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Abstract 
In recent years, the space activities including operation of the International Space 

Station has been activated. However the remains thing on the orbit that is called the 
space debris exists on space. Since the space debris are going the earth around at high 
velocity, the impact to the space structure of the debris is a serious problem. Therefore, 
it is necessary to set up the shield to defend the space debris impact for the space 
structure. 
The purpose of this study is to develop a lightweight small compound shield for the 

space structure, which defends the space debris impact. Aluminum alloy, polycarbonate, 
aramid and poly-phenylene-benzobisoxazole fibers as shield composition materials 
were used, and impact tests were conducted for single and laminated shields of these 
materials. The effects of the areal density and a lamination order on the ballistic limit 
velocity of the shield were investigated considering the plate bending deformation. 
The ballistic limit velocity of the fiber material that the areal density is low and the 

bending deformation is large is high. The purpose of this is to be able to absorb the 
kinetic energy of the projectile by the bending deformation. The defensive performance 
as the shield changes depending on the lamination order. Especially, the lamination of 
mutual fiber material is the highest the ballistic limit velocity.  
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 1 

１．緒論 

１．１ 研究背景 

１．１．１ 宇宙の環境 

 現在、国際宇宙ステーション運用を始め、人類の新たな資源・エネルギー確

保にともなう宇宙活動の活発化が活発化している。しかしながら、宇宙にはさ

まざまな人工衛星やロケットが飛び交い、現状では宇宙での衝突事故も心配し

なければならなくなっている。その例として、スペースシャトルは、衝突回避

のため、打ち上げ時刻を 5 分刻みで変更することになっている。また、軌道上
においても、衝突回避のためエンジン噴射を行うこともある。これらは、運用

中の宇宙構造物同士の衝突に関してだが、その他にも、宇宙空間には人類が残

したゴミが無数に散在しており、それらによる衝突も危惧しなければならない。 
 宇宙での衝突というものは、地上での自動車事故などに比べ、衝突スピード

が桁違いに大きい。例えば、人工衛星やスペースシャトルが、人類の打ち上げ

た他の人工物体と遭遇するときの速度は平均 10 km/s である。それ以外にも、
天然の宇宙物質であるメテオロイドと遭遇するときの速度は 20～100 km/s であ
る[1]。そのため、たとえ 10 mm 以下の小さな物体であっても、衝突したときの
破壊力は想像以上に大きく、大惨事となることが予想されている。 
 そのため、いま宇宙空間での安全確保が、人類の宇宙活動における最優先の

課題となっている。 
 
 

１．１．２ スペースデブリ 

 1957年に打ち上げられた最初の人工衛星スプートニク１号以来、約 40年の間
に、人類はこれまでに約 5000個の人工衛星を打ち上げてきた。結果、現在地球
周回軌道上には総計 2000 ton 以上の人工物体が蓄積している[1]。その 95％以上
はすでにミッションを終了した、いわゆる『スペースデブリ』である。 
 デブリという言葉は、本来｢破片｣を意味するものである。デブリの定義につ

いては、主なものを挙げると、以下のようになる。 
① 制御不能の人工物体 
② 使われていない人工物体 
③ 現在ならびに将来にわたり有用な役割を果たさない人工物体 
一般的に③がデブリの定義として最も一般的に採用されているものである。 
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１．１．３ スペースデブリの生成 

スペースデブリは、宇宙構造物の正常運用上においても生じる。例えば、打

ち上げ時に生成した破片等が、本体に付着したままで、軌道上での衛星分離時

やパドル展開時に放出されることもある。また、２段目ロケットについては、

H-Iロケットのように低軌道にとどまるスペースデブリになる可能性がある。上
段ロケットであるアポジキックモーターは、トランスファー軌道から静止軌道

へ移る際に使用され、通常は分離しないが、気象衛星の場合、衛星機構との干

渉を防ぐために分離されることがあり、この場合スペースデブリとなる。これ

はかなりのサイズ、重量であり静止軌道上においてかなりの脅威になり得る。 
 さらに、スペースデブリ問題を大きくした要因として、宇宙構造物のブレー

クアップ（破砕）がある。そのブレークアップの原因は、推進系の爆発、衛星

破壊兵器によるブレークアップ、測地を目的としたバルーンのブレークアップ、

衛星搭載電池の劣化・破裂・爆発などがある。 
これら、宇宙構造物のブレークアップは、非常に多くの破片を放出すること

がわかっている。ブレークアップが生じても軌道上の質量は変化しないが、破

片が他の宇宙構造物に衝突し、再びブレークアップを起こすといった連鎖反応

が生じる。このように、衝突連鎖反応によってスペースデブリが自己増殖する

ことをケスラー・シンドロームという。 
 
 

１．１．４ 地球周回軌道とスペースデブリ 

 宇宙空間では、数多くの運用中の人工衛星が地球を周回しているが、その軌

道はミッションの特性などから、比較的似通った軌道となっているものが多い。

例えば、気象衛星や放送衛星に代表される静止衛星は赤道上空約 36,000kmの静
止軌道（GEO）に数多く配置されており、また、各国の地球観測衛星は高度約
1,000kmで地球を縦に回る低軌道（LEO）を運行しているものが多い。当然、運
用を停止した人工衛星などもその近傍を漂っていることとなり、その衝突が問

題視されている。Table 1に代表的な地球周回軌道の概要を示す。 
 これらすべての地球周回軌道にスペースデブリは存在する。軌道別に確認さ

れているスペースデブリの量は、低軌道におけるものが大半と言われているが、

これは、低軌道における宇宙活動が活発なことの他に、センサー能力限界によ

る中周回軌道以上でのスペースデブリ確認の困難さを示すものでもある。 
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Table 1 Earth orbit. 
 

Orbit Orbital height 
Low Earth Orbit(LEO) 96~480 km 

Medium Earth Orbit(MEO) 480~36,000 km 
Geosynchronous Earth Orbit(GEO) 36,000 km 

High Earth Orbit(HEO) 36,000~96,600 km 
 
 

１．１．５ スペースデブリ衝突問題 

 スペースデブリは、人工衛星の残骸のような大きさのもので数 m から数十 
m 、小さいものは塵のようなサイズにまで至っている。その数はカタログ化さ
れている数十 cm から 1 m 以上の大きさのもので 8000個以上となっている[2]。

前述のように、これらスペースデブリが宇宙構造物に衝突する際は非常に高速

であり、衝突時の被害は甚大である。このデブリ衝突による被害の実例は、長

い間特定できなかったが、1996年 7月 26日に、フランスの小型衛星セリースが、
1986 年に大爆発を起こしたアリアン・ロケットの破片の衝突により、ブームを
もぎ取られる現象が確認され、スペースデブリ衝突問題の重要さを知らしめる

ものとなった。 
 デブリが集中している低軌道では、デブリが衝突するときの衝突速度は最大

16km/s、平均で 10km/sと超高速であるため、塗料片のような質量の小さいデブ
リであってもその運動エネルギーは非常に大きく、衝突したときの破壊力も大

きい[3]。例えば塗料片が人工衛星に衝突した場合には衛星の外壁にクレータが発

生するが、ボルトなど質量が大きいデブリなると衛星本体が破壊されることも

ある。 
将来のエネルギー供給の一翼を担うべく、宇宙太陽発電システム（SSPS: Space 

Solar Power System）の検討が宇宙航空研究開発機構(JAXA)を中心に行われてい
る。静止軌道上で運用中の SSPS へのデブリの衝突解析[4]によると、10cm 級デ
ブリのニアミスは年間 1回、1cm級デブリの衝突は年間 15回、1mm級デブリの
衝突は年間 10 万回となった。10cm 級デブリは人工デブリが殆どであり、衝突
速度は 1.5km/sを超えるものは少ない。1cm級デブリは約 8割を meteoroidが占
める。2割の人工デブリの衝突速度は 1.5km/s以下であるが、meteoroidの衝突速
度は5~30km/sと非常に高速である。1mm級デブリは99％がmeteoroidであった。
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１．２ 既往の研究 

１．２．１ スペースデブリからの防護策 

 スペースデブリ衝突の防止策として、ロケット噴射による回避行動がある。

しかし、これは予め衝突が予想されるスペースデブリの大きさ・速度の把握が

必要となる。現状では、スペースデブリの分布状況の把握が可能であるのは、

デブリのサイズが 10 cm 以上となっている。そのため、10 cm 以下のスペース
デブリからの宇宙構造物防護策についての研究が盛んに行われている。 
 スペースデブリからの宇宙構造物防護策として、Whipple Shield[1] [5](Fig.1-1)が
ある。また、現在もっとも一般的に使用されているデブリ防護シールドとして、

スタッフィング材を入れより防護能力を向上させた Stuffing Whipple Shield 
(Fig.1-2)が挙げられる。これは、与圧壁の外側に設けられている金属板として、
アルミニウム合金板が用いられており、さらにその間にもう一層、断熱材やア

ルミメッシュ、Nextel(セラミック材）、Kevlar（アラミド繊維）などを重ね合わ
せたスタッフィング材を中間材に用いたもので、ホイップルシールドをより一

層強化したものである。 
宇宙構造物居住空間である気密室外壁（与圧壁）の外側に薄い金属板を設け

るもので、これによってデブリ衝突時の運動エネルギーを熱に変換し与圧壁へ

の衝撃を和らげるものである。数 km/s の超高速衝突における衝突界面では、
運動エネルギーが瞬時に熱エネルギーに変わる。衝突初期の衝撃過程は等エン

トロピー過程ではないのに対し、衝撃の開放過程は等エントロピー過程である

ため、材料のエントロピーが増加し、熱せられるのである。これは、衝突初期

に生じる圧力による衝撃波に起因し、強い衝撃波が生じると、生じる熱量も増

加し、材料には液化や気化が生じる[6]。このため、スペースデブリおよびバンパ

シールドは、衝突と同時に液化や気化、少なくとも細かな破片に変わり、与圧

壁に衝突するのは超高圧・超高温の液体とも気体とも判別のつかない細かな粒

子群（デブリ雲）となる。デブリ雲は、固体のスペースデブリほどの強度は持

っていなく、与圧壁への衝撃を和らげることができるとされている。 
しかしながら、これでも防護できるのはデブリのサイズおよび衝突速度に大

きく依存するものである。 
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Fig.1-1  Whipple Shield design.[7] 

 
 
 
 
 
   
  
 

          

    
 

Fig.1-2  Stuffing Whipple Shield design.[7] 
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１．２．２ 高速衝突試験 

 バンパシールドが有効であることは、1980年 2 月に打ち上げられ、スペース
シャトル・チャレンジャーにより宇宙空間で修理・回収作業が行われた、ソー

ラーマクシマム（Solar Max）衛星の回収壁からも実証されている。問題は、ス
ペースデブリのサイズと衝突速度について、どこまで有効であるかを確かめる

ことである。 
現在、地上で行える高速衝突試験には、火薬銃（Powder Gun）、1段式または

2段式のガス銃（Gus Gun）､電磁加速器（Rail Gun）などを用いたものがあり、
衝突速度 10 km/s の壁を破りつつある。しかしながら、衝突速度には限界があ
り、これ以上の衝突速度に対しては解析に頼ることになる。 
 
 

１．２．３ 高速衝突現象の数値解析 

１．２．３．１ 衝撃解析コード 

 衝撃シミュレーションのための計算機プログラムを最初に開発したのは、現

在の Lawrence Livermore国立研究所のM. L. Wilkins であり、1950年代に初期バ
ージョンを、さらに 1960 年代に入って本格的なバージョンを完成させている。
この HEMP[8]と名付けられた計算機コードは、固体と流体を統一的に記述するこ

との出来る連続体力学に基づいた有限差分法によるプログラムである。その後、

様々な種類の解析コードが開発されたが、HEMP コードに始まる一連の衝撃解
析用コードを米国では、hydrodynamic code、通常、略して hydrocodeと総称され
ている。 
 この hydrocodeは、CFD（数値流体力学）コードとは、固体の弾塑性、破壊挙
動を考慮することができる点において一線を画している。代表的な衝撃問題で

ある高速衝突問題では、固体の液化や気化が生じると共にそれらの相互作用が

問題になるため、物質の 3 相を同じ支配方程式によって記述できることが物理
的に重要な条件となる。また、これらの高速変形現象においては、圧力波や衝

撃波の伝播過程が主たる要因となることから、通常、数学的には陽解法が数値

解法として採用される。 
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１．２．３．２ 定式化法 

衝撃解析コードの定式化方法としては、HEMP コードが採用している有限差
分法（FDM）の他に、有限要素法（FEM）や個別要素法（DEM）等がある。ま
た、1960 年代には、Particle-In-Cell（PIC）法と呼ばれる粒子法の一種も盛んに
試みられた。近年では、1970 年代に天文物理学分野で提唱された、粒子法の一
種である Smoothed Particle Hydrodynamics(SPH)法も注目されており、これを用い
たデブリ雲の生成シミュレーション等が行われている。 
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１．３ 研究目的 

現在、スペースデブリについては、スペースデブリの生成メカニズムの研究、

スペースデブリを発生させにくい衛星設計の研究、スペースデブリの衝突から

人工衛星を守るための研究、スペースデブリの分布状況・分布モデルの研究な

どのさまざまな研究が行われている。 

本研究は、スペースデブリ衝突を防護するため、従来の宇宙構造物用のシー

ルドに対し、さらに軽量・小型化を考慮した耐衝撃性複合シールドの開発を目

的としている。シールドの開発にはその構成材料、積層構造が重要となる。そ

こで、シールド構成材料として、現在宇宙構造物用防護壁として用いられてい

るアルミニウム合金 A6061-T6、スタッフィング材の構成材料として用いられて
いるパラ系アラミド繊維の他に、高分子材料の中でも特に耐衝撃性の優れてい

るポリカーボネート(PC)、有機繊維の中でも最も優れた強度と難燃性を持つポリ
パラフェニレンベンゾビスオキサゾール(PBO)繊維を用いた。これらの各種材料
について単体および積層させた高速衝突実験および数値シミュレーションを行

い貫通限界速度や破壊メカニズムの検討を行った。そして、これらの材料の貫

通限界速度に及ぼす面密度および積層順序の影響について材料の変形の点から

検討を行った。 
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２．高速衝突試験法 

２．１ 試験装置概要 

高速衝突実験には、本研究室で開発中の液体または超臨界流体を用いた飛翔

体発射装置を使用した[9]。Fig. 2-1に飛翔体発射装置の概略図を示す。本装置は、
飛翔体の作動力に加圧が容易な液体および超臨界流体状態の二酸化炭素を用い

て飛翔体を加速するものであり、ボンベ、高圧ポンプ、予備加熱部、蓄圧器、

高圧カップリング、発射管および試料室から構成される。 
この装置の作動工程および試験工程の模式図を Fig. 2-2に示す。まず、ボンベ
内の作動流体を高圧ポンプ、予備加熱部を介し、蓄圧器内に加熱および加圧す

る。蓄圧器内にもヒーターが設置されており、加熱が可能となっている。その

後、蓄圧器内の圧力が高圧カップリングに装着されたラプチャー板の破断圧力

まで達するとラプチャー板が破断する。蓄圧器内の高圧流体が発射管に流入し、

発射管内に装填した飛翔体を加速し、試料室内に設置されたターゲットに衝突

させるものである。また、蓄圧器には圧力計と温度計が取り付けられており、

発射時における蓄圧器内の圧力と温度を計測することができる。なお、試料室

には観察窓が取り付けられており、高速度ビデオカメラ（㈱フォトロン、

FASTCAM-ultimaおよび㈱ノビテック PhantomV7.1）にて衝突現象を記録、およ
び速度測定を行うものである。高速度ビデオカメラにより撮影した衝突現象画

像の一例を Fig. 2-3に示す。 
本装置で使用した作動流体は、加圧が容易であり、気体と液体の両方の特性

を併せ持つ超臨界流体へも転じやすい二酸化炭素を用いた。 
本装置は、多くの研究機関で用いられている二段式軽ガス銃に比べ、本体、

ランニングコスト共に低価格で、かつ小スペースであり、1日の実験回数は、数
十回である。また、作動流体においても、本装置は、液化二酸化炭素であり、

二段式軽ガス銃における水素やヘリウムのような作動流体を圧縮する際の火薬

を必要としないため、安全面および試験における作業工程の手間の面で非常に

有利である。 
 飛翔体発射条件としては、蓄圧器の容積を約 3×10-3m3とし、発射時圧力を 0.1
～10MPa（ゲージ圧）の間で変化させた。蓄圧器内のヒーター初期設定温度はそ
れぞれ室温、100℃および 180℃とした。発射管は内径 10mmとし、試料室内の
圧力は大気圧と 133Pa（1Torr、絶対圧）の 2種類とした。 
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２．２ 飛翔体 

 現在、スペースデブリからの防護策として用いられている Whipple バンパに
は、アルミニウム合金 A6061-T6が使われている。そこで、今後デブリ化が予想
される A6061-T6 を、デブリを模擬した飛翔体に用い、形状を先端半球型円柱、
質量を 3.0g、直径 9.5mmとした。衝突角度は 90°の垂直衝突とした。 
  

 

２．３ ターゲット 

ターゲット材料としては以下の４種類を用いた。 
① アルミニウム合金(A6061-T6) 
② ポリカーボネート(PC） 
③ パラ系アラミド繊維平織りクロス材(アラミド繊維） 
④ ポリパラフェニレン 

ベンゾビスオキサゾール繊維平織りクロス材(PBO繊維) 
 

シールド構成材料を模擬したターゲットの材質と面密度の影響を検討するた

めに、A6061-T6の板厚を 0.5、1.0、1.5、2.0、3.0mmとし、PCの板厚を 1.0、2.0、
3.0、5.0mmとすることで、アラミド繊維は積層枚数を 1、2、3、5枚とし、PBO
繊維は 1、2、3、4枚することで面密度を変化させた。 
 積層ターゲットには A6061-T6板厚 1.0mm、PCは板厚 1.0mm、アラミド繊維
1枚(板厚 0.38mm)、PBO繊維 1枚(板厚 0.2mm)のうち 2枚を、前後の積層順序を
変化させ使用した。 
 ターゲットは 160 mm角の試験片を中央に直径 100 mmの穴のあいた 2枚の鋼
製ホルダーで挟み、ボルトで 8箇所を固定した。 (Fig. 2-4) 
 

 

２．４ 試験方法および評価方法 

評価指標としては、衝突時における飛翔体の速度変化とターゲットの損傷挙

動を用いた。Fig. 3-5にターゲットの変形量 (たわみ) の評価方法を示す。 
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Fig. 2-1 Schematic diagram of projectile accelerator. 

1.Gas cylinder, 2.High pressure pump, 3.Pressure vessel, 4.Pressure gauge,  
5.High pressure coupling, 6.Launch tube, 7.Valve, 8.Test chamber,  
9.Cushioning material, 10.Heater, 11.Thermo couple, 12.Thermometer, 
13.Heating tank, 14.Electrovalve  
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Fig. 2-2 Schematic diagram of impact test process. 
 
 

 
 

4. Launch tube 
3. Projectile 

6. Measurement window 
5. Test chamber 

7. High-speed video camera 

2. Rupture disk  
1. Pressure vessel 

1 2 
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8. Target holder 
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9. Target 
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       0 sec            24.7 μsec       49.4 μsec         74.1 μsec    
 
 

    

      98.8 μsec       123.5 μsec       148.1 μsec      172.8 μsec    
 
 

    

     197.5 μsec       222.2 μsec       246.9 μsec      271.6 μsec     
 
 

    

     296.3 μsec       321.0 μsec       345.7 μsec      370.4 μsec     
  
 
 
 

Projectile Target 
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     395.1 μsec       419.8 μsec       444.4 μsec       469.1 μsec       
 
 

    

493.8 μsec       518.5 μsec       543.2 μsec       567.9μsec 
 
 

    

592.6 μsec       617.3 μsec       642.0 μsec       666.7 μsec 
 
Projectile: A6061-T6 (Hemispherical, d=9.5mm, m=3.0g) 
Target : A6061-T6（t =1.5mm ） 
 
Impact velocity: 176.0 m/s  
Residual velocity: 89.3 m/s 
Impact angle: 90° 
 

Fig. 2-3 High speed camera images showing perforation process of target. 
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Fig. 2-4 Target set-up. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Target holder 

Target 
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Fig. 2-5 Target deformation. 
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３．数値解析法 

３．１ 衝撃解析コード 

本研究の衝突現象の数値シミュレーションには、陽的有限差分法に基づく、

２次元動的連続体相互作用解析プログラム AUTODYN-2D/3D（伊藤忠テクノソ
リューションズ(株)）を用いた。 
 
 

３．１．１ 陰解法と陽解法 

陽解法と陰解法は、ある物体に荷重が負荷され、時々刻々と変化していくと

き、物体の変化の様子（変位）を計算する手法の違いを表す言葉である。 
 物体に荷重が作用した瞬間を時刻 0 とすると、現実にはその後、時間が経過
するにつれて物体は連続的に変形していくが、数値計算では、時刻 0 からスタ
ートして、ある時間増分 Δt ごとに時間を区切って状態を計算していく。つまり
時刻 t から Δt だけ未来の状態を求め、さらに 2Δt 、3Δt  …というように、順
に先の状態を求めていくのである。 
 
 陰解法では、まず時刻 t +Δt におけるつりあい方程式をたてる。そしてこのつ
りあい方程式を満足する変位を収束計算によって求める。以下に手順の概略を

示す。 
 
陰解法の手順 
 
(1) 時刻 t +Δt でのつりあい方程式を考える。ここで求めたい変位を仮に Ui t+Δt
とする。 
 
Ft +Δt－Qt +Δt = 0 、 ただし Qt +Δt = KnUi t+Δt 
 
 この式の意味は、「時刻 t+Δt における外力 Ft+Δt と、物体内に発生した内力
Qt+Δtがつりあっているということである。ここで Knは、剛性マトリックス（バ
ネ定数のようなもの）である。 
 
(2) 上式において、変位 Uit+Δtは仮のものであり、実際は上の式は完全につりあ
うことがなく、誤差 Ri が生じる。つまり上式の右辺は完全にはゼロとならず、
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以下のようになる。 
 
Ft+Δt－Qt+Δt = Ri 
 
(3) 誤差 Riがゼロとなるよう仮の変位Uit+ΔtをUi+1t+Δtと修正して再度つりあ
い方程式に代入する。 
 
(4) 上記(2)、(3)の手順を繰り返し、誤差が充分小さくなった段階で得られた変
位を真の値とする。陰解法の重要なポイントのひとつは、時間増分 Δtの大きさ
に制限がない（自由に設定できる）ということである。 
 
 
一方、陽解法は、時刻 tの結果から時刻 t+Δtの状態を予測する。 

 
陽解法の手順 
 
(1) 時刻 tにおいて以下の運動方程式を考える。 
 
MAt = Ft－Qt 
ここでMは質量マトリックス、Atは加速度、Ftは外力、Qtは内力である。 
この式は 
 
質量×加速度＝力 
 
となっており、Newtonの運動方程式そのものであることがわかる。 
 
(2) 上式において、右辺の力の項を質量で割り算することにより、時刻 tでの加
速度 Atが求められる。 
 
(3) 次式により、現在の時刻 t での加速度と過去の時刻 t-Δt/2での速度から Δt/2
だけ未来の速度 Vt+Δt/2が、また現在の時刻 tでの変位と、今求めた時刻 t+Δt/2
での速度から Δtだけ未来の変位 Ut+Δtが求められる。 
 
Vt+Δt/2 = Vt-Δt/2 + ΔtAt 
Ut+Δt = Ut + ΔtVt+Δt/2 
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 このように、陽解法では収束計算を行なうことなく、各時刻での変位を求め

ていく。ただし陰解法と異なり、陽解法では時間増分 Δtはある安定条件(Courant
条件)を満たすように決めなければならず、勝手に大きくすることができない。 
 
陰解法と陽解法の特徴を以下に示す。 
 

 

特徴 陰解法 陽解法 

得意な領域 

 

収束計算 

 

時間（荷重）増分の大きさ 

 

安定条件 

静的あるいは低速な問題 

 

あり 

 

大きい 

 

無条件に安定 

動的あるいは高速な問題 

 

なし 

 

小さい 

 

Courant条件 

主な適用分野 静的応力解析 

クリープ解析 

塑性加工解析 

スプリングバック解析 

自重変形解析 

応力伝播解析 

衝撃・落下解析 

塑性加工解析 

機構解析 

地震応答解析 

 

 

３．１．２ 差分法 

微分方程式を数値的に解く（近似解を求める）方法として差分法がある。 
)(xf が微分可能のとき、  

 
 
 
より、hが小さいとき 、 
 

)()(')()( hoxhfxfhxf �� �

h
xfhxfxf ))()(()(' ��

#
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同様に )(xf が二階微分可能のとき、  
 
 
 
 
 
より  
 
 
 
よって、ｈが小さいとき、  
 
 
 
となる。 
 
微分方程式中の未知関数の微分をこれらの差分で置き換えて得られる差分方

程式 (漸化式) を解くことで、 もとの方程式の近似解を得る方法が差分法であ

る。 

 
 

３．２ 基礎方程式の立て方 

衝突現象の数値解析においては連続体力学に基づき、質量、運動量、エネル

ギーの３つの保存則を表す基礎方程式と物質の熱力学的特性を規定する状態方

程式を連立させる。さらに、物質の強度を規定する構成則も連立させる。これ

らの方程式系は、双曲型の２階の偏微分方程式となるが、基礎式の立て方には、

空間座標を時間の関数として記述し、あたかもその座標系に乗って移動するか

のように扱う Lagrange の方法と、物理量を空間座標として扱う Euler の方法が
知られている。これらの方法について、模式図的に示したものが Fig. 3-1 およ
び Fig. 3-2 にである。Lagrangeの方法の場合には、物質の変形と共に座標系も
変化するのに対し、Eulerの方法の場合には座標系は空間に固定される。このた
め前者を物質表示、後者を空間表示と呼ぶこともある。両者法を較べてみると、

Lagrange の方法では、変形が著しい場合、計算メッシュに潰れや重なりが生じ
てしまう危惧が存在するのに対し、Eulerの方法ではメッシュ自身が変形するこ
とはないため、どのような変形に対しても対応出来る。しかし逆に、Eulerの方

)()(''2/)(')()( 22 hoxfhxhfxfhxf ��� �

)()(''2/)(')()( 22 hoxfhxhfxfhxf ��� �

)('')(2)()( 2 xfhxfhxfhxf � ���

2

)()(2)()(''
h

hxfxfhxfxf ����
#
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法を詳しく検討してみると、Lagrangeの方法と比較して、 
 
1) 物質の境界が不明確である 
2) 処理時間、記憶容量ともに多く必要とする 
3) 移流計算による数値誤差が生じやすい 
4)     物質の履歴が分からなくなってしまう 
 
といった欠点が存在する。このように、両方法は利害得失の点で簡単には優劣

が付け難く、問題に応じて、より適切な方法を選択することが重要である。一

般的には、固体に対しては Lagrange の方法が、流体に対しては Euler の方法が
適していると言われているが、超高速衝突のように Hugoniot弾性限界(HEL)を超
える現象の場合には固体も流体的な挙動を示すため、問題によっては逆の場合

もしばしばで、適用に際しては、様々な要因を考慮した総合的な判断が必要と

なる。また衝突現象においては物質間の相互作用が問題となるため、Lagrange
の方法の場合には計算メッシュ表面を介しての相互作用計算が、Eulerの方法の
場合には、一つの計算セルの中で複数の物質を考慮することのできる“multiple 
material”計算機能を備えていることが必須条件となる。この他、Lagrangeと Euler
の中間的方法として位置づけることのできる ALE(Arbitrary Lagrangian 
Eulerian)法も問題によっては非常に有効な方法である。 
以上より、本研究では、衝突材および披衝突材が固体であるという理由から、

Lagrangeの方法を適応した。 
 
 

３．３ 基礎方程式 

衝突現象の数値解析においては連続体力学に基づき、質量、運動量、エネル

ギーの３つの保存則を表す基礎方程式を使用した。 
以下に、今回使用した Lagrangeの方法の基礎方程式を式(1)~(3)に示す。 
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ここで ρ は密度、u は速度成分、ｘは X 座標、f は力成分、σ は全応力成分、e
は比内部エネルギーとする。 
 
 

３．４ 材料モデル 

連続体力学は、気体、液体、固体の３相の状態に対して統一的な取り扱いを

可能にしようという動機から出発したものである。これに対して、単位面積当

たりに働く力を表す物理量として、流体の力学では圧力、固体の力学では応力

が主に用いられる。これら 2 種類の物理量に関連を持たせることによって、両
力学を統一的に記述することができる。 
ここでは、 
圧力：P 
が、 
主応力成分：σiの平均値：σ０=(1/3)(σ1+σ2+σ3) 
と 
P=－σ0 
になる関係にあると仮定すれば、全応力テンソル、偏差応力テンソルおよび圧力の間には、 

σij=Sij－Pδij 
なる関係が成立する（但し、δijは Kroneckerのデルタ）。 
このように表すことによって、流体は偏差応力成分が全て零の状態として固体

と同様に取り扱うことができ、逆に、固体に対しても圧力を導入することがで

き熱統計力学とのリンクが可能になる。 
3基礎方程式に含まれる変数の数と方程式の数を比較すると、空間を表す次元
を何次に選んでも変数の数が 1 つ多く、これだけは解くことができない。この
問題を解決するために、3 基礎方程式に加えて、流体・固体の何れに対しても、
圧力の評価式としての状態方程式が、固体に対しては、偏差応力成分の評価式

としての構成則が連立して解かれる。熱力学的状態量の２つを独立変数にとり、

もう１つの任意の状態量を従属変数にとることによって、状態方程式は表現で

きるが、通常、衝撃解析コードでは圧力を従属変数に、密度と比内部エネルギ

ーを独立変数にとり、P＝ｆ(ρ，E)の形で表現される。 
一方、固体に対しては一般に、σij=g(εij, H& ij, E, K)で表される構成則が適用され
る。右辺の独立変数のうち、Eは熱軟化を模擬するための比内部エネルギーであ
り、Kは破壊現象を模擬するための損傷関数である。 
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３．５ 状態方程式および構成則 

状態方程式には、高速衝突現象を想定しているため、Mie-Grüneisen 型 Shock 
Hugoniotモデル[10]を用いた。Shock Hugoniotモデルは、衝突時に材料内部に発生
する圧力 Pを材料の密度 ρと、内部エネルギーeの関数としたものであり、衝撃
波を考慮した圧力である Hugoniot 圧力 Ph および Grüneisen 係数 Γを用いて次
式により表すことができる。これを式(4)に示す。 

 
 

(4) 
 
ここで、μは圧縮率である。 
 
スペースデブリを模擬した飛翔体および宇宙構造物バンパーシールドを模擬

したターゲットは、アルミニウム合金(A6061-T6)とポリカーポネート(PC)を用い
た。A6061-T6の構成則には、Steinberg-Guinanモデル[11]を用いた。このモデルは、

材料の高歪み速度領域における横弾性係数 Gおよび降伏応力 Yに、加工硬化、
温度依存性を考慮したモデルである。これらをそれぞれ式(5)~(7)に示す。 
 
 
 

(5) 
 
 
 

(6) 
 
 
 

(7) 
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 PCの構成則には、Piecewise-Linerモデルを用いた。このモデルは、Johnson-Cook
のモデル[12]のうち、加工硬化を模擬するための第１項に多直線近似を用いたモ

デルであり、速度と温度効果を考慮したものである。Johnson-Cookの式を式(8)、
(9)に示す。 

 

� �� �� �mn TCBA 

 ��� 1ln1 HHV &
     (8) 

 

roommelt

roomm

TT
TTT
�
�

 

            (9) 

 
A: yield stress 
B: strain hardening constant 
ε:equivalent plastic strain 
n: hardening exponent 
C: strain rate constant 

H& : plastic strain rate 

mT 
 : temperature 
 
 

３．６ 材料破壊モデル 

高速衝突現象での飛翔体貫通時における巨視的な破壊メカニズム（材料の微

視的構造を直接破壊のためのパラメータに含めないモデル）として、衝突圧に

より生じる相当塑性ひずみが限界に達することによる破壊を規定した。規定し

た限界相当塑性ひずみ値は、A6061-T6 では予備計算における飛翔体の形状が先
端半球型円柱の場合において、実験値とよい一致を示している 0.5と 0.6を用い
てそれぞれ検討を行った[13]。PCにおいては AUTODNのデフォルト値として設
定されている値として 2.0を用いた。 
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３．７ 解析条件 

高速衝突実験で用いた材料と同一の飛翔体およびターゲット（アルミニウム

合金 A6061-T6およびポリカーボネート(PC)）を使用し、数値シミュレーション
を行った。境界条件としては、ターゲット周囲を完全拘束とし、2D解析では２
次元軸対称解析、3D では 1/2 対称解析により、飛翔体がターゲットに衝突する
際の飛翔体の運動挙動およびターゲットの変形・破壊挙動の解析を行った。数

値シミュレーションおける解析条件設定を Fig. 3-3に示す。 
 
 

３．８ 材料物性値 

数値シミュレーションに使用した各材料の物性値、状態方程式および構成則

を Table 3-1、Table3-2に示す。 
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Fig. 3-1 Lagrangian method. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 3-2 Eulerian method. 
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Fig. 3-3 Boundary condition of numerical simulations(2D). 
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Fig. 3-4 Boundary condition of numerical simulations(3D). 
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Table 3-1 Parameter of aluminum alloy (A6061-T6). 
 

 A6061-T6 
Equation of State 

 
Density ρ (g/cm3) 

Parameter C0 
Parameter S 

Grüneisen Coefficient Γ 
Specific Heat C (J/kg･K) 

Reference Temperature T (K) 

Shock Hugoniot 
 

2.703 
5.24×103 

1.4 
1.97 

8.85×102 
300 

Material Strength Model 
 

Shear Modulus G0 (kPa) 
Yield Stress Y0 (kPa) 

Max Yield Stress YMAX (kPa) 
Hardening Constant β (-) 
Hardening Exponent n (-) 

Derivative G’P (-) 
Derivative G’T (kPa) 

Derivative Y’P (-) 
Melting Temperature TM (K) 

Steinberg-Guinan 
 

2.76×107 
2.9×105 
6.8×105 

1.25×102 
1.0×10-1 

1.8 
-1.7×104 

1.8908×10-2 
1.22×103 
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Table 3-2 Parameter of polycabnate (PC). 
 

 A6061-T6 
Equation of State 

 
Density ρ (g/cm3) 

Parameter C1 
Parameter S1 

Specific Heat C (J/kg･K) 
Reference Temperature T (K) 
Relative Volume VE(none) 
Relative Volume VE(none) 

Parameter C2 
Parameter S2 

Shock Hugoniot 
 

1.2 
1.933×103 

0.61 
0 

300 
0.701 
0.742 

2.35×103 

1.60 
Material Strength Model 

 
Shear Modulus G0 (kPa) 

Yield Stress Y0 (kPa) 
Eff. Plastic Strain#1(none) 
Eff. Plastic Strain#2(none) 
Eff. Plastic Strain#3(none) 
Eff. Plastic Strain#4(none) 

Yield Stress #1 (kPa) 
Yield Stress #2 (kPa) 
Yield Stress #3 (kPa) 
Yield Stress #4(kPa) 
Strain Rate Contact 
Thermal Softening 
Ewponebt(none) 

Melting Temperature TM (K) 

Piecewise-Liner 
 

1.0×106 
8.06×104 

0.1 
0.5 
0.6 
0.7 

8.8×104 
1.425×105 

1.68×105 

1.87×105 

0.04 
 

0 
1.00×1020 

 
 



 
 

31 
 

４．単体材料の高速衝突実験 

４．１ 緒言 

 既存の研究である A6061-T6、PC、アラミド繊維の面密度を変化させた衝突実
験[14]に加え、今回さらに PBO繊維の面密度を変化させた実験を行い既存の研究
結果との比較を行った。さらに、材料の破壊プロセスを詳細に解明するため、

A6061-T6と PCに対し、高速衝突現象の数値シミュレーションを行った。また、
数値シミュレーションの妥当性も検討した。 
 
 

４．２ 飛翔体およびターゲット 

既存の研究において A6061-T6の板厚を 0.5、1.0、1.5、2.0、3.0mmと、PCの
板厚を 1.0、2.0、3.0、5.0mm とすることで面密度を変化させ、アラミド繊維は
積層枚数を 1、2、3、5 枚とすることで面密度を変化させた衝突実験を行った。
さらに今回、PBO繊維の積層枚数を 1、2、3、4枚とすることで面密度を変化さ
せた衝突実験を行った。飛翔体は A6061-T6とし、形状は直径 9.5mmの 先端半
球型円柱、質量は 3.0gとした。衝突角度は 90°の垂直衝突とした。 
 

 

４．３ 数値シミュレーション評価 

 数値シミュレーション結果の妥当性を検討するために、A6061-T6(板厚 1.0mm)
および PC(1.0mm)について高速衝突実験結果との比較検討を行った。 
 
 

４．３．１ 解析条件 

ターゲット材料には A6061-T6の板厚 1.0mmと PCの板厚 1.0mmを用いた。 
数値シミュレーションにおけるターゲット貫通時の巨視的な破壊メカニズム

として、衝突圧により生じる相当塑性ひずみが限界に達することによる破壊を

想定した 。規定した限界相当塑性ひずみ値は、A6061-T6には予備計算における
飛翔体の形状が先端半球型円柱の場合において、実験値とよい一致を示してい

る 0.5と 0.6を用いてそれぞれ検討を行った[13]。PCにおいては AUTODNのデフ
ォルト値として設定されている値として 2.0を用いた。 
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４．３．２  数値シミュレーション結果の妥当性 

 高速衝突現象でのターゲットの破壊メカニズムには、材料破壊モデルにおけ

る限界相当塑性ひずみの値が影響する。そこで、この値を変化させて解析結果

と高速衝突試験結果の比較検討を行った。Fig.4-1にターゲットに A6061-T6を用
い、限界相当塑性ひずみを 0.5、0.6 とした場合における衝突前後の飛翔体速度
の解析結果と実験結果との比較を示す。限界相当塑性ひずみを 0.5 とした場合、
衝突前後の速度の解析結果は実験結果と概ね良い一致を示していることが分か

る。貫通限界速度の比較においても、相当塑性ひずみを 0.5とした場合の解析値
では 144.2m/sとなり、実験値が 144.9m/sであることからも、数値シミュレーシ
ョンの妥当性を示すことができた。 
ついで、ターゲットに PCを用い、限界相当塑性ひずみを 2.0とした場合にお
ける衝突前後の飛翔体速度の実験結果と解析結果の比較を Fig.4-2に示す。PCに
おいても実験結果と解析結果は概ね一致しており、また、貫通限界速度も実験

値が 130.2m/s、解析値が 127.0m/sとなり、PCにおいても数値シミュレーション
の妥当性が示すことができた。 
 
 

４．４ 結言 

各種材料に対する面密度と貫通限界速度との関係を Fig.4-3に示す。A6061-T6
や PC に比べアラミド繊維や PBO 繊維の繊維材料は面密度が低く、かつ貫通限
界速度の高い材料であることがわかった。これは、飛翔体の衝突時のターゲッ

ト材料の様子から、繊維材料は衝突時のたわみが大きいことから、たわむこと

により飛翔体の衝突エネルギーを吸収することで、貫通限界速度が高くなるも

のと考えられる。  
さらに、飛翔体貫通時の A6061-T6と PCの破断形状について、比較検討を行
った。それぞれのターゲットの貫通時の写真を Fig.4-4に示す。A6061-T6ではプ
ラグを発生させるプラギングの破断形状を示している。一方、PCではプラグが
発生しないペタリングの破壊形式を示している。 
数値シミュレーションによる破断プロセスの一例を Fig.4-5に示す。A6061-T6
では衝突の際、先端半球における飛翔体中心軸から 30°付近の接触部でひずみが
限界塑性ひずみに達し、貫通破壊が生じている。一方、PCでは衝突によってタ
ーゲットが大きくたわみ、飛翔体先端中心の接触部でひずみが限界塑性ひずみ

に達し、貫通破壊が生じている。以上のことから、2つの材料の破断形状の相違
はターゲットの限界塑性ひずみの発生位置が異なるためであることがわかった。 
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Fig. 4-1 Comparison of calculation and test results(A6061-T6). 
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Fig. 4-2 Comparison of calculation and test results(PC). 
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Fig. 4-3 Effect of areal densities of target on ballistic limit velocity. 
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(a) A6061-T6 
 
 

 

(b) PC 
 
 
 

Fig.4-4 Back view of target (target thickness=1.0mm). 
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(a) A6061-T6 
 

 

 

 

 

(b) PC 
 

 

Fig.4-5 Simulation of failure process of target. 
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５． ターゲット材料のたわみの検討 

５．１ 緒言 

単体材料の高速衝突実験より飛翔体衝突時のターゲット材料のたわみは材料

ごとに異なることがわかった。特に、繊維材料はたわみが大きく、かつ貫通限

界速度高くなることがわかった。飛翔体衝突時のターゲット材料のたわみによ

る影響を検討するため、各種ターゲット材料のたわみとエネルギー吸収量の検

討を行った。 
 
 

５．1 理論式の算出 

飛翔体衝突時のターゲット材料のたわみによる影響を検討するため、各種タ

ーゲット材料のたわみとエネルギー吸収量の検討を行った。ここで、たわみと

は飛翔体衝突時のターゲットの最大たわみであり、また、エネルギー吸収量と

は飛翔体のターゲット衝突前後の速度から求めた飛翔体のエネルギー損失量で

ある。円板の周辺を固定した場合の中心に荷重を受ける時の最大たわみは荷重

とたわみの関係から次式により求められる[15]。 
 

W
Eh

a
3

22

4
)1(3

S
QG �

                           (1) 

 
ここでδは最大たわみ、Ｗは荷重、Eおよびνは材料の縦弾性係数およびポアソ
ン比、aおよび hは円板の直径および板厚を表す。さらに，荷重とたわみの関係
からフックの法則より、 
 

GkW                         (2) 

 
で表され、k はばね定数である。式(1)および式(2)より、円板の中心に荷重を受
ける条件において材料のばね定数 kは、 
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22
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Ehk
Q
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                            (3) 

 
と表わすことができる。次に、荷重を受け物体がδだけ変形した場合、物体が

持つ弾性エネルギーは、 
 

2

2
1 GkU                          (4) 

 
と表わされる。ここで、式(3)の適用条件としては、たわみが板厚の 1/2 以下の
場合であるため，本実験条件には適さない。そこで、板厚の薄い場合に適用さ

せるため、板厚の項に実験結果より修正を加え、次式を導いた。 
 

h
a

Ek 6
22 1020

)1(3
4 �uu
�

 
Q
S

                 (5) 

 
 

５．３ 結言 

 各材料の物性表を Table5-1に、式(5)より求めたばね定数 kの値を Table5-2に
示す。式(5)より求めた k を用い、式(4)で示される弾性エネルギーを算出し、面
密度が等しい場合(約 1.2kg/ m2)における各種材料のターゲットのたわみδとエ
ネルギー吸収量 Eの関係を Fig.5-1に示す。A6061-T6と PCは計算値と実験値は
良い一致を示している。しかし、繊維材料の計算値と実験値とは一致しておら

ず、これは、計算において材料を等方性であると仮定しているため、繊維と垂

直方向の弾性率を考慮していないこと、さらに繊維間からの飛翔体の抜けなど

を考慮していないことが考えられる。Fig.2 より、たわみの大きい材料の方がエ
ネルギー吸収量が大きくなっている。このことから、たわみの大きい材料ほど

貫通限界速度が高くなることがわかった。 
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Table 5-1 Parameter of materials. 
 Modulus Of 

Longitudinal 
Elasticity E 

(MPa) 

Poisson’s 
Rate ν

(-) 

Plate 
Diameter 

a(m) 

A6061-T6 71700 0.33 50 
PC 2180 0.38 50 

Aramid fiber 70500 0.36 50 
PBO fiber 180000 0.35 50 

 
 

Table 5-2 Numerical the spring constant of each plate thickness. 
A6061-T6 

Plate Thickness 
t(mm) 0.5 1.0 1.5 2.0 3.0 

The Spring 
Constant k(N/m) 

1.35×106 2.70×106 4.04×106 5.39×106 8.1×106 

PC 
Plate Thickness 

t(mm) 
1.0 2.0 3.0 5.0  

The Spring 
Constant k(N/m) 

8.53×104 1.71×105 2.56×105 4.13×106  

Aramid fiber 
Plate Thickness 

t(mm) 
0.38 0.76 1.14 1.90  

The Spring 
Constant k(N/m) 

1.03×106 2.06×106 3.09×106 5.16×106  

PBO fiber 
Plate Thickness 

t(mm) 
0.2 0.4 0.6 0.8  

The Spring 
Constant k(N/m) 

1.37×106 2.75×106 4.12×106 5.50×106  

 



 
 

41 
 

 
 
 
 

0

20

40

60

80

100

120

140

160

180

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06
Bending diformation(m)

A
bs
o
rp
ti
o
n
 E
n
e
rg
y(
J
)

 

 

 

Fig.5 Effect of plate bending deformation of target on absorption energy. 
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６． 積層ターゲットの高速衝突実験 

６．１ 緒言 

スペースデブリ用耐衝撃性複合シールドの開発において、シールド構成材料

の積層順序はシールド性能に大きな影響を及ぼす。そのため各種材料のうち 2
枚を前後の積層順序を変化させ高速衝突実験を行い、積層順序による影響を検

討した。A6061-T6、PCについては数値シミュレーションも行った。 
 
 

６．２ 飛翔体およびターゲット 

積層ターゲットとして、A6061-T6 板厚 1.0mm、PC 板厚 1.0mm、アラミド繊
維(1枚、板厚 0.38mm)、PBO繊維(1枚、板厚 0.2mm)のうち 2枚を、前後の積層
順序を変化させ使用した。飛翔体は A6061-T6 の 先端半球型円柱を用い、その
質量は 3.0gとした。衝突角度は 90°の垂直衝突とした。 
 
 

６．３ 数値シミュレーション評価 

数値シミュレーション結果の妥当性を検討するために、高速衝突実験結果と

の比較検討を行った。 
 

 

６．３．１ 解析条件 

デブリを模擬した飛翔体をターゲットに垂直衝突させた。飛翔体には

A6061-T6を用い、直径を 9.5mmとし、質量を 3.0gとした。 
ターゲットにはA6061-T6(板厚 1.0mm)と PC(1.0mm)を積層したものを用いた。 
規定した限界相当塑性ひずみちは、4章と同様に A6061-T6には 0.5を、PCには
2.0を用い、それぞれ検討を行った。 
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６．３．２  数値シミュレーション結果の妥当性 

 Fig.6-1は A6061-T6の後方に PCを積層したターゲットにおける衝突前後の飛
翔体速度の解析結果と実験結果との比較を示す。衝突前後の速度の解析結果は

実験結果と概ね良い一致を示していることが分かる。貫通限界速度の比較にお

いても、解析値では 155.0m/s、実験値が 156.2m/s であることからも、数値シミ
ュレーションの妥当性を示すことができた。 
ついで、PC の後方に A6061-T6 を積層したターゲットにおける衝突前後の飛
翔体速度の実験結果と解析結果(2D と 3D)の比較を Fig.6-2 に示す。実験結果と
3Dの解析結果は概ね一致しており、また、貫通限界速度も解析値が 184.9m/s、
実験値が 185.2m/s となり、この積層順序においても数値シミュレーションの妥
当性が示すことができた。 
 
 

６．４ 結言 

Fig.6-3 に単体および積層材料における面密度と貫通限界速度の関係を示す。
A6061-T6 と PC の積層(⑤,⑧)は、面密度が大きく貫通限界速度は低くなり、繊
維材料同士の積層(⑮,⑯)は、面密度が小さく貫通限界速度が高くなることがわか
った。Fig.6-4 には単体および積層材料の理論エネルギー吸収量と実験により求
めたエネルギー吸収量との比較を示す。ここで、理論エネルギー吸収量とは各

材料の単体時の貫通限界速度におけるエネルギー吸収量を足したものである。 

６．４．１ 繊維材料の前面にA6061-T6およびPCを積層 

 A6061-T6 または PC の後方に繊維材料を積層した場合(⑥,⑦,⑨,⑩)は Fig.6-3
から、A6061-T6 単体①および PC 単体②に比べ貫通限界速度はあまり上昇しな
いことが、また Fig.6-4から、理論エネルギー吸収量より積層ターゲットのエネ
ルギー吸収量は小さくなることがわかる。Fig.6-5には、積層(⑤)の衝突時におけ
る損傷過程のシミュレーション結果を、Fig.6-6には、積層(⑤)の実験後における
ターゲットの損傷形状を示す。飛翔体が前面A6061-T6に衝突した際にA6061-T6
がプラグ(破片) をともない損傷するため、後方材料がこのプラグの影響を受け
てしまうことがわかった。また、Fig.6-7には積層(⑧)の損傷形状の実験およびシ
ミュレーション結果を示す。PCの場合は飛翔体が前面の PCに衝突した際に PC
が花弁状(ペタリング)に損傷するため、後方材料がこの影響を受けてしまうこと
がわかった。このため、後方の繊維材料が破断しやすくなり、防御性能を発揮

することができず、積層による防御性能の向上はあまり得られない。 
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６．４．２ 繊維材料の後方にA6061－T6およびPCを積層 

繊維材料の後方に A6061-T6 または PC を積層した場合 (⑪,⑫,⑬,⑭) は、
Fig.6-3 から積層することで繊維材料単体③、④に比べ貫通限界速度がやや上昇
することが、また、Fig.6-4 から理論エネルギー吸収量より積層ターゲットのエ
ネルギー吸収量はやや小さくなることがわかる。これは飛翔体が衝突した際、

後方材料の存在によって前面の繊維材料のたわみが制限されてしまうためであ

る。しかし、後方の A6061-T6や PCはそれ単体の場合に比べ、前面に繊維があ
るためたわみが大きくなり衝撃エネルギーがたわみにより分散されたと考えら

れる。Fig.6-8に繊維材料の後方に A6061-T6または PCを積層した場合の損傷形
状を示す。特に、前面の繊維材料には損傷が見られず、後方の A6061-T6 や PC
がペタリングを生ずる場合もあった。よって、この積層による防御性能の向上

は得られる。  
 
 

６．４．３ 繊維材料同士を積層 

繊維材料同士を積層した場合(⑮,⑯)は、Fig.6-3 から積層することで繊維材料
単体③、④に比べ貫通限界速度は上昇することが、また、Fig.6-4 から理論エネ
ルギー吸収量より積層ターゲットのエネルギー吸収量は大きくなることがわか

る。これは繊維材料が互いに影響を与えずにたわむことができ、さらに積層す

ることで繊維間から飛翔体が抜けることを防ぐことができるためであると考え

られる。そのため、繊維材料同士の積層による防御性能の向上は大きいことが

わかった。 
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Fig.6-1  Comparison of calculation and test results (Al +PC). 
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Fig.6-2  Comparison of calculation and test results (PC+Al). 
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Fig.6-3 Effect of laminated structure on ballistic on ballistic limit velocity. 
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Fig.6-4 Comparison of amounts of energy absorption with laminated materials. 
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Fig.6-5 Simulation of failure process of target(Al+PC). 
 
 
 
 
 

 
 

Fig.6-6 Back view of target(Al+PC). 
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(a) PC 
 
 
 

 
Experiment                   Simulation 

 
 

(b) A6061-T6 
 
 

Fig.6-7 Back view of target(PC+Al). 
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(a)Aramid+Al                (b)Aramid+PC 

 
 

 
(a)PBO+Al                       (b)PBO+PC 

 
 
 

Fig.6-8 Back view of target. 
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７． 結論 

単体材料の高速衝突実験から飛翔体衝突時のターゲット材料のたわみと貫通

限界速度の関係を検討した。実験結果から面密度が低く、たわみの大きい繊維

材料の方が貫通限界速度が高くなることがわかった．これは材料がたわむこと

で飛翔体の持つ運動エネルギーを吸収することができるためである。 
積層ターゲットの高速衝突実験より積層する材料の順番によってシールドと

しての性能が大きく変化することがわかった． 
1. A6061-T6または PCの後方に繊維材料を積層した場合、前面の材料が破断
することでプラグやペタリングが発生し、後方材料が損傷の影響を受けて

しまうため、前面材料単体に比べ、貫通限界速度の上昇は小さくなる。よ

って、積層による防御性能の向上はあまり得られない。 
2. 繊維材料の後方に A6061-T6または PCを積層した場合、後方材料の影響を
受け、前面の繊維材料は十分にたわむことができないが、後方材料の損傷

によってエネルギーが分散されるため、繊維材料単体に比べ、貫通限界速

度はやや上昇する。よって、積層による防御性能の向上は得られる。 
3. 繊維材料同士を積層した場合、互いにプラグなどの影響を受けず、それぞ
れの材料はたわむことができる。さらに積層することで飛翔体が繊維間か

ら抜けてしまうことも防げるため繊維材料に比べ、貫通限界速度は大きく

上昇する。よって、積層による防御性能の向上は非常に大きい。 
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