
先進複合材構造に種々のセンサを一体化し生命体と同様の
知覚，判断，応答といった知的機能を付与した構造システム
は，航空宇宙分野を始めとする広範囲な産業分野で実用化が
期待されている．我が国でも経済産業省主導の下，大学連携
型産業科学技術研究開発制度として，平成 10年度より５ヶ
年計画で“知的材料・構造システムの研究開発”が開始され
た．この中で当社は，複合材構造の成形条件を最適に制御し
優れた品質を確保するためのスマートマニュファクチャリン
グ技術と，構造損傷を早期に検知し安全性を保証するための
ヘルスモニタリング技術の開発に参画し，それぞれ大阪市立
大学及び東京大学とともに新しいシステムの開発を実施して
いる．本報では，これらの研究成果及び平成 14年度に予定
している航空機胴体を模擬した供試体による技術検証試験に
ついて紹介する．

複合材料に製造段階からセンサを埋め込み，成形過程のモ
ニタリングを通じて成形の最適制御を行う“スマートマニュ
ファクチャリング技術”を適用し，そのセンサをヘルスモニ
タリングにも利用することで，高信頼性と低コスト化を両立
させる知的構造材料の創製が可能になるものと期待される．
例えばオートクレーブ成形では，硬化中の反応熱量や樹脂
収縮量の予測に基づいた制御が考えられる．また RTM
（Resin Transfer Molding）成形の樹脂含浸においても，例え
ば樹脂注入口が複数ある場合，プリフォーム中の樹脂流動先
端部を検知するセンサ（1）を用いて，各注入口の条件を最適化
する制御が考えられる．

本項では熱硬化樹脂系材料のオートクレーブ成形を例にと
り，センサによる成形モニタリングと成形シミュレーション
による予測に基づいた成形制御について述べる．
2．1 硬化反応熱による過昇温の予測と制御

熱硬化樹脂の硬化は通常発熱反応であり，部材温度を上昇
させる．特に厚板の炭素繊維強化複合材料（CFRP: Carbon
Fiber Reinforced Plastics）をオートクレーブ成形する場合，
反応ピーク時における急激な発熱により，部材温度が設定値
を大きく超えることも考えられる．昇温速度を小さくすれば
反応速度を抑えられるが，成形時間は長くなる．
反応熱を考慮した部材温度分布は，Springerらの熱化学モ

デル（2）により予測することができる．厚さ約 12 mmの擬似
等方積層の厚板成形時にみられる過昇温の実測値を予測値と
比較した結果（図１），両者はよく一致した（3）．このモデル
を用い，成形初期の部材温度から反応ピーク時の温度を予測
し，過昇温が生じないような昇温速度に再設定するという制
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図１　厚さ12 mmの厚板CFRP成形時の部材温度
実測値と熱化学モデルによる予測値はよく一致
した．
Temperature of 12mm thick CFRP panel during
curing



御が考えられる．実際に12mmの厚板成形にこの制御を適用
した結果を図２に示す．途中で昇温速度を小さくする制御が
行われた結果，制御なしの場合（図１）に約 18℃あった過
昇温は約４℃になった．また部材温度の予測に基づいて必要
最小限の制御にとどめ，成形時間の延長も抑制した．
実際の成形では部材温度が設定条件に従うように制御する
のが一般的であるが，発熱量の大きい厚板では反応ピーク時
の急激な温度上昇により，オートクレーブの冷却能力では過
昇温を抑制できない場合もあり得る．上記のような成形制御
によれば，反応のピークに先立って温度上昇を予測し，雰囲
気温度を制御することで，過昇温を防ぐことができる．
2．2 硬化収縮のモニタリングと予測

硬化過程で樹脂は温度上昇とともに熱膨張した後，硬化収
縮し，硬化後常温に戻す際に熱収縮する．樹脂の比体積変化
と，光ファイバ歪センサにより計測した硬化中の内部歪変化
を比較したところ，センサの応答が成形過程の樹脂の硬化収
縮及び熱収縮に対応していることを確認した（4）（図３）．
樹脂の硬化収縮や熱収縮は複合材内部の残留応力の原因と
なり，部材の割れや層間剥離を引き起こす可能性もある．セ
ンサ応答，樹脂収縮量及び残留応力の関係を明らかにできれ
ば，光ファイバセンサによる内部歪モニタリング結果と比体
積の予測に基いて，残留応力を許容範囲内に抑えるような知
的成形制御プロセスも可能になるものと期待される．

3．1 損傷検知手法

複合材構造の健全性をモニタする手法として，軽量性，耐
久性，材料への埋込みが可能等の特長から，光ファイバセン
サの適用に期待が高まっている．中でも光ファイバに沿って
連続した歪み分布の計測が可能となるブリルアン後方散乱光
を用いた光学時間領域反射測定法（BOTDR: Brillouin
Optical Time Domain Reflectometer）は，歪み分布の変化か
ら構造損傷を推定する技術として，近年最も注目されている
ヘルスモニタリング手法の一つである．

BOTDRの計測原理を図４に示す．光ファイバの片端から
入射したレーザパルスは光ファイバ内を伝播しながらブリル
アン散乱による戻り光を発生するが，この戻り光の周波数変
化と戻るまでの時間遅れからファイバ内での位置（入射端か
らの距離）とその位置における歪や温度といった物理量変化
を計測することができる．
しかしながらBOTDRの実用化は，インフラストラクチャ

ーなどの大型建造物に適用例が見られるものの（5），その空間
分解能（歪みが計測できる最小の単位長さ）等の制約から航
空宇宙分野への応用はほとんど報告されていない．航空機構
造等への適用を考えた場合，空間分解能の向上とともに，計
測された歪みに対する温度補正技術の確立，及び繰り返し荷
重負荷時の評価技術の確立が課題となる．
3．2 空間分解能の向上

BOTDRの空間分解能は入射するレーザパルスの長さに依
存する．例えば 20 nsecのパルスで得られる空間分解能は
2 000 mmに相当する．しかしながら，航空機構造等のヘル
スモニタリングに適用するためには，少なくとも数百mmの
オーダでの空間分解能が必要である．空間分解能を向上させ
る研究も行われているが，計測システムが複雑大型になる等
まだ実用化には至っていない．
本研究では，市販装置で得られた計測データを逆解析する

ことにより空間分解能を向上させる手法を提案した（6）．使用
したBOTDR装置（安藤電気AQ 8602）は，2 000mm区間の
ブリルアン散乱光スペクトルを検出する性能を有する．いま
光ファイバの任意の位置 x，及びそこからΔx離れた位置での

3．ヘルスモニタリング
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図２　厚さ12 mmの厚板CFRP成形時の昇温速度
制御 反応熱による温度上昇を予測して昇温
速度を制御し過昇温を抑制した．
Temperature rising rate control for 12mm thick
CFRP curing
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図４　BOTDRの計測原理 光ファイバ内で歪みの
発生した部位においてブリルアン後方散乱光の
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図３　CFRP成形時の光ファイバセンサによる内部歪測定結果と
樹脂比体積変化の比較 光ファイバセンサの測定値は樹脂
の比体積にほぼ対応した変化を示す．
Comparison between CFRP internal strain measured by optical
fiber sensor during curing and resin specific volume
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散乱光スペクトルをそれぞれFx，及び Fx＋Δxとすると，
Δxの間で変化する歪み量は，

dFx＋Δx＝Fx＋Δx－Fx （1）
で与えられる周波数スペクトルの差分を求めることにより算
出できる．（1）式では両位置における計測区間で共通する部
分の歪みに相当するスペクトルが相殺され，前後の区間長さ
Δ xにおけるスペクトルのみが算出される．BOTDR装置で
はΔ xを装置の有する空間分解能より十分短くとって計測す
ることが可能であるため，Δx毎にdFを求めることにより空
間分解能は実質Δx長さまで向上させることができる．
図５に梁の３点曲げ負荷における分布歪みに対し，本デー

タ逆解析手法による結果（Δx＝500mm），装置の出力デー
タ，及び理論値との比較を示す．実質の空間分解能が４倍
（2 000 mmから500 mm）に向上したことから，分布歪みも
装置の出力に比べ理論値により近づくことが明らかとなっ
た．
3．3 温度補正技術

BOTDRでは歪み変化と温度変化とを入出力光の周波数変
化として同時に計測するため，両者を分離する技術の開発が
必要となる．本研究では，光ファイバによる局所歪み計測法
の一つであるブラッグ格子センサ（FBG; Fiber Bragg
Grating）を併用することで，温度補正が可能な新しいシス
テムを提案した（7）．ここでFBGとは，光ファイバの一部に軸
方向に屈折率が周期的に変化する回折格子を形成したとき，
反射光の波長変化が格子間隔の変化に比例する原理から，格
子形成部の歪みを測定する手法である．
図６に提案した温度補正計測システムの概要を示す．本シ

ステムでは，一本の光ファイバにBOTDRとFBGに対応し
た波長帯の異なるレーザ光を入射し， 波長多重技術

（WDM; Wavelength Division Multiplexing） で戻り光の波長
帯を分離することにより，両計測を同時に行うことが可能と
なる．したがって，式（2）及び（3）を解くことで，歪み変化量
Δε，及び温度変化ΔTを個々に算出することができる．

ΔνB＝KB,εΔε＋KB,TΔT （2）
ΔλG＝KG,εΔε＋KG,TΔT （3）
ここで，

ΔνB：ブリルアン周波数変化
ΔλG：ブラッグ反射光波長変化

K：定数
本システムを用いて計測した歪み及び温度に対するブリル

アンシフト周波数及びブラッグ反射波長の関係を，図７及び
図８に示す．これにより，BOTDR計測に対し波長帯の異な
るFBGは影響を及ぼさず，両者を併用することにより温度
補正が可能であることが明らかとなった．提案した温度補正
システムは，温度センサ等により別系統で温度を計測する必
要が無いため，簡便かつ軽量性に優れている．温度補正は
FBGセンサの位置でしか行えないが，１本の光ファイバの
中に複数のFBGセンサを設けることができるため，実用上
は十分な補正が可能と考える．
3．4 動的歪み計測技術

ブリルアン後方散乱の光強度は，入射パルスの光強度と比
べて非常に小さいため，信頼性のある計測データを得るため
には，多数のパルス光を打ち込む必要がある．よって１回の
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図５　分布歪み計測結果の比較 スパン 3 000 mmの板
材に対する３点曲げ試験の結果より空間分解能改善に
よる計測精度の向上が実証できた．
Comparison between the present analytical results and
the normal device output
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計測に数分から数十分の時間を要することから，従来は静的
な荷重計測への適用に限られていた．しかしながら，ヘルス
モニタリングを必要とする構造では，運用中に短い周期で変
形を繰り返すものも多く，構造物の動的な挙動に対する評価
は避けることができない．
本研究では，歪みが変化する状態でのBOTDR計測スペク

トルが，種々の一定歪みを与えて得られたスペクトルの重ね
合わせで表現できることに着目し，計測データから発生した
歪みの大きさとその頻度が同定できる独自の手法を構築した（8）．
図９に，０→4 000μ→０（ケース１），及び０→4 000μ→
０→2 000μ→０（ケース２）の２種の繰り返し歪み負荷試
験での計測結果と，解析による推定値との比較を示す．いず
れのケースも両者はよく一致し，本手法の有効性を確認する
ことができた．発生した歪みの周期や順序に関しては，3．3
項のFBG計測により補完することで同定が可能と考えられ
る．

本プロジェクト（経済産業省）における損傷検知・損傷抑
制技術の集大成として，平成 14年に航空機胴体を模擬した
供試体を用いたヘルスモニタリング及びスマートマニュファ
クチュアリング技術の検証試験を実施する．航空機胴体は直
径1.5 m，全長３mのCFRP製とし，外力として曲げ荷重及
び内圧を負荷する．図10に試験の概要を示す．デモンスト

レータ試験には，当社だけでなく本プロジェクトに参画して
いる研究機関から，東京大学，川崎重工業（株），富士重工業
（株），石川島播磨重工業（株），東レ（株），及び仏EADS社が加
わり，それぞれ開発した技術を検証する予定である（9）．
その中で当社は，供試体の詳細設計製作（両舷サイドパネ

ル），供試体の最終組立，試験装置の設計製作，及び試験の
実施を担当する．サイドパネルには光ファイバを埋め込み，
成形時の温度や残留歪みを計測しスマートマニュファクチュ
アリング技術の検証を行うとともに，試験時には埋め込んだ
光ファイバをヘルスモニタリング用センサとしても利用する
予定である．損傷の検知は人工欠陥の有無により検証する．
航空機胴体構造を想定したこれほど大規模の検証試験は世

界的にも例が無く，実用化に役立つ貴重なデータが取得でき
るものと注目されている．

スマートマニュファクチャリングでは，オートクレーブ成
形において反応熱による温度上昇を予測し，昇温速度を制御
する知的成形を実証した．ヘルスモニタリングでは，
BOTDRによる航空機構造の損傷検知を実用化する上での課
題であった空間分解能の向上，温度補正の確立，及び動的な
負荷評価技術の確立に対し，新しい計測システム及びデータ
解析手法を提案し，その有効性を確認した．今後はそれらの
精度について具体的な検証を行ってゆく予定である．
最後に，本研究を進めるに当たり多大なご指導を賜った，

新エネルギー・産業技術総合開発機構（NEDO），（財）次世代
金属・複合材料研究開発（RIMCOF），東京大学武田展雄教授，
及び大阪市立大学福田武人教授に厚く感謝の意を表します．
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4．デモンストレータ試験計画
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図９　動的歪み負荷時のブリルアンスペクトルの比較
２種の動的歪みを負荷した試験ケースの計測結果はい
ずれも解析による推定値とよく一致した．
Comparison between measured spectra under dynamic
load conditions and analytical spectra
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図10 デモンストレータ試験 航空機胴体を模擬したφ
1.5 m×3 mのCFRP製供試体（各種センサを埋め込み）
を片持ちで取り付け曲げ荷重及び内圧を負荷する．

Overview of the demonstrator test
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