 

 

 

Fig. 3.10 Bearing stress–bearing strain response of the QI+CR specimen (e/d=3) 
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Fig. 3.11 Stress and failure distribution of QI+CR specimen (e/d=3) around initial failure 
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■ Fiber tensile mode 

■ Fiber comp. mode 

■ Matrix tensile mode 
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 (a) σL (b) σT (c) τLT (d) Failure distribution 

Fig. 3.9 Stress and failure distribution of QI+CR specimen (e/d=3) around initial failure 
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3.3.5 CR 補強効果(e/d＝3) 

3.3.1 項で述べたように，QI 試験片(e/d=3)は初期臨界点(σbear = Sini)では繊維圧縮モード

による損傷が，初期臨界点前(σbear < Sini)では繊維引張モードおよび母材圧縮モードによる

サブクリティカルな損傷が発生した．Fig. 3.12，3.13 はこれら損傷のうち，繊維引張モード

における損傷指標 FILtおよび繊維圧縮モードにおける損傷指標 FILcの QI，QI+C，QI+R お

よび QI+CR 試験片(e/d=3)の比較結果である．Fig. 3.12 は 0°層のボルト孔縁部における繊維

引張モードの損傷指標 FILt，Fig. 3.13 は-45°層のボルト孔縁部における繊維圧縮モードの損

傷指標 FILc の分布である．横軸はボルト孔縁部の偏角 θ，縦軸はそれぞれ繊維引張モード

の損傷指標 FILt，繊維圧縮モードの損傷指標 FILcである．太実線（グレー線）は QI 試験片，

細破線は QI+C 試験片，細点線は QI+R 試験片，細実線は QI+CR 試験片を示す．これらの

結果はいずれも式(2.1)で定義した面圧応力 σbear = 270MPa（Fig. 3.4, 3.6, 3.8, 3.10 の赤丸

印）における結果である． 

 

 

 

Fig. 3.12 Distribution of FILt on 0° layer (e/d=3, σbear = 270 MPa) 
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Fig. 3.12 からわかるように，各試験片の 0°層の繊維引張モードの損傷指標 FILt は，θ ≓ 

±65°で極大となった．QI+C 試験片(e/d=3)の 0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標

FILt は，QI 試験片(e/d=3)に対して 15%低下した．ここで，Fig. 2.23 に示すように，C 層と

0°層における応力の等価性を考慮すると，C 層の繊維が引張応力 σLtを分担することによっ

て，0°層の θ ≓ ±45°に生じる面内せん断応力 τLTが低下することになる．このことは，θ ≓ 

±45°で発生するせん断破壊モード（Fig. 1.3(b)）による損傷発生を抑制する効果を生むと考

えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=3)の 0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標 FILt

は，QI 試験片(e/d=3)に対して 20%低下した．ここで，Fig. 3.14 に示すように，R 層と 0°層

における応力の等価性を考慮すると，R 層の繊維が圧縮応力 σLc を分担することによって，

0°層の θ ≓ ±45°に生じる面内せん断応力 τLTが低下することになる．このことは，θ ≓ ±45°

で発生するせん断破壊モードによる損傷発生を抑制する効果を生むと考えられる．さらに，

QI+CR 試験片(e/d=3)の 0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標 FILt は，QI 試験片

(e/d=3)に対して 40%低下した．すなわち，QI+CR 試験片(e/d=3)では，C 層と R 層との相乗

効果によって，面内せん断応力 τLTをより効果的に低減できると考えられる． 

 

Fig. 3.13 Distribution of FILc on -45° layer (e/d=3, σbear = 270 MPa) 
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Fig. 3.13 からわかるように，各試験片の-45°層の繊維圧縮モードの損傷指標 FILcは，θ ≓ 

-45°で極大となった．QI+C 試験片(e/d=3)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指

標 FILcは，QI 試験片(e/d=3)に対して低下しなかった．すなわち，C 層は e/d=3 の試験片に

対し，繊維圧縮モードの損傷指標 FILcに影響を及ぼさないと考えられる．一方，QI+R 試験

片(e/d=3)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指標 FILc は，QI 試験片(e/d=3)に対

して 20%低下した．ここで，Fig. 2.10 に示すように，0°層と 45°層における応力の等価性を

考慮すると，R 層の繊維が圧縮応力 σLcを分担することによって，0°層の θ ≓ 0°および 45°

層の θ ≓ 45°に生じる繊維方向の圧縮応力 σLcが低下することになる．このことは，-45° ≦ 

θ ≦ 45°で発生する面圧破壊モード（Fig. 1.3(a)）による損傷発生を抑制する効果を生むと

考えられる．さらに，QI+CR 試験片(e/d=3)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指

標 FILcは，QI 試験片(e/d=3)に対して 20%低下した．すなわち，QI+CR 試験片(e/d=3)では，

R 層の補強効果（Fig. 2.10）によって，繊維方向の圧縮応力 σLcを低減できると考えられる． 

 

 

 

Fig. 3.14 Reinforcement mechanism of R layer for shear-out mode failure of 0° layer 

 

Fig. 3.12 Reinforcement mechanism of R layer for shear-out mode failure of 0° layer) 
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Fig. 3.15 は，QI，QI+C，QI+R および QI+CR 試験片(e/d=3)における初期面圧強度 Sini の

比較結果である．QI+C 試験片(e/d=3)は QI 試験片(e/d=3)に対し，初期面圧強度 Siniは上昇し

なかった．しかし，3.3.2 項で述べたように，QI+C 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Siniの支配

因子は，QI 試験片(e/d=3)と同様に，繊維方向の圧縮応力 σLcであった．すなわち，QI 試験

片(e/d=3)に対して，C 層は初期面圧強度 Sini の上昇に寄与しないが，面内せん断応力 τLT を

低減する効果（Fig. 2.23）があり，せん断モード破壊を抑制すると考えられる．一方，QI+R

試験片(e/d=3)は QI 試験片(e/d=3)に対し，初期面圧強度 Siniは 25%上昇した．また，3.3.3 項

で述べたように，QI+R 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Siniの支配因子は，QI 試験片(e/d=3)と

異なり，面内せん断応力 τLTであった．すなわち，QI 試験片(e/d=3)に対して，R 層は繊維方

向の圧縮応力 σLcを低減する効果（Fig. 2.10）があり，初期面圧強度 Sini の上昇に寄与する

と考えられる．さらに，QI+CR 試験片(e/d=3)は QI 試験片(e/d=3)に対し，初期面圧強度 Sini

は 13%上昇した．また，3.3.4 項で述べたように，QI+CR 試験片(e/d=3)の初期面圧強度 Sini

の支配因子は，QI 試験片(e/d=3)と同様に，繊維方向の圧縮応力 σLc であった．すなわち，

QI 試験片(e/d=3)に対する C，R 層の組合せ補強について，C，R 層の面内せん断応力 τLTを

低減する効果（Fig. 2.23，3.14）はせん断モード破壊を抑制し，R 層の繊維方向の圧縮応力

σLcを低減する効果（Fig. 2.10）は初期面圧強度 Siniを上昇させると考えられる． 

 

Fig. 3.15 Comparison of initial bearing strength, Sini (e/d=3) 
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以上のようなことから，e/d が十分大きい場合，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ 

≓ -45°の繊維方向の圧縮応力 σLcを低減するため，面圧破壊モードの臨界値を上昇させるこ

とが明らかになった． 

 

3.4 数値解析結果(e/d＝1) 

3.4.1 QI 試験片(e/d＝1)の破壊プロセス 

Fig. 3.16，3.17 は QI 試験片(e/d=1)の数値解析結果である．Fig. 3.16 について，縦軸は式

(2.1)より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear

である．実線は試験によって得られた面圧応力 -面圧ひずみ曲線，破線は面圧応力-面

圧ひずみ曲線の線形領域の最小二乗近似直線である．図中の〇印は初期臨界点（初

期面圧強度 Sini），グレー丸印は初期損傷発生時，青丸印は σbear = 0.8Sini となる時点，

赤丸印は σbear = 175MPa となる時点を示す．Fig. 3.17 について，(a)~(c)は初期損傷発

生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.16 の青丸）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，

 

Fig. 3.16 Bearing stress–bearing strain response of the QI specimen (e/d=1) 
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(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)は面内せん断応力 τLT である．また，図中のアルファ

ベットは高応力の領域を示す．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.16 の〇印）での

損傷分布であり，Hashin の破壊則に基づいて，繊維引張モードによる損傷を青，繊

維圧縮モードによる損傷を赤，母材引張モードによる損傷を緑，母材圧縮モードに

よる損傷を黄で示す．また，図中の番号は損傷が発生した順番を示し，白丸は初期

臨界点前(σbear < Sini)に発生した損傷，赤丸は初期臨界点(σbear = Sini)で発生した損傷

を示す．また，Fig. 3.17 の図中のボルト孔周りに示す数値は，ボルト孔上端を 0°と

した偏角 θ であり，矢印は繊維方向（L）を示す．  

Fig. 3.17 からわかるように，QI 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = S ini)では，⑧に示す繊

維引張モードによる損傷が発生した．この損傷はⒹに示す面内せん断応力 τLTが高い位置と

 

Fig. 3.17 Stress and failure distribution of QI specimen (e/d=1) around initial failure 
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■ Fiber tensile mode 

■ Fiber comp. mode 

■ Matrix tensile mode 

■ Matrix comp. mode 

 (a) σL (b) σT (c) τLT (d) Failure distribution 

Fig. 3.15 Stress and failure distribution of QI specimen (e/d=1) around initial failure 
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同位置であった．すなわち，QI 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Siniの支配因子は，QI 試験片

(e/d=3)と異なり，面内せん断応力 τLTであると考えられる．一方，QI 試験片(e/d=1)の初期臨

界点前(σbear < Sini)では，②，③，④に示す繊維引張モードによる損傷，⑥，⑦に示す繊維

圧縮モードによる損傷，①，⑤に示す母材圧縮モードによる損傷が発生した．これら損傷

のうち，繊維引張モードによる損傷（②，③，④）はそれぞれⒺ，Ⓒ，Ⓕに，母材圧縮モー

ドによる損傷（①，⑤）はそれぞれⒽ，Ⓖに示す面内せん断応力 τTLが高い位置と同位置で

あった．また，繊維圧縮モードによる損傷（⑥，⑦）はそれぞれⒶ，Ⓑに示す繊維方向の

圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった． 

以上のことから，QI 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，0°層の θ ≓ -45°に繊維

引張モードによる損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった．一方，

QI 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，±45°，0°層に繊維引張モード，90°層に

母材圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）および±

45°層に繊維圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力

σLc）が発生した． 

 

3.4.2 QI+C 試験片(e/d＝1)の破壊プロセス 

Fig. 3.18，3.19 は QI+C 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.18 について，縦軸は

式 (2.1)より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式 (2.2)より定義した面圧ひずみ

εbear である．Fig. 3.19 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.18 の

青丸印）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)

は面内せん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.18 の〇印）での損

傷分布である．  



67 

 

Fig. 3.19 からわかるように，QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，②，③に

示す繊維圧縮モードによる損傷が順に発生した．しかし，これらの損傷発生は近接してお

り，実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時に発生したと考えられる．これ

らの損傷はそれぞれⒷ，Ⓐに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高い位置と同位置であった．す

なわち，QI+C 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Sini の支配因子は，QI 試験片(e/d=1)と異なり，

繊維方向の圧縮応力 σLcである．また，この支配因子は QI 試験片(e/d=3)と同様であった．

一方，QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，①に示す母材圧縮モードによる

損傷が発生した．この損傷はⒸに示す面内せん断応力 τTLが高い位置と同位置であった． 

以上のようなことから，QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 

45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力

σLc）が発生することがわかった．一方，QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)で

は，90°層に母材圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）

が発生した． 

 

Fig. 3.18 Bearing stress–bearing strain response of the QI+C specimen (e/d=1) 
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3.4.3 QI+R 試験片(e/d＝1)の破壊プロセス 

Fig. 3.20，3.21 は QI+R 試験片(e/d=1)の数値解析結果である．Fig. 3.20 について，縦軸は

式 (2.1)より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式 (2.2)より定義した面圧ひずみ

εbear である．Fig. 3.21 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.20 の

青丸印）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)

 

Fig. 3.19 Stress and failure distribution of QI+C specimen (e/d=1) around initial failure 

 (σbear = 0.8Sini) (σbear = 0.8Sini) (σbear = 0.8Sini) (σbear = Sini) 

C 

    

45° 

    

0° 

    

-45° 

    

90° 

    

 

 

 

 

 

 

 

■ Fiber tensile mode 

■ Fiber comp. mode 

■ Matrix tensile mode 

■ Matrix comp. mode 

 (a) σL (b) σT (c) τLT (d) Failure distribution 

Fig. 3.17 Stress and failure distribution of QI+C specimen (e/d=1) around initial failure 
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は面内せん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.20 の〇印）での損

傷分布である．  

Fig. 3.21 からわかるように，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，⑤，⑥に

繊維引張モードによる損傷が順に発生した．しかし，これらの損傷発生は近接しており，

実構造材では発生順の逆転もありうるため，ほぼ同時に発生したと考えられる．これらの

損傷はそれぞれⒸ，Ⓓに示す面内せん断応力 τLT が高い位置と同位置であった．すなわち，

QI+R 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Siniの支配因子は，QI 試験片(e/d=1)と異なり，面内せん

断応力 τLTであると考えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，

①，③に示す繊維引張モードによる損傷，②に示す母材引張モードによる損傷および④に

示す母材圧縮モードによる損傷が発生した．これら損傷のうち，繊維引張モードによる損

傷（①，③）はそれぞれⒷ，Ⓔに，母材圧縮モードによる損傷（④）はⒻに示す面内せん断

応力 τTLが高い位置と同位置であった．また，母材引張モードによる損傷（②）は，Ⓐに示

す繊維直交方向の引張応力 σTtが高い位置と同位置であった． 

 

Fig. 3.20 Bearing stress–bearing strain response of the QI+R specimen (e/d=1) 

0

100

200

300

400

500

0 0.5 1 1.5 2

B
ea

ri
n
g
 s

tr
es

s,
 σ

b
ea

r,
 M

P
a

Bearing strain, εbear, %

Measured data

Fitted line

Sini

Initial damage point

175 MPa

0.8Sini



70 

 

以上のようなことから，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = S ini)では，0°層の-90° < 

θ < -45°，45° < θ < 90°に繊維引張モードによる損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が発

生することがわかった．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)では，±45°層

に繊維引張モード，90°層に母材圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は面

内せん断応力 τLT）および 90°層に母材引張モードによるサブクリティカルな損傷（支配因

子は繊維直交方向の引張応力 σTt）が発生した． 

 

Fig. 3.21 Stress and failure distribution of QI+R specimen (e/d=1) around initial failure 

 (σbear = 0.8Sini) (σbear = 0.8Sini) (σbear = 0.8Sini) (σbear = Sini) 

R 

    

45° 

    

0° 

    

-45° 

    

90° 

    

 

 

 

 

 

 

 

■ Fiber tensile mode 

■ Fiber comp. mode 

■ Matrix tensile mode 
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Fig. 3.19 Stress and failure distribution of QI+R specimen (e/d=1) around initial failure 
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3.4.4 QI+CR 試験片(e/d＝1)の破壊プロセス 

Fig. 3.22，3.23 は QI 試験片(e/d=3)の数値解析結果である．Fig. 3.22 について，縦軸は式

(2.1)より定義した面圧応力 σbear であり，横軸は式(2.2)より定義した面圧ひずみ εbear

である．Fig. 3.23 について，(a)~(c)は初期損傷発生前(σbear = 0.8Sini)（Fig. 3.22 の青丸

印）での応力分布であり，(a)は繊維方向応力 σL，(b)は繊維直交方向応力 σT，(c)は

面内せん断応力 τLT である．(d)は初期臨界点(σbear = Sini)（Fig. 3.22 の〇印）での損傷

分布である．  

Fig. 3.23 からわかるように，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，⑧に示

す繊維圧縮モードによる損傷が発生した．この損傷はⒸに示す繊維方向の圧縮応力 σLc が

高い位置と同位置であった．すなわち，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Sini の支配因

子は，QI 試験片(e/d=1)と同様に，繊維方向の圧縮応力 σLc である．また，この支配因子は

QI 試験片(e/d=3)と同様であった．一方，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < Sini)で

は，③，⑦に示す繊維引張モードによる損傷，①，②，④に示す繊維圧縮モードによる損

傷および⑤，⑥に示す母材圧縮モードによる損傷が発生した．これら損傷のうち，繊維引

 

Fig. 3.22 Bearing stress–bearing strain response of the QI+CR specimen (e/d=1) 
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張モードによる損傷（③，⑦）はそれぞれⒺ，Ⓕに，母材圧縮モードによる損傷（⑤，⑥）

はそれぞれⒽ，Ⓖに示す面内せん断応力 τTLが高い位置と同位置であった．また，繊維圧縮

 

Fig. 3.23 Stress and failure distribution of QI+CR specimen (e/d=1) around initial failure 
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Fig. 3.21 Stress and failure distribution of QI+CR specimen (e/d=1) around initial failure 
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モードによる損傷（①，②，④）はそれぞれⒶ，Ⓓ，Ⓑに示す繊維方向の圧縮応力 σLcが高

い位置と同位置であった． 

以上のようなことから，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = S ini)では，45°層の θ ≓ 

45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することが

わかった．一方，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点前(σbear < S ini)では，45°，0°層に繊維引

張モード，90°層に母材圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（支配因子は面内せん断

応力 τLT）および R，-45°層に繊維圧縮モードによるサブクリティカルな損傷（破壊因子は

繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生した． 

 

3.4.5 CR 補強効果(e/d＝1) 

3.4.1 項で述べたように，QI 試験片(e/d=1)は初期臨界点(σbear = Sini)では繊維引張モード

による損傷が，初期臨界点前(σbear < Sini)では繊維引張モード，繊維圧縮モードおよび母材

圧縮モードによるサブクリティカルな損傷が発生した．Fig. 3.24，3.25 はこれら損傷のう

ち，繊維引張モードにおける損傷指標 FILt および繊維圧縮モードにおける損傷指標 FILc の

QI，QI+C，QI+R および QI+CR 試験片(e/d=1)の比較結果である．Fig. 3.24 は 0°層のボル

ト孔縁部における繊維引張モードの損傷指標 FILt，Fig. 3.25 は-45°層のボルト孔縁部にお

ける繊維圧縮モードの損傷指標 FILc の分布である．横軸はボルト孔縁部の偏角 θ，縦軸は

それぞれ繊維引張モードの損傷指標 FILt，繊維圧縮モードの損傷指標 FILc である．太実線

（グレー線）は QI 試験片，細破線は QI+C 試験片，細点線は QI+R 試験片，細実線は QI+CR

試験片を示す．これらの結果はいずれも式(2.1)で定義した面圧応力 σbear = 175MPa（Fig. 3.16, 

3.18, 3.20, 3.22 の赤丸印）における結果である． 
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Fig. 3.24 Distribution of FILt on 0° layer (e/d=1, σbear = 175 MPa) 

 

 

Fig. 3.25 Distribution of FILc on -45° layer (e/d=1, σbear = 175 MPa) 
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Fig. 3.24 からわかるように，各試験片の 0°層の繊維引張モードの損傷指標 FILt は，θ ≓ 

±65°で極大となった．QI+C 試験片(e/d=1)の 0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標

FILt は，QI 試験片(e/d=1)に対して 35%低下した．このことから，C 層は e/d=1 の試験片に

対し，0°層の θ ≓ ±45°層で発生する面内せん断応力 τLTを低減する効果（Fig. 2.23）を生み，

その効果は e/d=3 の試験片の場合よりも大きいと考えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の

0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標 FILt は，QI 試験片(e/d=1)に対して 10%低下

した．このことから，R 層は e/d=1 の試験片に対し，面内せん断応力 τLT を低減する効果

（Fig. 3.14）を生むが，その効果は e/d=3 の試験片の場合よりも小さいと考えられる．また，

QI+CR 試験片(e/d=1)の 0°層の θ ≓ 65°での繊維引張モードの損傷指標 FILt は，QI 試験片

(e/d=1)に対して 50%低下した．すなわち，QI+CR 試験片(e/d=1)では，C 層と R 層との相乗

効果によって，面内せん断応力 τLTをより効果的に低減できると考えられる． 

Fig. 3.25 からわかるように，各試験片の-45°層の繊維圧縮モードの損傷指標 FILcは，θ ≓ 

-45°で極大となった．QI+C 試験片(e/d=1)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指

標 FILcは，QI 試験片(e/d=1)に対して同程度であった．すなわち，C 層は e/d=1 の試験片に

対し，繊維圧縮モードの損傷指標 FILcに影響を及ぼさないと考えられる．一方，QI+R 試験

片(e/d=1)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指標 FILc は，QI 試験片(e/d=1)に対

して 20%低下した．すなわち，R 層は e/d=1 の試験片に対し，繊維方向の圧縮応力 σLcを低

減する効果（Fig. 2.10）を生み，その効果は e/d=3 の試験片の場合と比べて同程度であると

考えられる．また，QI+CR 試験片(e/d=1)の-45°層の θ ≓ -45°での繊維圧縮モードの損傷指

標 FILcは，QI 試験片(e/d=1)に対して 25%低下した．すなわち，QI+CR 試験片(e/d=1)では，

R 層の補強効果（Fig. 2.10）によって，繊維方向の圧縮応力 σLcを低減できると考えられる． 

Fig. 3.26 は，QI，QI+C，QI+R および QI+CR 試験片(e/d=1)における初期面圧強度 Sini の

比較結果である．QI+C 試験片(e/d=1)は QI 試験片(e/d=1)に対し，初期面圧強度 Siniはほとん

ど上昇しなかった．しかし，3.4.2 項で述べたように，QI+C 試験片(e/d=1)の初期面圧強度

Siniの支配因子は，QI 試験片(e/d=1)と異なり，繊維方向の圧縮応力 σLcであった．また，こ

の支配因子は QI 試験片(e/d=3)と同様であった．すなわち，QI 試験片(e/d=1)に対して，C 層

は初期面圧強度 Sini上昇に寄与しないが，面内せん断応力 τLTを低減する効果（Fig. 2.23）が
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あり，せん断破壊モード（Fig. 1.3(b)）から面圧破壊モード（Fig. 1.3(a)）に遷移させると考

えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=1)は QI 試験片(e/d=1)に対し，初期面圧強度 Siniは上昇し

なかった．また，3.4.3 項で述べたように，QI+R 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Siniの支配因

子は，QI 試験片(e/d=1)と同様に，面内せん断応力 τLTであった．すなわち，QI 試験片(e/d=1)

に対して，R 層はせん断破壊モードによる損傷を十分に抑制しないため，R 層の繊維方向

の圧縮応力 σLcを低減する効果（Fig. 2.10）による初期面圧強度 Sini の上昇に寄与しないと

考えられる．さらに，QI+CR 試験片(e/d=1)は QI 試験片(e/d=1)に対し，初期面圧強度 Siniは

22%上昇した．3.4.4 項で述べたように，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期面圧強度 Sini の支配因

子は，QI 試験片(e/d=1)と異なり，繊維方向の圧縮応力 σLc であった．また，この支配因子

は QI 試験片(e/d=3)と同様であった．すなわち，QI 試験片(e/d=1)に対する C，R 層の組合せ

補強について，C，R 層の面内せん断応力 τLT を低減する効果（Fig. 2.23，3.14）はせん断破

壊モードから面圧破壊モードに遷移させ，R 層の繊維方向の圧縮応力 σLc を低減する効果

（Fig. 2.10）は初期面圧強度 Siniを上昇させると考えられる． 

以上のようなことから，e/d が小さい場合，C 層は 0°層の-90° < θ < -45°，45° < θ < 90°の

面内せん断応力 τLTを低減するため，破壊形態をせん断破壊モードから面圧破壊モードに遷

 

Fig. 3.26 Comparison of initial bearing strength, Sini (e/d=1) 
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移させることが明らかになった．一方，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°の

繊維方向の圧縮応力 σLcを低減するため，C 層と組み合わせて補強することで，面圧破壊モ

ードの臨界値を上昇させることが明らかになった． 

 

3.5 結言 

本章では有限要素法による数値解析を用いて，C，R 層による補強メカニズムを明らかに

することを試みた．また，検討にあたっては，初期臨界点にのみ着目した．得られた知見

は以下の通りである． 

・ QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°

に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することが

わかった．  

・ QI+C 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -

45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生すること

がわかった．一方，QI+R 試験片(e/d=3)の初期臨界点(σbear = Sini)では，0°層の-90° < θ < 

-45°に繊維引張モードおよび 90°層の-90° < θ < -45°に母材圧縮モードによる損傷（支配

因子は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった．さらに，QI+CR 試験片(e/d=3)

の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モー

ドによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することがわかった．  

・ e/d が十分大きい場合，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°の繊維方向の圧縮

応力 σLcを低減するため，面圧破壊モードの臨界値を上昇させることが明らかになった． 

・ QI 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，0°層の θ ≓ -45°に繊維引張モードによ

る損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった． 

・ QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -

45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生すること

がわかった．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，0°層の-90° < θ 

< -45°，45° < θ < 90°に繊維引張モードによる損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が

発生することがわかった．さらに，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点(σbear = Sini)では，
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45°層の θ ≓ 45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が

発生することがわかった． 

・ e/d が小さい場合，C 層は 0°層の-90° < θ < -45°，45° < θ < 90°の面内せん断応力 τLTを低

減するため，破壊形態をせん断破壊モードから面圧破壊モードに遷移させることが明ら

かになった．一方，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°の繊維方向の圧縮応

力 σLc を低減するため，C 層と組み合わせて補強することで，面圧破壊モードの臨界値

を上昇させることが明らかになった． 
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4. 結論 

本研究では CFRP ボルト接合継手に対し，繊維体積含有率 Vfが一様となるような新たな

繊維ステアリング補強層 Circular（C 層），Radial（R 層）を提案し，これら補強層の補強メ

カニズムを明らかにすることを試みた．なお，本研究は，航空機の一次構造材等に用いら

れるような板厚が大きい実構造材を対象としているが，本論文では，まず一般的な油圧万

能試験機で面圧強度試験が行える条件として，積層数を実構造材の 1/10 とした薄板状の

CFRP 試験片を用い，これに伴い，ボルト締付けトルクも 1/10 とした上で検討を行った． 

第 2 章では，C，R 層の概要と面圧強度試験について示した．C 層はボルト継手における

最大主応力分布をもとに，ボルト孔に対し同心円状に繊維を配向した補強層（Fig. 2.1(a)），

R 層はボルト継手における最小主応力分布をもとに，ボルト孔に対し放射状に繊維を配向

した補強層（Fig. 2.1(b)）である．面圧強度試験はダブルラップジョイント方式で行い，擬

似等方積層した試験片（QI 試験片）を基準に，C 層または R 層を単一補強した試験片（QI+C，

QI+R 試験片）の 3 種類の試験片を用意した．また，それぞれの積層構成の試験片に対し，

e/d が十分に大きい試験片（e/d=3）と e/d が小さい試験片（e/d=1）の 2 種類の形状寸法の

試験片を用意した．面圧強度試験結果より，QI 試験片(e/d=3)の破壊形態は，面圧破壊

モード（Fig. 1.3(a)）に近いと考えられ，QI+C，QI+R 試験片(e/d=3)の破壊形態も，

QI 試験片(e/d=3)と同様に面圧破壊モードに近いと考えられる．e/d が十分大きい場

合の初期臨界点(σbear = S ini)において，R 層は初期面圧強度 Sini の上昇に寄与すること

が明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分担するためであると考

えられる．e/d が十分大きい場合の最大破壊点(σbear = Sult)において，C 層は最大面圧

強度 Sult の上昇に寄与することが明らかになった．これは，破壊が進行する過程で C

層のフープ効果が作用するためであると考えられる．一方，R 層も最大面圧強度 Sult

の上昇に寄与することが明らかになった．これは，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分

担するためと考えられる．また，QI 試験片(e/d=1)の破壊形態は，せん断破壊モード

に近いと考えられるが、QI+C 試験片(e/d=1)の破壊形態は QI 試験片(e/d=1)と異なり，

面圧破壊モードに近いと考えられる．一方，QI+R 試験片(e/d=1)の破壊形態は，QI 試



83 

 

験片(e/d=1)と同様にせん断破壊モードに近いと考えられる．e/d が小さい場合の初期

臨界点において，C，R 層はいずれも初期面圧強度 Sini の上昇に寄与しないが，R 層

の補強繊維は圧縮荷重を分担すると考えられる．e/d が小さい場合の最大破壊点にお

いて，C 層はせん断破壊モードから面圧破壊モードに遷移させることが明らかにな

った．これは，C 層の補強繊維が引張荷重を分担するためであると考えられる．ま

た，C 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄与することも明らかになった．これは，C 層

の補強繊維が引張荷重を分担することに加え，破壊が進行する過程でフープ効果も

作用するためであると考えられる．一方，R 層は最大面圧強度 Sult の上昇に寄与しな

いが，R 層の補強繊維が圧縮荷重を分担するためであると考えられる．  

第 3 章では，第 2 章で述べた面圧強度試験を模擬した有限要素法による数値解析につい

て示した．本解析では，擬似等方積層した試験片（QI 試験片）を基準に，C 層または R 層

を単一補強した試験片（QI+C，QI+R 試験片）および C，R 層を組合せ補強した試験片（QI+CR

試験片）について検討を行った．また，e/d が十分に大きい試験片（e/d=3）と e/d が小さい

試験片（e/d=1）について検討を行った．数値解析結果より，QI 試験片(e/d=3)の初期臨界点

(σbear = S ini)では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支

配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することがわかった．また，QI+C 試験片(e/d=3)

の初期臨界点では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷

（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生し，QI+R 試験片(e/d=3)の初期臨界点では，

0°層の-90° < θ < -45°に繊維引張モードおよび 90°層の-90° < θ < -45°に母材圧縮モードによ

る損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった．さらに，QI+CR 試験

片(e/d=3)の初期臨界点では，45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードに

よる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することがわかった．また，e/d が

十分大きい場合，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°の繊維方向の圧縮応力 σLc

を低減するため，面圧破壊モードの臨界値を上昇させることが明らかになった．一方，QI

試験片(e/d=1)の初期臨界点では，0°層の θ ≓ -45°に繊維引張モードによる損傷（支配因子

は面内せん断応力 τLT）が発生することがわかった．QI+C 試験片(e/d=1)の初期臨界点では，

45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°に繊維圧縮モードによる損傷（支配因子は繊維方
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向の圧縮応力 σLc）が発生し，QI+R 試験片(e/d=1)の初期臨界点では，0°層の-90° < θ < -45°，

45° < θ < 90°に繊維引張モードによる損傷（支配因子は面内せん断応力 τLT）が発生するこ

とがわかった．さらに，QI+CR 試験片(e/d=1)の初期臨界点では，45°層の θ ≓ 45°に繊維圧

縮モードによる損傷（支配因子は繊維方向の圧縮応力 σLc）が発生することがわかった．ま

た，e/d が小さい場合，C 層は 0°層の-90° < θ < -45°，45° < θ < 90°の面内せん断応力 τLTを低

減するため，破壊形態をせん断破壊モードから面圧破壊モードに遷移させることが明らか

になった．一方，R 層は 45°層の θ ≓ 45°および-45°層の θ ≓ -45°の繊維方向の圧縮応力 σLc

を低減するため，C 層と組み合わせて補強することで，面圧破壊モードの臨界値を上昇さ

せることが明らかになった． 

 

以上のようなことから，CFRP ボルト接合継手に対する C，R 層の補強について，C 層は

せん断破壊モードで壊れるような形状寸法の構造材に対し，その破壊形態を面圧破壊モー

ドに遷移させることが明らかになった．また，C 層はボルト孔周りでの破壊が進行する過

程でフープ効果が有効になり，最大破壊点における面圧強度を上昇させることが明らかに

なった．一方，R 層は面圧破壊モードで壊れるような構造材に対し，初期臨界点および最

大破壊点における面圧強度を上昇させることが明らかになった．すなわち，CFRP ボルト接

合継手に対し，C，R 層のような繊維ステアリング補強層を用いることで，優れた強度特性

をもたらす設計が可能になることを示唆した． 

今後の本研究について，本論文における数値解析では，強度設計において特に重要と考

えられる初期臨界点にのみ着目したが，初期破壊発生後の安全のマージンを見るうえで最

大破壊点に着目することも重要であるため，最大破壊点に対しても C，R 層による補強メ

カニズムを明らかにすることが望まれる．また，本論文では実構造材に対し，1/10 とした

薄板状の試験片を用い，これに伴いボルト締付けトルクを 1/10 とした．このような試験片

により検討を進めるにあたり，ボルトは剛体であり変形しないことと，試験片は脆性材料

であることを仮定した．しかし，実構造材のように板厚が大きい場合，ボルトはある程度

変形し，その影響は避けられないと考えられる．また，このような構造材は積層構成の自

由度が大きくなるため，C，R 層を用いたボルト孔周りの設計においては，このような影響
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を考慮する必要があると考えられる．すなわち，実構造材を模擬した厚板状の試験片に対

する C，R 層による補強の影響を明らかにし，C，R 層の最適な積層数，積層箇所を示唆す

ることで実構造材のボルト孔周りの設計の一助となることが望まれる．本研究が今後も発

展し，CFRP 構造材のボルト接合箇所に対して，C，R 層をはじめとする繊維ステアリング

補強層が有効に活用されることを期待する． 
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