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構造の軽量化は，空を飛ぶ機械である航空機にとって永遠の課題であり，その誕生以来，軽量・

高強度な材料の開発・適用が進められてきた．その中で優れた比強度を持つ炭素繊維強化複合材料

が出現し，これを航空機構造へ適用する動きは徐々に拡大をしている．近年では，原油価格高騰に

よる航空機の軽量化への要求はさらに高まり，航空機構造への複合材適用の動きは今後さらに加速

されていくことが予想される． 
 この航空機を取り巻く状況の急速な変化は，航空機開発のみならず，それを使う側，すなわち航

空機の整備や補修においても多大な影響を及ぼすことが予想される．複合材料は金属材料に比べ複

雑な損傷形態を有している．また，その多くは材料内部に発生するため，損傷の検出は難しくなる．

航空機整備において，損傷の診断には非破壊検査手法が利用されているが，それらの中には，複合

材構造に対してそのまま適用することができないものや，大規模構造の検査を行う場合は設備や時

間的コストを要するものも多い．したがって，複合材料中に発生した損傷を高精度・高速で探傷可

能な検査手法の構築が必要とされている． 
 また，複合材適用の増加によって損傷部の補修に関する仕組みや補修方法そのものも変わってい

く可能性がある．複合材適用部位の拡大に伴い，部品の一体化による複雑化や大型化が進んでいる．

したがって，複合材構造に損傷が発生した場合は，部品交換が難しい場合も多く，そうした場合に

は，複合材構造の損傷部を補修し，またすぐフライトに戻るといった状況も増えていくと考えられ

る．複合材補修においては，金属のようなボルト結合は円孔部での損傷発生が懸念されるため，一

般的には接着補修が行われる．故に，今後の複合材適用の増加に伴い，接着補修部の増加も予想さ

れる．そうした場合に，複合材補修部に突発的な衝撃荷重が加わることによって，新たな損傷の発

生が懸念される．したがって，複合材構造補修部の健全性を保障するためには，複合材構造補修部

に発生した損傷を定量的に検出する技術の開発が必要となる． 
 以上の観点から本研究では，今後増加が予想されるCFRP積層構造およびCFRP スカーフ補修構

造（Fig. 1）に発生する衝撃損傷に注目し，材料中を伝播する弾性波の伝播挙動の変化を利用した損

傷検出手法を提案した．本研究では，パルスレーザー励起弾性波可視化手法を用いて，CFRP 複合

材料中を伝播する弾性波を可視化し，その伝播挙動から，損傷の検出を試みた．また，弾性波の周

波数やセンサ配置による伝播特性の違いについて実験と解析によって評価を行い，本手法による損

傷検出の可能性について検証した．本研究で得られた結論を以下に示す． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 Fig. 1 Schematic of scarf-repair method. 



第2章においては，本研究で用いるパルスレーザー励起弾性波可視化手法（Fig. 2）の原理の理論

的導出とその検証試験を行った．まず，同一経路を伝播する波の双方向における同一性について，

相反定理を動的振動問題に拡張可能であることを理論的に導出した．しかし，その導出の過程にお

いては，材料特性や損傷部での界面の接触などの非線形効果は考慮されていない．そこで，そうし

た非線形効果が可視化結果に及ぼす影響を評価するために，点接触部および衝撃損傷を有する 2 種

類のCFRP 試験片を作成し，弾性波の可逆性検証試験を行った．その結果，非線形効果が及ぼす影

響は十分に小さいことが確かめられた．この結果から，本手法を用いてCFRP 構造の損傷検出を行

う場合には，双方向の波の同一性が成り立つとして問題ないことが示された．これらの結果は，本

研究で提案する損傷検出手法の基礎となるものである． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 2 Schematic of the generation laser scanning method.  
 
本研究で得られた全ての可視化結果において，表面繊維方向に伝播する弾性波の振幅が他の方向

に伝播する弾性波の振幅に比べ小さくなる波形振幅の異方性が観察された．そこで，第 3 章におい

ては，CFRP中を伝播するパルスレーザー励起弾性波の伝播特性評価を行った．まず，CFRP中を伝

播するパルスレーザー励起弾性波測定試験を行い，各方向における弾性波の振幅異方性が現れるこ

とを確認し，その強さを定量的に評価した（Fig. 3）．また，弾性波の周波数によって，異方性の強

さが異なることを確認した．次に，有限要素法によるCFRP 中の弾性波伝播特性解析を行った．そ

の結果，解析においても，実験と同様の異方性が生じることを確認した．さらに，振幅の異方性は，

材料表面層の熱膨張係数の異方性が原因であることを明らかにした．また，実際の航空機外板構造

と同様の方法で表面にコーティングを施したCFRP 積層板の弾性波測定試験を行い，コーティング

の前後での振幅異方性の変化を測定した．その結果，コーティングによって，振幅の異方性は緩和

されることが確認された．しかし，完全には消えず，コーティング後も異方性を示すことを明らか

にした． 
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Fig. 3 Comparison of maximum amplitude in elastic waves generated 
by pulsed lasers: (a) before coating. (b) after coating. 



第 4 章においては，パルスレーザー励起弾性波可視化手法を用いたCFRP 積層構造に発生する衝

撃損傷の検出可能性について検証を行った．本研究では，代表的な積層構成である擬似等方積層板

および直交積層板の 2 種類を対象とし，各積層構成の衝撃損傷の観察結果と弾性波の可視化結果の

比較を行った．まず，衝撃荷重を加えた積層板に対し，パルスレーザー励起弾性波可視化手法を適

用し，衝撃損傷部の可視化を行った．その結果，損傷部において，弾性波の散乱および剥離部での

伝播速度変化が観察された（Fig. 4）．可視化結果において弾性波の散乱が起きた領域の形状は超音

波探傷によって得られた損傷形状とほぼ一致した．しかし，周波数が小さくなると波長が長くなっ

てしまうため，損傷に対する感度が小さくなることがわかった．可視化結果で見られた伝播速度の

変化は，剥離による板厚の局所的な減少が原因であることが明らかになった．さらに，伝播速度の

変化は，分散性の大きい周波数領域で感度が大きくなることが示された．さらに，衝撃荷重を加え

た直交積層板に対し，パルスレーザー励起弾性波可視化手法を適用し，衝撃損傷部の可視化を行っ

たところ，可視化結果において弾性波の伝播方向と表面の繊維方向が平行な場合には，層間剥離境

界において弾性波の散乱および伝播速度の変化が観察された．一方，弾性波の伝播方向と表面の繊

維方向が垂直な場合には，可視化結果において波の伝播挙動の変化はほとんど見られなかった．こ

の結果は，センサ配置および弾性波の伝播方向によって，損傷検出が難しい領域が発生することを

示している．したがって，損傷検出を行う場合には，複数のセンサ配置による結果から総合的に損

傷の有無を診断する必要がある．以上の結果から，2 種類の CFRP 積層構造のみについての検討に

限られているが，本手法を用いることによってCFRP 積層構造に発生した衝撃損傷が検出可能であ

ることが示された． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 4 Comparison of visualized result with C-Scan image of impact damage in CFRP laminate.  
 
 
 
第 5 章においては，CFRP スカーフ補修複合材に発生する衝撃損傷形態の観察および進展挙動の

評価を行った．まず，CFRP スカーフ補修複合材の落錘低速衝撃試験を行い，衝撃損傷の観察を行

った．その結果，補修材と接着層の界面の剥がれが観察された（Fig. 5）．また，スカーフ角および

板厚が異なる試験片について比較を行った．その結果，全ての場合について，接着層の剥がれが観

察されたが，スカーフ角によってその様相に違いが見られた．また，同じ仕様の複数の試験片に対

して，異なる衝撃エネルギーを付与する落錘衝撃試験を行い，それらの損傷を比較することによっ

て，CFRPスカーフ補修構造に発生する衝撃損傷の進展挙動の評価を行った．その結果，CFRP スカ

ーフ補修複合材に衝撃荷重が加わった場合には，補修材と接着層の界面の剥がれが荷重点付近のせ

ん断き裂から発生し，そこを起点に界面に沿って裏側方向へ進展していくことを明らかにした．さ

らに，スカーフ接着補修部の異なる位置に衝撃荷重を加える落錘衝撃試験を行い，衝撃位置による

衝撃損傷形態の違いを比較した．その結果，円形スカーフ補修において，接着層中心よりも外側に

衝撃荷重が加わる場合よりも，内側に衝撃荷重が加わる場合のほうが衝撃損傷が大きくなることを

明らかにした． 



 
第 6 章においては，パルスレーザー励起弾性波可視化手法を用いたCFRP スカーフ補修複合材の

衝撃損傷検出可能性について検証を行った．まず，擬似欠陥を挿入したCFRP スカーフ補修試験片

を作成し，パルスレーザー励起弾性波可視化試験を行った．その結果，剥離境界における弾性波の

散乱および剥離部における弾性波伝播速度の変化の 2種類の伝播挙動変化が観察された（Fig. 6）．
剥がれ境界における弾性波の反射特性は，剥離境界の板厚方向深さによって異なることがわかった．

また，剥がれにおける弾性波伝播速度の変化は，弾性波の周波数および板厚による速度分散性が原

因であることがわかった．この結果から，弾性波伝播速度の変化による接着層の剥がれ検出の可能

性を示した．さらに，実際の円形スカーフ補修を模擬した供試体による損傷部の可視化試験を行い，

本手法の実構造への適用可能性について検証した．また，その結果を基に，実際のスカーフ補修構

造へ適用する場合の問題点について考察した． 
 
本研究により得られた以上の結論から，弾性波伝播挙動の変化を用いた CFRP 積層構造および

CFRP スカーフ補修構造における衝撃損傷検出手法の基礎を確立できたものと考える．本研究で得

られた成果が，航空機複合材構造の損傷検出技術の構築の基礎となり，航空機の信頼性向上，複合

材のさらなる普及のための一助となることを期待する． 
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 Fig. 5 Impact damages in CFRP scarf-repaired composites: (a) C-Scan image. 

(b) Cross-sectional micrograph of the specimen.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 6 Visualized results of elastic waves propagating in the CFRP scarf-repaired 
composite with artificial debonding. 

 
 
 


