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ABSTRACTABSTRACTABSTRACTABSTRACTABSTRACT
　The objective of this study is to investigate the properties of fatigue crack growth in a GLARE3-

5/4 fiber/metal laminate and the validity of methods for analyzing the fatigue crack growth of fi-

ber/metal laminates.  GLARE3-5/4 consists of five thin sheets of 2024-T3 aluminum alloy and four

layers of (0/90) glass/epoxy.  Centrally notched specimens were fatigue tested under constant

amplitude loading and crack length was measured using the DC potential-drop method.  The size of

the delamination produced between aluminum alloy sheets and fiber-adhesive layers was measured

from C-scan pictures taken around a fatigue crack.  The following conclusions were drawn : (1) The

scatter in fatigue crack growth lives was a little higher than that of a 2024-T3 aluminum alloy.  (2)

The relationship between crack growth rate, da/dN, versus stress intensity factor range, ΔK ,

obtained on the assumption of a monolithic material was different from that of a single 2024-T3

aluminum alloy machined from the GLARE and showed the maximum stress dependence.  (3) The

relationship between da/dN and ΔK fin, the stress intensity factor range analyzed by Marissen on the

basis of a fiber bridging effect, approximately agreed with that of a single 2024-T3 aluminum alloy

specimen regardless of the maximum stress.

KeywordsKeywordsKeywordsKeywordsKeywords : fiber/metal laminate, GLARE, fatigue, crack growth, variability, stress intensity factor,

fiber bridging, delamination, analytical method

概　　要

　本研究の目的はファイバーメタル積層材料GLARE3-5/4の疲労き裂進展特性を調べること，およびファ

イバーメタル積層材料の疲労き裂進展に対する解析法の有効性を検討することである。GLARE3-5/4は

2024-T3Al合金薄板５層と（0/90）のガラス繊維／エポキシ４層で構成された積層材料である。中央切欠
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き試験片を用いて最大応力一定条件の疲労試験を行い，直流電位差法によるき裂長さ測定システムを使用

してき裂長さを測定した。Al 合金層と繊維／エポキシ層間のはく離の大きさは，き裂周りの C－スキャ

ン像から測定した。本実験より以下の結論が得られた。(1)き裂伝ぱ寿命のばらつきは 2024-T3Al 合金の

場合より多少大きい。(2)き裂伝ぱ速度 da/dNと均一材料を仮定して求めた応力拡大係数範囲ΔKの関係

は，GLAREを構成している 2024-T3Al合金単一層試験片により得られた関係とは異なり，最大応力依存

性を示す。(3)ファイバーブリッジング効果を考慮してMarissenによって導かれた応力拡大係数K finを使

って求めた da/dN－ΔK fin関係は，最大応力によらずに Al 合金単一層試験片の関係とほぼ一致する。

１．緒　　言

　近年，ファイバーメタル積層材料が，その優れた疲労

特性から先進航空機構造用の候補材料として検討されて

いる。本研究で用いたGLAREは1980年代初頭に，オラ

ンダのDelft工科大学で研究・開発されたファイバーメ

タル積層材料 (1)の１種であり，図１に示すような Al合

金薄板とガラス長繊維をエポキシで固めた層を交互に積

層したものである。

　Al合金系のファイバーメタル積層材料はGLAREの他

にAl合金とアラミド繊維層で構成されたARALL，Al合

金と炭素繊維層で構成されたCARALLが製作されてい

る。これまで疲労き裂伝ぱ挙動に関する研究が，

GLARE(2)-(6)，ARALL(2),(3),(6)-(11)，CARALL(12)について

行われている。

　これまでの研究より，ファイバーメタル積層材料にお

けるき裂伝ぱ速度 da/dN と単一材料を仮定して求めた

応力拡大係数範囲ΔK の関係は，単一材料の関係と大き

く異なり，最大応力に依存しParis-Erdogan則に従わな

いことが示されている。これは繊維によるブリッジング

効果として説明されている。図２はAl合金２層とガラス

繊維０°，90°各１層からなる積層材料におけるき裂先端

近傍の概略を示したものである。一般にこの種の積層材

料における疲労き裂はAl合金層を進展し，繊維層はほと

んど破断しない。従って，き裂が進展してΔK が大きく

なっても，き裂の開口は拘束されるので ，da/dN は単

一材料のような明確な増加傾向は示さない。ファイバー

メタル積層材料の da/dN－Δ K 関係に関連して，

Marissen(8)はARALLの実験結果に基づいて，ブリッジ

ング効果および金属層と繊維層のはく離を考慮した中央

き裂試験片に対するK値の表示式を導いた。また戸井(5)

は，単一材料とGLAREの da/dN－ΔK 関係から求ま

る係数を使ってΔK を修正する簡便な方法を提案した。

　本研究では，現在入手可能な航空機構造用ファイバー

メタル積層材料の一つである  GLARE3-5/4 を供試材料

として，以下のような目的で疲労き裂伝ぱに関する実験

を行った。

(1) き裂進展寿命のばらつきに関する特性を求めて，

2024-T3Al合金に対する結果(13),(14)と比較検討する。

(2) GLARE3-5/4の da/dN－ΔK 関係に対する戸井の

提案した修正法の有効性について検討する。

(3) Marissenの式を適用して da/dN－ΔK 関係を求め

て，2024-T3Al合金の関係と比較検討する。

　なお，GLARE3-5/4はこれまで製作されたGLAREの

中で最も厚いものであり，Marissenの式および戸井の

方法の有効性に関してはまだ確認されていない。また構

造材料の信頼性基準の一つであるき裂進展寿命のばらつ

きに関しても検討されていない。

２．実験方法

　供試材はGLARE3-5/4（Structural Laminate Company
製）を使用した。図１に供試材料の板厚断面の概略を示図１　GLARE3-5/4の板厚断面の概略

図２　ファイバーメタル積層材料におけるファイバー

　　　ブリッジング　　　　　　　　　　　　　　　
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す。図のように，2024-T3 Al合金５層（0.30mm／層）と

ガラス繊維をエポキシで固めた４層（0.27mm／層）で

構成されており，全板厚 Bは 2.6mmである。なお，ガ

ラス繊維層は，０°方向（線で表示）50％，90°方向（点

で表示）50％で構成されている。表１に供試材料の機械

的特性を示す。

　図３ (a)に試験片の形状寸法を示す。供試材料より板

幅W＝70mm，切欠長さ2ao＝3.0mm（先端半径0.35mm）

の中央切欠き試験片を製作した。さらに本研究では，

GLARE3-5/4を構成している2024-T3Al合金単一材料の

き裂進展特性を求めるために，図３ (b)に示すような

0.3mm板厚の単一層試験片も製作した。

　疲労試験は，油圧サーボ式疲労試験機（鷺宮FT-10）を

用い，室温環境において荷重制御，周波数５Hzの正弦

波，応力比  R＝ 0.05 の条件で行った。 また最大応力

σmax＝ P max /( BW )は 110，147，196MPaとした。こ

こで P maxは最大荷重，Bは板厚である。
　き裂長さは，図４に示すような直流電位差法によるき

裂計測システムによって測定した。そのシステムは，

2024-T3Al 合金の中央切欠き試験片を用いた疲労試験の

結果を使って，き裂進展速度の確率モデルを検討した研

究 (13),(14)で使用したものである。その研究では，できる

だけ微小間隔で測定誤差の少ないき裂長さ測定が必要で

あったので，コンピュータによる試験機の制御を行っ

て，き裂進展に伴う電位差を自動的に計測した。なお，本

研究の電位差法システムにおけるき裂長さの測定精度は

約 0.05 mmである。

　試験片を試験機に取付ける際に，試験片とアミ線を

いっしょに試験機のチャックで挟み，そのアミ線に13A
一定の直流電流を流した。その結果，電流はアミ線と接

触した表面の 2024-T3Al 合金層のみに流れた。ただし，

Material
σ0.2 σB E Poisson's δ

MPa MPa GPa ratioν ％

GLARE3-5/4 323 764 58 0.28 5

表１　供試材料の機械的性質

図３　試験片寸法および形状

図４　き裂長さ測定のための直流電位差法システムのブロック図
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チャックと試験機の間にベークライトの板を挟んで，試

験片と試験機を電気的に絶縁した。疲労試験中，試験機

を一定繰返し数間隔で停止させ，疲労試験における最大

荷重の 90％の荷重を負荷した状態で，電位差を測定し

た。電位差は，切欠き両側の電圧端子（φ＝2mm）間の

微小電圧を増幅して計測した。計測した電位差は，予め

求めた較正曲線（電位差－き裂長さ関係）を使用してき

裂長さに変換した。ただし精度を高めるために，各試験

片とも適当な間隔で光学顕微鏡を使ってき裂長さを測定

し，較正曲線を修正した。なお，電位差法より求まるき

裂長さは，表面の2024-T3Al 合金層を進展するき裂の全

長であるが， 実際のき裂長さは，左右，表裏の相違は比

較的小さく，さらに 3.1節で述べるように内部のき裂と

の差も小さいことがわかった。

３．実験結果及び考察

3. 1　き裂進展寿命の変動特性

　疲労試験の結果，供試材料におけるき裂はAl合金層を

進展し，き裂長さ 2aがほぼ板幅 W（＝ 70mm）程度に

進展しても単一材料のような不安定破壊を示さなかっ

た。また内部のAl合金層におけるき裂進展状況を調べる

ため，以下の実験を行った。すなわち，σmax＝110MPa
の疲労試験の途中で試験を中止して，その試験片のき裂

近傍を徐々にエンドミルで切削した。その結果，表面層

と中心層におけるき裂長さの差は，き裂半長 a≒９mm
では８％程度，a≒ 32mmでは２％程度と，比較的小さ

いことがわかった。さらにその実験により，内部の繊維

は従来の研究結果(1)-(5)と同様にほとんど破断していない

こともわかった。

　図５(a)，(b)はき裂進展寿命のばらつきを検討するた

めの疲労試験により得られた，き裂長さ半長aと荷重繰

返し数Nの関係である。図５ (a)はGLARE3-5/4の結果

で，a＝2.5mmに対する繰返し数を０として基準化して

プロットしたものである。11本の試験片を用いて最大応

力σmax＝110MPaの条件で行った。図５ (b)は筆者らの

一部が 2024-T3Al合金に対して実施した試験結果 (13),(14)

で，18本の試験片を用い，σmax＝52MPaの条件である。

いずれもき裂長さ間隔Δ a≒ 0.1mmで測定した。なお

2024-T3Al合金試験片の寸法は，板厚がB＝ 3.0mm，切

欠き長さが 2ao＝ 14.0mmと異なる以外に， GLARE3-

5/4と同一である。

　2024-T3Al 合金の疲労試験では，板厚断面が傾斜破壊

を示さずできるだけ直角破壊状態でき裂が進展するよう

に低応力で行った。従って，GLARE3-5/4の場合もばら

つきに関する実験では，Al合金層を進展するき裂ができ

るだけ直角破壊状態となるように，予備実験を行って

σmax＝ 110MPaと決定した。

　図５ (a)，(b)により，両供試材の a－N 関係の相違

は明らかであり，GLARE3-5/4の場合は全体としてほぼ

直線となっており，a が大きくなってもき裂が急速に進

展するような傾向を示さない。一方2024-T3Al 合金の場

合は，a－N 関係は曲線となり， a が大きくなると急速

にき裂が成長し破壊となる。

　図６(a)，(b)は図５に示した a－N 関係を使って，初

期き裂長さ a1 から任意の長さ a2 に達するまでの繰返し

数の変動係数ηN を求め，a2 に対してプロットしたもの

である。図６ (a) はGLARE3-5/4，図６ (b)は2024-T3Al
合金の結果である。a1 はGLARE3-5/4の場合は３mm，

2024-T3Al 合金の場合は９mmとした。

　図より，両供試材料ともき裂が短い範囲では若干ばら

つきが大きいが，き裂長さが大きくなるにつれて多少減

少傾向にあり，その範囲でのηN は， GLARE3-5/4では

0.08～ 0.09，2024-T3Al 合金では 0.03～ 0.04となって

(a)  GLARE3-5/4

(b)  2024-T3 Al-alloy

図５　き裂長さ－荷重繰返し数関係
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いる。他の 2024-T3Al 合金に関する研究では，0.04～

0.07(15)という結果が得られている。すなわち，GLARE3-

5/4のき裂進展寿命のばらつきは比較的小さいが，2024-

T3Al 合金に比べて２倍程度であることがわかった。これ

は，GLARE3-5/4におけるき裂進展寿命のばらつきの要

因が，2024-T3Al 合金におけるばらつきの要因と同じも

のの他に，はく離の影響，繊維層の均質性の影響などが

考えられるのでほぼ妥当な結果といえる。

3. 2　da/dN－ΔK 関係

　図７に，図３ (b) で示したGLARE3-5/4から抽出した

板厚 0.3mmの 2024-T3Al 合金単一層試験片の疲労試験

より求めた a－ N 関係を示す。疲労試験は σmax＝

47MPa，R＝0.05の条件で行い，き裂長さはΔa≒0.1mm
の間隔となるように，読取り顕微鏡を用いて測定した。

　図８は図７の結果より求めた da/dN－ΔK 関係を両

対数グラフに示したものである。ΔK は次式により計算

した。

　

　∆K = ∆σ πa sec πa
W 　　　　　　　　　　  (1)

　

　ここで W は板幅，a はき裂長さ半長，Δσ＝ ( Pmax－

Pmin )/( BW )である。図より da/dN－ΔK 関係はデー

タ点の両端部分を除くとほぼ直線関係となっており，次

式で示す Paris-Erdogan則が成立していることがわか

る。

　

　 da
dN

= C( ∆K )m　　　　　　　　　　　　　　　(2)

　

　図において直線とみなせる，8MPa･m 1 / 2 ＜ΔK＜

18MPa･m1/2に Paris-Erdogan則をあてはめた結果，m

(a)  GLARE3-5/4

(b)  2024-T3 Al-alloy

図６　初期き裂長さから任意の長さに進展するまでに

　　　要する荷重繰返し数の変動係数　　　　　　　

　　

図７　GLARE3-5/4を構成している2024-T3 Al合金単一

層試験片におけるき裂長さ－荷重繰返し数関係

図８　GLARE3-5/4を構成している2024-T3 Al合金単一

層試験片における da/dN－ΔK 関係

Crack

Crack
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＝ 2.50，log C ＝－ 7.43が得られた。

　図９は，図５ (a)で示した11本の試験片の中から任意

に選んだ１本の a－N 関係（き裂測定間隔Δa≒0.1mm）

より求めた da/dN－ΔK 関係を，両対数グラフにプロ

ットしたものである。ただしΔK は単一材料を仮定した

みかけの K値で，式 (1)を適用して求めた。

　この図より，GLARE3-5/4 の da/dN－ΔK 関係は単

一材料と異なり，ΔK が大きくなっても da/dN はほと

んど増加しないことがわかる。また，da/dN－ΔK 関係

はΔK≒ 25MPa･m1/2を境界として，減少傾向から増加

傾向に変化することがわかった。すなわち，き裂進展に

伴って図の領域Ⅰの  da/dN は減少傾向を示すが，これ

は前述したように破断しない繊維層によるブリッジング

効果によるものと考えられる。領域Ⅱの da/dN は増加

傾向を示すが，これは Al 合金層とガラス繊維層のはく

離の進行によりブリッジング効果が軽減されたためと考

えられる。なお，同じσmax＝ 110MPaで行った他の試

験片の場合も，図９の da/dN－ΔK 関係と同様の傾向

を示した。

　図 10にσmaxを 110，147，196MPaと変えた疲労試験

より得られた a－N 関係を示す。σmax＝ 147，196MPa
は戸井の研究 (5)を参考にして選択した。ただしσmax＝

147，196MPaの場合のき裂長さ測定は，約 0.5mmの間

隔で行った。σmax＝ 110MPaの場合は，前述のように

0.1 mmで測定したが，プロットは 0.5mm間隔とした。

　図 11は図 10の a－N 関係より求めた da/dN－ΔK
関係を両対数グラフにプロットしたものである。太線は

図８に示した 2024-T3Al 合金単一層試験片の平均的関係

である。図より，da/dN－ΔK 関係はσmaxによって異

なること，σmaxが大きくなるにつれて da/dN は増大す

るが，みかけ上 Al 合金単一層試験片よりかなり大き

なΔKまで安定に進展していることがわかる。図中の

GLARE3-5/4の試験結果における矢印は，図６で示した

領域Ⅰ，Ⅱの境界を示す位置である。ただしσmax＝

196MPaの da/dN－ΔK 関係は，全体として増加傾向

となっているので，増加の割合が変化する位置として求

めた。境界のΔK および a を求めると，σmax＝110MPa
では 25MPa･m1/2，a＝ 14.5 mm，σmax＝ 147MPaでは

29MPa･m1/2，a＝11.9mm，σmax＝196MPaでは35MPa･

m1/2，a＝ 9.8mmとなり，σmaxが大きくなるに従って

図９　GLARE3-5/4における da/dN－ΔK 関係の例

図 10　GLARE3-5/4のき裂長さ－荷重繰返し数関係に

及ぼす最大応力の影響　　　　　　　　　　　

図 11　GLARE3-5/4の da/dN－ΔK 関係に及ぼす

　　　 最大応力の影響　　　　　　　　　　　　　

This document is provided by JAXA.



ファイバー／メタル積層材料GLARE3-5/4の疲労き裂進展特性評価 7

領域Ⅰ→Ⅱの変化はより短いき裂長さで生じることがわ

かった。以上の da/dN－ΔK 関係に及ぼすσmaxの影響

は，定性的にはσmaxが大きくなるにつれてブリッジング

効果が小さくなると考えることにより説明できる。

　また領域Ⅱにおける da/dN の増加の割合はσmaxとと

もに大きくなることがわかる。ただし，Al 合金単一層試

験片の場合よりは，見かけ上はるかに低い増加傾向を示

している。

3. 3　戸井の提案に対する検討

　戸井は (5)，板厚が 1.12～ 1.62mmのGLARE3-3/2，

GLARE3-4/3を供試材料とした疲労試験の結果より，修

正係数を導入することによって，da/dN－ΔK 関係

をσmaxによらずに 2024-T3Al 合金の関係と一致させる

簡便な方法を提案した。その方法における修正係数βf b

は次式のように定義される。

　

　β fb =
∆Kmetal
∆Klam
　　　　　　　　　　　　　　　(3)

　

すなわち，β fb
は da/dN が等しい条件で求めた，2024-

T3Al 合金単一材料におけるK値， ∆Kmetal
と単一材料を

仮定して求めた GLARE3-5/4におけるK値， ∆Klamの比
を表している。

　図 12に図 11の da/dN－ΔK 関係より求めたβ fb
－ a

関係を示す。 ただし， ∆Kmetal
は図８の 2024-T3Al 合金

単一層試験片より得られたParis-Erdogan則を使って求

めた。図よりβ fb
－ a 関係はいずれも aが大きくなるに

従って減少傾向を示すが，σmaxによって異なることがわ

かる。

　任意のσmaxによる疲労試験結果より得られたβ fb
－a

関係を使って他のσmaxの da/dN－ΔK 関係を修正した

場合，その関係がσmaxに依存しないためには， β fb
－a

関係がσmaxに依存しないことが必要である。従って，本

実験の範囲では，GLARE3-5/4に対しては戸井の方法は

有効とはいえない。ただし，図12のβ fb
－a 関係はσmax

とともに大きくなる傾向を示しているので，その傾向を

単純な式で定式化できれば，GLARE3-5/4に対しても戸

井の方法は適用可能であるとえいる。したがって，戸井

の方法に関しては，今後さらに検討が必要である。

3. 4　Marissenの式による検討

　Marissen(8)は，ファイバーメタル積層材料の中央き裂

試験片に対する応力拡大係数，K finの表示式を導いた。こ

の場合，き裂は Al 合金層を進展し，繊維は破断しない

と仮定している。K finは，破断しない繊維によるブリッ

ジング効果，および Al 合金層と繊維層の間のはく離を

考慮して求めたもので，はく離に関連したK値，K Alと

接着層のせん断変形に関連したK値，K adの和として以

下の式で与えられる。

　
　K fin = KAl + Kad　　　　　　　　　　　　　　   (4)

　KAl = Cd (σ Al � σ Al, 0) πa　　　　　　　　　　 (5)

　Kad = Cs Cad,d (σAl � σAl,0) h ⋅ tanh πa
h      (6)

ここで，K Alは Al 合金層に作用する応力，K Al , 0は Al 合

金層に生じた残留応力 σ r, Al に関連した応力，C d ，C s ，

C ad, d，hは Al 合金層，ガラス繊維層，接着層の弾性的

性質，およびはく離の大きさとき裂長さaの関係の関数

として以下の式で与えられる。

　

  σ Al, 0 = �
2
π cos

� 1
sin πs
W

sin πa
W

σr, Al　　　　　　　  (7)
　

　

  

Cd=
C fw1

1+ 4π C fw2Cb / a

a 2 �s 2

b s
Far
Fla
cos � 1

sinπs
W

sinπa
W

 

   (8)

　

　

  Cfw1= 1 � 0.1
a
W

2
+ 0.96 a

W
4

sec πa
W 　　  (9)

　

　

  

Cfw2= � 0.07 � 1.07
a
W
+ 0.68 a

W
2
� 0.72 a

W
3

+ 0.32 a
W

4
� 0.54 Wa ln 1 �

2a
W

(10)
　

図 12　戸井の方法における修正係数－き裂長さ関係に

　　　 及ぼす最大応力の影響　　　　　　　　　　　

This document is provided by JAXA.



航空宇宙技術研究所報告 1366号8

  

Cb / a =
5

3 1 +
bs
a2 � s2

� 2

3 1 +
bs
a2 � s2

2

   

(11)

　

　

  Fla = tla Ela, Fgl = tgl Egl　　　　　　　　　　  (12)
　

  Cs=

cos� 1 1 �
πh � πhs/a

πh + 8a � 8s

cos� 1 1 � πh
πh + 8a

Cb/a　　　　　  (13)
　

　

　

  
Cad, d=

σbr
σla� σla, 0

+ 1�
σbr

σla� σla, 0
ln 1�

σbr
σla� σla, 0

,

(σbr < σla � σla, 0 )
　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(14)

  Cad, d =
σbr

σ la � σ la, 0

, (σbr ≥ σ la � σ la, 0 )
　

　

  σ la, 0 = �
2
π
Ela
EAl
cos� 1

sinπs
W

sinπa
W

σr, Al　　　　　   (15)
　

　

  h = FAl
1

jFad FAl
+ 1
jFad Fgl

                              (16)

　

  FAl = EAl t Al , Fad =
Gad

tad
　　　　　　　　　　(17)

　

　

  σbr = 2
C fW2

C fW1

Fgl
tla EAl

a2 � s2

bs
Cd (σ Al � σ Al, 0)　(18)

　

　以下に K fin における記号の説明と括弧内にその値を

示す。

s ：切欠き半長（1.5mm）

σla ：GLAREに作用する応力

E Al ：Al 合金層のヤング率（74GPa）

t Al ：Al 合金層の板厚（1.51mm）

E gl ：繊維／エポキシ層のヤング率（35GPa）

　

　　　　Egl =
(Ela � EAl ) tAl + Ela tgl

tgl
　

　

t gl ：繊維／エポキシ層の板厚（1.01mm）

E la ：GLARE層のヤング率（58GPa）

t la ：GLARE層の板厚（2.6mm）

G ad：接着剤のせん断弾性係数（0.64GPa）

t ad ：接着剤の板厚（0.027mm）

j ：Al 合金層と繊維／エポキシ層の境界数（８）

　応力拡大係数範囲ΔK finは次式で与えられる。

　∆K fin = (K fin )max � (K fin )min                          (19)

　ただし， Marissen の式を適用して  GLARE の

da/dN－ΔK 関係を求めた研究はこれまで報告されてい

ない。そこで本研究では，Marissenの式を適用して

GLARE3-5/4の  da/dN－Δ Kfin関係を求めることを試

みた。

　Marissenの式では，き裂まわりに生じるはく離形状

を楕円と仮定している。これまで，ファイバーメタル積

層材におけるはく離の形状に関してはMarissenの研

究 (7)，その他の研究 (4),(5),(9)で検討され，その仮定がほぼ

妥当であることが確認されている。ただし，K finを算出

するためにははく離の大きさとき裂長さの関係が必要で

あるが，これまで求められていない。そこで本研究では，

超音波探傷法によるはく離測定を行ってその関係を求め

た。

　はく離領域の測定は超音波探傷装置（日本クラウトク

レーマ・SDS5400R）を用いて以下の手順で行った。

(1) 所定のき裂長さで疲労試験を停止し，試験機から

試験片を外す。

(2) 超音波探傷装置によりはく離領域を測定する。

(3) 試験片を疲労試験機に取り付け，疲労試験を続け

る。

　(1)～(3)の手順を繰り返し，き裂長さとはく離領域の

関係を求めた。

　図 13ははく離測定の例で，σmax＝ 147MPaの疲労試

験におけるa≒12，20，30mmの結果である。図の中心

のき裂まわりの変色の部分は層間はく離を生じている部

分と考えられるが，その形状は正確にはだ円とはいえな

い。そこで本研究では，以下のように超音波測定の妥当

性を検討した。

　図14は図13で示したはく離測定を終了した試験片（a
≒ 30mm）表面の Al 合金層をエンドミルにより，徐々

に切削した試験片である。図より，一部の Al 合金層が

削られ，その部分ではガラス繊維層が露出していること

がわかる。また削られた Al 合金層の形状は超音波測定

によるはく離領域とほぼ一致していることがわかる。つ

まり削られた部分は，はく離によって面外に若干盛り上

がった領域である。以上のことは他のσmaxの場合につい

ても確認した。従って，本研究のはく離測定は妥当とい

える。

　超音波探傷測定の結果より，図15に示すようにき裂と

直交方向のはく離幅 b s を求めた。図 16ははく離幅 b s と

き裂長さaの関係である。実線はそれぞれの結果を３次

の多項式で近似したものである。矢印は，図11で示した
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(a)  a≒ 12mm

(b)  a≒ 20mm

(c)  a≒ 30mm

図 13　超音波 C－スキャン装置を使ったはく離領域の

　　　 測定（σmax＝ 147MPa）　　　　　　　　　　

図 14　はく離領域の切削（σmax＝ 147MPa）

図 15　き裂まわりのはく離の概要およびはく離幅

図 16　はく離幅－き裂長さ関係に及ぼす最大応力の

影響　　　　　　　　　　　　　　　　　　
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da/dN－ΔK 関係における領域Ⅰ→Ⅱの変化を生じる位

置である。図より，b s は aおよびσmaxとともに増大す

る傾向を示すことがわかる。

　図 17(a)にMarissen(8)の  Kfin を適用して求めた

da/dN－ΔKfin 関係を示す。ただしΔK finの算出では，

図 16の実線で示した b s－ a関係を代入し，また残留応

力は考慮しなかった。太線は 2024-T3Al 合金単一層試験

片の da/dN－ΔK 関係である。この図を図 11と比較す

ると，ΔK finの値は全体としては単一材料を仮定して求

めたΔK より小さく，σmaxによって異なるが，ΔKfin の

最大値はΔK 最大値の 12～ 26％になっていることがわ

かる。

　また，き裂が短い領域（低ΔK 領域）を除くと， da/dN
－ΔK fin 関係はσmaxによらず１本の直線関係で表されそ

うである。しかしながら，2024-T3Al 合金単一層試験片

の関係における直線領域と若干ずれている。この原因

は，以下のことが考えられる。

(1) ΔK finの計算では Al 合金層の残留応力を考慮し

なかった。

(2) Marissenははく離の形状をだ円と仮定している

が，図13で示したように正確にはだ円とはいえな

い。GLARE3-5/4における Al 合金層の残留応力

は引張りと考えられる(1) ので，様々な値を仮定し

て da/dN－ΔK fin 関係に及ぼす影響を検討した。

その結果，図 19(b)に示すように 10MPa程度の引

張りの残留応力を仮定した場合， da/dN－ΔK fin
関係は 2024-T3Al 合金単一層試験片の da/dN
－ΔK 関係に最も近づくことがわかった。

　そこで，仮定した残留応力の妥当性を検討するため

に，2024-T3Al 合金層の残留応力σiを以下のように求め

た。同じ長さの2024-T3Al 合金層と繊維／エポキシ層を

エポキシ硬化温度から室温まで冷却すると，室温での長

さは熱膨張率の差から異なる。そこで両者の長さが等し

くなるような応力が作用して，同じ長さになったと考え

る。その応力を残留応力σiとして導いた結果，次式が得

られた。

　

　σi =
EAl Egl (γ Al � γgl) ∆T

EAl (1 � γgl ∆T ) + Egl (1 � γ Al ∆T )
　　(20)

　
ここで E Al ，E gl は 2024-T3Al合金，繊維／エポキシ層

のヤング率，γAl，γglは 2024-T3Al 合金，繊維／エポ

キシ層の熱膨張率，ΔT はエポキシの硬化温度と室温の

差である。E Al ＝ 74GPa，E gl＝ 35.4GPa，γAl＝ 21.6×

10－ 6/℃(16)，γgl＝ 7～ 11× 10－ 6/℃(17)，ΔT ≒ 100
℃（硬化温度≒ 120℃(6)）を代入してσiを式 (20)を使

って計算した結果，σiは引張りとなり，その値はσi＝

25～ 35MPaとなった。その結果より計算値と仮定値の

オーダは等しいといえるが，今後さらに検討が必要であ

る。その差 15～ 25MPa は，2024-T3Al 合金と０方向ガ

ラス繊維との間に存在するエポキシ内の応力勾配が原因

と考えられる。

　以上の結果より，Marissen の式は GLARE3-5/4の

da/dN－ΔK 関係に対しても適用できる可能性が示唆さ

れたといえる。

４．結　論

　2024-T3Al 合金薄板５層とガラス繊維をエポキシで固

めた４層で構成された，板厚が 2.6mmのファイバーメ

(a)  残留応力を考慮しない場合 (b)  残留応力を考慮した場合

図 17　Marissenの式に基づく da/dN－ ΔK fin関係
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タル積層材料 GLARE3-5/4の中央切欠き試験片を用いた

最大応力一定条件の疲労試験を行ってき裂進展特性を求

めた結果，以下の結論が得られた。

(1) GLARE3-5/4における疲労き裂は，2024-T3Al 合

金層を進展し，ガラス繊維層はほとんど破断しな

い。また表面と内部のき裂長さの差は小さい。

(2) 直流電位差法はGLARE3-5/4における 2024-T3Al
合金層を進展するき裂長さ測定に対しても有効で

ある。

(3) GLARE3-5/4の疲労き裂進展寿命（荷重繰返し

数）の変動係数は８～９％であり（試験片数11），

2024-T3Al 合金単一材料の場合に比べて２倍程度

大きい。

(4) 単一材料を仮定して求めた da/dN－ΔK 関係は

σmax に依存し，GLARE3-5/4から抽出した 2024-

T3Al合金単一層試験片の da/dN－ΔK 関係と一

致しない。またみかけ上，Al 合金単一層試験片よ

り大きなΔK まで急速な破壊を起さない。

(5) da/dN－ΔK 関係は２領域に分けられ，σmax が

小さい場合は減少傾向から増加傾向に変わ

る。σmax が大きい場合は全体として増加傾向で

あるが，途中から増加傾向が大きくなる。σmax が

大きくなるに従って，領域の境界のき裂長さは短

くなり，増加の程度も大きくなる。

(6) GLARE3-5/4より板厚が薄いGLAREの da/dN－

ΔK 関係に対して，戸井が提案した方法による修

正係数－き裂長さ関係は，本試験結果をあてはめ

ると， σmax によって異なる。

(7) 超音波探傷法によるはく離領域は，実際のはく離

領域とほぼ一致する。

(8) 超音波探傷装置によるはく離測定，2024-T3Al合

金層における残留応力の仮定値 10MPa，および

Marissenの導いた応力拡大係数 K fin より求めた

da/dN－ΔK fin 関係は，σmax によらずほぼ１本

の直線で表される傾向を示し，2024-T3Al 合金単

一層試験片の関係に近づく。

(9) 上記した残留応力の仮定値10MPaは，単純な計算

より求めた値とオーダとして一致した。

　本研究に対し種々のご協力やご助言をいただきました

富士重工業 (株 )の戸井康弘氏に謝意を表します。
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