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第１章 緒言 
 
 
 
1.1 研究背景 
	
 宇宙飛翔体の再突入環境や固体ロケットエンジンノズルの使用環境で発生す

る激しい空力加熱から機体及び構造部材を保護する熱防御システム（Thermal 
Protection System：以下 TPS）の一つに、表層材料（アブレータ）の損耗を利
用するアブレーション冷却法がある。TPS には加熱率、加熱時間の観点から材
料と方法が選択されており、アブレーション冷却法は大気圏に再突入する宇宙

飛翔体や固体ロケットのエンジンノズル等のもっとも高い加熱率環境下で使用

可能な唯一の方法である。アブレーション冷却法では、アブレータが損耗し消

費することで熱の流入を防ぎ、搭載機器や構造部材の保護が可能となる。この

アブレータには主に繊維強化プラスチック（Fiber Reinforced Plastics：以下
FRP）が選択されており、再突入カプセルやエンジンノズルの設計にはアブレ
ータの表面損耗量の算出や熱伝導解析などの耐熱性評価が必要となる。 
	
 しかし、アブレータは損耗に伴い材料内部で亀裂が進展し変形することが報

告されており[1-5]、これらの劣化と変形が耐熱性評価を困難にしている。その
ため、より信頼性の高い耐熱性評価を行うためには材料の劣化と変形を正確に

理解する必要がある。そこで本研究では、高加熱率環境下において表面損耗量

が少なく、アブレータとして最も信頼性の高いとされている炭素繊維強化フェ

ノール樹脂複合材料[6, 7]を対象として、劣化及び変形機構を検討した。 
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1.2  アブレーション冷却法 
1.2.1 冷却手法 
	
 アブレーション冷却法は、最も過酷な高温環境で使用される TPSである。宇
宙飛翔体が大気圏に再突入する際、機体周りの大気が圧縮され、大気の運動エ

ネルギーが熱エネルギーに変換される。この熱エネルギーによる温度上昇を空

力加熱と呼び、機体周りの大気の温度は 10,000℃を超える[8, 9]。また固体ロケ
ットのノズルでも、ロケットモータの燃焼ガスによって激しい空力加熱に晒さ

れ、10MW/m2以上の加熱をうける[9]。アブレーション冷却法は、このような
激しい高温環境下から機体内部や構造部材を保護することができる。 
	
 図 1-1 にアブレーション冷却法の概念図を示す。激しい高温環境にさらされ
た材料表面は熱分解反応に伴い多孔質な炭化層が形成される。炭化層を形成す

る際に生じる熱分解ガスは、多孔質となった表面の炭化層を通過して材料外部

へ噴出し、アブレータと大気間に遮熱層を形成して高温気体からの入熱を妨げ

る。また熱分解反応は吸熱反応であるため、材料内部の温度上昇を低減させる

効果もある。さらに、グラファイト化や昇華等の相転移も熱伝導の低下に寄与

する。これらの冷却効果によって、アブレータ表面が 2000℃以上の温度状態で
も裏面は数十℃程度に抑えられる[8, 9, 10-15]。これらの熱防御過程において、
アブレータ表面は酸化、窒化および昇華などの化学的消失や、空力荷重によっ

て表面が損耗するエロージョン及び熱分解ガスによるスポレーション等の物理

的消失によって後退する（図 1-1）。 
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図 1-1 アブレーション冷却法の概念図 

 
 
 
1.2.2 アブレーション材料 
	
 今日に至るまでに、アブレータとして多くの材料が検討されてきた。まず研

究対象となったのは高融点の金属である。しかし、金属は熱伝導率が高く高密

度であるため、航空宇宙分野の断熱材としての機能を満たせず除外された。金

属に加えて、セラミックスがアブレータとして検討されてきた[16]。しかし、融
点が低く冷却効果のないセラミックスでは、昇華による材料損耗が急激に生じ

るため、2MW/m2以上の加熱率環境下で使用できないことがわかった 
	
 そこで現在主にアブレータとして使用されているのは、繊維強化プラスチッ

ク（Fiber Reinforced Plastics：FRP）である。アポロ宇宙船には、ガラス繊維
強化エポキシ樹脂のハニカム構造体にエポキシ樹脂を含浸した AVCOAT（Avco
社製）を採用した[17, 18]。このアブレータは密度が 0.5~0.6 g/cm3程度と軽量

であるが[17]、ハニカム構造であるため面内方向の機械強度が低く、表面損耗量
が大きい[18]。そのため、固体ロケットのエンジンノズルや超高温高圧環境下で
使用される再突入カプセルには積層型アブレータが使用されている[19-22]。こ
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の積層型アブレータは繊維織物を積層し樹脂を含浸することで作製されており、

高い機械特性を示す一方、1.3~1.5 g/cm3と密度が高い。強化材となる織物には

炭素繊維やガラス繊維が用いられており、マトリックスにはフェノール、シリ

コーン、エポキシなどの多様な樹脂が検討されている[6, 23, 24]。アブレータと
して近年最も注目されているのが、NASA Ames research center が開発した超
軽量アブレータ PICA（Phenolic Impregnation Carbon Ablator）である。PICA
アブレータは 0.27g/cm3以下と非常に軽量で、10MW/m2以上の高加熱率環境下

でも使用が可能である[25]。飛躍的に軽量化を達成したため、重量制限の厳しい
宇宙構造で大いに注目されており、各国で PICA 型アブレータの開発が進めら
れている[26, 27]。しかし、PICA型アブレータは機械特性が非常に低く（積層
型アブレータの 1/100以下）、固体ロケットエンジンノズルや高圧環境下での再
突入宇宙往還機には使用が難しい[28]。また大型成型が難しく、約 1.0m2のパネ

ルを張り合わせての使用が検討されており、パネル間隙の充填等の課題が残っ

ている。 
	
 以上の材料の中で最も過酷な環境下で使用可能なアブレータは、炭素繊維織

物を強化材とし、母材にフェノール樹脂を使用した積層型アブレータである。

炭素繊維は高温での機械特性が高く [6, 7]、フェノール樹脂は残炭率が高いため、
表面後退速度が他の樹脂に比べ小さい。本稿ではこの積層型の炭素繊維強化フ

ェノール樹脂アブレータを研究対象とした。 
	
 炭素繊維にはアクリルニトリルモノマーを重合し熱処理することで得られる

PAN系炭素繊維や、石油精製あるいは石炭乾留副産物から製造されるピッチ系
炭素繊維、さらにはフェノール樹脂を原料とするカイノール炭素繊維がある。

これらの炭素繊維の中でもカイノール炭素繊維は、熱伝導率が低く密度が低い

ためアブレータに適した炭素繊維の一つとされている。PANやピッチ系の炭素
繊維は直線的な長繊維であるのに対し、カイノール炭素繊維は紡績糸であるた

め、図 1-2 に示すように短繊維を撚って紡いだサブバンドルを 3 つ束ねること
で 1 つのバンドルとして形成している。そのため図 1-3 に示すように、アブレ
ータの内部は PAN 系やピッチ系の炭素繊維を用いた一般的な CFRP に比べ、
繊維が乱雑した形態となる。高温における亀裂の伸展や変形挙動は繊維形態に

大きく依存することが想定され、カイノール炭素繊維強化フェノール樹脂の劣

化及び変形は、一般的な CFRPとは別に独自の調査が必要となる。 
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図 1-2 カイノール炭素繊維 
 
 
 

 
図 1-3 炭素繊維強化フェノール樹脂の断面画像：(a) カイノール炭素繊維強化

FRP, (b) PAN系炭素繊維強化 FRP 
 
 
 
1.2.3 熱分解反応 
	
 高温環境でのアブレーション冷却は樹脂の熱分解反応によって機能するため、

熱分解反応による材料の炭化現象を理解した上で、昇温過程におけるアブレー

タの劣化メカニズムを議論する必要がある。フェノール樹脂の熱分解反応によ

る炭化は、これまで多くの研究者によって検討が行われてきた。図 1-4 にフェ
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ノール樹脂の化学式を示す。フェノール樹脂の熱分解反応は 3段階に区分され、
300〜900℃の温度域で生じる [29, 30]。各反応段階で生じるガス種を表 1-1に
示す。まず、300〜400℃において図 1-5 に示すペンダントリングの切断とヒド
ロキシ基（-OH）とメチレン基（-CH2-）の縮合重合が生じる。この第１段階の
反応によってフェノール、クレゾール、H2Oが生成する。次に 400〜600℃にお
いて、図 1-6 に示すヒドロキシ基、メチレン基、メチン基の各結合基同士の縮
合重合や、エーテル基（-O）の離脱、さらにはメチン基と離脱分子との反応が
生じ、H2O、H2、CH4、CO が生成する。この第 2 段階で熱分解反応が最も活
発となり、ガス生成量が多くなる。そのため、質量減少率及び体積収縮率が最

も高い温度域となる。600℃以降では、図 1-7 に示すように H2の離脱によって

炭化が進行する。 
	
 フェノール樹脂を母材とする PAN 系やピッチ系の炭素繊維を強化材とした

CFRP では、上記の熱分解反応によって体積収縮を起こし、樹脂と繊維間の応
力のミスマッチによって亀裂が多数生じることが報告されている[31-33]。しか
し、本研究の対象であるカイノール炭素繊維強化フェノール樹脂の亀裂伸展に

関する報告例は存在せず、熱分解反応時に生じる亀裂生成機構は明らかとなっ

ていない。 
 
 

 
図 1-4 フェノール樹脂の化学式 

 
 
 

表 1-1 フェノール樹脂の熱分解反応における生成ガス 
熱分解反応 温度域 生成ガス 
第１段階 300 〜 400 C6H5OH、C7H8O、H2O 
第 2段階 400 〜 600 H2O、H2、CO、CH4 
第３段階 600 〜 900 H2 
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図 1-5 300〜400℃におけるフェノール樹脂の熱分解反応 
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図 1-6 400〜600℃におけるフェノール樹脂の熱分解反応 
 
 
 

 
図 1-7 600℃以降で生じるフェノール樹脂の熱分解反応 
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1.3  本研究の意義 
	
 再突入カプセルやロケットのエンジンノズル等の設計時におけるアブレーシ

ョン材料の耐熱性評価は、アークプラズマ加熱風洞を用いた高速気流かつ高温

環境での耐熱試験と熱伝導及び表面損耗量の数値解析を組み合わせて行われて

いる[2, 4, 11-15, 34-36]。 
	
 アークプラズマ加熱風洞では、貯気槽で高圧化された作動ガスをアーク放電

によって高温にする。高温化されたガスはノズルによって膨張され、試験室に

アークジェットと呼ばれる高エンタルピー気流が噴出される。この高温のアー

クジェットに試験片をさらし、材料内部の温度分布や表面損耗量の測定を行う

ことで、アブレータの耐熱性能を評価している[8]。アークプラズマ風洞では高
圧での放電が難しく、貯気槽圧の限界が 1MPa 程度となるため、試験気流のマ
ッハ数は実際の再突入環境に比べ低く、空力加熱率が実飛行と一致しても流れ

場そのものは大きく異なる[8]。従って、熱伝導解析及び表面損耗量解析によっ
て実際の加熱環境でのアブレーション挙動を推定し、大幅な外挿により、アブ

レータ設計に必要な材料の耐熱性が評価される。 
	
 熱伝導及び表面損耗量解析ではアークプラズマ風洞の測定結果を再現し、そ

の後実使用環境を考慮した計算が行われる。しかし、解析結果と測定結果の間

には相違が生じており、実験定数を使用することで解析結果を補完している[8]。
解析では密度や熱膨張率、さらには比熱や熱伝導率などの材料物性を使用して

おり、これらの物性値の炭化過程における変化を反映する必要がある。しかし、

高速気流かつ高温環境下でのこれらの物性値の取得は極めて困難であるため、

各解析には準静的な一様加熱場で取得されたアブレータの熱物性が使用されて

いる [4, 23]。そのため、実使用環境での物性変化が解析に反映されておらず、
解析と測定間の相違の要因の一つとなっていると考えられる。熱物性の推定モ

デルはいくつか提案されているが[23]、亀裂進展や変形が考慮されていないため、
正確な推定にはいたっていない。この実使用環境下での材料物性変化を正確に

推定するためには、加熱中の亀裂進展及び変形のメカニズムを正確に理解する

必要がある。 
	
 またアブレータの亀裂進展における変形は表面損耗量の測定も困難にしてい

る。化学反応や機械的摩耗による表面損耗量の測定は、亀裂進展による体積変

化を除外する必要がある。しかし、表面損耗量はアークプラズ風洞加熱試験前

後の厚みの変化によって算出されており[34]、亀裂進展に伴う変形も併せて計測



 

 10 

されている。従って、正確な表面損耗量の算出を行なうためには、定量的な変

形評価が不可欠であり、メカニズムに基づく変形量推定モデルの確立が必要と

なる。 
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1.4  既往の研究 
1.4.1 動的加熱環境 
	
 アブレータは実使用環境下において高温かつ高速気流にさらされ、非常に高

い昇温速度で一方向から加熱される。本稿ではこのような激しい加熱環境を動

的加熱環境と定義する。先行研究における積層アブレータの劣化及び変形の評

価は、主にアークプラズマ加熱風洞を用いた動的加熱環境下で行われてきた。

Suzuki らは熱分解で生じる反応ガスによる材料の変形と劣化について議論し
[13, 14]、図 1-8に示すように非常に大きな層間剥離によって大きく膨張するこ
とを明らかにした。さらに Suzukiらは、数値計算及び実験によって材料内部の
ガス圧を算出し、積層角度を設けることでガス圧が低減することを示した[13]。
また、Parkらは炭化層の増加によって膨張変形が大きくなることを示唆し、ガ
ス圧による層間剥離は炭化層のみで生じることを明らかにした[3]。 
	
 動的加熱場では材料内部に激しい温度分布が生じ、熱応力が発生する。

Schneiderらはアークプラズマ加熱中、熱応力によって亀裂が生じ、エロージョ
ン及びスポレーション量が増加することを示唆しているが[2]、亀裂伸展機構や
それによる変形については言及していない。そのため動的加熱環境下での劣化

及び変形は、熱分解ガスの圧力に加え、熱応力で生じる亀裂及び変形も考察す

べき事象である。 
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図 1-8 アーク風洞加熱試験後のアブレータ断面 
 
 
 
1.4.2 準静的加熱環境 
	
 Fischedick [31, 32]及び Zhang[33]らは、昇温速度が低く材料内部がほぼ均熱
状態となる準静的加熱環境下で、亀裂の生成状況を直接観察し、熱分解過程に

おける亀裂伸展メカニズムを明らかにした。繊維と樹脂の熱膨張係数差は大き

く、樹脂の熱膨張係数は繊維のそれより一桁以上高い。そのため、温度上昇に

伴い繊維樹脂界面に図 1-9 の①に示す剥離が生じる。また熱分解反応時は樹脂
のみが収縮するため、繊維バンドルの軸方向には圧縮応力が働き、繊維軸に垂

直な方向には引張り応力が働く。この応力のミスマッチを解放すべく、図 1-9
の②に示すトランスバースクラックが生成し、さらにバンドル/樹脂界面に③の
層間剥離が生じる。 
	
 これらの亀裂伸展は準静的のみではなく動的加熱環境下においても生じるこ

とは明らかであるが、アークプラズマ風洞試験を用いた先行研究において、熱

分解過程での樹脂の収縮で生じる亀裂及びそれに伴う変形は検討が行われてい

ない。さらに、この熱分解過程での亀裂伸展メカニズムは直線的な PANやピッ
チ系炭素繊維を強化材とした CFRP が対象であり、本研究の対象材料であるカ

 
Fig. 1 A cross section of an ablator after an arc-plasma wind tunnel heating.  

 

 

Fig. 2 A Kynol-based carbon fiber bundle. 
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イノール炭素繊維強化アブレータにおける亀裂伸展及びそれに伴う変形のメカ

ニズムは未解明である。従って、カイノール炭素繊維強化アブレータの動的加

熱環境下における亀裂伸展と変形を正確に把握するためには、熱分解ガスの圧

力と熱応力に加え、準静的環境下で観察される亀裂生成及び変形メカニズムを

特定する必要がある。 
 
 
 

 
図 1-9 熱分解反応時における亀裂生成機構 
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1.5  本論文の目的と構成 
1.5.1 目的 
	
 アブレータの劣化や変形が表面損耗量の算出及び熱伝導解析を困難にしてお

り、劣化と変形挙動の理解が求められている。熱分解ガスの圧力による層間剥

離の生成とそれに伴う変形は先行研究によって確認されているものの、熱応力

や熱分解過程で生じる亀裂と変形のメカニズムは明らかとなっていない。そこ

で本研究では、まず実験が容易な準静的加熱場での劣化と変形の進行を観察し、

熱分解過程で生じる亀裂生成及び変形メカニズムを特定した。この特定の際、

PAN 系炭素繊維強化フェノール樹脂の亀裂生成メカニズムを応用することで、

カイノール炭素繊維強化アブレータの各機構を明らかにした。その結果を基に、

アークプラズマ風洞試験後の材料断面の観察を行い、熱応力を含む動的加熱環

境での材料の損傷と変形のメカニズムの解明を目指した。 
	
  
 
 
1.5.2 構成 
	
 本研究の第 1 章では、本研究の背景と目的を明らかにした。即ち、宇宙機に
用いられるアブレーション技術及びアブレーション材料について概要を述べ、

本稿の対象材料であるカイノール炭素繊維強化アブレータの特徴を示した。ま

た、アブレーション材料の劣化と変形ついて、既往の研究を紹介し、本研究の

位置づけと意義を明らかにした。 
	
 第 2 章では、アブレーション材料の劣化と変形を準静的加熱場で昇温過程に
おいて観察し、材料内部の H2O及び熱分解ガスの圧力によって膨張することが
明らかとなった。さらに熱分解が活発な温度域では樹脂と繊維の応力のミスマ

ッチによって亀裂が生成され、亀裂の開口によって大きな膨張変形を示した。 
	
 第 3章では、PAN系炭素繊維強化フェノール樹脂の熱分解過程における亀裂
生成メカニズムを応用し、第 2 章で観察された亀裂の生成メカニズムの特定を
目指した。その結果、亀裂の形態は強化材として使用されたカイノール炭素繊

維の形状と材料内部に内在する気孔サイズで決定されることがわかった。また

亀裂形態の相違によって、変形挙動が大きく異なることが明らかとなった。 
	
 第 4 章では、アークプラズマ風洞試験後の材料観察を行い、動的加熱環境下
における亀裂伸展と変形のメカニズムを明らかにした。さらに、第 3 章で明ら
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かにした劣化及び変形メカニズムを基に、準静的加熱場における亀裂形態及び

変形機構との相違を特定した。 

	
 第 5 章では、各章にて得られた結果を総括するとともに、今後の検討事項に
ついて述べた。 
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第２章	
 準静的加熱環境におけるアブレータの劣化及び変形 
 
 
 
2.1  緒言 
	
 本章では、宇宙から地球への再突入環境下でのアブレータの劣化及び変形挙

動を議論する前に、亀裂の生成状況が容易に直接観察できる環境を使って、一

様かつ昇温速度が低い準静的加熱場における劣化と変形の進行を議論した。以

下では、昇温速度が 50˚C/min以下の環境を準静的加熱環境と呼ぶ。 
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2.2  実験方法 
2.2.1 供試材料 
	
 熱伝導性を下げ、さらには軽量化のために、アブレータには気孔を意図的に

多く内在させることがある。そのため、マトリックス内に分散する気孔が熱変

形挙動及び熱劣化挙動に対する影響を理解する必要があると想定されるが、気

孔の効果については未解明である。そこで本章では気孔率及び気孔サイズの異

なる 2種類のカイノール炭素繊維強化フェノール樹脂（A-1, A-2）を供試材料と
して使用し、気孔が亀裂発生や変形に及ぼす効果を論じた。両材料の強化材に

はカイノール炭素繊維の 8 枚繻子織クロスを、母材にはレゾール型フェノール
樹脂を採用した。 
	
 表 2-1 は各供試材料の開気孔率、閉気孔率、全気孔率を示す。表中の各気孔
率の求め方は実験方法で詳述する。表 2-1 に示すように、A-1 と A-2 の差異は
気孔率にある。A-1は開気孔が少なく閉気孔が多い。一方、A-2は開気孔が多く
閉気孔が少なく、全気孔率は A-2の方が 10.4%高い。図 2-1は（a）A-1、（b）
A-2の積層断面を示す。図 2-2は、縦軸に気孔面積 Aと気孔数 Nの積、横軸に
気孔面積 Aをとり、A-1と A-2の気孔面積を比較した結果である。これらの図
より、供試材料間には気孔率に加え、気孔サイズに違いがあり、面積の大きい

気孔が A-1に比べ A-2の方に多数内在しており、25×103 µm2以上の気孔は A-2
のみでしかみられないことがわかる。 
	
 本研究では、A-1を主材料として扱い変形及び劣化挙動の特定を試みた。続い
て、A-1 と A-2 を比較することで、気孔率および気孔サイズが変形挙動に与え
る効果を特定した。 
 
 
 

表 2-1 各供試材料の気孔率 

供試材料 開気孔率 (%) 閉気孔率 (%) 全気孔率 (%) 

A-1 5.04 15.5 20.6 

A-2 22.1 8.88 31.0 
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図 2-1 室温における供試材料の断面画像: (a) A-1，(b) A-2 
 
 
 
 

 
図 2-2 供試材料間の気孔面積の比較 
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2.2.2 熱重量分析/質量分析 
	
 フェノール樹脂は、成型時に多量の H2Oを生成するとともに高い吸水性を有
しているため、通常 H2O を多量に内包している[1-4]。そのため、高温下では
H2O が蒸気となり材料外部へ拡散する。また熱分解が始まる 300℃以降では
CH4、OH−、C6H6等のガスが生成する。これらのガスは、発生温度域において

亀裂や熱変形を引き起こすことが報告されている[3-5]。本研究では、各温度域
での質量減少量およびガス種を特定するために、熱重量分析（Thermo 
Gravimetric Analysis：以下 TGA）と質量分析（Mass Spectrometry：MS）を
行った。TGAにはNETZSCH社製の STA499Cを、MSには同社製のQMS403C
を用いた。図 2-3 に TGA/MS 装置の概要を示す。TGA 装置の加熱路内には 2
つの上皿天秤が設置されており、図中の右側のセルに試験片を設置し、左側の

セルには測定温度域で化学反応による質量変化が生じない標準試料を置く。試

験片の質量変化量から標準試料の値を差し引くことで、振動や雰囲気ガスの流

動による測定誤差を除去する。本研究では標準試料に Al2O3 の乾燥粉末を使用

した。TGA測定中に生じたガスをMS装置に送り込むことで、昇温過程におい
て生じるガス種の特定を行った。これらの測定は高純度 Ar（純度 G3：99.999%）
雰囲気下で室温から熱分解反応が完了する 1000℃まで、昇温速度 10℃/min で
実施した。試験には 11.0×7.0×5.0 mm の直方体を用いた。測定条件を表 2-2
に示す 
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図 2-3 TGA/MS装置概要 

 
 
 

表 2-2 実験条件 
実験条件  

最高到達温度 (℃) 1000 
昇温速度 (℃/min) 10 
供試材料重量 (mg) 200 

雰囲気 Ar 
 
 
 
2.2.3 熱変形量測定 
	
 熱機械分析（Thermo Mechanical Analyzer：TMA）装置を使用して、一様
加熱場での熱変形の測定を行った。TMA装置には島津製作所製の TMA-50を用
いた。測定は高純度 Ar（純度 G3：99.999%）雰囲気下で行った。実験条件が熱
変形に与える影響を検討すべく、昇温速度を変え測定を行った。図 2-4 (a), (b)
に TMA装置の概要を示す。試験片は図 2-4 (b)に示すように試料台に設置され、
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変形量は試験片上面に設置されるシリカ製の棒の移動量から決定される。昇温

速度は 1.0℃/min、10℃/min、50℃/minで実施した。図 2-5は TMA用の試験
片形状を示す。材料サイズを(X)5.0×(Y)5.0×(Z)7.0mm、とし、測定方向は図
2-5における X方向および Z方向である。表 2-3に測定条件を記す。 
 
 
 

 

   (a)                     (b) 
図 2-4 TMA装置概要: (a) 全体図、(b)拡大図  

 
 
 

 

図 2-5 TMA用試験片形状 
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表 2-3 実験条件 
 

 
 
 
2.2.4 高温顕微鏡観察 
	
 昇温過程における亀裂生成挙動を、高温顕微鏡を用いて観察した。加熱炉に

はジャパンハイテック株式会社製の顕微鏡用真空加熱装置MVH-5を使用し、光
学顕微鏡はキーエンス社製のデジタルマイクロスコープ VHX-2000 及び
OLYMPUS社製の BH2-UMAを用いた。試験片は深さ 3.0 mm、直径 8.0 mmの
セルに設置され (図 2-6 (b))、加熱中の挙動を透明なシリカガラス越し（図 2-6 (a)）
に光学顕微鏡で観察した。昇温速度は 10 ℃/min及び 50 ℃/minで実施した。
サンプルサイズはおよそ(X)3.0×(Y)1.5×(Z)5.0 mmで、図 2-7に示されるよう
に観察面は面外方向に対して垂直な断面である。また、すべての観察は高純度

Ar（純度 G3：99.999%）雰囲気下でおこなった。これらの試験条件を表 2-4に
表す。 
 
 
 

実験条件  
最高到達温度(℃) 1400 
昇温速度(℃/min) 10 
検出棒荷重(g) 1.0〜1.1 
供試材料寸法 

(X)×(Y)×(Z) (mm3) 
5.0×5.0×7.0 

供試材料重量(mg) 140〜150 
雰囲気 Ar 
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              (a)                                    (b) 

図 2-6 高温顕微鏡概要： (a) 全体図、(b) 拡大図 
 

 
 

 

 
図 2-7 高温顕微鏡観察用試験片形状 
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表 2-4 実験条件 
実験条件  

最高到達温度(℃) 900 
昇温速度(℃/min) 10, 50 
供試材料寸法 

(X)×(Y)×(Z) (mm3) 
3.0×1.5×5.0 

供試材料重量(mg) 15〜20 
雰囲気 Ar 

 
 
 
2.2.5 X線 CT観察 
	
 高温顕微鏡観察では表面を観察したが、表面と内部で亀裂生成挙動に違いが

あるかを確認するために、X線 CTを用いて断層画像を撮影した。本研究ではド
イツの研究施設 Fraunhoferが製作した X線 CT装置を用い、画像処理ソフトに
は VGstudio MAX 2.1を使用した。最高分解能はおよそ 3.0 µm/pixcelである。
X 線観察では、供試体を X 線源と検出器との間に置き、供試体を回転させ、角
度毎の X線透過画像を撮影し、これらの画像を 3次元化することで材料内部の
断面観察が可能となる（図 2-8）。 
	
 X 線 CT 用の試験片は、図 2-9 に示すように A-1 及び 2 を合わせたもので、
形状は直径 6.0 mm長さ 3.0 mmの円柱形状である。図 2-10は熱処理及び観察
における手順を表す。材料は図 2-9 に加工された後一度撮影され、その後高温
に暴露された後、撮影された。暴露時の最高温度を 200℃、300℃、400℃、500℃、
600℃、700℃とし、これらの温度で 2 時間保持した。昇温及び冷却速度は
10 ℃/minであり、雰囲気は高純度 Arとした。同断面での劣化過程を観察する
べく全ての熱処理において同一の試験片を用いて行った。 
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図 2-8 X線 CT観察概要 

 
 
 

 
図 2-9 X線 CT観察用試験片形状 
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図 2-10 X線 CT観察及び熱処理手順 
 
 
 

表 2-5 熱処理条件 
熱処理条件  
熱処理温度(℃) 200, 300, 400, 500, 600, 700, 800 

昇温冷却速度(℃/min) 10 
保持時間 (h) 2.0 

供試材料寸法(mm3) φ6.0 × h 3.0〜3.2 
雰囲気 Ar 
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2.2.6 気孔率測定 
	
 供試材料の開気孔率𝑉!"#$と閉気孔率𝑉!"#$%&をそれぞれ式(1)と(2)を使って求め
た。 

𝑉!"#$ =
𝑉! − 𝜌!𝑚!"#$

𝑉!
 

(2-1) 

𝑉!"#$%& =
𝜌!𝑚!"#$ − 𝜌!𝑚!"#$

𝑉!
 (2-2) 

ここで、𝑚!"#$、𝑉!はバルク試料の質量とかさ体積である。閉気孔および開気孔
を含んだ𝑉!はノギスにより算出した。閉気孔のみを含んだ見掛け密度ρ2 は乾式

密度計（Micromeritics社製：AccuPyc Ⅱ 1340）を使って求めた。また、気孔
を含まない真密度𝜌!は、試料を気孔以下の体積となるよう粉砕し、この粉体の
密度を乾式密度計で測定して求めた。粉体は熱処理後のバルク試料をボールミ

ルで 40〜60秒間粉砕することで得た。試験片の熱処理条件は X線 CT（表 2-5）
と同様である。 
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2.3  実験結果 
2.3.1 ガス生成挙動の観察及び熱分解反応域の特定 
	
 図 2-11に供試材料A-1における昇温速度 10℃/minのTGA/MS試験結果を示
す。縦軸の TG (%)は質量保持率を、QMID はガスの相対放出強度を示す。図
2-11よりH2O及び OH−の放出に伴い 100℃〜250℃にかけて緩やかな質量減少
が生じ、その後 280℃において上記分子の急激な放出に伴い質量減少率の増加
が確認された。この H2O及び OH−はフェノール樹脂の吸着水もしくは未硬化樹

脂の硬化反応であることが推定される。その後質量減少が緩やかになり、370℃
より H2O及び OH−の放出の増加に伴い再び質量減少率が増加した。フェノール

樹脂は 300℃〜400℃にかけて熱分解反応に伴うガス放出と急激な質量減少を
起こし始めることが報告されており[1, 2]、本共試材料でも 370℃よりフェノー
ル樹脂の熱分解反応が始まったと理解される。500℃付近からは CH4 の放出が

増加しており、この温度以上では熱分解反応がさらに活発になったことがわか

る。 
	
 次に供試材料 A-2の TGA/MS測定結果を図 2-12に示す。図示のように、A-2
のガス生成挙動は定性的に A-1 と同等と判断できる。しかし A-2 では、A-1 に
おいて 280℃で観察された H2Oの放出ピークが 200℃で観察されており、ピー
ク形状も A-1に比べて幅の広いものとなった。 
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図 2-11	
 A-1の昇温速度 10℃/minにおける TGA/MS結果 

 
 

 

 
図 2-12	
 A-2の昇温速度 10℃/minにおける TGA/MS結果 

 
 



 

 34 

2.3.2 昇温過程における熱変形  
（a）面外方向 
	
 A-1材料の昇温速度 10 ℃/minにおける面外方向の熱変形測定結果を図 2-13
に示す。図に示されるように、A-1材料では３つの膨張ピークが確認された。そ
れぞれのピークに対する膨張及び収縮の温度域を表 2-6 にまとめて記した。ま
た、変形は 900℃で一定となり、900℃〜1400℃まではほとんど変形が生じてい
ない。従って、以降、本章の準静的加熱場における各評価は 900℃までとし、
測定及び観察を行った。 
	
 A-1と 2の昇温速度 10 ℃/minでの 900℃までの面外方向の変形を図 2-14に
示す。A-2材料においても 550℃より低い温度域では二つの膨張ピークが確認さ
れ、これは A-1と定性的に一致した。しかし 550℃以降では、A-1で観察された
３つ目のピークが A-2では測定されず、収縮を示した。 
	
 以下では一つ目の膨張ピークをピーク①とし、順にピーク②、③と呼ぶ。 
 
 
 
（b）面内方向 
	
 図 2-15に両積層材料の面内方向の 10 ℃/minにおける熱変形測定の結果を示
す。図 2-14 の積層材の面外方向に比べ、両材料はともに図 2-15 の面内方向の
変形量が 1 オーダー以上小さい。このため本研究で取り扱う変形挙動は面外方
向を対象とした。 
 
 
 
（c）再現性 
	
 同一実験条件でA-1の面外方向の昇温過程における変形挙動を 3回測定した。
昇温速度は 10℃/minである。その結果を図 2-16に示す。図示のように、550℃
以前では変形量の測定毎のばらつきは少なく、ピーク③で温度が高くなるにつ

れ、相違が拡大した。900℃における標準偏差は 0.635%であった。A-1同様に、
A-2の変形挙動を同一条件で 3回測定し、その結果を図 2-17に示す。A-2では
A-1と異なり、900℃においてもばらつきが少ない結果となった。 
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図 2-13昇温速度 10 ℃/minにおける 1400℃までの A-1の面外方向の変形 

 
 
 

表 2-6 A-1の各温度域での変形挙動 

ピーク 
A-1 A-2 

温度（℃） 挙動 温度（℃） 挙動 

① 
25〜280 膨張 25〜200 膨張 

280〜370 収縮 200〜250 収縮 

② 
370〜480 膨張 250〜400 膨張 
480〜550 収縮 400〜900 収縮 

③ 550〜900 膨張 なし なし 
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図 2-14 A-1及び A-2材料の 900℃までの昇温速度 10 ℃/minにおける面外方向

の変形 
 
 
 

 
図 2-15 A-1及び A-2の昇温速度 10 ℃/minにおける面内方向の変形 
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図 2-16昇温速度 10℃/minにおける A-1の変形挙動の再現性 

 
 
 

 
図 2-17 昇温速度 10℃/minにおける A-2の変形挙動の再現性 
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2.3.3 昇温過程における劣化挙動 
（a）A-1  
	
 図 2-18に供試材料 A-1の昇温速度 10 ℃/minにおける 900℃までの高温顕微
鏡の観察結果を示す。300℃から繊維/樹脂界面にわずかではあるが剥離が観察
された。550℃以下の温度域では、この界面剥離以外の亀裂生成は観察されてい
ない。図 2-18に示すように 600℃より亀裂生成が活発になっており、これらの
亀裂の多くは面内方向に伸展し、積層（厚さ）方向に開口した。さらに、開口

幅は温度増加に伴い拡大した。そのため A-1 のピーク③には、これらの亀裂生
成が寄与していたことが想定される。 
	
 A-1の各温度における熱処理後の X線 CT観察結果を図 2-19に示す。高温顕
微鏡の表面観察では 300℃で界面剥離が観察されたが、X線 CTによる内部の断
層像では観察できなかった。これは、本研究に用いた X 線 CT の最高分解能は
3.0μm/pixelであり、開口幅が 1.0μm以下である界面剥離を同定するのが難し
いだめである。また高温顕微鏡で観察された面内方向に伸展する亀裂は、図 2-19
の白円で示すように、材料内部でも多く観察された。しかし、材料表面では 600℃
から観察されたのに対して、X線 CT観察では同様の亀裂が 500℃から観察され
た。高温顕微鏡は昇温過程における観察であるのに対し、X線 CTは熱処理を行
い冷却後室温で観察している。そのため、冷却過程時の効果によって亀裂生成

開始温度に相違が生じたと想定される。 
 
 
 
（b）A-2 
	
 図 2-20 に A-2 の 900℃までの昇温過程における高温顕微鏡観察結果を示す。
400℃までの挙動は A-1 と同一であり、300℃で繊維樹脂界面に剥離が生じた。
また 600℃以降で亀裂生成が活発に生じたものの、A-2では亀裂の伸展方向が異
なり、面外方向に亀裂が生じ、面内方向に拡大している。図 2-21 に示す X 線
CT観察では、面内方向に伸展する亀裂もわずかに観察されるものの、図中の白
円で示すように多くは、面外方向に伸展したことがわかる。これは表面の高温

顕微鏡観察結果と同様である。またこれらの亀裂の多くが気孔端を起点とし生

成する傾向であることが上記観察より明らかとなった。 
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図 2-18 A-1の昇温速度 10℃/minでの高温顕微鏡断面観察画像 
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図 2-19 X線 CTによる熱処理後の A-1内部の断面観察画像 
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図 2-20 A-2の昇温速度 10℃/minでの高温顕微鏡断面観察画像 
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図 2-21 X線 CTによる熱処理後の A-2部の断面観察画像 
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2.4  考察 
	
 A-1とA-2において550℃までは変形挙動及び亀裂生成挙動ともに定性的に等
しく、550℃以降で相違が確認された。したがって、本節では主材料である A-1
に対して膨張ピーク①、②、③の要因を亀裂生成挙動と併せて考察し、それに

対する A-2との比較を行った。 
 
 
 
2.4.1 A-1材料の昇温過程における変形及び亀裂生成要因 
（a）膨張ピーク① 
	
 A-1材料の 4つの条件における熱変形挙動の比較を図 2-22に示す。比較をお
こなった条件は、（ア）：熱処理を行っていないバージン状態の A-1、(イ)：180℃
で 3時間暴露された A-1、（ウ）：（イ）の処理をおこなった後、480時間水に浸
漬させた A-1、（エ）：図 2-23に示すドリルホールのあるバージン状態の A-1で
ある。水中浸漬により質量は 2.5%増加した。図 2-22に示すように、条件（イ）
（エ）においてピーク①は観察されなかった。また条件（ウ）ではピーク①が

観察され、水中浸漬によって再びピーク①が生じることが明らかとなった。条

件（イ）では熱処理によって材料内部に H2Oが内在せず、条件（エ）では H2O
の材料外部への拡散が促進されるものと考えられる。これらの結果はピーク①

における膨張が材料内部に内包しているH2O分子の蒸気圧によって生じたこと
を示すものである。 
	
 図 2-14に示すように、H2Oの気化温度である 100℃ではなく 200℃でピーク
①が観察されており、これはガラス転移によって母材が軟化したためだと考え

られる。図 2-24に示すように、フェノール樹脂単体のサンプルは 180℃より高
い温度で熱膨張率が増加した。高分子材料はガラス転移点より高温域でゴム状

態となり、それに伴い熱膨張係数が増加するため、図 2-24からフェノール樹脂
は 180℃でガラス転移が生じたことがわかる。そのため、A-1材料はガラス転移
に伴い母材が軟化することで、内在していた H2O ガスの圧力が変形に寄与し、
ピーク①が生じたものと想定される。 
	
 A-1材料では、界面剥離が生じる 300℃でピーク①が収縮に転じた（図 2-14、
図 2-18）ことから、界面剥離がピーク①の収縮変形に寄与したことが想定され
る。300℃では、図 2-25に示すように開気孔率が急増し、図 2-11で示すように
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H2O の放出ピークが観察された。これらの結果は、界面剥離の生成によって開
気孔が増加し、H2O ガスの外部への拡散が容易になり、その結果、圧力が減少
して収縮変形に転じたことを示唆している。この界面剥離は繊維と樹脂の熱膨

張係数のミスマッチにより生じたと考えられる。炭素繊維と樹脂の熱膨張係数

差は大きく、通常樹脂の熱膨張係数は炭素繊維より１桁以上大きい。この昇温

過程における熱膨張係数差による界面剥離は、複合材料で報告されている現象

である[6-8]。 
	
  
 
 

 
図 2-22 ４つの条件における A-1の 10℃/minでの熱変型挙動 
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図 2-23 A-1に空けたΦ0.6mmのドリルホール 
 
 
 

 
図 2-24 昇温速度 1.0 ℃/minにおけるフェノール樹脂単体の変形挙動 
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図 2-25 A-1における各熱処理温度後の開気孔率及び閉気孔率 

 
 
 
（b）膨張ピーク② 
	
 A-1で生じる膨張ピーク②の要因には、既述したガラス転移による熱膨張係数
の増加に加え、熱分解ガスの圧力が考えられる。図2-26に昇温速度が1.0℃/min、
10℃/min、50℃/min のときの A-1 の熱変形挙動を示す。Stokes らによって、
ガス圧による変形量は昇温速度によって変化することが明らかとなっている[3, 
4]。昇温速度が低い場合、材料に内在するガスには拡散するのに十分な時間があ
り、材料内部でガス圧が高まることはない。一方、昇温速度が高い場合、ガス

が開気孔へ十分に拡散する前に材料の温度が上昇し、材料内部でガスが圧力を

持って蓄積され、膨張を引き起こす。つまり、ガス圧による変形の場合、昇温

速度が高いほど、膨張変形が大きくなることが明らかとなっている。図 2-26に
示すように、ピーク①及びピーク②は、膨張変形の傾きは、昇温速度の増加に

伴い増加した。さらに、H2O の蒸気圧が要因であるピーク①がピーク②と同様
の傾向を示している事から、ピーク②の膨張要因はガス圧であることが示唆さ

れた。また図 2-11から、A-1材料における熱分解反応開始温度は 370℃であり、
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ピーク②の膨張開始温度と一致するため、ピーク②の膨張要因となったガスは

熱分解反応によって生じたものであると考えられる。 
	
 ピーク②の熱分解ガス圧による膨張挙動は図 2-22で示した、条件（イ）と（エ）
の比較からも支持できる。条件（イ）と（エ）ではピーク①が生じていないに

も関わらず、ピーク②の膨張量が異なり、条件（エ）のドリルホールを空けた

A-1の変形量が、条件（イ）の 180℃で熱処理した材料に比べ 1%以上低くなっ
た。条件（エ）では、ドリルホールによって材料内部で生成される全てのガス

に対し外部への拡散が容易となっているため、熱分解ガスの拡散速度が高くな

り、材料内部でガス圧が低くなったものと考えられる。以上の結果及び昇温速

度に対する考察から、ピーク②の膨張には熱分解ガスが寄与していることは明

らかである。 
	
 ピーク②の収縮開始温度が、図 2-11に示す質量減少率が増加する温度（480℃）
と一致していることから、A-1は熱分解反応の進行に伴い収縮挙動に転じたと考
えられる。熱分解反応が活発になると、母材である樹脂の結合基が切断され短

くなるため、収縮することが報告されている[1, 2]。そのため、ピーク②におけ
る収縮変形挙動は熱分解反応が活発となり、マトリックスが収縮することで引

き起こされたものと理解できる。 
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図 2-26 各昇温速度に対する A-1の熱変形挙動 

 
 
 
（c）膨張ピーク③ 
	
 550℃以降で生じるピーク③には、図 2-18 に示す 550℃以降の劣化が寄与し
ていることが想定される。そこで、画像処理ソフト Photoshop Elements 7.0を
使用し、A-1の 550℃以降の温度域における繊維バンドル内の亀裂の拡大率を算
出した。亀裂の拡大率は、図 2-27に示すように、繊維バンドル内部に生じたク
ラックを塗りつぶし、面外方向（写真の上下方向）への亀裂の開きを求め算出

した。各温度での面外方向の亀裂の開き CTopenは、 

𝐶!"#$! =
𝐴!
𝐿!
, (2-3) 

で定義した。ここで、𝐿!は温度𝑇における面内方向の亀裂長さであり、𝐴!は温度
𝑇での亀裂面積である（図 2-27）。また、550℃における亀裂の開き𝐶!"#$!!" と 550℃
以上の温度における亀裂の開き CTopen との比𝑅!"#$! を以下の式より算出した。 

𝑅!"#$! =
𝐶!"#$!

𝐶!"#$!!" . (2-4) 

さらに TMA で測定した 550℃以降での温度上昇に伴う面外方向の膨張比𝑅!"#$!
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を式（2-5)から求め、𝑅!"#$! と比較した。 

𝑅!"#$! =
𝐸!
𝐸!!"

, (2-5) 

ここで𝐸!は TMA で測定した温度𝑇での面外方向の膨張量であり、550℃での値
を𝐸!!"と表す。CTopen と RTexpaとの比較結果を図 2-28に示す。本図より、𝑅!"#$! に

大きなばらつきが見られるものの、𝑅!"#$! の平均値と𝑅!"#$! が昇温に伴い同様に増

加し各温度でほぼ同等の値を示している。この結果は、バンドル内部に生じた

亀裂が繊維軸に垂直（面外）に開口することで膨張ピーク③が生じたことを示

している。 
	
  
 
 

 
図 2-27 昇温過程における亀裂拡大挙動 
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図 2-28 昇温速度 10℃/minでの昇温過程における亀裂拡大量と変形量の比較 

 
 
 
2.4.2 A-1材料と A-2材料の比較 
(a) 膨張ピーク①及び② 
	
 2.3.2で述べたように、A-1と 2の両供試材料においてピーク①及び②が観察
され類似した膨張と収縮を繰り返したが、変形量には差があり、この相違は材

料内部のガスによる膨張機構と開気孔率の関係から理解できる。ピーク①及び

②には H2Oや熱分解ガスなど、材料内部に内包されているガスの圧力によって
膨張している。そのため、材料内部に蓄積されるガスは開気孔が多く存在する

ほど材料外部への拡散が容易になる。したがって開気孔率の高い A-2 材料の方
が A-1 に比べ、材料内部での圧力が低く膨張量が小さくなったと考えられる。
これは、ガスの放出挙動からも理解できる。図 2-11、図 2-12 より、A-2 では、
ピーク①が生じた温度域でのガス放出ピークは A-1 に比べ幅が広く、ガスの放
出開始温度が低い。またその温度域において A-1 では急激な質量減少が生じて
いるが、A-2の質量減少率は一定であった。この相違は、A-2では、A-1に比べ
ガスの放出が容易であり、膨張ピーク①における材料内部でのガスの圧力が低

いことを示している。これらの結果から、ピーク①、②における変形量はA-1, A-2
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の順で大きくなったと考えられる。 
	
 550℃以下では亀裂形成に関する材料による相違は観察されなかった。 
 
 
 
(b) 膨張ピーク③ 
	
 図 2-29に A-1と A-2の室温及び 900℃での高温顕微鏡観察結果を示す。A-2
では A-1 に比べバンドル内の亀裂の開きが少なく、樹脂部での亀裂が多い。さ
らにはこの樹脂部での亀裂は気孔端より多く発生している。 
	
 A-1と A-2の構成素材は同等であるが、図 2-14に示すように 10℃/minでは
550℃以降で変形挙動に大きな相違が確認され、A-1においてのみ膨張変形が生
じた。A-1と A-2の相違は気孔率及び気孔サイズである。しかし 600℃において
は、A-1 と２の全気孔率は 49.2%と 50.3%と実質的に同じであった。したがっ
て、樹脂の収縮によって亀裂生成が活発に生じている 550℃以降では、A-1と 2
の差異は気孔サイズのみであることがわかる。 
	
 以上より、紡績糸であるカイノール炭素繊維を用いた CFRP では、内在する
気孔の大きさが、当温度域における亀裂生成、熱変形挙動を支配すると推定し

た。 
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図 2-29 A-1 及び A-2の 900℃で生じた亀裂：(a) A-1 at RT, (b) A-1 at 900℃, (c) 

A-2 at RT, and (d) A-2 at 900℃  
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2.5  まとめ 
	
 A-1を主材料として扱い、アブレータの昇温過程における変形及び損傷挙動の
観察から、変形と損傷挙動の各要因と相互関係の理解を試みた。また、気孔サ

イズの大きい A-2 を比較対象とすることで、気孔が変形挙動に与える効果を特
定した。 
 
 
 
A-1材料 
膨張ピーク① 
	
 フェノール樹脂に内包しているH2Oガスの圧力によって厚さ方向に急激な膨
張が生じた。膨張後の収縮は、繊維/樹脂間の熱膨張係数差によって生じる界面
剥離から H2Oガスが外部へ放出することで生じた。 
膨張ピーク② 
	
 樹脂のガラス転移による熱膨張の増加に加え、熱分解反応によって生じたガ

スの圧力によって膨張することが明らかとなった。マトリックスの熱分解に従

い収縮した。 
膨張ピーク③ 
	
 バンドル内部に面内方向に進展する大きな亀裂が多数生じ、この亀裂の開口

によって膨張した。この亀裂の伸展メカニズムは第 3章で議論する。 
 
 
 
気孔効果 
膨張ピーク①及び② 
	
 変形にはガス圧の影響が強いため、開気孔率の低い順、つまり A-1、A-2の順
で変形が大きくなった。 
膨張ピーク③ 
	
 A-1では膨張変形が生じたが、A-2ではピーク③は観察されず収縮した。この
相違は内在した気孔サイズの影響であると推定された。この相違が生じる要因

も第 3章の検討課題とする。 
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第 3 章 熱分解反応過程におけるアブレータの亀裂生成機構 
 
 
 
3.1 緒言 
	
 第 2 章において、材料内部に含まれる気孔サイズによって亀裂生成と変形挙
動に相違が生じることが明らかとなった。小さな気孔が分散したカイノール炭

素繊維強化アブレータは、熱分解反応過程で生成した亀裂の開口によって膨張

した。一方、大きな気孔が内在する材料では面外方向に開口する亀裂が少なく、

収縮した。本章では、これらの熱分解過程における亀裂の生成機構と亀裂に伴

う変形機構の特定を目指した。 
	
 第 2 章で観察された亀裂は、特有のカイノール炭素繊維束の構造に起因する
複雑な伸展挙動を示しており、観察のみでは生成機構を理解することが困難で

あった。そのため、本章では PAN系などの直線的な炭素繊維を強化材とした単
純な CFRP の亀裂伸展を考察し、その知見を基にアブレータの複雑な機構の特
定を行った。0/90°積層や織物積層 CFRPでは、熱分解による樹脂の収縮が繊維
によって妨げられるため、バンドルの繊維軸方向に圧縮応力が働き、繊維軸に

垂直な方向に引張応力が働く（図 1-9）。一方向強化（Uni-directional 
reinforcement：以下 UD）材では一般的に繊維軸方向の強度に対し、繊維軸に
垂直な方向の引張強度が非常に低い[1,2]。そのため熱分解過程では引張応力に
よってトランスバースクラックと層間剥離が形成され、繊維と樹脂のひずみの

ミスマッチが解消される。そこで本研究では、カイノール炭素繊維強化アブレ

ータにおいても、この引張応力によって熱分解反応過程で亀裂が生成したと仮

定した。 
	
 室温の引張試験において生じるトランスバースクラックに関して、Nairn や
Hashinらは数値計算モデルを作製し、CFRPの亀裂生成の議論を行った [3-5]。
本章ではこのトランスバースクラック生成モデルを PAN 系炭素繊維強化フェ

ノール樹脂の熱分解過程におけるトランスバースクラック生成に転用し、熱分

解過程での亀裂伸展に対するモデルの妥当性を評価した。その後、このモデル

を用いてカイノール炭素繊維強化アブレータの亀裂生成機構を議論した。 
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3.2 実験方法 
3.2.1 供試材料 
	
 本章では、第 2章で扱った A-1、A-2材料に加え、材料構成の異なる 3つの供
試材料を使用した。表 3-1 に 3 つの供試材料の構成を示す。これらの供試材料
は、母材にフェノール樹脂、強化材に東邦 Tenax 社製の PAN 系炭素繊維

（HTS-3K）を用いたもので、フィラメント数は 3000本である。強化材の織り
方は B-1および B-2では平織り、B-3では 8枚繻子織りである。繊維体積含有
率 Vfは B-3＞B-2＞B-1の順で高い。 
	
 図 3-1 (a), (b) 及び (c)に各供試材料の断面画像を示す。B-1ではバンドル内
部に小さな気孔（樹脂未含浸領域）が見られる。一方、B-2では樹脂過多部に気
孔の存在が確認できる。このような気孔の分布は、フェノール樹脂に溶剤イソ

プロパノールを添加することで制御した。 
 
 
 

表 3-1 各種供試材料構成 
Type B-1 B-2 B-3 

強化材 
HTS-3K 
平織り 

HTS-3K 
平織り 

HTS-3K 
8枚種織 

母材 フェノール 
フェノール (55wt%) 

＋ 
イソプロパノール 

フェノール 

繊維体積含有率 (vol%) 53.1 56.8 70.3 
開気孔 (vol%) 0.35 5.87 0.0 
閉気孔  (vol%) 2.75 1.19 3.56 
成型温度（℃） 170 170 240 
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図 3-1各種供試材料の積層断面に対する光学顕微鏡画像 

(a) B-1、(b) B-2、(c) B-3 
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3.2.2 熱重量分析/質量分析 
	
 フェノール樹脂は硬化成型時に H2O、CH4、OH-のガスを放出し、熱分解反

応時にはこれらのガスに加え H2、フェノール、クレゾール等のガスを放出し収

縮する。硬化反応温度域、熱分解反応温度域の特定を行うとともにガス放出挙

動を観察すべく、本章の材料に対しても第 2 章と同様に熱重量分析（Thermo 
Gravimetric Analyzer：以下 TGA）と質量分析（Mass Spectrometry：以下
MS）を行った。測定は高純度 Ar（G3：99.999%）雰囲気下で室温から熱分解
反応が完了する 1000℃まで、昇温速度 10℃/min の条件で実施した。試験には
11.0×7.0×5.0 mmの直方体を用いた。 
 
 
 
3.2.3高温顕微鏡観察 
	
 高温顕微鏡を用いて昇温過程および冷却過程における亀裂生成挙動の観察を

行った。図 3-2 に示すように、観察は試験片の Z-X 面に対し行った。昇温冷却
速度は 10℃/minとし、最高到達温度を熱分解反応がほぼ完了する 900℃とした。
試験には(X)3.0×(Y)3.0×(Z)2.5mm の供試材料を使用した。観察結果から、最

高到達温度 900℃におけるトランスバースクラックの数密度を測定した。モデ
ルによる数値計算との比較を行うため、図 3-3 に示すように、①のように層を
完全に横断したものを測定対象とし、②のように繊維バンドル内の面内方向の

亀裂まで伝播しているもの、③の亀裂の伸展がとまったものは除外した。亀裂

の数密度評価は各供試材料のおよそ 7.0 mm2あたりの 90°層断面におけるトラ
ンスバースクラックに対し実施した。 
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図 3-2高温顕微鏡観察用試験片形状 

 
 
 

 

図 3-3トランスバースクラックの評価対象 
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3.3 数値計算モデル 
3.3.1引張試験における亀裂伸展モデル 
	
 トランスバースクラックの数密度は材料力学の観点から多くの研究者が議論

しており[3-9]、モデルが確立されている。本研究では Nairnらによって提案さ
れた 0/90°積層 CFRP の引張試験時における数密度計算モデル[5]を使用した。
当モデルでは、引張試験で得られた亀裂を形成するのに必要な応力を算出する

ことで、引張応力に対する亀裂密度評価を行っている。引張応力𝜎!とトランス
バースクラック及び層間剥離の数密度𝐷の関係を以下に示す。 

𝜎! =
1
𝑘!

𝐺!"
𝐶𝑡𝑌 𝐷 . （3-1） 

	
 ここで、𝑌 𝐷 は亀裂の数密度𝐷、0°層及び 90°層における面内方向の弾性率𝐸!、
𝐸!"、せん断弾性率𝐺!、𝐺!"とポアソン比𝜈!、𝜈!"の関数である。ここで下付添え
字の 0と 90はその特性が繊維軸方向とそれに直角方向であることを示している。
また𝑡は各層の厚さの 1/2 の値を示しており、𝐺!"は母材の靭性値である。さら
に𝑘!は𝐸!、𝐸!"と𝑡の関数であり、𝐶は𝐸!"の関数である。式(1)より Nairnらのモ
デルでは 0°層及び 90°層における面内方向の弾性率、せん断弾性率及びポアソ
ン比、さらには母材の靭性値、層の厚さを推定すればトランスバースクラック

の数密度と応力の関係が算出できる。 
 
 
 
3.3.2 PAN系炭素繊維強化フェノール樹脂 
	
 PAN 系炭素繊維強化フェノール樹脂である B-1~3 材料を用いて式（3-1）で
算出された亀裂密度と観察で得られた亀裂密度の比較を行い、引張試験におけ

るトランスバースクラック伸展モデルが熱分解反応過程で生じる亀裂に対し応

用可能であるかを検討した。式（3-1）を用いた亀裂密度の算出には 900℃での
物性値を使用した。つまりは、式（3-1）で算出される亀裂密度は、900℃で亀
裂が生じていない状態の材料に対し、任意の引張応力𝜎!を加えた際の値である。
使用した物性値を表 3-2 に示す。表中の 0°層の面内方向の弾性率𝐸!は繊維の軸
方向[10]と等方性グラファイト IG11の弾性率[11]、さらには繊維体積含有率𝑉!、
気孔率𝑉!からスラブモデルにおける複合則 [12]を用いて算出した。また、90°
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層の面内方向の弾性率𝐸!"は、等方性グラファイト IG11 の弾性率、𝑉!、𝑉!に加
え、繊維の径方向の弾性率[13]を用いて Halpin-Tsaiの式[12]から算出した。ポ
アソン比は加熱前後で大きな変化がないものと仮定し、Narin らが使用した
CFRP の値を用いた[5]。0°層の面内方向のせん断弾性率は𝜈!と𝐸!を用いて等方
性材料における弾性率とポアソン比の関係式[12]から算出し、90°層の値は炭素
繊維の剛性率[14]、グラファイトの剛性率を引用し、Halpin-Tsai の式[12]を用
いて算出した。このとき、グラファイト IG11の剛性率は弾性率とポアソン比の
関係式[12]から算出した。さらに靭性値には等方性グラファイト IG11の値を用
いた[11]。 
	
 亀裂発生時に樹脂の収縮で生じた引張応力を式（3-2）から算出した。 

𝜎! = 1− 𝑉! − 𝑉! 𝜀𝐸!". (3-2) 
	
 計算に当たり、第２章で測定した樹脂のみの TMA結果（図 2-24）より熱分
解開始温度𝑇!（333℃）から 900℃までのひずみ𝜀を求め、弾性率には表 3-2に示
す 90°層における面外方向の弾性率𝐸!"を採用した。𝜎!で生じる亀裂の数に、3.2.3
のトランスバースクラック数密度測定で得られた値を採用し、式（3-1）で算出
された値との比較を行うことで、熱分解過程での亀裂に対する数値計算モデル

の妥当性を評価した。 
 
 
 

表 3-2 数値計算モデルで使用した各種供試材料の材料物性 
Type 𝐸!"[GPa] 𝐸![GPa] 𝐺!"[GPa] 𝐺![GPa] 𝐺!" [kJ/m2] 𝑡 [mm] 
B-1 13.1 131 4.37 6.50 0.08 246 
B-2 13.0 140 4.33 6.54 0.08 246 
B-3 15.2 171 5.05 5.52 0.08 146 

 
 
 
3.3.3 カイノール炭素繊維強化アブレータ 
	
 3.3.2における評価の後、トランスバースクラック伸展モデルをカイノール炭
素繊維強化アブレータである A-1、A-2材料に採用し、亀裂伸展に対する引張応
力の寄与を特定した。ここで、A-1、2 材料の熱分解過程における亀裂伸展は、
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B1~3のトランスバースクラックと同様に0°層と90°層間の熱歪みのミスマッチ

に起因する引張応力によって発生すると仮定した。そこで亀裂開始温度𝑇!でト
ランスバースクラックの生成に必要な引張応力を式（3-1）から、𝑇!における樹
脂の収縮で生じた引張応力を式（3-2）から算出し、比較することで A-1、A-2
材料の亀裂伸展に対する引張応力の寄与を特定した。式（3-1）に使用した𝑇!に
おける物性値を表 3-3に示す。 
	
 表 3-3に示す弾性率𝐸!

!!、𝐸!"
!!は室温での値、ガラス転移直後の値、900℃での

加熱後の値から推定した。ガラス転移点より高温域では高分子の弾性率は大き

く低下することが知られている [15]。ここではフェノール樹脂の弾性率
6.44GPa[16]から二桁低い 0.0644GPa をガラス転移温度𝑇!の母材の弾性率とし、
𝑇!から熱分解開始温度𝑇!までは弾性率の変化がないものと仮定した。さらに

900℃における母材の弾性率は等方性グラファイト IG11 の値 9.0GPa[11]を使
用した。これらの母材の弾性率と気孔率から、Halpin-Tsai の式[12]を用いて、
気孔を含む母材の弾性率を算出した。このとき、気孔の弾性率を 0と仮定した。
次に、この気孔を含む母材の弾性率とカイノール炭素繊維の弾性率を用いて、𝑇!
と 900℃における A-1 と A-2 の弾性率を算出した。0°層の弾性率ではスラブモ
デルにおける複合則[12]を使用し、90°層の弾性率は Halpin-Tsai の式[12]を用
いて算出した。0°層に使用したカイノール炭素繊維の軸方向の弾性率は公称値
である 30MPa[17]を使用し, 径方向の弾性率は等方性グラファイト IG11 の値
を使用した。このときカイノール炭素繊維の弾性率は温度によって変化しない

と仮定した。算出された A-1 と A-2 の弾性率を、𝑇!から 900℃において温度に
比例すると仮定することで、各材料の亀裂伸展開始温度𝑇!での弾性率𝐸!

!!、𝐸!"
!!を

算出した。 
	
 表 3-3 に示す 90°層のせん断弾性率𝐺!"

!!は、等方性材料における弾性率とポア

ソン比の関係式[12]から、ポアソン比𝜈!と 90°層の面内方向の弾性率𝐸!
!!を用いて

算出し、0°層のせん断弾性率𝐺!
!!は、弾性率と同様の仮定のもと算出した。以下

に𝐺!
!!の算出手法を示す。0°層のせん断弾性率の算出に使用した繊維の径方向の

せん断弾性率は、カイノール炭素繊維を用いた複合材料のせん断弾性率 4.2GPa
から Halpin-Tsaiの式[12]を使用することで算出した。この複合材料のせん断弾
性率は東京理科大学基礎工学部材料工学科 17年度卒業、大北紘士氏の卒業研究
「フェノール樹脂CFRPアブレータの高温機械特性」で取得した値である[18]。
また各温度での母材のせん断弾性率は、弾性率と同様の仮定のもと、気孔率を
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考慮し算出した。上記で求めたカイノール炭素繊維と母材のせん断弾性率から

𝑇!と 900℃における 0°層のせん断弾性率を算出した。この算出したせん断弾性
率が𝑇!から 900℃において温度に比例すると仮定することで、各材料の亀裂伸展
開始温度𝑇!での 0°層のせん弾性率𝐺!

!!を算出した。 
	
 靭性値は室温から𝑇!まで変化がなく、𝑇!から 900℃まで傾き一定で増加すると
仮定し、𝑇!での値を算出した。室温の靭性値にはフェノール樹脂の値[16]を、
900℃では表 3-2 に示す等方性グラファイト IG11[11]の値を用いた。また各層
のポアソン比𝜐!：0.5、𝜐!"：03、繊維体積含有率、気孔率は炭素繊維と同様に温
度で変化しないと仮定した。 
	
 式（3-2）を用いた引張応力の算出には、TMA で測定した𝑇!から𝑇!までの樹
脂のひずみと、表 3-3 に示す𝑇!での 90°層の面内方向の弾性率𝐸!"

!!を使用した。

層の厚み𝑡は A-1で 230mm、A-2で 270mmであり、0°層、90°層で同一と仮定
した。 
 
 
 

表 3-3 亀裂開始温度𝑇!における A-1及び A-2の物性値 
Type 昇温速度 

[℃/min] 
𝑇! 

[℃] 
𝐸!"
!!  

[GPa] 
𝐸!
!! 

[GPa] 
𝐺!"
!! 

[GPa] 
𝐺!
!! 

[GPa] 
𝐺!"
!!  

[kJ/m2] 
A-1 10 550 2.89 16.16 1.11 1.55 0.074 

50 600 3.45 16.40 1.33 1.90 0.075 
A-2 10 500 1.81 11.4 0.70 0.85 0.073 

50 550 2.27 11.7 0.87 1.07 0.074 
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3.4 実験結果 
3.4.1昇温過程における化学反応の特定 
	
 図 3-4（a）、（b）に B-1、 B-2の TGA/MSの結果を示す。図 3-4（a）より、
B-1 では 170℃〜350℃にかけて H2O、CH4、OH-の放出が確認された。A-1、
A-2においても同温度域で放出ピークが観察されたが、主に H2Oの放出であっ
た（図 2-11、2-12参照）。それに対し B-1では H2Oに比べ CH4、OH-の放出強

度が高い。そのため、未硬化の樹脂による硬化反応が生じたことが想定される。

また図 3-4（b）より B-2材料においても同様のピークが確認できるため、昇温
過程で硬化反応が進行したものと考えられる。ここで、B-2の硬化反応ガスの放
出ピーク幅はB-1に比べ広い。B-2の方がB-1に比べ開気孔率が高いことから、
B-2では材料外部へのガスの拡散が容易であることがその原因と考えられる。 
	
 熱分解反応の開始温度は主に母材によって決定される。図 3-4（a）、（b）より
B-1、B-2ではそれぞれ 350℃、320℃で H2Oのガスの放出に伴い熱分解が開始
しており、A-1、A-2 においても 300℃〜370℃で開始した。そのため、B-3 材
料の熱分解反応開始温度も 300℃〜370であると考えられる。 
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図 3-4 昇温速度 10℃/minにおける TGA/MS試験結果：（a）B-1、（b）B-2 
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3.4.2亀裂伸展挙動 
	
 図 3-5、3-6及び 3-7にそれぞれ B-1、B-2、B-3材料の高温顕微鏡観察結果を
示す。図 3-5に示すように、B-1では 200℃〜300℃においてバンドル内部に未
含浸領域を起点とする面内方向への亀裂の伸展が観察された。図 3-4（a）より
同温度域において H2O、CH4、OH-のするどい放出ピークが観察されているこ

とから、硬化反応で生成されたガスの圧力によって、亀裂が伸展したと考えら

れる。その後、熱分解反応開始温度である 350℃以降は反応に伴いトランスバ
ースクラックが生じ、次いで層間剥離が形成された。 
	
 これに対し B-2では、200℃〜300℃で面外方向に横断するトランスバースク
ラックが確認された（図 3-6）。図 3-4（b）の TG/MS結果より、200℃〜300℃
では樹脂の硬化反応が生じたことがわかる。そのため、200℃〜300℃でのトラ
ンスバースクラックは硬化反応における樹脂の収縮によって生じたと推定され

る。また B-1 材料と異なり、B-2 で面内方向に伸展する亀裂が生じなかったの
は、B-2 材料の開気孔は B-1 に比べ高く、ガスの拡散が容易であったためであ
ると推定した。これは図 3-4（a）、（b）における 200℃〜300℃でのピーク幅の
差異からも明らかである。また熱分解反応が開始する 320℃以降においては、
B-1材料と同様にトランスバースクラックが増加し、その後層間剥離が生成され
た。 
	
 一方 B-3 材料では、図 3-7 に示すように加熱後に確認された亀裂は明らかに
少なく、開口幅も他の材料に比べ狭い結果となった。昇温過程において、室温

状態で存在する微小な亀裂の伸展は見られるものの、層を横断するトランスバ

ースクラックはほとんど観察されなかった。この微小亀裂は硬化成型時に生じ

る残留応力で生成されたものと考えられる。また層間剥離は昇温過程において

全く観察されず、冷却過程においてのみ生成された。 
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図 3-5昇温速度 10 ℃/min における Type B-1 の高温顕微鏡観察結果 
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図 3-6昇温速度 10 ℃/min における Type B-2の高温顕微鏡観察結果 
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図 3-7昇温速度 10 ℃/min における Type B-3 の高温顕微鏡観察結果 
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3.4.3 亀裂伸展モデルの妥当性評価 
	
 図 3-8 に観察されたトランスバースクラックの数密度と数値計算の比較を示
す。ここでは熱分解反応時に生成した亀裂を評価対象とし、硬化反応時及び冷

却過程に観察された亀裂は評価対象外とした。図 3-8 に示すように、B-1~3 全
ての材料において観察値と数値計算がほぼ一致した。この結果から、引張試験

における数値計算モデルを用いることで熱分解過程におけるトランスバースク

ラックの数密度は再現可能であることが示唆された。 
	
 また、数値計算モデルを用いることで熱分解反応時に生じるトランスバース

クラックの発生応力𝜎!の見積りが可能となった。既述のように数値計算モデル

による算出において、応力に対するトランスバースクラックの数密度の値は妥

当性が高い。そのため、数密度がゼロの応力、つまりトランスバースクラック

の発生応力𝜎!の値も数値計算によって算出が可能となった。 
 
 
 

 
図 3-8 900℃におけるトランスバースクラックの数密度 
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3.4.4 カイノール炭素繊維強化アブレータの亀裂開始時の引張応力 
	
 昇温速度 10℃/min及び 50℃/minにおける A-1、A-2材料のトランスバース
クラックの開始応力𝜎!と亀裂開始温度𝑇!までに生じた熱分解反応による引張応

力𝜎!を算出し、表 3-4に示す。𝜎!の算出には引張試験における数値計算モデル（式
（3-1））を使用し、𝜎!は式（3-2）から算出した。A-1材料においては、𝜎!と𝜎!が
ほぼ一致していることから、A-1の亀裂伸展が引張応力によって生じたことが明
らかとなった。しかし、A-2材料ではトランスバースクラックの開始応力と熱分
解反応で生じる引張応力が一致しておらず、より低い応力で亀裂が伸展したこ

とがわかった。 
 
 
 
表 3-4 トランスバースクラックの開始応力と熱分解反応による引張応力 

Type 昇温速度[℃/min] 𝑇! [℃] 𝜎! [MPa] 𝜎! [MPa] 

A-1 
10 600 108 102 
50 550 97.1 99.1 

A-2 
10 550 55.4 83.9 
50 550 44.8 78.5 
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3.5 考察 
3.5.1 A-1材料の亀裂伸展メカニズム 
	
 A-1 材料の亀裂伸展応力がトランスバースクラックの発生応力と一致したこ
とから、A-1材料ではトランスバースクラックと同じ機構により亀裂が進展した
ものと推定した。以下ではトランスバースクラックと同じ機構で発生する亀裂

は、全てトランスバースクラックと定義する。しかしトランスバースクラック

は面内方向に開口し、面外方向に伸展する亀裂である。そのため第 2 章で観察
され、膨張の要因となった面外方向に開口する亀裂とは伸展方向が異なる。こ

の面外方向に開口する亀裂を特定すべく、カイノール炭素繊維の単バンドルの

亀裂伸展挙動の観察を行なった。 
	
 図 3-9 に樹脂埋めされた一本のカイノール炭素繊維バンドルの高温顕微鏡観
察結果を示す。図 3-9に示すように、熱分解反応の進行に伴い 700℃でバンドル
内部に亀裂が生じ、径方向に開口した。このバンドル内部の亀裂は、樹脂の収

縮によって繊維バンドルに圧縮応力が働き、繊維バンドルが圧縮破壊すること

で伸展したものである。以下ではこの破壊形態をバックリングと称する。図 3-10
にカイノール炭素繊維と同様にフェノール樹脂に含浸された PAN 系炭素繊維

HTS-3K の加熱前後の観察断面を示す。本図に示すように、直線形状である
HTS-3K ではバックリングが生じなかった。そのため、このバックリングは 3
本のサブバンドルによって成形されるカイノール炭素繊維特有の現象であるこ

とがわかった。 
	
 A-1材料では、トランスバースクラックと同様の機構によって亀裂が発生する
ことが示唆されており、図 3-11に示すように、バンドル軸方向の圧縮強度がト
ランスバースクラックによって低下したためバックリングが生じたと推定した。

さらにバックリングによって生じた亀裂はバンドル径方向に開口することから、

このバックリングが熱分解反応過程における膨張を引き起こした要因であると

考えられる。 
	
 さらに、図 3-11に示す A-1材料の亀裂伸展メカニズムは、A-1材料と単バン
ドルの亀裂伸展開始温度の相違から論証できる。昇温速度 50℃/minでは、A-1
材料の亀裂伸展開始温度はカイノール炭素繊維単バンドルに比べ 100℃ほど低
い。そのため、A-1 の亀裂伸展開始までに生じた引張応力は単バンドルより
57.9MPa低い。単バンドルでは、図 3-11に示すように樹脂の収縮によって繊維
軸方向に圧縮応力が生じ、樹脂部には引張応力が生じる。しかし、繊維配向が



 

 73 

一方向であるため、繊維軸に対して垂直な方向に引張応力は生じない。八枚繻

子織の積層材であるA-1材料では、図3-11に示すように0°層と90°層が存在し、
樹脂部での引張りに併せて繊維バンドルの軸に対して垂直な方向に引張応力が

働く。この引張応力によって生じるトランスバースクラックがバンドルの圧縮

強度を低下させ、その結果 A-1 材料の亀裂伸展開始温度が単バンドルに比べ低
くなったと考えられる。 
 
 
 

 
図 3-9 樹脂埋めした単カイノール炭素繊維の昇温過程における断面観察：昇温

速度 50℃/min 
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図 3-10樹脂埋めした PAN系炭素繊維 HTS-3Kの加熱前後の断面観察：加熱温

度 900℃、昇温速度 50℃/min 
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図 3-11 A-1材料の亀裂伸展機構 

 
 
 
3.5.2 A-2材料の亀裂伸展メカニズム 
	
 室温における A-1と A-2の相違は気孔率及び気孔サイズであるが、600℃の熱
処理後では、A-1と A-2の全気孔率は 49.2%と 50.3%と実質的に同じであった。
したがって、樹脂の収縮によって亀裂生成が活発に生じている 550℃以降では、
A-1と A-2の差異は気孔サイズのみであり、A-2は A-1に比べ気孔が大きい。 
	
 A-1 が膨張を示す熱分解反応温度域において、A-2 は収縮を示しており（図
2-14 参照）、この相違は亀裂伸展メカニズムの相違から理解できる。A-2 では
A-1に比べバンドル内のバックリングによる亀裂の開きが少なく、気孔端より亀
裂が多く発生した（図 2-29 参照）。この亀裂は面外方向に伸展し、面内方向に
開口していることからトランスバースクラックであると推定される。面内方向

に引張応力が働いている状態では樹脂が受け持つ応力は気孔の大きさに依存す

る。図 3-12に示すように、厚さ bの層内に樹脂部に直径𝑎の気孔が内在し𝜎!の
引張応力が生じた場合、気孔に近接する樹脂部の公称応力𝜎!は、 



 

 76 

𝜎! =
𝑏𝜎!
𝑏 − 𝑎, 

(3-3) 

となる。式（3-3）より𝜎!は直径𝑎が大きくなるほど増加する。つまりは気孔サ
イズが大きいほど気孔端部で受け持つ応力が大きくなり、気孔サイズの大きい

材料ではより低い引張応力で亀裂が伸展する。そのため A-2 材料では表 3-4 に
示すように、本来トランスバースクラックが生成される引張応力に比べ、低い

応力で亀裂伸展が生じたと考えられる。さらに、低い応力で亀裂伸展が生じて

いるため、バンドル軸方向に働く圧縮応力も低い。従って A-2 材料では亀裂伸
展時にバンドルのバックリングが少なくなり、熱分解による樹脂の収縮に従い

収縮したと推定した。 

	
  
	
   

 

  
図 3-12 円気孔を有する樹脂部の概略図 
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3.6 まとめ 
	
 B-1、B-2、B-3 材料では、引張試験におけるトランスバースクラック生成モ
デルを用いた数値計算結果と、熱分解反応過程で観察されたトランスバースク

ラックの数密度が一致した。これらの結果から、熱分解反応におけるトランス

バースクラックの伸展は、本章で用いた数値計算モデルによって再現できるこ

とが明らかとなった。 
	
 数値計算モデルを用いて亀裂生成の評価を行うことで、カイノール炭素繊維

強化アブレータの亀裂伸展及び変形機構を明らかにした。気孔径の小さい A-1
材料では熱分解反応が活発に生じる温度域においてトランスバースクラックが

生成し、それにより繊維バンドルの圧縮強度が低下することで、バンドルのバ

ックリングが生じることが明らかとなった。このバックリングによって繊維バ

ンドルが径方向に拡大したため、A-1材料は膨張を示した。A-2材料では径の大
きな気孔が内在するため、より低い引張応力でトランスバースクラックが生じ

た。亀裂伸展時の応力が低いためバックリングが生じず、A-2は熱分解過程にお
いて樹脂の収縮に従い収縮することがわかった。 
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第 4 章 急速加熱場におけるアブレータの変形及び劣化 
 
 
 
4.1 緒言 
	
 第 2 章と第 3 章では準静的加熱場におけるアブレータの熱変形及び劣化挙動
を観察し、熱変形と劣化挙動の発生機構を特定した。しかし実際にアブレータ

が使用される環境は準静的加熱場と大きく異なる。準静的加熱環境では炉内を

均熱に近い状態に保ちつつ、低速で材料を加熱した。本章では 2 章及び 3 章の
結果を踏まえアークプラズマ風洞加熱試験を行い、より宇宙からの再突入環境

に近い高速かつ高エンタルピー気流における熱変形及び劣化挙動を考察する。 
	
 高速かつ高エンタルピー気流環境では、アブレータは準静的環境と大きく異

なる加熱を受ける。図 4-1 に超弾道飛行環境下におけるアブレータ表面と底面
の温度履歴の解析結果の一例を示す[1]。図中の表面温度は圧縮性ナビエ・スト
ークス方程式（VSL）と熱応答解析（CMA）コードの連成解析と経験式により
推定された値である[1]。この研究では、アブレータ初期厚さが 10、20、30mm
のときの解析が行われた。図示のように、表面温度は最大 3000K に達するが、
初期厚さ 10mmの底面部では 800K前後、20mmでは 400K、30mmではほぼ
室温となっている。このような先行研究から、図 4-2 に示すように、再突入環
境ではアブレータは非常に高い昇温速度で一方向から加熱され、材料内部に鋭

い温度分布が生じることが知られている[2]。そのため、第 2 章で特定した基礎
的な変形や劣化機構に加え、急速加熱場での熱分解反応速度や温度勾配による

熱応力など新たに検討を要する問題点が加わると推定される。 
	
 本章では、アークプラズマ風洞試験後の変形量測定および材料観察を行うこ

とで高速かつ高エンタルピー気流環境下での劣化及び変形機構を明らかにする。

ただし、このような環境で生じるとされる空力荷重による材料の機械的剥奪（エ

ロージョン）に関しては検討の範囲外とする。 
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図 4-1 MUSES-Cカプセルのアブレータ温度履歴の解析例[1] 

 
 
 

 

 
図 4-2 再突入環境におけるアブレータ温度分布の解析例[2] 
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has stopped. The temporal variation of the composition of the pyrolysis gas at the surface 
is shown in Fig. 11. The chemical equilibrium is assumed. During the severe aerodynamic 
heatiilg, the major species are CO, C2H, H, C2H2, H2 and C3. The mass fraction of H20 is 
negligibly small. Consequ,ently, H20 is not considered in the present study. 
Penetration of the reaction zone and the char layer in the ablator with respect to time is 

illustrated in Fig. 12. In this flgure, the locations, at which the ablator density is pc + 0'05 x 
(pv ~ Pc) and pc + 0'95 x (pv ~ Pc), are defined as the boundary between the char layer and the 
reaction zone and the boundary between the reaction zone and the virgin layer, respectively. 
In the present analysis, the total recession depth and the final thickness of the char layer are 
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4.2 実験方法 
4.2.1 アークプラズマ風洞試験 
	
 アークプラズマ風洞試験はシュツッツガルト大学宇宙システムセンター

（Institut Fur Raumfahrtsysteme : IRS）の Plasmawindkanal 1（PWK 1）
を用いて行った[3, 4]。装置の概要を図 4-3に示す。また PWK 1の仕様を表 4-1
に示す。PWK 1は図 4-3に示す直径 2m、長さ 6mのスチール製真空タンクを
加熱室としている。真空タンクには電磁プラズマジュネレータが接続されてお

り、このジェネレータによってプラズマ気流がタンクへと噴出される。図 4-4
はプラズマジェレータの概観及び概要を示す。ジェネレータには陰極と陽極の

磁場でガスを加速させる自己誘起型を採用している。加熱室のジェネレータの

逆端には真空装置がとりつけられており、ジェネレータから送られる高温気流

によって真空装置が損傷しないよう銅製の水冷システムが設置されている（図

4-5）。PWK 1は最大入力電力が 6MWとなる大型な電源システムを使用してお
り、他の風洞に比べ高いエンタルピー気流を発生させることが可能である。し

かし、プラズマ気流の流速はMach1以下と比較的低く、亜音速となる。 
	
 試験片は 4 軸可動銅製プローブに設置される。このプローブはジェネレータ
からの距離及び角度が調整可能である。材料への一次元加熱環境を実現するた

め、図 4-5 に示すように銅製プローブが水冷されており、さらには銅製プロー
ブと試験片の間には多孔質なセラミックス断熱材料が装着されている。本試験

ではアーク気流放出後、熱及び流動がほぼ定常になったことを確認した後に、

供試材料を気流中に投入した。その後、所定の試験時間材料を加熱し、気流を

停止した。本章以降ではアーク気流が放出され、材料が気流中に投入されるま

での期間をBefore heating、投入中をHeating、投入後をAfter heatingと呼ぶ。
Before heatingの時間はおよそ 200秒である。Before heating及び Heating時
は真空環境で試験されており、Heating 終了 5 分後に大気圧に戻した。Before 
heatingから After heatingまでの手順を図 4-6（a）〜（c）に示す。 
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図 4-3 アークプラズマ風洞 PWK 1の概要[3] 
 
 
 

表 4-1 アークプラズマ風洞 PWK 1の概要[4] 
真空タンクの全長 [m] 6.0  
真空タンクの直径 [m] 2.0  
エンタルピー [MJ/kg] 2 ~ 150 

全圧 [hPa] 1 ~ 100  
作動ガス N2、Ar, O2, He 

N2 + O2, Ar + O2, N2 + CH4, Ar + CO2, 
ジェネレータの直径 [mm] 120  
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図 4-4 プラズマ発生ジェネレータ RD5の概観及び概要[4] 
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図 4-5 燃焼室となるスチール製真空タンクの内部写真 
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図 4-6 アークプラズマ気流放出から気流停止までの手順：（a） Before heating、
（b） Heating、（c） After heating 
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4.2.2 供試材料 
	
 再突入カプセルで現在問題視されていることの一つとして、加熱後に観察さ

れるアブレータの膨張変形が挙げられる[5-9]。そこで、アークプラズマ風洞試
験では、準静的加熱試験で熱分解反応域において不可逆な膨張（ピーク 3）を示
した Type A-1を試験材料として用いた。 
	
 アークプラズマ風洞用試験片は、図 4-7 に示すように直径 39.8mm、高さが
40.0mm の円筒形状で、試験片は図 4-5 に示すようにアルミ板で固定され、プ
ローブにセットした状態で、プラズマ化した高速かつ高エンタルピー気流が加

熱面に吹き付けられる。熱分解ガス圧による層間剥離によって材料が崩壊する

ことを防止するため、加熱面と積層面の間には 22.5°の角度を設けた。試験片
には図 4-7 に示すように、試験後に熱変形量の測定を行うためのスリット列を
入れ、加熱前と加熱後のスリット間隔の変化から変形量を測定した。変形量の

測定方法については後述する。以下では、加熱面と加熱面に最も近いスリット

までを第 1層（厚さ 3.69mm）とし、それ以降のスリットを第 2、第 3層（厚さ
3.20mm）と呼ぶことにする。スリット列は供試体側面３箇所に設けた。さらに
図 4-8に示すように、温度計測用に Type K 熱電対（TC）を試験片側面から厚
さ方向に等間隔で 5本挿入し、加熱面に近いものを TC 1、もっとも底面に近い
ものを TC 5とした。また TC 1、TC 3、TC 5は側面から円柱の中心軸に向けて
19.9mm挿入しており、TC 2は 9.95mm、TC 4は 4.98mm挿入した。 
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図 4-7 アークプラズマ風洞試験における試験片形状 

 
 
 

 
図 4-8 アークプラズマ風洞試験における材料温度の測定箇所 
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4.2.3 実験条件 
	
 アブレーション材料への加熱率は、再突入宇宙飛翔体の場合、飛翔体の形状、

飛行軌道及び飛行速度から算出される。算出された加熱率は非定常であり、飛

行時間によって変化する。アークプラズマ風洞試験では、このような時々刻々

と変化する加熱条件を実現することは難しい。そこでアークプラズマ風洞試験

では、対流加熱率及び輻射加熱率を飛行時間にわたり積算し、総加熱量に合う

ように加熱率と加熱時間を調整して試験を行っている。 
	
 本研究では STARDUSTカプセルの再突入軌道に基づく加熱条件[4]を基に実
験条件を設定した。STARDUST は NASAが 1999年に開発しサンプルリター
ンミッション用宇宙探査機である。STARDUSTカプセルに依拠する加熱条件は、
PWK 1 を用いた場合、加熱率 12MW/m2、加熱時間 24 秒であるが、装置の安
全性を考慮し今回は 12MW/m2で 12秒間の加熱試験を行った。この条件に加え、
材料の劣化及び変形に対する加熱率の効果を検討するために、2.0MW/m2、

6.0MW/m2 の加熱率でも試験を行った。実験に当たっては、2.0MW/m2、

6.0MW/m2、12.0MW/m2の順で試験を行い、それぞれを試験 A、B、C と呼称
することにした。実験条件を表 4-2 に示す。各試験の加熱時間は異なり、
2.0MW/m2の試験では 60 秒、2.0MW/m2では 30 秒とした。実験時には、材料
の加熱面の温度を放射温度計で測定し、材料内部の温度は図 4-8に示すように 5
本の Type K熱電対を使用して測定した。加熱中の材料表面の放射率には、フェ
ノールマトリックス CFRP の放射率として汎用的な 0.85 を採用した [10]。材
料表面温度は Heating及び After heating時のみ測定した。 
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表 4-2 アークプラズマ風洞における実験条件 
試験 A B C 

加熱率 [MW/m2] (±10%) 2.0 6.0 12.0 
加熱時間 [sec] 60 30 12 
ピトー圧 [hPa] 33.2 38.3 43.4 
静圧 [hPa] 27  

全質量流量 [g/s] 18.0  
酸素流量 [g/s] 4.2  
窒素流量 [g/s] 13.8  
アルゴン流量 [g/s] 0.5  

 
 
 
4.2.4 表面形状の測定 
	
 シ ュ ツ ッ ツ ガ ル ト 大 学 宇 宙 シ ス テ ム セ ン タ ー （ Institute für 
Raumfahrtsysteme：以下 IRS）が開発したレーザーによる表面損耗量測定手法
（Laser-based Recession Measurement System：以下 LRMS）[11] を用いて、
加熱中の表面形状を測定した。図 4-9（a）、（b）に LRMSの概要と原理を示す。
図 4-9（a）に示すように、レーザーを y軸方向に上下させビデオカメラで撮影
した。高温気流に晒されると表面損耗が生じ、図 4-9（b）のように加熱面に対
するレーザーの照射点が変化する。この変位∆𝑥をビデオカメラの画像から算出
し、加熱中の表面形状の変化を測定した。表面形状の変化は表面損耗量に加え、

変形を含んだ値となる。また本試験における測定精度はおよそ 0.1 mmであり、
波長 532nmのレーザーを 400mWの出力でサンプル表面に照射した。 
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図 4-9 LRMSの概要 

 
 
 
4.2.5 変形量測定 
	
 アークプラズマ加熱前と後でのスリット間隔の変化から変形量を決定した。

測定の際、デジタルカメラ R-10（Ricoh 社製）を用いて同倍率で加熱前後の写
真を撮影し、PowerPoint for Mac 2011（Microsoft社製）を用いてスリット間
の変化量の測定を行い、各層での変形量を百分率で算出した。以下で示す変形

量は全て、3列あるスリットの各層の平均値である。またマイクロメータを用い
て材料全体の厚さの変化を、各試験に対して 3 カ所ずつ測定し平均値を算出し
た。 
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4.2.6 劣化断面観察 
	
 加熱した材料内部の劣化を光学顕微鏡によって観察した。顕微鏡観察は以下

の手順でおこなった。アークプラズマ風洞試験に用いた試験片を、加熱面に平

行な断面をもつ 20×20×5.0mmサイズの直方体に切断後、表面研磨による剥奪
をなくすために、亀裂部に 2 液性エポキシ樹脂を含浸して硬化させた。エポキ
シ樹脂には、主材として Struers 社製スペシフィックス樹脂を、硬化剤として
スペシフィックス 20を用いた。この後、回転研磨機（ムサシノ電子株式会社製：
MA-150）を用い、9.0µm、3.0µm、1.0µmの順にダイヤモンドパウダー粉径を
細かくしながら鏡面研磨を行った。光学顕微鏡にはOLYMPUS社製のBH2-UMA

を用いた。観察は加熱面に対して直角な面に対して行った。 
 
 
 
4.2.7 反応率測定 
	
 準静的加熱環境とアークプラズマ加熱環境では同じ材料温度であっても、昇

温速度が大きく異なるため、熱分解反応率は材料の温度履歴だけでは整理でき

ないと推定した。第 2 章と第 3 章で議論したように、ピーク③における大変形
（図 2-14, 15参照）及び激しい劣化は熱分解反応に起因した。そのため、変形
量を熱分解反応率で整理することが求められる。そこで、示差走査熱量測定

（DSC）装置を使って熱量から熱分解反応率を算出することも試みたが、DSC
装置のセルで測定可能なサンプルサイズでは熱量変化が小さく、正確な測定に

は至らなかった。そこで、本研究では以下の式に示す質量減少率 Rpyrolysisを熱分

解反応率と定義した。 

𝑅!"#$%"&'& =
𝑚!"#$"% −𝑚!!"#!$ − ∆𝑚!"#$%

𝑚!"#$"%!𝑚!!!" − ∆𝑚!"#$%
. (4-1) 

	
 ここで、𝑚!!"#!$は加熱後の質量であり、𝑚!"#$"%は加熱前の質量である。𝑚!!!"

は 1500℃で Ar雰囲気化において 2時間熱処理を行った後の質量、つまり炭化
反応が完了した後の質量である。∆𝑚!"#$%は水分放出による質量減少である。

∆𝑚!"#$%は 170℃で約 1週間加熱した材料から算出した。 
	
 図 4-10に示すように扇型の試験片をアークプラズマ風洞試験後の材料から切
り出し第 1~6 スリット層の𝑅!"#$%"&'&を求め、最高到達温度を指標として準静的
加熱試験における値と比較した。準静的加熱試での𝑅!"#$%"&'&は、最高温度が
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400℃、430℃、500℃、510℃、530℃、550℃、600℃、700℃、800℃、920℃、
および 940℃での TMA試験前後の質量より算出した。この TMA試験では最高
温度での保持は行わず、昇温冷却速度を 10℃/minとした。 
 
 
 

 
図 4-10 反応率測定用試験片形状 

 
 
 
4.2.8温度及び熱応力の数値計算 
	
 アークプラズマ風洞試験時の材料内部の温度分布及び熱応力を熱構造解析ソ

フトウェア ABQUAS version 6.11を用いて算出した。数値計算は熱電対 TC1
での温度測定が行えた試験 Aに対し、二次元で実施した。図 4-11に解析モデ
ルを、表 4-3に境界条件を示す。図 4-11は材料の中心軸を通る断面を表してお
り、積層角度は実験と同様に 22.5°とした。ここで、1軸は面内方向で、2軸は
面外方向、3軸は図に対し奥行き方向を表す。また実験で材料底面がアルミ板に
固定されているため、数値解析では底面を固定端とした。さらに加熱面での輻

射による熱交換、触媒反応は考慮せず、放射温度計で測定された表面温度に併
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せ込む形で加熱率を 8段階で変化させた（表 4-3）。加熱率は加熱面内で一定と
した。Before heating時には気流からの放射熱を加熱表面のみに受けていると
仮定し、この加熱も表面で一定とした。試験 Aでは Before heatingからHeating
に移る際、プローブの移動に 4.8秒かかっている。当解析ではプローブの移動時
間も Heating時間として計算を行った。そのため表 4-3における Heatingの合
計時間を 64.8秒とした。本モデルにおいて、メッシュ数は 8160であり、加熱
面に近づくほど小さくなっている。最小メッシュ面積は 8.0×10-5 mm2であり、

最大は 8.0×10-4 mm2である。メッシュ要素には 4節点要素を使用した。 
	
 本解析では、材料内部の温度分布が測定値にあうよう物性値を調整した。表

4-4及び表 4-5にそれぞれ数値計算で用いた材料の熱物性、高温機械特性を示す。
第１章で述べたように、アークプラズマ風洞試験で生じる亀裂伸展及び変形を

考慮した熱伝導解析は非常に困難である。さらには熱分解が不可逆反応である

ことから昇温過程（Before heating、Heating）と冷却過程（After heating）で
物性が異なる。本章における数値解析はアークプラズマ加熱時の温度分布と材

料内部の熱応力の算出を目的としている。そのため、熱電対で取得した材料内

部温度に併せ込む形で、温度分布を算出した。このフィッティングは熱伝導率

を用いて行い、Pottsらが算出した値[12]を基準に昇温過程、冷却過程で実測温
度に合うよう補完した。比熱は Pottsらが算出した値[12]を使用し、密度には第
2章で行った TMA及び TGA試験の値から算出される温度毎のかさ密度を採用
した。熱膨張係数は株式会社超高温材料センターが取得した炭素繊維強化炭素

（C/C）の値を使用した[13]。熱応力解析で用いた材料の縦弾性率、横弾性率は、
東京理科大学基礎工学部材料工学科 17年度卒業、大北紘士氏の卒業研究「フェ
ノール樹脂 CFRPアブレータの高温機械特性」で取得された値を用いた[14]。
放射率は Before heating及び Heating時では 0.85とし、After heatingでは加
熱表面を 0.95、側面を 0.85とした[10]。熱伝導率及び放射率以外の物性は昇温
過程と冷却過程で同等と仮定した。 
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図 4-11 温度及び応力解析のモデル図 
 
 
 

表 4-3 アークプラズマ風洞試験 Aにおける温度及び熱応力解析の境界条件	
 
 時間 

[sec] 
加熱率 

[MW/m2] 
放射率 雰囲気温度 [K] 

側面/底面 加熱面 側面/底面 加熱面 

Before heating 210.6 0.15 0.85 なし 300 なし 
Heating 1 1.0 0.85 なし 300 なし 

4 0.65 0.85 なし 300 なし 
10 0.52 0.85 なし 300 なし 
10 0.35 0.85 なし 300 なし 
10 0.29 0.85 なし 300 なし 
10 0.25 0.85 なし 300 なし 
10 0.23 0.85 なし 300 なし 
9.8 0.21 0.85 なし 300 なし 

After heating 200 0.0 0.85 0.95 300 300 



 

 96 

表 4-4 温度及び熱応力解析で用いた材料の熱物性値 

温度 

[K] 

熱伝導率 [W/m/K] 
比熱 

[J/Kg/K] 

密度 

[kg/m3] 

熱膨張係数 
[×10-6 m-1] 昇温過程 冷却過程 

λ1 λ2 λ1 λ2 α1 α2 

297 0.651 0.419 1.1 0.708 793.4 1302 0.535 5.032 

373 0.761 0.438 1.515 0.825 972 1299 0.884 5.338 

473 0.902 0.467 1.941 0.946 1171 1276 1.292 5.700 

573 1.043 0.498 2.285 1.044 1339 1201 1.645 6.017 

673 1.126 0.500 2.574 1.125 1481 1182 1.947 6.292 

773 1.143 0.474 2.823 1.196 1598 1127 2.202 6.529 

873 1.197 0.414 3.041 1.257 1696 1043 2.415 6.730 

973 1.253 0.320 3.236 1.313 1777 986.2 2.588 6.900 

1073 1.343 0.241 3.411 1.362 1844 963.7 2.725 7.040 

1173 1.500 0.128 3.571 1.408 1900 954.2 2.831 7.155 

1273 1.698 0.092 3.718 1.449 1947 948 2.909 7.247 

1373 1.909 0.131 3.854 1.488 1987 947.9 2.963 7.320 

1473 2.129 0.182 3.98 1.523 2021 948.1 2.997 7.376 

1573 2.324 0.246 4.098 1.557 2050 948.2 3.015 7.420 

1673 2.545 0.326 4.208 1.588 2075 947.9 3.020 7.453 

1773 2.708 0.405 4.312 1.617 2096 947.8 3.017 7.480 

1873 2.938 0.485 4.411 1.645 2115 947.8 3.008 7.502 

1973 3.155 0.575 4.504 1.672 2131 947.8 2.999 7.525 

2073 3.380 0.656 4.593 1.697 2146 947.8 2.993 7.550 

2173 3.605 0.801 4.677 1.721 2158 947.8 2.993 7.580 

2273 3.855 0.901 4.758 1.744 2170 947.8 2.993 7.580 

2373 4.114 1.016 4.835 1.765 2179 947.8 2.993 7.580 

2473 4.300 1.181 4.91 1.786 2188 947.8 2.993 7.580 

2573 4.500 1.280 4.981 1.807 2196 947.8 2.993 7.580 

2673 4.687 1.395 5.049 1.826 2203 947.8 2.993 7.580 

2773 4.881 1.580 5.115 1.845 2210 947.8 2.993 7.580 

2873 5.051 1.700 5.179 1.863 2216 947.8 2.993 7.580 

2973 5.240 1.880 5.24 1.88 2221 947.8 2.993 7.580 
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表 4-5 温度及び熱応力解析で用いた材料の機械特性 
温度 

[K] 

縦弾性率 [GPa] 横弾性率 [GPa] ポアソン比 

E1 E2 G12 G13 γ12 γ13 γ23 

297 13.981  12.466  4.166  5.648  0.300  0.238  0.170  

373 12.872  8.518  3.367  5.200  0.300  0.238  0.170  

473 11.495  5.160  2.544  4.643  0.300  0.238  0.170  

573 10.265  3.227  1.922  4.147  0.300  0.238  0.170  

673 9.167  2.141  1.452  3.703  0.300  0.238  0.170  

773 8.186  1.420  1.097  3.307  0.300  0.238  0.170  

873 7.310  0.942  0.829  2.953  0.300  0.238  0.170  

973 6.528  0.625  0.626  2.637  0.300  0.238  0.170  

1073 5.830  0.415  0.473  2.355  0.300  0.238  0.170  

1173 5.206  0.275  0.358  2.103  0.300  0.238  0.170  

1273 4.649  0.183  0.270  1.878  0.300  0.238  0.170  

1373 4.151  0.162  0.204  1.677  0.300  0.238  0.170  

1473 3.707  0.144  0.154  1.498  0.300  0.238  0.170  

1573 3.311  0.128  0.117  1.337  0.300  0.238  0.170  

1673 2.956  0.114  0.088  1.194  0.300  0.238  0.170  

1773 2.640  0.102  0.067  1.066  0.300  0.238  0.170  

1873 2.358  0.090  0.050  0.952  0.300  0.238  0.170  

1973 2.105  0.080  0.038  0.850  0.300  0.238  0.170  

2073 1.880  0.071  0.029  0.759  0.300  0.238  0.170  

2173 1.679  0.063  0.022  0.678  0.300  0.238  0.170  

2273 1.499  0.056  0.016  0.606  0.300  0.238  0.170  

2373 1.339  0.050  0.012  0.541  0.300  0.238  0.170  

2473 1.196  0.045  0.009  0.483  0.300  0.238  0.170  

2573 1.068  0.040  0.007  0.431  0.300  0.238  0.170  

2673 0.953  0.035  0.005  0.385  0.300  0.238  0.170  

2773 0.851  0.031  0.004  0.344  0.300  0.238  0.170  

2873 0.760  0.028  0.003  0.307  0.300  0.238  0.170  

2973 0.679  0.025  0.002  0.274  0.300  0.238  0.170  
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4.3 実験結果 
4.3.1 材料表面及び内部の温度分布 
	
 図 4-12（a）〜（c）に各試験における加熱面及び熱電対で測定された材料内
部の温度履歴を示す。図 4-12（b）に示すように、試験 B (6 MW/m2, 30 sec)で
は TC1が測定中に破損した。これは急激な温度上昇に伴い Type K熱電対の耐
熱温度（1000℃）を越えてしまい、断線したためと考えられる。また図 4-12（a）、
（c）より、試験 A（2 MW/m2, 60 sec）では TC5が短絡し、試験 C (12 MW/m2, 
12 sec)においても TC 1及び TC 5が短絡した。Before heating時から温度が測
定できていないことからTCの装着時に短絡したものと考えられる。図4-12（a）
に示すように、アーク加熱前の 200秒間に、材料内部（TC 1）の温度上昇が観
察された。そのため、アークプラズマ気流からの放射によって気流投入前に試

験体が加熱されていることがわかった。試験 B及び Cにおいて、After heating
での加熱面の温度が一定となったのは、材料表面温度が放射温度計の測定可能

な下限値を下回ったためである。試験 Aでは After heatingにおいて放射温度計
の長時間の測定は行っていない。 
	
 図 4-13に試験 Aの表面および TC 1の温度履歴と数値計算の比較を示す。こ
の図から、Before heatingと Heating時では材料表面及び TC 1において解析
結果と測定結果が一致しており、アークプラズマ加熱試験 A における温度履歴
を再現できたことがわかった。しかし After Heatingでは冷却開始から 100秒
ほどで解析値と測定値にずれが生じた。加熱後、材料は炭化層及び熱分解反応

層が形成され、材料の厚さ方向で熱物性が異なる。そのため厚さ方向に応じて

熱物性を指定する必要があるが、冷却過程においても高温域では熱分解反応が

継続され熱物性は非定常で変化する。このような非定常かつ厚さ方向に対する

熱物性の変化は取得されておらず、熱伝導率のフィッティングのみで再現する

ことは難しい。そのため試験 Aの Before heating と Heatingにおいてのみ、
解析による再現が可能となり、After heating では解析と測定がおおむね一致す
る結果となった。 
	
 図 4-14（a）〜（c）に試験 Aの Heating時の材料中心断面の温度分布の数値
計算による推定値を示す。図 4-14 （a）は加熱開始から 1.0 秒後、（b）は加熱
開始から 10秒後、（c）は加熱終了時（64.8秒後）の温度分布を示す。図 4-14 （a）
〜（c）より Heating時には時間経過とともに深部に高温域が広がり、第 1層以
降では面内（繊維軸方向：1 軸方向）に沿って温度勾配が生じる結果となった。
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これは繊維の方が樹脂に比べ熱伝導率が高いためである。また図 4-14 （c）よ
り側面の放射冷却によって加熱表面の両端の温度が下がることがわかった。 
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図 4-12 加熱面及び材料内部の温度履歴：（a）試験 A,（b）試験 B,（c）試験

C. 
 
 
 

 
図 4-13 試験 Aの表面温測定度及び TC1測定温度と数値計算結果の比較 
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図 4-14 アークプラズマ風洞試験 Aの温度分布の解析結果：（a） 加熱開始 1.0

秒後、（b） 加熱開始 10秒後、（c）加熱終了時（64.8秒後） 
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4.3.2 表面形状変化 
	
 図 4-15に LRMSで測定された試験 Cにおける Heatingと After Heating時
の表面形状を示す。加熱時間は 12秒間で、その後 18秒間測定した。ここで、
加熱開始時を 0秒とし図 4-15に示した。また横軸 Yは加熱面における中心から
の距離を表している。図 4-15より加熱中は大きく表面形状が変化しており、中
心部でより大きな表面後退が観測された。After Heating 時（図 4-15 の 12sec
以降）にはほとんど表面形状は変化していない。そのため、材料の変形は After 
heatingでは生じておらず、Heating時に表面損耗とあわせて生じていることが
示唆された。また Before Heating においてのみ LRMS 測定を行った結果、
Heating 前の気流からの輻射による加熱では変形が生じなかった。そのため以
下では、観察された劣化と変形が Heating 時でのみ生じたと想定し議論を行っ
た。 
 
 
 

 

図 4-15 試験 Cにおける Heating及び After Heating時の表面形状変化 
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4.3.3 材料内部の熱応力 
	
 図 4-16 （a）〜（c）はアークプラズマ風洞試験 Aの Heatingにおける 1軸
方向（面内方向）の法線応力𝜎!!の解析結果である。図 4-16 （a）は加熱開始か
ら 1秒後、（b）は加熱開始から 10秒後、（c）は加熱終了時の応力分布を表して
いる。各図において正の値が引張り応力、負の値が圧縮応力を示す。図 4-16（a）
〜（c）より Heating 時において材料内部で面内方向に圧縮応力が生じており、
最大で 10〜11MPaとなった。また図 4-13で示した温度分布と同様に時間の経
過とともに圧縮応力の生じる位置が深部へ移動している。 
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図 4-16 アークプラズマ風洞試験 Aにおける面内方向に生じる法線応力𝜎!!：（a） 
加熱開始 1.0秒後、（b） 加熱開始 10秒後、（c） 加熱終了時（64.8秒後） 
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4.3.4 変形量測定 
	
 表 4-6 に各加熱試験後の試料全体の変形量と、スリットの第 1 層から第 4 層
までの変形量を示す。ここでは、正の値が膨張、負の値が収縮を表している。

全ての加熱試験において、スリットの第 5 層目より下層部では変形が生じなか
った。試験 Aでは材料全体の厚さはわずかに減少したが、試験 B、C では増加
した。また、試験 C では加熱表面に近いほど変形が大きく、高温になるほど大
きな膨張が生じた。試験 A及び Bにおいても第 4層から第 2層までは加熱面に
近い層ほど膨張は大きくなったが、第 1層の変形は、試験 Bでは 1.77%と小さ
く、さらに試験 Aでは −6.40 %と厚さの減少を示した。 
	
 次に、試験前後の積層枚数からおおよその表面後退量を推定した。ここでは 0°

層と 90°層をあわせて一層と数えることにした。アークプラズマ加熱前のスリッ

ト第 1層における積層枚数はおよそ 8枚であり、積層厚は約 460 µmであった。
図 4-14（a）〜（c）と図 4-16（a）〜（c）に示したように、材料の温度分布及
び熱応力分布は側面と中心部で異なる。そこで、断面観察を行い、スリットの

第 1 層における積層枚数の変化から側面と材料中心部のおおよその表面後退量
を算出した。算出結果を表 4-7 に示す。試験 A においては側面と材料中心部で
同等の損耗を示したが、試験 B、C では側面に比べ材料中心部での損耗が激し
い結果となった。上記で算出した表面後退が生じなかったと仮定した場合のス

リット第 1層の変形量を式（4-2）により算出し、表 4-7に示した。 

Δ𝑑 =
𝑑! − 𝑑! − 𝑟

𝑑! − 𝑟
×100 (4-2) 

ここで、𝑟は表 4-7における表面後退量を示す。𝑑!と𝑑!はそれぞれアークプラズ
マ風洞試験前と後のスリット第 1 層の厚さである。表 4-7 より表面後退が生じ
なかったと仮定した場合、表 4-6 の第 2 層以下の値と比較して、試験 A、B に
おいても第 1 層の変形量が最も高い値を示し、加熱表面に近い層ほど膨張量が
大きくなることがわかった。また損耗と同様に、変形も試験 B、C では側面に
比べ中心部で大きな値を示した。 
 
 
 
 
 



 

 106 

表 4-6 アークプラズマ風洞試験後の材料厚さと各スリット層の変形量  

Test A B C 

スリット層 加熱面からの深さ(mm) 変形 (%) 
1st 0.0 ~ 3.69 -6.40 1.77 11.8 
2nd 3.69 ~ 6.93 3.17 5.23 4.57 
3rd 6.93 ~ 10.2 1.49 1.83 -0.87 
4th 10.2 ~ 13.4 0.43 0 -0.43 

材料全長 -0.12 0.78 1.67 
 
 
 
表 4-7 アークプラズマ風洞試験後の表面後退を未考慮とした第 1層の変形 

Test A B C 
 側面 中心 側面 中心 側面 中心 

表面後退量 (um) 460 460 230 460 0 345 
変形 (%) 6.81 8.19 8.38 10.6 11.8 18.1 

 
 
 
4.3.5 材料の断面観察 
	
 図 4-17（a）〜（c）に各試験後の材料断面の X線 CTによる観察結果を示す。
図 4-17（a）〜（c）より、スリットの第 1層及び第 2層にかけて黒色に変色し
炭化層が形成されたことがわかる。また第 4 層以降ではほとんど変色しておら
ず、熱分解反応が生じなかったことを示唆している。また側面において繊維軸

に沿った亀裂が生じており、試験 A に比べ試験 B と C ではより大きな亀裂が
観察された。 
	
 試験 C後の第 2層の光学顕微鏡観察結果を図 4-18に示す。図 4-18より準静
的加熱場で観察された繊維バンドル内部の亀裂と亀裂の開口がアーク風洞試験

後でも多数生じていることがわかった。そのためこれらのバンドル内の亀裂、

つまりは、静的加熱場で生じた繊維バンドルのバックリングが、アークプラズ

マ風洞を用いた急速加熱場においても同様に生じることが明らかとなった。 
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 試験 C後の第 1層の光学顕微鏡観察結果を（a）低倍率、（b）高倍率で図 4-19
に示す。バックリングで生じる繊維バンドル内の亀裂に加え、図 4-19に示すよ
うに層間剥離が多く観察された。この層間剥離はスリットの第 1 層及び第 2 層
でのみ観察されており、さらには準静的加熱場では観察されていない。 
	
 表 4-8に試験 C後の第 1層から第 3層にかけての亀裂量を示す。ここでの亀
裂量は 140mm2あたりの空隙率を表している。亀裂量の算出は、第 2章で行っ
た亀裂量評価と同様に Photoshop Elements version 7.0を用いて行った。その
結果、加熱面に近いスリット層ほど亀裂量が多くなった。また表 4-9 に各試験
の第 1 層における亀裂量を示す。表 4-9 より加熱率が高い材料ほど亀裂が増加
した。これらの結果は表 4-6、4-7で示した変形の傾向と一致している。そのた
め、高速かつ高温気流環境下においても亀裂生成によって膨張変形が生じてい

る事が示唆された。 
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図 4-17 アークプラズマ風洞試験後の X 線 CT 断面観察結果：(a) 試験 A、(b)
試験 B、(c) 試験 C 
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図 4-18 試験 C後の光学顕微鏡観察結果：（a）第１層、（b）第 2層 

 
 

 
図 4-19 試験 C後のスリット第 1層における光学顕微鏡観察結果：（a）低倍率、

（b）高倍率 
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表 4-8 試験 C後のスリット第 1〜3層の亀裂量 
スリット層 1st 2nd 3rd 
亀裂量 (%) 49.6 24.8 13.9 

 
 
 

表 4-9 各試験におけるスリット第 1層の亀裂量 
試験 A B C 

亀裂量（%） 37.8 44.0 49.6 
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4.4 考察 
4.4.1 変形量 
	
 アークプラズマ風洞試験後の膨張変形は亀裂が生じたスリット層でのみ確認

された。そのため、第 2章の準静的加熱場で観察した 3つの膨張ピークのうち、
亀裂生成によって膨張したピーク 3を比較検討対象とした。 
	
 各試験で放射温度計及び TC 1、2によって測定された最高到達温度を表 4-10
に示す。TC 1はスリットの第 2層と第 3層の境界付近に位置しており、TC2は
第 4層と第 5層境界近傍に位置している。表 4-10より試験 Aにおいて、膨張が
顕著に観察された第 1層から第 2層にかけての最高到達温度が 955 ˚C 〜 2220 
˚Cとなった。また試験 B、Cでは TC1が破損したが、試験 Aと同様に第 2層
より上部では高温域となっていることが推定される。従ってアークプラズマ風

洞を用いた急速加熱ではおよそ 900 ˚C以上の高温域で膨張変形が顕著となって
いる可能性が高い。一方、変形の小さい第 3層から第 4層にかけて試験 Aの最
高到達温度は 213 ˚C〜955 ˚Cであった。第 2章より、準静的加熱による TMA
試験では 500 ˚C 〜 900 ˚Cにかけて膨張変形が活発となり、900 ˚C以上での高
温域では膨張量の増加は見られていない（図 2-14 参照）。これらの結果から、
アークプラズマ風洞試験では、膨張変形が最も活発となる温度域が準静的加熱

場による試験に比べ高いことがわかった。 
	
 アーク風洞では高い加熱率で急速に加熱しているため、材料内部の昇温速度

が準静的に比べ極端に高い。そこで、昇温速度の効果を準静的加熱環境による

試験結果から考察を行った。第 2章の図 2-26より、膨張変形が開始する温度は
昇温速度 1.0℃/min では 500℃なのに対し、10 ℃/min では 560℃、50℃/min
では 610℃となり、昇温速度が増加するにつれ膨張が開始する温度が高温域に
移行した。そのためアークプラズマ風洞を用いた急速加熱場では、昇温速度の

効果によって、膨張変形が生じる温度域が準静的加熱試験と比べ高くなること

が示唆された。第 2 章で明らかにした膨張ピーク③の要因は、熱分解時に生じ
る繊維バンドルのバックリングである。これは熱分解反応で生じる樹脂部の収

縮によって引き起こされる。したがって変形量は熱分解反応率によって決定さ

れるものと推定した。昇温速度が増加すると熱分解反応の進行が遅れ、昇温速

度が低い場合に比べて、同じ材料温度でも反応率が低くなる。よって、アーク

プラズマ風洞では、膨張変形が生じるのに十分な熱分解反応は準静的に比べよ

り高い温度域で生じると推定した。 
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 そこで、温度ではなく熱分解反応率で準静的加熱と急速加熱における変形を

整理した。図 4-20に熱分解反応率に対するアークプラズマ風洞試験後及びTMA
試験後の変形を示す。図中のスリットの第１層の値は表 4-7 で示した表面後退
量から補正したものである。反応率の算出は扇形の試験片（図 4-7）を用いて行
っており、側面と中心部を区別していない。そのため図 4-20で示す第 1層の変
形には側面と中心部の平均値を採用した。全アークプラズマ風洞試験において、

第 3層以降は熱分解反応率が 0%であった。図 4-20より、アークプラズマ試験
後の変形は TMA試験後（準静的加熱後）に比べ大きく、第 1層での膨張量は、
TMA試験後（準静的加熱場）の値と比べて 5.0〜8.0%高い結果となった。 
 
 
 
表 4-10 アークプラズマ風洞試験における放射温度計及び TC 1、2 の最高測定
温度  

試験 A B C 
測定 スリット層 最高温度 (˚C) 

放射温度計 1st and 2nd  2220 2593 2601 
TC１ 3rd and 4th  955 破損 破損 
TC２ 5th and 6th  213 170 181 
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図 4-20 アークプラズマ風洞試験後及び TMA試験後の反応率に対する変形 

 
 
 
4.4.2亀裂生成挙動	
  
	
 図 4-19に示す層間剥離が、変形の大きい第１層および第 2層で確認されてい
ることから、アークプラズマ風洞試験後の変形は層間剥離の生成によって、準

静的加熱試験より大きくなったと推定した。 
	
 ここで東京理科大学 17 年度卒業の大北紘士氏の卒業研究「フェノール樹脂
CFRPアブレータの高温機械特性」で取得されたフェノール樹脂 CFRPアブレ
ータの面内圧縮強度を表 4-11に示す。上記研究においてもカイノール炭素繊維
織物を強化材とした材料を使用している。表 4-11より面内の圧縮強度はおよそ
11〜15MPaであり、熱応力計算で算出された圧縮応力は圧縮強度と同等である
ことが明らかとなった（図 4-16）。そのためアークプラズマ風洞試験では
Heating 時に面内での圧縮応力𝜎!!によって材料が圧壊し、層間剥離が生じた可
能性が高い。 
	
 図 4-21にアークプラズマ風洞試験 Aの加熱終了時における 2軸方向（面外方
向）の法線応力（𝜎!!）分布を示す。正の値が引張り応力、負の値が圧縮応力を
示す。繊維より母材の方が熱膨張係数は大きい。そのため、2軸方向（面外方向）
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が 1軸方向に比べ大きく膨張し、図 4-21の黒の点線に示す方向に変形する。こ
の熱変形では表面近傍が大きく膨張し、側面が反り返る形となる。そのため側

面には圧縮応力が働き、赤の点線で示す場所では引張り応力が生じた。この引

張り応力𝜎!!が働いた箇所は図 4-17 (b)で示した側面から伸展する亀裂位置と一
致する。したがって、この側面から伸展する亀裂は、面外方向に働く引張り応

力𝜎!!で生じた可能性が高い。しかし、この亀裂は側面で生じる局所的なもので

あり、さらに試験 B、Cにおいて側面より中心部での変形率が高いことから（表
4-7）、スリット第１層の膨張を支配しているものではない。そのため、急速加
熱で生じた膨張変形の要因は、繊維バンドルのバックリング及び、1軸方向（面
内方向）の圧縮応力𝜎!!で生じる層間剥離であるといえる。 
	
 また図 4-21より、スリット第 2層より下部においても引張り応力が生じ、さ
らに側面では圧縮応力が生じた。これらの熱応力も第 1層、第 2層が熱膨張し、
側面が反り返ることで生じたものである。これらの熱応力で亀裂生成および破

壊挙動が観察されなかったのは、第２層より下部では熱分解反応が進んでおら

ず材料自身の強度が上部に比べて高いためであると考えられる。 
 
 
 
表 4-11 フェノール樹脂 CFRPアブレータの高温面内圧縮強度 
熱処理温度（K） 試験温度（K） 熱処理保持時間（h） 強度（MPa） 

— RT − 100 ~ 114 

2273 
RT 

0.5 
11.1 ~ 12.5 

2273 12.3 ~ 15.1 
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図 4-21 アークプラズマ風洞試験 Aの加熱終了時の 2軸方向の法線応力𝜎!! 
 
 
 
4.4.3 加熱率の効果 
	
 表 4-7、4-9に示したように、加熱率が高い材料ほど第 1層での亀裂量が多く、
変形が大きい。Heating時に材料内部で生じる熱応力σ11は温度勾配の大きさに

よって決定され、勾配が激しいほど大きな圧縮応力が生じる。表 4-10に示すよ
うに、加熱表面の温度は加熱率が高い試験ほど高く、より大きな温度勾配が生

じたことは明確である。そのため図 4-20において、反応率が試験 Bの方が高い
にも関わらず、変形は試験 C の方が大きくなったものと考えられる。これらの
結果から、加熱率が高い環境ほど圧壊による層間剥離が増加し、変形が大きく

なることが明らかとなった。また図 4-17で示した側面からの亀裂は試験 Aより
試験 B、Cの方が大きい。この相違も温度勾配の差で生じたものと想定される。 
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4.5 まとめ 
	
 アークプラズマ風洞を用いた急速加熱試験では、準静的加熱場で観察された

繊維束内の亀裂の開口に加え、層間剥離によって膨張が生じ、準静的加熱場に

比べて 5%以上大きな膨張変形を引き起こした。アークプラズマ風洞試験では材
料内部に激しい温度勾配が生じており、それによって面内方向に 10MPa程度の
圧縮応力が生じた。この熱応力が層間剥離を形成し、膨張を引き起こしたこと

が明らかとなった。さらに膨張変形は加熱面近傍で最大値を示し、準静的に比

べ高い温度域で生じることがわかった。また、加熱率の高い試験ほど、熱応力

による膨張変形が大きくなることも明らかとなった。 
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第 5 章 総括 
 
 
 
5.1 結論 
	
 アブレーション冷却法では、材料の損耗によって宇宙往還機の機体内部を保

護しているにも関わらず、損耗に伴う材料の劣化と変形のメカニズムが明確に

理解されていなかった。そのため、アブレータの昇温過程における材料物性が

正確に求められず、実験定数を用いて表面損耗量解析や熱伝導解析を補完して

いる。さらに材料の変形は、正確な表面損耗量の算出を妨げ、アブレータの最

適設計を阻害している。先行研究で行われている高速気流かつ高エンタルピー

環境下での材料の劣化と変形の評価では、試験前後の観察に留まり、進行過程

を検討することができていない。そこで本研究では、実験が容易な一様かつ準

静的な加熱場で亀裂伸展による劣化と変形の進行を観察した。この観察によっ

て、劣化と変形のメカニズムを明らかにし、その結果を基にアークプラズマ風

洞試験後の材料の損傷や変形挙動を特定した。 
 
 
 
	
 第 1 章「緒言」では、再突入カプセル等の宇宙往還機に用いられるアブレー
ション技術及びアブレーション材料について概要を述べ、材料の劣化と変形に

対する既往の研究を紹介し、本研究の目的と意義を述べた。 
 
 
 
	
 第 2 章「準静的加熱場におけるアブレータの変形及び劣化」では、昇温速度
が低い準静的加熱場におけるアブレータの劣化と変形機構の特定を目指した。。

３つの膨張ピークが確認され、それぞれガス圧と亀裂生成挙動に依存した。 
	
 一つ目の膨張は 200〜300℃で観察され、フェノール樹脂に内包している H2O
ガスの圧力によって生じることがわかった。また繊維樹脂間に生じる界面剥離

から H2Oガスが外部へ放出することで、膨張が収縮に転じた。 
	
 二つ目の膨張では、ガラス転移による熱膨張の増加に加え、熱分解反応ガス
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の圧力が要因となり、500℃付近でピークに達した。その後、樹脂の熱分解反応
に従い収縮した。この膨張までの温度域において、繊維樹脂界面の剥離以外の

亀裂は観察されなかった。 
	
 550℃以上では、材料内部の気孔体積が小さい場合、面外方向に開口する亀裂
により膨張した。気孔が大きい場合、亀裂は主に気孔端から発生し、材料は収

縮を示した。亀裂開口による膨張は熱分解がほぼ完了する 900℃で最大となり、
900℃以上の温度域及び冷却過程において変形は生じなかった。そのため、これ
らの亀裂は熱分解過程での樹脂と繊維のひずみのミスマッチによって生じたも

のと推定した。またこの変形開始温度は昇温速度の増加に伴い高温域に推移し

た。これは昇温速度が速い場合、同じ材料温度でも熱分解反応の進行が遅くな

るためだと推定した。 
 
 
 
	
 第 3 章「熱分解反応過程におけるアブレータの亀裂生成機構」では、第 2 章
で観察した熱分解過程における亀裂の生成と、それに伴う変形の機構を特定し

た。第 2 章で観察した亀裂は、カイノール炭素繊維束特有の構造に起因して複
雑に伸展しており、観察のみでは機構を明らかにすることが困難であった。そ

のため、第 3 章では PAN 系などの直線的な炭素繊維を強化材とした単純な

CFRP の亀裂伸展を考察し、それを基にアブレータの複雑な機構の特定を行っ
た。 
	
 小さな気孔が分散したカイノール炭素繊維強化アブレータでは、繊維軸に垂

直な方向に働く引張応力でトランスバースクラックが生じ、繊維バンドルの圧

縮強度が低下することでバンドルがバックリングした。このバックリングによ

って亀裂が面外方向に開口し、材料が膨張することが明らかとなった。材料内

部の気孔体積が大きい場合、気孔端部での亀裂生成が活発になり応力が緩和す

る。この亀裂は低い応力で生成するため、繊維バンドルのバックリングは生じ

ず、樹脂の収縮に従い材料が収縮した。これらの結果から、熱分解過程におけ

る亀裂と変形はカイノール炭素繊維特有の形態に依存し、気孔体積によって挙

動が異なることが明らかとなった。 
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 第 4 章「急速加熱場におけるアブレータの変形及び劣化」では、準静的環境
において 550℃以上の温度域で膨張を示した材料を対象に、アークプラズマ風
洞を使用し、高速かつ高エンタルピー気流環境下における変形挙動の観察を行

った。この観察では、激しい劣化に伴う膨張変形が確認された。そのため、第 3
章で明らかにした繊維バンドルのバックリングによる膨張変形機構を基に、急

速加熱場における変形メカニズムの検討を行った。 
	
 アークプラズマ風洞試験後の試験片では、加熱面近傍で繊維バンドルのバッ

クリングに伴う膨張変形が観察された。しかし、準静的環境下に比べ変形が大

きく、より高い温度域で生じた。そこで、温度ではなく樹脂の熱分解反応率を

指標とし、変形挙動を整理した。その結果、加熱表面近傍では準静的加熱試験

に比べ 5~8%ほど大きく、最大で 15%ほどの変形を示した。この変形量の増加
は層間剥離の生成によって引き起こされており、層間剥離は激しい温度傾斜で

生じる面内方向の圧縮熱応力で発生することがわかった。 
したがって高速かつ高エンタルピー気流環境下で生じる膨張変形は、準静的

環境化で観察される繊維バンドルのバンクリングと熱応力による層間剥離の生

成によって生じることが明らかとなった。これらの変形機構の解明により、昇

温過程における材料物性の推定が容易となり、より正確な熱伝導解析と表面損

耗解析が行えるものと期待される。また、変形の定量的な算出によって、今後

正確な表面損耗量の算出が可能となる。これらは、アブレーション材料の最適

設計に大きく貢献するものと考えられる。 
 

 
 
5.2 今後の研究指針 
	
 昇温速度の低い準静的加熱環境下では、気孔サイズの小さい材料は熱分解反

応によって繊維バンドルがバックリングし膨張した。しかし、気孔サイズの大

きな材料では収縮を示した。アブレータを設計する上で、変形挙動が材料構成

によって変化するのであれば、その構成を具体的に示す必要がある。そのため

定性的な気孔サイズで論ずるのではなく、変形挙動が変化する気孔サイズを特

定することが必要となる。そこで今後、大きな気孔に樹脂を充填することで気

孔サイズの異なる供試材料を作製し、熱変形量の測定を行う。それによって、

収縮から膨張に転じる気孔サイズの特定を目指す。 
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 さらに再突入環境を模擬した急速加熱場では、材料内部の激しい温度傾斜に

よって熱応力が発生し、層間剥離が観察された。これによって加熱面近傍の膨

張量が準静的に比べ 5~8%高くなった。しかし、先行研究では熱分解のガス圧に
よる膨張変形が多数報告されている。これらの研究では、材料を横断する長い

層間剥離が生成されており、この大きな層間剥離が膨張要因である事を示して

いる。本研究では、アークプラズマ風洞試験の加熱面に対して積層角度を設け

ており、さらには材料を横断するほど大きな層間剥離は生じていない。そのた

め、ガス圧による膨張変形が生じた可能性は低い。しかし本研究における考察

のみでは、熱応力で発生したと考えられる比較的短い層間剥離が、ガス圧によ

って生じていないと断定することはできない。そのため今後は、準静的環境下

でアブレータを炭化させ、ガス漏洩試験を用いて意図的に材料内部にガスを透

過させることで、ガス圧による変形挙動を観察する。また高温で面内方向の圧

縮試験を行い、本研究で観察された層間剥離が圧縮応力によって生じたもので

あるかの確認を行う。 
	
 高温かつ高速気流環境下では、繊維バンドルの面外方向の開口と熱応力で生

じる層間剥離によって材料が膨張し、どちらも繊維軸方向に圧縮応力が加わる

ことで亀裂が開口した。そこで数値解析で算出した急速加熱場における熱応力

と、樹脂の収縮で生じる圧縮応力から、昇温過程で繊維軸方向に生じる圧縮応

力を算出する。さらに面内方向への圧縮試験を行い、応力と変形の相関を定量

的に評価する。この機械試験で得られた圧縮応力を昇温過程における応力に換

算し、変形量予測モデルの確立を目指す。 
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