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Study on Forming and Gravitational Deformation Analysis 

for Aircraft Structures 

 
Akira Kono 

 
 

Recently, the accuracy of aircraft part has increased as a result of introducing 

computer-aided design and computer-aided manufacturing systems. There have been 

attempts to manufacture parts using the hole-to-hole assembly method which leads to lower 

the costs. However, to use this method, it is necessary to improve the prediction accuracy for 

aircraft part dimensions, especially for aircraft fuselage skins. The skins are manufactured 

by stretch forming. Aluminum alloys used for skins exhibit large springback greater than 

steel. It is therefore necessary to develop simulation technologies to predict the springback 

of skin stretch forming for the purpose of designing a die. In addition, a skin is deformed by 

its own weight at all times because of the large but thin shapes of skin panels. To predict 

accurately the parts shapes after forming, not only springback but also own-weight 

deformation must be considered. The purpose of this study is to improve the accuracy of 

stretch forming analysis by FEM of sheets with a large aspect ratio.  

First, strain behavior of aluminum alloy sheets in stretch forming process of aircraft skin 

is investigated. It is clear that aircraft skin stretch forming process is mainly dominated by 

unidirectional stretching condition by comparison between the strain behavior of actual 

production and that of axial tensile test.  

Second, own-weight deformation and the springback of stretch forming are examined. 

Several basic experiments are conducted and the FEM model results are compared against 

experimental forming data. From the experiment and theoretically consideration, the new 

model of material properties and better parameters are proposed. 

Finally, the actual stretch forming simulation is conducted. The simulation results are in 

good agreement with experiment. It is confirmed that this approach method is effective to 

predict the springback of stretch forming. 
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第 1章 緒 論 

1.1 研究の背景 

1.1.1 航空機の機体構造と組立技術 

図 1.1 に代表的な機体の構造例を示す 1-1)。図から明らかなように、現代の航

空機機体は、金属製外板そのものにも曲げ応力およびせん断応力に抗する力を

受け持たせる、いわゆる応力外皮構造と呼ばれる構造様式が採用されている。

すなわち、胴体では外板(スキン）、機体の長手方向に沿って曲げ荷重を受け持

つ縦通材(ストリンガー)と長手方向に並んで構造を所定の形に保つ円筐(フレ

ーム)がその主要構成部材である。 

 

  

         図 1.1 代表的な機体の構造例 1-1) 

 

主翼ではスパン方向(長手方向)に沿って配置される前後の桁材(スパー)およ

びストリンガー、スパン方向に並んでコード方向(周方向)の空力曲面を保つ小

Stringer 

Skin 

Frame 

Spar 

Rib 

Slat 

Flap, 

Eileron, 

etc 
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骨(リブ)ならびに外板(スキン)から構成される主構造体兼燃料タンクに、前縁

(スラット）、後縁動翼(フラップ、エルロン、スポイラーなど)が組み込まれる。 

図 1.2 は、機体主要部の構造をより詳しく示したものである 1-2)。航空機は規

模が大きく著しく多くの構成部品から成り立つ。組立は幾つかのサブ組立に分

割し、これを結合して全体構造を組み立てる。航空機構造では、ファスナー(リ

ベット、ボルトなどの締結部品)により組み立てるのが特徴である。リベット結

合は疲労強度、気密保持などに優れる一方、取り付けの品質管理が難しく熟練

を要し、各ファスナー単位でドリル、皿取、シーリング、締結などの工程が必

要で、著しく多くの手間がかかる。大型機(例：Boeing777)の場合 1機当たり 100

万本以上のファスナーを用いる。 

 

 

           図 1.2 機体主要部の構造 1-2) 
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構造組立を行う基本的な工程は、部品どうしを位置決めし、穴をあけてリベ

ットなどの各種ファスナーを使用して締結する作業である。航空機は、空力性

能を確保するため、翼や胴体などの複雑な曲面を高い精度で組み立てなければ

ならない。部品やサブ組立品の位置決めは、30 年前までは部品の大型化および

高精度加工が困難であったため、構造は多数の小部品をリベット結合で組み立

てた。このため、サブ組立から最終組立まで精度を確保するには大小様々な治

具を製作し、膨大な作業面積、人員、費用が必要であった。図 1.31-3)に航空機部

組立方式の例を示す。従来の組立方式に示すような部品を位置決めする大型据

え置き型治具は、対象とする機体専用に製作し、派生型機、新型機に対応する

度に改修・増設され、高コストの要因であった。また、組立職場はリベット打

鋲時の振動・騒音が大きいことや、重い工具類を持って複雑供賄部の作業をし

なければならないという問題もある。 

 

  

  a)Conventional assembly      ｂ)Hole to hole assembly 

          図 1.3 航空機部組立方式の例 1-3) 

 

近年、欧米航空機メーカの再編、世界的な軍需の減少など、国際競争が世界

的に激化している。この様な背景の中、国際競争に生き残るためには、高い品

質レベルを維持しながらのコストダウンが求められている。航空機部品は
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CAD/CAM システムを導入することで精度が向上してきており、組立治具を使用し

て組み立てる従来工法から、あらかじめ部品に穴を明けておき相互の部品の基

準穴どうしを合わせるだけで位置決めが可能なホール to ホール組立法

(Determinant Assembly)が実用化されている 1-4)～1-8)。 

図 1.4 にスキンとフレームの組立を例に挙げた、従来の組立法とホール to ホ

ール組立法の概略を示す。a)に示す従来の組立法では、スキンとフレームを治

具により位置決め後組み立てる。従来の部品は寸法精度が低く相手側の形状と

合致しなかった。そのためベルトにより治具に矯正する必要があり、用いられ

る治具の精度維持コストが大きく、さらにスキンやフレームの形状に合わせた

大型形状の治具を工場内に多数配置しなければならないため、作業スペースを

圧迫する要因となっていた。一方、ホール to ホール組立法は、形状矯正を必要

としない高精度な部品の使用を前提とした組立方式である。部品の相互に設け

た基準穴同士を合わせることで位置決めを行うことが可能となり、ハンガーで

保持されたスキンに直接フレームを合致させそのまま締結を行うことができる。

ホール to ホール組立法の利点は、組立ロケータやコンタバーなどの治具が最少

で済み、比較的簡素な組立治具や移動式の簡素で軽い固定治具で組立ができる

点であり、Boeing 社を始めとする各航空機製造メーカではホール to ホール組

立法を単純形状の機体部位に採用して組立治具などのコストダウンを実現して

いる。また、組立治具が削減されることにより、組立作業者の作業スペース確

保につながり生産性向上による低コスト化も実現している。 
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a)Conventional assembly 

 

 

 

 

 

 

 

           b)Hole to hole assembly 

 

図 1.4 従来の組立法とホール to ホール組立法の概略 
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1.1.2 航空機用板材成形部品の高精度化へのシミュレーションのニーズ 

ホール to ホール組立技術を実用化するためには、部品を組立可能な精度で製

造する必要があるが、プレス成形部品は一般的に機械加工部品や CFRP などの複

合材成形部品に比べて部品精度が悪い。プレス加工は板材に永久変形が生じる

力を金型に加えて成形するため、成形終了時点での成形品内には、残留応力が

発生する。したがって成形終了後に金型を開いて、成形品を金型から取り出す

と、残留応力により必ず弾性変形が生じるため、部品は最終的に必ず成形金型

と異なる形状になる。この現象をスプリングバックと呼び、スプリングバック

変形を精度良く予測し、あらかじめ成形金型に反映しておく(見込みという)こ

とが成形品の高精度化のためには重要である。 

プレス加工に用いる多くの金型は過去の見込み実績値などによるデータに基

づき設計を行っているが、ストレッチ成形法は成形部品の素材全体に塑性変形

を与え 2～10%の永久ひずみが残る程度に成形加工を行うためスプリングバック

変形量が比較的小さい特徴がある。そこで金型にスプリングバックを見込まず

に成形する工法が一般的であったが、近年はホール to ホール組立法の適用に対

する要求から航空機スキンについてもスプリングバック変形を予測する高精度

化技術が求められている。航空機スキンの場合、空力性能を高めるために複曲

面でかつ微妙な曲率変化を有していることから航空機スキン部品のスプリング

バック変形をどのように正確に予測するかが課題であった。これらの課題に対

し、近年は CAE 技術が発達し、板材成形シミュレーション用ソフトが多数市販

されており、数値シミュレーションによりスプリングバック変形を計算するこ

とが可能になっている 1-9)。しかし、航空機スキン部品はサイズが大きいことに

伴いコンピュータ演算能力の制約上 FEM 解析メッシュのアスペクト比が大きく

なりがちであり、これによる精度悪化が課題となっている 1-10)。 



― 7 ― 

1.1.3 航空機部材成形シミュレーション 

航空機部材成形シミュレーションとしては、燃料タンクの超塑性バルジ成形

の板厚予測が最初である 1-11)。以前はコンピュータも発達しておらず各自独自の

有限要素コードを開発して使用していた背景から、経験的に予測することが難

しい特殊用途でかつ単純な形状に限定されて用いられていた。コンピュータの

発達により市販ソフトが販売されるようになってから、国内では 1997 年頃から

汎用コードMARCを用いて超塑性成形シミュレーションを行った事例が報告され

始め 1-12)、近年での航空機部品に用いた事例として、超塑性成形 1-13)のみならず

バーソンホイロン法加工における皺発生予測 1-14)、ピーン成形形状予測解析

1-15),1-16)まで様々な解析事例が報告されている。海外においても、国内と同様で

最も多い解析は超塑性成形シミュレーションであり製造時における成形圧力条

件の最適化事例が多数報告されている 1-17)～1-19)。その他にはピーン成形解析 1-20)、

クリープ成形解析 1-21)、外板ストレッチ成形解析 1-22)～1-24)やハイドロフォーミン

グ成形時のスプリングバック変形解析 1-25)及びハイドロフォーミング成形にお

ける板材のネスティング形状の逆解析(成形後の形状から平板に戻す、成形工程

と逆の解析する手法)1-26)、近年では CFRP などの複合材板のプレス成形シミュレ

ーション 1-27)まで幅広い成形シミュレーションが行われている。 
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1.2 板材のプレス成形のスプリングバックシミュレーションにおける従来の 

研究と現状 

近年、車体の軽量化を目的としてアルミニウム合金板や高張力鋼板の使用量

が自動車業界を中心に伸びている 1-28)。これらの材料はスプリングバックによる

離型後の変形が普通鋼板と比較して大きいため、高精度にスプリングバック変

形量を予測できる解析手法が切望されている。故に板材成形シミュレーション

によるスプリングバックの予測の研究が主に自動車業界にて積極的に行われて

いるが、高精度にかつ安定して解が得られる手法は未だ確立されていないのが

現状である。 

 金属板材のプレス成形におけるスプリングバックの FEM による解析精度は、

予ひずみが付与されると除荷時の弾性係数が変化する現象 1-29～1-31)、要素数や積

分点数などの解析パラメータ 1-32)、金型の弾性変形 1-33)、要素の種類などに影響

を受ける。また、動的陽解法、静的陰解法及び静的陽解法などに代表される時

間積分の手法も、スプリングバック解析精度に大きな影響を及ぼすことが報告

されており 1-34)、これらの内容に関する研究が積極的に行われている。特に近年

では、材料モデリングがスプリングバックの予測精度に及ぼす影響に関する研

究が積極的に行われている 1-35)。均等曲げのスプリングバック計算値で例えば

90°も曲げた場合、Hill の二次降伏条件式を仮定した場合と Hosford の 6 次降

伏条件式を仮定した場合にスプリングバック角度が大きく異なることが報告さ

れている 1-36)。故に二軸引張試験法により正確な降伏曲面を求めスプリングバッ

ク予測精度を高める研究が多く行われている 1-37),1-38)。 

航空機部材のプレス成形におけるスプリングバックシミュレーションの研究

事例は自動車部材に比べて少ない。 

海外では前述した航空機組立工程のニーズから、シミュレーションによるス
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トレッチ成形後のスプリングバック予測の試みが、米国では Boeing 社にて 1993

年から開始され、2002 年頃には航空機スキンの製造に実用化されているとの報

告があるが、スプリングバックシミュレーションに関する報告は本事例のみに

留まっている 1-39),1-40)。本シミュレーションは板厚 1～5mm、幅 2.3m、長さ 6～12m

の板を要素数 4,000 にて実施しており、板厚に対するメッシュアスペクト比は

最大で 80 と大きい。部品サイズは比較的大きい一方、板厚は薄いため部品その

ものは自重によるたわみなど重力の影響を受けやすい。しかしながら、自重変

形に関する検討はされておらず、スプリングバック変形量の解析精度の定量評

価が不十分であるのが課題である。 

 国内においても、三菱重工にてシミュレーションによるスキンストレッチ成

形におけるスプリングバックの予測が試みられており、定量評価がされている

が、これらの事例はスプリングバックの予測精度が悪く、実機部品の試作まで

にとどまり実機製造に適用できるレベルとなっていない 1-10),1-41)。 

航空機外板部材は、自動車で用いられている鋼と異なりアルミニウム合金や

チタン合金が主で鋼のヤング率の 1/3 もしくは 1/2 であるため、スプリングバ

ックによる変形量が大きい特徴がある。また、前述の理由から、スプリングバ

ック予測精度は悪化しやすい。この状況におけるスプリングバック予測技術の

向上に関する研究はほとんど行われておらず、解析を成形用金型の設計に適用

できるまでには至っていないのが現状である。 
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1.3 本研究の目的と概要 

前節で述べた通り、板材のプレス成形におけるスプリングバックの予測研究

については自動車業界で積極的に行われており、降伏関数の最適化による高精

度化事例が多数報告されている。しかし、航空機スキン部材は、部品そのもの

が自重によるたわみなど重力の影響を受けやすく、部品サイズは比較的大きい

一方、板厚は薄いため FEM 解析におけるメッシュのアスペクト比も大きくなる

傾向がある。航空機部品に合わせたアスペクト比が大きい状況におけるスプリ

ングバックの予測研究はほとんど行われていないのが現状である。そこで、本

研究では、航空機部材ストレッチ成形特有の上記影響を考慮したスプリングバ

ック予測技術の向上に関する研究を行う。 

本論文は以下の 7章により構成されている。 

 第 1 章 緒論 

 第 2 章 航空機用アルミニウム合金板のストレッチ成形におけるひずみ 

予測 

  第 3 章 スプリングバック解析精度に有限要素モデルが及ぼす影響 

  第 4 章 航空機スキン自重変形の予測 

  第 5 章 航空機スキン材引張曲げ成形の予測 

  第 6 章 航空機スキン変形解析 

  第 7 章 結論と今後の課題 

第 1 章では、本研究の背景およびこれまでに行われてきた研究をまとめるこ

とにより、本研究の意義および目的を明らかにする。 

第 2 章では航空機胴体外板のストレッチ成形解析に用いるアルミ材の材料モ

デリングを実施する。材料モデリングは単軸引張試験法や二軸引張試験法で対

象とする工程に応じて試験法及び降伏関数を選択する。二軸引張試験法は二方
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向に引張を付与するため試験片及び試験方法が複雑である。一方、単軸引張試

験は一般的な試験装置にて単純に取得可能である。故にその成形による板材の

ひずみを把握し、スプリングバック予測に重要な材料試験法を絞り込むことは、

シミュレーション予測精度を効率的に向上させる上で有益である。本章ではス

トレッチ成形時に付与されるひずみを実験により測定し、単軸引張試験時に付

与されるひずみと比較することにより、材料モデリングの効率化に関しても検

討する。 

第 3 章では航空機スキンパネルストレッチ成形の有限要素シミュレーション

の精度にモデリング条件やパラメータが及ぼす影響について検討を行う。シミ

ュレーション結果の精度と、メッシュアスペクト比などのシミュレーション条

件及び収束判定などのシミュレーションパラメータとの関係を検討し、より良

いシミュレーション条件及びパラメータを提案する。 

第 4 章では航空機部品に合わせたアスペクト比が大きい状況における自重変

形の予測技術の向上を検討する。自重変形解析は金型と材料の接触を計算する

ため著しく時間がかかる。本章では解析精度のみならず、動的陽解法などの解

析手法、メッシュ形状などのパラメータを解析時間の観点からも評価し、航空

機部品のようなサイズの大きい解析モデルを実用的な時間で計算することも目

的とする。 

第 5 章では、引張成形の実験結果と解析結果とを比較しメッシュのアスペク

ト比が解析値に及ぼす影響を検討する。引張曲げ時の引張方向板厚断面の外周

側と内周側のひずみ分布を実験により取得し、金型との摩擦をモデル化し解析

によるスプリングバック量の予測精度を向上する方法を提案する。 

第 6 章では第 2 章から第 5 章にて得られた知見を用いて航空機胴体外板の実

機シミュレーションを行い、スプリングバック予測精度を向上させる手法につ
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いて考察する。 

 最後に第 7 章において本研究を総括し、さらに今後解決すべき課題について

言及する。 
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第 2章 航空機用アルミニウム合金板のストレッチ成形におけるひずみ予測 2-1)  

 アルミニウム合金は軽量化を目的として航空機には広く用いられている。ア

ルミニウム合金はスプリングバックによる離型後の変形が鋼と比較して大きい

ため、高精度にスプリングバック予測できる解析手法が切望されている。 

近年では、降伏関数もスプリングバックの予測精度に影響を及ぼすことがわ

かっており、より正確な降伏曲面を求めスプリングバック予測精度を高める研

究が多く行われている。航空機スキンのストレッチ成形工程における降伏関数

を把握することは、シミュレーション予測精度を向上させる上で有益である。

本研究では解析精度のみならず、動的陽解法や静的陰解法の解析手法、メッシ

ュの寸法などのパラメータを解析時間の観点からも評価し、航空機部品のよう

なサイズの大きい解析モデルを実用的な時間で計算することも目標とする。 

近年板材シミュレーションの商用ソフトウェアとしては、動的陽解法を採用

したコードと静的陰解法を採用したコードの二種類の解法が主に用いられてき

ている 2-2)。動的、静的とは加速度項を考慮した動的な釣り合い式（運動方程式）

を解くか、加速度項を無視した静的な釣り合い式を解くかの違いに起因する。

また陽解法と陰解法とは、微分を前進差分で近似するか後退差分で近似するか

に起因するものである。陽解法では単純に増分量を加算するため、短時間で必

ず解が得られ計算時間を短縮できる長所がある 2-3)。その反面、変形後の力の釣

り合いを満足していないので、増分回数の増加とともに誤差が蓄積されている

という欠点がある。陰解法では増分後の時点で力の釣り合いを満足させるので、

計算誤差が小さくなるという利点がある。しかし、一回の増分計算ごとに収束

計算が必要であり、この計算に時間がかかる。また、計算条件によっては収束

しないという問題が生じることがある。ストレッチ成形の解析では、金型と板

材との接触を考慮する必要がある。一般的な変形解析に使用されている静的陰
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解法では、力の釣り合いを満足するように解いていくので精度は良いが、接触

判定で収束しない場合が考えられるので、静的陰解法に加えて金型の設計にお

いて確実に解析結果が得られる動的陽解法も使用した。 

本章ではストレッチ成形時に付与されるひずみを実験により測定した結果と、

降伏関数、解析手法などがスキンのストレッチ成形時に付与されるひずみに及

ぼす影響に関して検討した。 
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2.1 ストレッチ成形の概要 

ストレッチ成形は板材を引張り、降伏点を越えてから雄型に馴染ませながら

さらに引張り力を与え、成形する工法である。ストレッチ成形法は、雄型だけ

で成形できるので治具費が安い特徴がある。加工対象部品は、緩やかな曲面の

ついた胴体スキンや翼前縁、各種の押出し型材部品などであり、複曲面を有す

るスキン板材部品のストレッチ成形にはシートストレッチと呼ぶ成形装置を使

用する。シートストレッチ成形法には、大きく分けて「ジョー固定式」、「ジョ

ーとラム移動方式」の２つの方法があり、大型旅客機の複雑な複曲面を持つ幅

広胴体スキンにはジョーとラム移動方式が用いられる。ジョーとラム移動方式

は「ストレッチラップ成形法」とも呼ばれ、最初に分割されたジョーで素材を

チャックし、ジョーを引張ながら金型を固定しているラムを上昇して、素材を

金型に巻きつけて成形を行う。図 2.12-4)にストレッチラップ成形法による代表的

なシートストレッチ成形装置の詳細を示す。最近ではこれらの動きをすべてＮ

Ｃで駆動させるシステムを実現している。 

 

 

 

 

 

 

 

 

   図 2.1 シートストレッチ成形装置の詳細 2-4) 
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図 2.22-4)にシートストレッチ成形装置を示す。本装置は、分割されたジョーの

位置をボルトを用いて機械的に調整を行っているが、ストレッチ量、ラム移動

量はＮＣで制御するシステムとなっている。  

 

 

 

 

 

 

図 2.2 シートストレッチ成形装置 2-4) 

図 2.32-4)にシートストレッチ成形装置による成形工程を示す。航空機スキンは

一般にこのようにストレッチ成形される。最初に金型上に板材を置き(図 2.3a)

板材の両側をジョーでつかむ(図 2.3ｂ)。ジョーは５つに分割されていて各ジョ

ーは任意に回転が可能で、板材にカーブをつけることができる。ジョーを回転

させて板材を曲げ(図 2.3ｃ)た後、板材を引張ると同時に金型を上昇させて成形

する(図 2.3ｄ)。成形後に除荷(図 2.3e)して、引張力がほぼ 0 になった状態に

てジョーを解放する(図 2.3f)。 

 

 

 

 

 

 

       図 2.3 シートストレッチ成形装置の成形工程 2-4) 

f) Jaw released 

 

b) Cramping with jaw c) Jaw rotation 

d) Stretching e) Unloading 

a) A sheet on a die 
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 航空機スキンのストレッチ成形工程は板材の短辺両端のみをつかんでいるが、

長辺側は拘束されていない。つまり、引張方向の直交方向に圧縮変形できる構

造となっているので、単軸引張に近いことが予想される。降伏関数については、

単軸引張試験法および二軸引張試験法を対象とする工程に応じて選択しスプリ

ングバックの予測が行われている。故にその成形による板材のひずみを把握す

ることが、スプリングバック予測に重要な材料試験法を絞り込むことにつなが

り、シミュレーション予測精度を効率的に向上させる上で有益である。 
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2.2 単軸引張試験 

前述した様に航空機スキンのストレッチ成形は１軸方向にのみ引張力を付与

する変形である。しかしながら凸形状金型に素材を密着させた状態で引張力を

付与するため、引張の直交方向に対しては張出し状態になっている可能性があ

る。ストレッチ成形時に付与されるひずみの状態を正確に把握する上で、単軸

引張でのひずみ付与状態を把握しておく必要があるために、単軸引張試験を実

施した。 

 

2.2.1 供試材 

実験に用いた材料は、航空機部品のスキンに用いられる 2024-T3C アルミニウ

ム合金である。板厚 3.2mm の板材から幅 25.4mm、長さ 60mm の平行部を有する

ASTME8 号試験片形状に加工した。図 2.4 に引張試験片の形状を示す。 

 

 

 

 

 

 

 

                 図 2.4 引張試験片の形状 
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2.2.2 実験方法 

試験片の標点距離(50mm)に伸び計をセットした後引張荷重を付与し、引張荷

重と伸び量の関係を取得した。試験片本数は 35 本とし、29 本は圧延方向、残り

6 本は各 3 本を圧延方向に対して 45°、90°であるように切り出した。圧延方

向に切り出した試験片のうち26本は単軸引張時に付与されるひずみを把握する

ため、ひずみゲージ(型番 KFEL-5-120-D34L：共和電業社製)を試験片中央に引張

方向と引張に直交方向に貼り付けて、引張試験時に付与されるひずみを測定し

た。ひずみゲージは、同一部位のひずみを計測するために、試験片の表と裏の

同一部位に貼り付けた。引張試験で負荷したひずみは、0.5、1、1.5、2、3、5%

の 6 条件とした。各条件の試験片本数は、0.5、1、1.5、2%は 5 本、3、5%の条

件は 3 本とした。引張試験で引張方向に付与されたひずみの最大値を全ひずみ

とし、引張力を完全に解放した状態のひずみを塑性ひずみ、引張力を除荷した

際に生じたひずみ変化量を弾性ひずみとした。ストレッチ成形におけるひずみ

状態が単軸引張時と二軸引張のどちらに近いかを評価する値としてひずみ比を

求めた。ひずみ比は引張に直交方向のひずみを引張方向ひずみで除する値とし

た。 

Hill’48の降伏関数を解析で使用するためには圧延方向、圧延方向に対し45°、

90°である 3 方向のランクフォード値を求める必要がある。各方向に対して引

張方向が平行になるように切り出した引張試験片を各 3 本、計 9 本製作し、負

荷した全ひずみが 3%であるように引張試験を行い、ランクフォード値を

JIS2254(薄板金属材料の塑性ひずみ比試験方法)により求めた。 

 

 

 



― 24 ― 

2.3 単軸引張解析によるひずみ予測 

弾塑性有限要素法は構成式に応力が含まれるため剛性方程式が非線形方程式

になる。このため、変形を少しずつ増加させる繰返し計算が必要である。解く

釣り合い式は動的、静的の 2 種類があり時間の増分計算方法にも、陰解法と陽

解法の 2 通りがある。また、解析要素についても四角形や三角形要素が存在す

る。材料降伏モデルに加えて増分計算方法や解析要素が単軸引張解析の予測精

度に及ぼす影響を把握するために単軸引張の有限要素解析を実施した。 

引張成形解析におけるモデルの構成を図 2.5 に示す。解析ソフトは板成形用

解析ソフトのうち航空機成形シミュレーションの実績がある Stampack 

ver6.2.5(Quantech 社製)と MSC.Marc 2005(MSC 社製)を用いた 2-4)～2-7)。Stampack

は線形補完変位関数三角形シェル要素、動的陽解法を用い、MSC.Marc では双一

次内挿変位関数四角形シェル要素、静的陰解法を用いた。これらのシェル要素

は積分点数と節点数は同じであるが、離散的 Kirchhoff 制約を適用した要素で

あるので一次関数であるが三次の近似関数を有する変位型定式化により得られ

る要素と同一なものとなる 2-8)。材料端部の変位制御方法は、Stampack では両端

をジョーでクランプして引張方向にジョーを変位させた。MSC.Marc では長手方

向端辺の全ての節点に対し引張方向以外の自由度を拘束し、引張方向の変位の

みを素材が伸びる方向に付与した。引張試験モデルのメッシュ分割を図 2.6 に

示す。要素の大きさは、三角形シェル要素は短辺の長さを 12.5mm、四角形シェ

ル要素は 3mm とした。要素数は、三角形シェル要素モデル：1,625、四角形シェ

ル要素モデル：21,504 である。節点数は三角形シェル要素モデル：3,072、四角

形シェル要素モデル：43,008 である。図 2.7 に計算のフローチャートを、表 2.1

に解析に入力した材料特性データを示す。von Mises と Hill’48 の材料降伏の

モデル化も実施し、これらのモデル化がひずみ付与に及ぼす影響を評価した。 



― 25 ― 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

               図 2.5 ストレッチ成形解析モデル 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.6 解析モデルのメッシュ分割 
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図 2.7 計算のフローチャート 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

表 2.1 解析に入力した材料特性データ 

 

Young’s Modulus 
(GPa) 

68.95 

Poisson ratio 0.33 
Yield function Hill’48, von Mises 

r value 
(only Hill’48) 

r0 0.635 
r45 0.936 
r90 0.635 

Yield stress (MPa) 370.9 

Analysis method Stampack Dynamic explicit 
MSC.Marc Static implicit 

Start 

Create the boundary conditions
to the FEM system of equations 

Determine the time step 

Create the stiffness matrix

Update information at nodes
and integration points 

Compute matrix solution 

Succeed to converge 

Fail to converge 

End 

M
ai

n 
lo

op
 fo

r 
in

cr
em

en
ta

l s
te

ps
  

Yield function: 
1.Hill’48 
2.von Mises 

Convergence check (MSC.Marc only)

Time step:  
MSC Marc:0.04s 
Stampack:1.5×10-6 

Convergence criteria: 
Relative displacement:0.1 
(MSC.Marc only) 
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2.4 単軸引張における成形ひずみ予測結果及び考察 

図 2.8 に四角形シェル要素静的陰解法により計算した単軸引張時における全

ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を、図 2.9 に

三角形シェル要素動的陽解法により計算した単軸引張時における全ひずみ比と

引張方向全ひずみの関係を示す。横軸は引張方向全ひずみを縦軸は全ひずみ比

を示しており、全ひずみ比は引張に直交方向の全ひずみを引張方向の全ひずみ

で除した値である。実験結果は、全ひずみ比が-0.43～-0.33 の範囲で変化した。

引張方向全ひずみ 0.5%ではひずみ比が-0.33 と最も大きい値を示したが、引張

量が増えるに伴って 1.5%まではひずみ比が減少する傾向を示した。引張方向全

ひずみが 2%を超えるとひずみ比は逆に増加の傾向を示し、5%まで引張量が増え

るにつれてひずみ比は緩やかに増加した。 

いずれの解析法によっても単軸引張時におけるひずみ比の計算結果は全ひず

みが 1.5%までは降伏関数に依存せず実験値とほぼ一致した。しかしながら、2%

以上の領域では計算結果は引張量が大きくなるにつれて実験値から外れる傾向

を示した。全般的に Hill’48 の降伏モデルによる計算結果が von Mises の降伏

モデルによる計算結果と比べて実験結果に近い値を示した。これは等方性しか

表現できない von Mises と異なり Hill’48 の降伏関数はアルミニウム合金が持

つ材料異方性を表現することができるためと考えられる 2-9)。 

 

 

 

 

 

 



― 28 ― 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

    図 2.8 四角形シェル要素静的陰解法により計算した単軸引張時 

における全ひずみ比と引張方向ひずみの関係の実験結果と 

解析結果の比較 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

    図 2.9 三角形シェル要素動的陽解法により計算した単軸引張時 

における全ひずみ比と引張方向ひずみの関係の実験結果と 

解析結果の比較 
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図2.10に四角形シェル要素静的陰解法により計算した単軸引張時における塑

性ひずみ比と引張方向の全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を、図

2.11 に三角形シェル要素動的陽解法により計算した単軸引張時における塑性ひ

ずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を示す。塑性ひ

ずみ比は引張に直交方向の塑性ひずみを引張方向塑性ひずみで除した値である。

実験結果は塑性ひずみ比が引張量の変化に伴い-0.55～-0.39 の範囲で変化した。

塑性ひずみ比は、全ひずみが 1%近傍で最も小さい値を示し、その後全ひずみが

増加するのに伴いひずみ比は徐々に増加し、5%付与時に最大値を示した。塑性

ひずみ比の計算結果は、解析法に係らず Hill’48 の降伏モデルによる計算結果

の方が von Mises の降伏モデルより大きい値を示し、実験値に近い値を示した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  図 2.10 四角形シェル要素静的陰解法により計算した単軸引張時における 

塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

との比較 
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  図 2.11 三角形シェル要素動的陽解法により計算した単軸引張時における 

塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

との比較 

 

しかし、いずれの降伏関数を用いた結果においても引張方向全ひずみが 1%以

上ではほぼ一定の値を示しており、材料に付与されるひずみの変化に伴う塑性

ひずみ比の変化はモデル化できていない。 

図 2.12に単軸引張時における四角形シェル要素静的陰解法により計算した弾

性ひずみ比と引張方向の全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を、図

2.13 に単軸引張時における三角形シェル要素動的陽解法により計算した弾性ひ

ずみ比と引張方向の全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を示す。ここ

で弾性ひずみ比とは単軸引張試験にて引張最大荷重付与時と引張荷重除荷後と

の間の引張方向ひずみ差を引張最大荷重付与時と引張荷重除荷後との間の引張

に直交方向ひずみ差で除した値である。弾性ひずみ比は四角形シェル要素静的
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陰解法により計算した値は、ほぼ一定の値を示した。一方、三角形シェル要素

動的陽解法により計算した弾性ひずみ比は全伸びが 0.5%の場合に弾性ひずみ比

が小さくなったが、1%以上では一定の値を示した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

    図 2.12 単軸引張時における四角形シェル要素静的陰解法により 

計算した弾性ひずみ比と引張方向の全ひずみの関係の 

実験結果と解析結果の比較 
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    図 2.13 単軸引張時における三角形シェル要素動的陽解法により 

計算した弾性ひずみ比と引張方向の全ひずみの関係の 

実験結果と解析結果の比較 
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図2.14に実際の引張試験の除荷時におけるヤング率と引張方向全ひずみの関

係を示す。実験結果は、引張方向全ひずみの増加に伴い弾性ひずみ比が増加す

る傾向が認められた。このことは、引張変形した材料には転位の集積により内

部応力が存在する 2-10)。この内部応力により引張変形時に降伏を生じた荷重より

も低い降伏荷重で圧縮変形を生じるバウシンガー効果が、引張荷重を除荷する

工程ではこの残留応力の寄与より圧縮変形が促されるため、応力増分から予測

されるよりも大きなひずみ戻り量となりヤング率が低下することが軟鋼材につ

いて報告されている 2-11)。このヤング率低下がアルミニウム合金においても発生

していると考えられる。 

一方、計算結果はどちらの降伏モデルも引張方向全ひずみに依存せずほぼ一

定の値を示しており、材料に付与されるひずみ変化にともなう弾性ひずみ比変

化をモデル化できていないことが確認できた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.14 実際の引張試験での除荷時におけるヤング率と引張方向 
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2.5 ストレッチ成形試験 

ストレッチ成形時に付与されるひずみを単軸引張試験時に付与されるひずみ

と比較する目的で、スキンのストレッチ成形時に付与されるひずみを測定した。 

 

2.5.1 供試材 

実験に用いた材料は、実際の部品成形で用いられている 2024-T3C アルミニウ

ム合金である。試験片寸法は、6,604×2,388×3.8mm である。 

 

2.5.2 実験方法 

実験には図 2.2.に示すストレッチ成形装置を用いた。金型形状を図 2.15 に示

す。金型成形の曲率半径は、長手方向は約 30m、 幅方向は約 1.3m から 1.7m ま

で変化する。潤滑油は市販の油性プレス油(Houghton 社製 Hougto-draw7002)を

型と材料が接触する面に塗布し、初期ひずみ速度は 1.5×10-4s-1とした。また実

際の部品成形と同様に、供試材の引張方向の最大ひずみが約 5%になるまで引張

力を付与した。 

 

 

 

 

 

 

 

       図 2.15 ストレッチ成形試験の金型形状 

 

Unit(mm) 

R50 

50,000 
R30,000 

2,000 
R1,300～1,700 
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試験片にひずみゲージを貼り付けて、引張方向と引張に直交方向のひずみを

測定した。測定点は図 2.16 に示すように中央部と両端部の計 9箇所とした。ひ

ずみゲージは平置き状態で 0 になるようにキャリブレーション後、測定を行な

った。ひずみ計測は、材料が金型になじんだ時点と最大引張時の 2点とした。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.16 ひずみゲージ貼り付け位置 
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2.6 ストレッチ成形解析によるひずみ予測 

航空機スキンのストレッチ成形時におけるひずみ予測精度を評価する目的で

ストレッチ成形の有限要素解析を実施した。2.3 項のストレッチ成形実験をモデ

ル化し実験結果と比較した。図 2.17 に四角形シェル要素静的陰解法を用いたス

トレッチ成形の解析結果を示す。図 2.17c は引張方向の応力を示している。ま

た、Von Mises と Hill’48 の材料降伏のモデル化も行い、これらの材料モデル

がひずみ付与に及ぼす影響を評価した。実機モデルの設定条件の詳細を図 2.18

に示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

    図 2.17 ストレッチ成形解析結果(四角形シェル、静的陰解法) 

 

 

a) Before forming b) Jaw rotation 

c) Stretching (stress in stretch direction) 

0.050 
 

0.045 
 

0.040 
 

0.035 
 

0.030 
 

0.025 
 

0.020 
 

0.015 
 

0.010 
 

0.005 
 

0.000 



― 37 ― 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Side of jaws Left Right 

Angle α (degree) -5.8 5.6 

Angle β (degree) -1.9 -5.8 

Angle γ1 (degree) 20.3 19.6 

Angle γ2 (degree) 29.6 22.3 

Angle γ3 (degree) -22.5 -22.4 

Angle γ4 (degree) -22.0 -21.1 

Stretch (mm) 115.6 115.6 

          Clockwise rotation : +, Counterclockwise rotation : - 

 

            図 2.18 実機モデルの設定条件の詳細 
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図 2.19 に計算のフローチャートを記す。金型と素材の接触は MSC.Marc は直

接拘束法、Stampack はペナルティ法を用いて表現した。直接拘束法は、素材の

動作を追跡し、接触が発生したとき、境界条件―変換自由度上の運動学的拘束

および接点力の両方を用いてその動作を直接拘束する方法である。この方法は

特殊な境界要素を必要とせず接触状態の複雑な変化をシミュレートする。ペナ

ルティ法は、両者の接触によって発生する貫通量に対してペナルティ係数を適

用してボディの動作を拘束する手法であり、両者間に非線形ばね接触要素を導

入することを意味する。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.19 計算のフローチャート 
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2.7 ストレッチ成形時におけるひずみ予測結果及び考察 

図 2.20 に四角形シェル要素静的陰解法により計算したストレッチ成形時に

おける全ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を、

図2.21に三角形シェル要素動的陽解法により計算したストレッチ成形時におけ

る全ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を示す。

実験結果のひずみ比は最大値である。実験値は単軸引張時のひずみ比よりも 0.1

～0.2 程大きな値を示した。一方、解析結果は四角形シェル要素静的陰解法、三

角形シェル要素動的陽解法ともに単軸引張解析と同じひずみ比を示しており、

解法の違いは認められなかった。降伏関数では、Hill’48 の降伏関数を用いた

解析結果の方が、von Mises の降伏関数を用いた解析結果よりもひずみ比が 0.05

程大きくなり実験値に近い値を示した。図 2.22 に四角形シェル要素静的陰解法

により計算したストレッチ成形時における塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの

関係の実験結果と解析結果の比較を、図 2.23 に三角形シェル要素動的陽解法に

より計算したストレッチ成形時における塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの関

係の実験結果と解析結果の比較を示す。実験値は塑性ひずみ比において、全ひ

ずみ比と同様に単軸引張時のひずみ比よりも 0.1～0.2 程大きな値を示した。塑

性ひずみ比の解析結果も全ひずみ比の解析結果と同様な傾向を示し、Hill’48

の降伏関数を用いた結果の方が、0.05 程度実験値に近づく傾向が認められた。

これは、実験では金型が有ることにより引張と直交する方向に張り出されてい

るのに対し、解析上では金型が有る場合に単軸引張と同様に引張と直交する方

向に若干圧縮すると計算されたことによると考えられる。しかしながら実成形

時も全ひずみ比、塑性ひずみ比共に引張に直交方向に対しては-0.25～-0.35 と

圧縮変形をしておりほぼ単軸引張に近い成形をしていることが確認できた。よ

って解析時の過程が正しいと判断される。 
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図 2.20 四角形シェル要素静的陰解法により計算したストレッチ成形時に 

おける全ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

の比較  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.21 三角形シェル要素動的陽解法により計算したストレッチ成形時に 

おける全ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

の比較 
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図 2.22 四角形シェル要素静的陰解法により計算したストレッチ成形時に 

おける塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と 

解析結果の比較 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.23 三角形シェル要素動的陽解法により計算したストレッチ成形時に 

おける塑性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と 

解析結果の比較 
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図2.24に四角形シェル要素静的陰解法により計算したストレッチ後の弾性ひ

ずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を、図 2.25 に三

角形シェル要素動的陽解法により計算したストレッチ後の弾性ひずみ比と引張

方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果の比較を示す。ストレッチ成形では、

前述と同様に単軸引張と異なり引張方向ひずみの増加に伴い弾性ひずみ比が増

加する傾向は認められなかった。計算結果はどちらの降伏モデルもわずかに実

験値よりもひずみ比が小さくなる傾向を示した。ストレッチ成形では図 2.16 に

示すように皿型形状を有する航空機部品にひずみゲージを貼りつけている。最

大ストレッチ時における引張方向塑性ひずみは一定ではなく貼りつけ場所によ

って異なっており、荷重除荷時に各測定点の弾性ひずみは完全に戻ろうとして

も、隣り合う部位の塑性ひずみが異なっていれば弾性ひずみは異なるため、弾

性ひずみの少ない領域は弾性ひずみが多い領域の影響を受けてより圧縮側に収

縮しようとする。故に、この内部残留応力が再配分される影響を受けた結果、

ストレッチ方向の塑性ひずみ付与量と弾性ひずみ戻り量との間にはきれいな線

形関係が成立しなかったと考えられる。 
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図 2.24 四角形シェル要素静的陰解法により計算したストレッチ後の 

弾性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

の比較 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.25 三角形シェル要素動的陽解法により計算したストレッチ後の 

弾性ひずみ比と引張方向全ひずみの関係の実験結果と解析結果 

の比較 
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図2.26にストレッチ成形力除荷による弾性ひずみ変化と引張方向全ひずみの

関係を示す。成形後の引張方向のひずみ戻り量は、引張方向のひずみ量が大き

くなるに伴って増加した。この傾向は、材料の加工硬化と前述した鉄鋼材料 2-10）

と同様にバウシンガー効果の発現により除荷時のヤング率が低下するためであ

り、単軸引張試験と同様の現象が発生していると考えられる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2.26 引張成形力除荷による弾性ひずみ変化と引張方向全ひずみの関係 
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2.8 結論 

航空機スキンのストレッチ成形時に付与されるひずみ予測につき検討した結果

以下の結論が得られた。 

(1)ストレッチ成形は複曲面を有する金型を使用することにより単軸引張よ

りも引張に直交方向に若干張り出される傾向を示したが、全ひずみ比及び

塑性ひずみ比共に引張に直交方向に対しては大きく圧縮変形をしておりほ

ぼ単軸引張に近い成形であった。 

(2)材料降伏モデルに関しては von Mises の降伏関数に比較しても Hill’48

の降伏関数の方がひずみの予測精度は高いことが明らかとなった。しかし、

実際には金型が有ることにより引張と直交する方向に張り出されているの

に対し、解析上では金型が有る場合に単軸引張と同様に引張と直交する方

向に若干圧縮すると計算されており正確にひずみを予測するためには解析

モデルにこの現象を盛り込むことが必要である。 

(3)降伏関数は、弾性ひずみ比に影響を及ぼさない。成形後の引張方向のひず

み戻り量は、引張方向のひずみ量が増加するに伴って大きくなり、鉄鋼材

料と同様に、材料の加工硬化とバウシンガー効果の発現により除荷時のヤ

ング率が低下した。 
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第 3章 スプリングバック解析精度に有限要素モデルが及ぼす影響 3-1) 

ストレッチ成形の引張力が解放されると、スプリングバックが原因で生じる

変形が認められる。現在まで、このスプリングバックは成形されたパネルを計

測することにより経験的に修正する手法が用いられてきた。この手法は、試行

錯誤により成形条件および金型形状を決定していたので時間とコストがかかる。

故にストレッチ成形のスプリングバックを予測するシミュレーション技術の開

発が必要とされている。 

スプリングバックを正確に予測する上で、四角形シェル要素静的陰解法の汎

用コード(MSC.Marc)を用いる場合には多くのシミュレーション条件とパラメー

タを考慮しなければならない。一方、三角形シェル要素動的陽解法の板成形コ

ード(Stampack)を用いる場合、解析結果が作業者により異ならないようにする

目的で、シミュレーション条件とパラメータの設定が限定されている。特に、

スキンパネルの有限要素解析モデルはサイズが大きい一方、板厚は小さいので

メッシュアスペクト比が大きくなりやすい。故に、メッシュアスペクト比が大

きくなる影響についても検討する必要がある。 

本章では、航空機スキンパネルストレッチ成形の有限要素解析精度にシミュ

レーション条件とパラメータが及ぼす影響を汎用コード MSC Marc に関して検討

した。シミュレーション結果の精度と、メッシュアスペクト比などのシミュレ

ーション条件及び収束判定などのシミュレーションパラメータとの関係につき

検討し、より良いシミュレーション条件及びパラメータを提案する。 
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3.1 ストレッチ成形におけるスプリングバック解析 

3.1.1 解析モデル 

 航空機部品のスキンのスプリングバック解析精度に影響を及ぼすと思われる

解析パラメータを検討した。図 3.1 にスキンのストレッチ成形用金型の形状を

示す。本形状は三菱重工が製造しているスキンの中で最も曲率半径が小さいも

のであり、成形後に金型からの成形材の浮き上がり量が最も大きくスプリング

バック発生傾向が顕著なものである。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3.1 対象とした航空機金型形状 
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ータとして収束判定条件、板厚方向の積分点数および降伏関数を選択した。比

較検討のためにシミュレーションパラメータを変化させて有限要素解析により

スプリングバック量を計算した。本章では汎用有限要素法パッケージである MSC. 
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Marc を用いた。2 章で述べた解析プロセス及び解析条件を使用した。スプリン

グバック解析における拘束点はブランク中心近傍の 4 か所とし、全ての解析ケ

ースにおいて同じ拘束を用いた。スプリングバック量の評価位置は図 3.2 に示

す9か所にてノーマル方向(金型表面に対する面直方向)への変位量を測定した。 

図 3.3 に計算のフローチャートを示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 3.2 スプリングバック量の評価位置 
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図 3.3 計算のフローチャート 
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3.2 結果と考察 

3.2.1 収束判定条件による影響 

有限要素解析プログラムでの収束判定条件として、相対力と相対変位の影響

を評価した。相対力は最大残差荷重を最大反力で除した比であり、残差荷重は

節点で発生している不釣り合い力を意味する。相対変位は反複計算における変

位増分をその増分ステップにおける変位増分で除した比である。 

図 3.4 に降伏関数を von Mises とした条件で収束判定条件毎にメッシュサイ

ズを 25～100mm に変化させた場合のスプリングバック量変化を示す。収束判定

条件の相対力と相対変位の数値を 0.1 とした場合では、相対力の場合の方が相

対変位の場合よりもスプリングバック量のばらつきが小さかったが、相対変位

を 1×10-5以下に小さくした条件では、相対変位の方が相対力よりもスプリング

バック量のばらつきが小さくなる傾向が認められた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3.4 収束判定条件毎にメッシュサイズを変化(25～100mm) 

させた場合のスプリングバック量変化 
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3.2.2 ブランクメッシュサイズによる影響 

収束判定の相対変位を 1×10-5および降伏関数を von Mises とした条件におけ

る主要部のメッシュサイズによるスプリングバック量の変化を図 3.5 に示す。

メッシュサイズが 100mm のスプリングバック量は、ポイント 7 のみが高くその

他のポイントは 20mm 以下である。メッシュサイズが小さくなるにつれて 20mm

を超えるポイントが増える傾向がある。50mm、25mm とメッシュサイズが小さく

なるにつれて、ブランク 4 隅のスプリングバック量が大きくなっている。メッ

シュサイズ25mm以下のモデルはコンピュータメモリサイズの制約から計算でき

なかった。25mm と 50mm のメッシュサイズでは、スプリングバック量に 10mm 程

度の違いが認められることから、シミュレーション精度向上のためには 25mm よ

りもメッシュサイズを小さくする必要がある。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3.5 収束判定の相対変位を 1×10-5にした条件における主要部メッシュ 

サイズによるスプリングバック量の変化 
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3.2.3 板厚方向積分点数による影響 

図 3.6 に収束判定の相対変位を 1×10-5および降伏関数を von Mises とした条

件で板厚方向積分点数を変えた場合における主要部のメッシュサイズによるス

プリングバック量変化を示す。メッシュサイズ 25mm の時、積分点数が 7以上の

場合はコンピューターメモリの制約から計算することができなかったため、メ

ッシュサイズ 50～100mm のメッシュサイズによるスプリングバック量変化を示

している。一般的な引張曲げシミュレーションにおける積分点数は 5～11 もし

くは 15 が適切であると報告されている 3-2),3-3)。しかしながらスキンのストレッ

チ成形シミュレーションでは板厚方向積分点数がスプリングバック量に及ぼす

影響は認められなかった。曲げ成形時には中立軸近傍の金属は弾性限よりも低

い値となる(図 3.7a)。金属への曲げ力が解放されると、この弾性幅が元々の平

板状況に戻ろうとする。ゆえに弾性幅の戻りを正確に計算するためには板厚方

向の積分点を多くとることは重要である。しかしストレッチ成形プロセスの場

合、引張力が付与されるため弾性幅が除去される(図 3.7b)。ストレッチ成形さ

れた板の板厚方向に対する応力分布は曲げ成形程複雑とならないので、積分点

数が 5 より少なくてもシミュレーションモデルは正確に計算できたと考えられ

る。 
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図 3.6 収束判定の相対変位を 1×10-5にした条件で板厚方向積分点数を 

変えた場合における主要部メッシュサイズによるスプリング 

バック変化 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 3.7 曲げ成形とストレッチ成形の場合の材料板厚方向の応力分布 
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3.2.4 降伏関数の影響 

図 3.8 に収束判定の相対変位を 1×10-5および積分点数を 3 にした条件で降伏

関数を変化させた場合における各測定点でのメッシュサイズを 25～100mm に変

化させた場合におけるスプリングバック量変化を示す。Von Mises の降伏条件の

方が Hill’48 の降伏条件よりもスプリングバック量変化は大きくなる傾向が認

められるが、降伏関数を変化させた場合の変化量よりも主要部のメッシュサイ

ズによるスプリングバック量変化の方が大きい。よって、降伏関数の違いがス

キンのストレッチ成形解析精度に及ぼす影響はほとんどないと考えられる。 

 

 

 

 

 

 

 

図 3.8  収束判定の相対変位を 1×10-5および積分点数を 3にした条件で 

降伏関数を変化させた場合における各測定点でのメッシュサイズ 

を 25～100mm に変化させた場合における量変化 
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3.3 結論  

航空機スキンのストレッチ成形の有限要素シミュレーションの精度にモデリ

ング条件やパラメータが及ぼす影響について検討を行い、以下の結論が得られ

た。 

(1) 収束判定条件が最も影響を及ぼすパラメータであることが明らかとな

り、推奨条件は相対変位を 1×10-5にした条件である。 

(2) 板厚方向積分点数と降伏関数は、スキンのストレッチ成形シミュレーシ

ョン精度に影響を及ぼさないことが明らかになった。 
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第 4章 航空機スキン自重変形の予測 4-1～4-4) 

航空機部品は、部品サイズと比較して板厚は薄いため自重によるたわみなど

の重力の影響を受けやすく、正確な形状を把握できない問題がある。そこで、

形状予測のために自重たわみの影響を排除した計測治具や FEM 解析の適用によ

る自重変形を予測した検査手法の研究が行われている 4-5)～4-9)。しかし、これら

の研究は 1×1m 以下の小さな部品に限られている。航空機部品の中で最も大き

な部品であるスキン部品は素材サイズが 3×10m になるものもあり、FEM 解析に

よりスキン部品の自重変形シミュレーションを行うためにはメッシュアスペク

ト比を大きくする必要がある。メッシュアスペクト比を大きくするということ

はメッシュを粗くすることにつながり変形解析の精度低下が懸念される。この

状況における自重変形解析精度の検討は行われていない。 

本章では、航空機部品に合わせたアスペクト比が大きい状況における自重変

形の予測技術の向上を目的とし、自重変形解析において解析パラメータが解析

精度及び解析時間に及ぼす影響を検討した。 
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4.1  自重変形試験 

 航空機外板部品寸法に合わせたアスペクト比の試験片を用い自重によるたわ

みの計測を行った。前章迄で述べたとおりストレッチ成形に用いるアルミ合金

板は四角形であり、板は金型中心と接触してたわみ変形をする。この状況にお

ける自重変形を正確に予測することを目的として、四角形形状板の角部を固定

する試験を実施した。 

 

4.1.1 試験片 

 試験片はアルミニウム合金 A2024-T3C 及び A7075-T6C を用い、A2024-T3C は正

方形板(寸法：500×500×1mm）を、A7075-T6C は正方形板(寸法：500×500×1.3mm）

を用いた。これらの材料は高い強度を有し、航空機構造の主要材料として用い

られている。表 4.1 に引張試験より得られた材料特性を示す。 

 

表 4.1  引張試験より得られた材料特性 

Materials 
Young’s  Modulus

(GPa) 
Poisson’s ratio 

A2024-T3C 69.90 0.330 

A7075-T6C 70.50 0.330 

 

4.1.2 計測方法 

自重変形試験を行うために実験装置を作製した。図 4.1 に自重変形実験装置

の概略を、図 4.2 に自重変形実験セットアップした状態を示す。正方形試験片

の角部 150×50mm を治具にて保持した状態で自重変形試験を行った。試験片の

たわみ測定にはレーザー変位計(LB-300, KEYENCE 社製)を使用した。実験装置



― 60 ― 

を定盤の上に載せ、下部からレーザーを照射し、センサを定盤上面と平行に移

動させることで試験片全体のたわみを測定した。測定位置は試験片の固定部を

始点に対角線上とし、それぞれ 50mm 間隔にて先端部まで測定した。 

FixtureBase block Specimen

Laser
displacement
sensor

Moving
direction

Laser
beam

 

図 4.1 自重変形実験装置の概略 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.2 自重変形実験セットアップ 
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また、試験片が多少変形していたので試験片を裏返した状態も計測し両者の

平均値からたわみを求めた。上記の手順で、試験片は各 1 枚でそれぞれ実験を

行い、試験片は 1枚につき 4回測定作業を行った。 
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4.2 自重変形解析 

 解析ソフトは MSC.Marc 2005(MSC 社製)及び Stampack Ver.6.2.5(Quantech 社

製)を使用し、静的陰解法による自重変形解析には双一次内挿変位関数四角形シ

ェル要素と線形補完変位関数三角形シェル要素を用いた。解析にてメッシュサ

イズが自重変形の精度に及ぼす影響を検討した。 

4.2.1 静的陰解法による有限要素解析 

図 4.3 に四角形シェル要素による静的陰解法解析のメッシュ形状と分割方法

の詳細を示す。自重変形実験と同様に正方形板の辺の一部を固定し 2 方向に突

き出した解析モデルを作成した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.3 四角形シェル要素による静的陰解法解析のメッシュ形状と 

分割方法の詳細 
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メッシュの辺の長さは 6.25mm～75mm に変化させた。四角形シェル要素モデル

には板材シミュレーションソフト MSC.Marc 2005(MSC 社製)を用いた。四角形シ

ェル要素による自重変形解析は、A2024-T3C 正方形板(寸法：500×500×1mm）の

みを解析した。 

図 4.4 に三角形シェル要素による静的陰解法解析のメッシュ形状と分割方法

の詳細を示す。メッシュの短辺の長さは 6.25mm～25mm に変化させた。三角形シ

ェル要素モデルには板材シミュレーションソフト Stampack Ver. 6.2.5 

(Quantech 社製)を用いた。自重変形実験と同様に板の辺の一部を固定し 2 方向

に突き出した解析モデルを作成した。Stampack による自重変形解析は、

A2024-T3C 正方形板(寸法：500×500×1mm）、A7075-T6C 正方形板(寸法：500×

500×1.3mm)を解析した。自重たわみ量につき解析結果と実験結果を比較した。

図 4.5 に計算のフローチャートを示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.4 三角形シェル要素による静的陰解法解析のメッシュ形状と 

分割方法の詳細 
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図 4.5 計算のフローチャート 
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4.2.2 動的陽解法による有限要素解析 

動的陽解法による自重変形解析では線形補完変位関数三角形シェル要素を用

いた。解析には板成形解析ソフト Stampack Ver.6.2.5(Quantech 社製)を使用し

た。航空機部品であるスキンのストレッチ成形用金型の設計時に実行される成

形解析では、金型との接触や計算時間の短縮を考慮して動的陽解法を使用する。

ストレッチ成形解析から成形後の自重変形解析を一貫して行う方が、プレス成

形により板材内部に残留する内部応力を反映でき、正確な形状を予測できる。

そのため、本解析も同一の解析手法とした。図 4.6 に三角形シェル要素による

動的陽解法解析のメッシュ形状とその分割方法の詳細を示す。メッシュの短辺

の長さは 6.25mm～75mm とした。解析は正方形板の辺の一部を固定し 2方向に突

き出したモデルを使用した。解析結果と実験結果を比較し、解析精度が良かっ

たメッシュサイズを用いて正方形板の解析を行った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.6 三角形シェル要素による動的陽解法解析のメッシュ形状とその 

分割方法の詳細 
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自重変形解析では解析モデルが片持ちはり型であるので自由振動が発生する。

振動を分散させ解を安定させるために、試験片を減衰させる必要がある。

Stampack では Rayleigh タイプの減衰を使用することが可能であり、減衰計算の

時間と減衰を設定していない振幅に対する 1 周期ごとの減衰量、減衰時間が入

力できる。基本条件として過去の解析事例を参考に減衰量 50%、減衰時間 0.1s

を選択した 4-10)。また、アスペクト比が大きいモデルの FEM 解析における自重変

形の解析時間の短縮を目的とし、減衰パラメータが解析時間に及ぼす影響を検

討した。A2024-T3C 正方形板(寸法：500×500×1mm)試験片の角部 150×50mm を

保持し、航空機部品のスキンの自重変形状態を模擬した状態で解析を行った。

図 4.7 に評価点の評価方法を示す。供試材先端部における各計算時間での変位

から振動を求め、実験結果を基準に正規化した。表 4.2 に使用した減衰パラメ

ータを示す。これらを変化させた時の解析精度と実験結果を比較した。図 4.8

に計算のフローチャートを示す。 

上述の検討によって得られた、最も解析精度が良いメッシュサイズ及び計算

時間が短い減衰パラメータを用いて A7075-T6C 正方形板の解析を行った。 

 

 

 

 

図 4.7 評価点の計測方法 

Measurement point 

Specimen 

Fixture 

T(s)

Amplitude 

Calculated  
time /s 

A0 

A1 

A2 



― 67 ― 

 

表 4.2 自重変形解析に使用した減衰パラメータ 

Attenuation time 
 (s) 

0.001 
0.01 
0.1 
1.0 

Attenuation 
 (%) 

     2 
     50 

Calculated time 
 (s) 

     5 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.8 計算のフローチャート 
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4.3 結果及び考察 

4.3.1 四角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析結果 

 図 4.9 に四角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析と自重変形実験と

の各測定ポイントにおける変位の比較を、図 4.10 に最も変位が大であった部位

の試験片端部における自重方向変位の実験値と解析値の比較を示す。自重方向

変位はメッシュサイズ50mmでは解析値が実験値よりも大きくなる傾向が認めら

れたが、25mm 以下では解析値と実験値はほぼ一致した。メッシュサイズが小さ

くなるに伴って計算時間が長くなるため、25mm 以下のメッシュサイズが短時間

で正確な解を得る上で最適なメッシュサイズである。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.9 四角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析と 

自重変形実験との各測定ポイントにおける変位比較 
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図 4.10 試験片先端部における実験値と解析値の重力方向変位の比較 
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4.3.2 三角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析結果 

 図 4.11に三角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析と自重変形実験と

の各測定ポイントにおける変位の比較を示す。メッシュサイズが 6.25～25mm の

範囲においてシミュレーションの変形形状は実験と良く一致している。メッシ

ュサイズが小さくなるに伴って、変位は若干増加する傾向がみられた。アルミ

ニウム合金の種類と板厚の変化が FEM 解析の自重変形精度に及ぼす影響は認め

らなかった。 

 

 

 

 

 

 

a)  A2024-T3C aluminum alloy sheet, thickness 1 mm 

 

 

 

 

 

 

 

b)  A7075-T6C aluminum alloy sheet, thickness 1.3 mm 

図 4.11 三角形シェル要素による静的陰解法有限要素解析と自重変形実験 

との各測定ポイントにおける変位量の比較 
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4.3.3 三角形シェル要素による動的陽解法有限要素解析結果 

図 4.12 に辺の一部を支えた正方形板の場合の固定端を基準とした時の

A2024-T3C 正方形板(寸法：500×500×1mm)試験片たわみ量の実験値と解析値の

比較を示す。片持ちはりの解析結果から、メッシュサイズを 6.25mm から 25mm

に変化させて正方形板の解析を行った。板の固定部から対角線方向の変位量を

調査した結果、25mm は実験値のばらつきの範囲外であったがメッシュサイズ

6.25mm と 12.5mm での自重変位量は実験値のばらつきの範囲内であった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.12 辺の一部を支えた A2024-T3C 正方形板の実験値と解析値の 

比較 

 

振動減衰を付加せず解析を行った時の A2024-T3C 正方形板(寸法：500×500×

1mm)試験片の振動波形を図 4.13 に示す。縦軸は、試験片先端たわみ量の実験値

と解析値の差を示す。供試材先端は約 3Hz の周期で一定幅の振動を繰り返して

いることが確認できる。 

 0 
10 

20 

30 

40 

50 
60 

70 
0 100 200 300 400 500 600 700 

D
is

pl
ac

em
en

t (
m

m
) 

Distance from fixed area (mm) 

X

X 

Mesh size, X (mm)

Experiment

6.25
12.5
25



― 72 ― 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.13 減衰を付加せず解析を行った時の供試材先端の振動   

 

解析時間の短縮を狙い、振動の減衰を促進させるために減衰量を 2%とした時

の各減衰時間における供試材先端の振動を図 4.14 に示す。減衰時間が 0.1s の

場合先端の振動は発生せず過減衰を示したが先端の変位は時間約2sで実験値と

一致した。減衰時間 0.01s、0.001s では先端はゆるやかに実験値に近づく過減

衰の傾向が認められ、5秒では実験値に収束しなかった。減衰量を 50%とした時

の各減衰周期における供試材先端の振動を図 4.15 に示す。減衰時間が 1.0s の

場合は時間が5s経過した時点においても先端がわずかに振動し収束しなかった。

0.1sでは収束時間が1.2sとなりより短い時間で先端が収束する傾向が認められ

た。減衰周期が 0.01s、0.001s では過減衰を示し、0.01s では時間約 2s で収束

したが、0.001s では時間が 5s では収束しなかった。計算時間をさらに長く設定

する必要があると考えられる。減衰量 2%、50%で短い計算時間において収束する

減衰周期は、それぞれ 0.1s、1.0s であったが、より広い範囲において収束性が

高いのは減衰量 50%であった。 
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図 4.14 減衰量を 2%とした時の各減衰周期における供試材先端の振動 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.15 減衰量 50%とした時の各減衰周期における供試材先端の振動 
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 図 4.7 において振動における隣り合う波形の最大振幅の減少率(Δ)、対数減

少率(δ)および減衰比(ζ)は下式で表せる。 

       

     

     

ここで A0、A2、T、T1はそれぞれ 1番目の最大振幅、2番目の最大振幅、減衰時

間、振動周期である。有限要素法では Reyleigh タイプの減衰が使用でき、

Reyleigh 減衰の式は以下の式で表される。 

      

ここでαは質量比例減衰定数、βは剛性比例減衰定数、fは周波数である。動

的陽解法では一般的にα項のみ用い、β項は 0 となる。これらの式から計算し

た A2024-T3C 正方形板の自重変形振動解析に対する減衰比と周波数との関係を

図 4.16 に示す。図より減衰量が同じ場合では、減衰時間が短くなるにつれて減

衰比が大きくなっており、このことは収束性が良くなることを意味している。

周波数 3Hz では、減衰量が 50％の場合減衰時間が 0.1s もしくは 1.0s の時の減

衰比は 1 より小さい値を示すが、減衰時間が 0.01s の時減衰比は 1 より大きく

なり過減衰となっている。図 4.17 に式(4.1)～(4.4)から計算した A2024-T3C 正

方形板の自重変形振動解析に対する最大減衰率と周波数の関係を示す。過減衰

の条件を除くと、約 3Hz では減衰量 50%のとき減衰時間 0.1s が最も 100%に近い

値となっている。板材先端の振動周波数を用いて最大減衰率が 100%に近い減衰

パラメータを求めれば短時間で精度良く解析することが可能である。 

そこで、減衰量 50%、減衰時間 0.1s、T1=1/2.9≒0.34 を(4.1)式に代入すると

減衰比は(4.2)及び(4.3)式から 0.38 である。減衰量は 50%のままで、減衰時間

を 0.044s に変更すると減衰比は 0.86 となり 1 に近づくため収束時間は短くで
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きる計算となる。A2024-T3C 正方形板の解析モデルにおいて減衰時間を 0.1s か

ら 0.044s に変更して計算を実施した結果、収束時間は 20 時間から 11 時間に短

縮され、45%計算時間を短縮することが可能となった。 

 

 

図 4.16 A2024-T3C 正方形板の自重変形振動解析に対する減衰比と周波数 

との関係 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.17 最大振幅の減少率 

 

0.0

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

3.0

0 1 2 3 4 5

Frequency /Hz

Attenuation time 1s,
Attenuation 50%

Attenuation time 0.1s,
Attenuation 50%

Attenuation time 0.01s,
Attenuation 50%

Attenuation time 1s,
Attenuation 2%

Attenuation time 0.1s,
Attenuation 2%

D
am

pi
ng

 r
at

io

0.0

25.0

50.0

75.0

100.0

125.0

0 1 2 3 4 5

Frequency /Hz

Attenuation time 1s,
Attenuation 50%

Attenuation time 0.1s,
Attenuation 50%

Attenuation time 0.01s,
Attenuation 50%

Attenuation time 1s,
Attenuation 2%

Attenuation time 0.1s,
Attenuation 2%

M
ax

im
um

  a
tte

nu
at

io
n 

re
du

ci
ng

 ra
tio

 (%
)



― 76 ― 

図 4.18 に減衰量 50%、減衰周期 0.1s にて辺の一部を支えた A7075-T6C 正方形

板の固定端を基準とした時のたわみ量の実験値と解析値の比較を示す。メッシ

ュサイズ 6.25mm と 12.5mm での自重変位の解析結果は実験値のばらつきの範囲

内に収まっており、ほぼ一致した。このことから材料の種類及び板厚が異なる

条件においても精度よく解析されていることが明らかとなった。 

本解析モデルにて、減衰量 50%、減衰時間 0.1s の条件を減衰量 50%、減衰時

間 0.033s に変更して計算を行った。減衰量 50%、減衰時間 0.1s では収束時間が

24 時間であったが、減衰時間 0.033s では収束時間は 10 時間となり、58%計算時

間が短縮された。よって材料の種類及び板厚が異なる条件においても減衰比が 1

に近い減衰パラメータを求めれば短時間で精度良く解析することが可能である。

形状が複雑な板や重量配分がある場合には複雑な振動モードが発生する。その

場合にも、対象とするケースに対してレイリー減衰を与えずに解析を行い、そ

の固有振動数を確認し本論文の式に従ってパラメータを設定すれば短時間で精

度良く解析することが可能である。 

 

 

図 4.18 減衰量 50%、減衰周期 0.1s にて辺の一部を支えた 

A7075-T6C 正方形板の実験値と解析値の比較 
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4.4 結言 

自重変形の予測技術の向上を目的とし、実験結果と解析結果の比較からメッ

シュサイズ及び減衰パラメータが自重変形解析精度に及ぼす影響を検討した。 

 

4.4.1. 静的陰解法による自重変形解析 

静的陰解法に関して自重変形試験を行い実験結果と解析結果の比較からメッ

シュサイズが自重変形解析に及ぼす影響を検討した。静的陰解法自重変形に関

しては25mmよりも小さいメッシュサイズにすることで実験結果に一致する変位

が得られる。材料種類及び板厚が異なる条件においても精度良く解析すること

が可能である。 

 

4.4.2. 動的陽解法による自重変形解析 

動的陽解法では以下の結論が得られた。 

(1) A2024-T3C正方形板の変形解析結果からメッシュサイズ12.5mm以下にす

ることで実験結果に一致する変位が得られる。 

(2) 減衰時間が短くなるにつれて収束性は良くなるが、短くし過ぎると過減

衰の傾向が強くなり収束性は逆に悪化する。 

(3) 板材先端の振動周波数にて減衰比が1に近い減衰パラメータを求めれば

短時間で精度良く解析することが可能である。A2024-T3C 正方形板の解

析モデルにおいて減衰比を 0.38 から 0.86 に変更して計算を実施した結

果、計算時間は 45%短縮された。 

(4) 板厚が異なる A7075-T6C 正方形板の解析結果は実験とほぼ一致した。こ

のことから材料種類及び板厚が異なる条件においても精度よく解析さ

れていることが明らかとなった。 
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(5) 板厚が異なる A7075-T6C 正方形板の解析モデルにて、減衰比が 1に近い

減衰パラメータを求め計算を行った結果 58%計算時間が短縮された。材

料種類及び板厚が異なる条件においても短時間で精度良く解析するこ

とが可能である。 
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第 5章 航空機スキン材の引張曲げ成形の予測 5-1)～5-4) 

 前章にて、自重変形実験を行い、板材の自重変形解析の正確さを評価した結

果、自重変形については実験値のばらつき範囲内の精度で予測可能であった。

しかし、前章における自重変形の解析では、金型との接触を有する解析を行っ

ていない。そこで、本章では、金型の接触を有する航空機スキン材引張曲げ基

礎実験を実施し、有限要素解析精度を定量的に評価した。引張曲げ基礎実験で

は成形後のスプリングバックの形状評価に加えて、引張方向板厚断面の外周側

と内周側のひずみ分布に関しても評価を行うと伴に、解析予測精度の向上を試

みた。有限要素モデルに関しては、シェル要素に加えて、アイソパラメトリッ

クの四角形平面ひずみ要素による解析及び理論式との比較により解析精度を検

討した結果についても述べる。 
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5.1 引張曲げ成形後のスプリングバック試験 

5.1.1 実験装置 

引張曲げ成形の実験装置および金型寸法を図 5.1 に、引張曲げ試験のセット

アップ状態を図 5.2 に示す。実験では引張試験機(島津製作所製オートグラフ

AG-100kNX )を使用した。これに実験装置を乗せ、供試材を金型の曲率半径

1,500mm に沿わせるようにして引張曲げ成形を行った。 

引張試験機には上下に稼働するチャックが一つしか備え付けられていないた

め、ストレッチ成形のように素材の両端を把持して引張ることができない。そ

こで試験片の片端40mmを引張試験装置のクロスヘッドに取り付けられているチ

ャックで固定し、もう一端の 40mm は固定治具と金型間に挟み、ボルトで締めつ

けて固定した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                                            Unit(mm) 

       図 5.1 引張曲げ成形の実験装置及び金型寸法 
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図 5.2 引張曲げ試験のセットアップ状態 
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5.1.2 供試材 

 供試材は、2024-T3C アルミニウム合金板を使用し、板厚 1mm の板材を圧延方

向を長手方向として、500×25mm に切削にて加工した。 

 

5.1.3 実験条件および計測方法 

 実際の部品成形と同様に初期ひずみ速度は 1.5×10-4S-1、伸びを約 1.9%とし、

成形後の曲率半径を計測した。成形後に、供試材を引張試験機のチャックで固

定しレーザー変位計により形状計測を行った。成形後試験片の形状測定方法を

図 5.3 に示す。成形後の試験片を図 5.3 に示すように固定し、チャック部を基

準位置として引張試験機のクロスヘッドを上昇させ、水平方向距離を計測した。

なお、金型により供試材が成形される領域は、チャック部下方 95mm の位置から

固定治具により金型に固定される位置 420mm までである。水平方向距離の測定

はチャック部下方 95mm の位置から 50mm 間隔で測定した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                         (Unit:mm) 

        図 5.3 成形後試験片の形状測定方法 
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供試材本数は 10 本とし平均値を取った。成形後の曲率半径は前述の測定点の

うち隣接する3点(チャック部下方より95-145-195、145-195-245、195-245-295、

245-295-345 の位置)から計算により求めた。測定には KEYENCE 社製レーザー変

位計 LK-H155 を使用した。 
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5.2 引張曲げ解析 

5.2.1 四角形シェル要素を用いた静的陰解法解析 

 板材引張曲げ実験をモデル化し、実験結果との比較のため解析を行った。引

張曲げ解析には静的陰解法汎用コードの MSC.Marc 2005(MSC 社製)を用いた。引

張曲げ成形における双一次内挿変位関数四角形シェル要素を使用した解析モデ

ルを図 5.4 に示す。解析で使用した要素はすべて四角形シェル要素とし、メッ

シュの辺の長さは 6.25mm から 25mm とした。本解析ではメッシュアスペクト比

が引張曲げ解析の精度におよぼす影響を検討した。FEM 解析では自重変形を考慮

した。摩擦は無いと仮定して解析を行った。  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.4 引張曲げ成形における四角形シェル要素を使用した解析モデル 
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 FEM 解析では自重変形を考慮し摩擦は無いと仮定して解析を行った。 解析に

用いた 2024-T3C アルミニウム合金板の応力―歪曲線を図 5.5 に、計算のフロー

チャートを図 5.6 に示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.5 解析に用いた 2024-T3C アルミニウム合金板の応力―歪曲線 
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図 5.6 計算のフローチャート 
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5.2.2 四角形平面ひずみ要素を用いた静的陰解法解析 

シェル要素に加えて、四角形平面ひずみ要素による解析により解析精度を検

討した。MSC.Marc 2005(MSC 社製)を使用し、四角形平面ひずみ要素を用いた引

張曲げ解析は、二次元モデルとした。解析では静的陰解法を用いた。板厚方向

のメッシュ分割数は 10 とした。解析で使用したメッシュはすべて四角形要素と

し、メッシュの辺の長さは 0.1mm とした。解析に用いた 2024-T3C アルミニウム

合金板の応力―歪曲線を図 5.5 に、計算のフローチャートを図 5.6 に示す。引

張曲げ成形における平面ひずみ要素を使用した解析初期の二次元解析モデルを

図 5.7 に示す。要素はアイソパラメトリックの双線形補間関数平面ひずみ要素

(Arbitrary quadrilateral Plane-Strain)を使用し、積分点は各要素内に 4 点

である。FEM 解析では自重変形を考慮した。摩擦は無いと仮定して解析を行った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.7 引張曲げ成形における平面ひずみ要素を使用した 

解析初期の二次元解析モデル 
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5.2.3 三角形シェル要素を用いた静的陰解法解析 

引張曲げ成形 FEM 解析には板成形用 FEM ソフト Stampack ver6.2.5(Quantech

社製)を使用し、自重変形を考慮した解析を行った。図 5.8 に引張曲げ成形にお

ける線形補完変位関数三角形シェル要素を使用した素材両端クランプ後のメッ

シュ形状と分割方法を、図 5.9 に解析モデルの設定条件の詳細を示す。正確さ

を把握する目的で FEM シミュレーション結果を実験結果と比較した。メッシュ

アスペクト比が引張曲げ成形シミュレーションの精度に及ぼす影響を検討する

ために、メッシュサイズを 6.25～25mm に変化させた。引張曲げ成形解析には動

的陽解法を適用し、試験片離型後のスプリングバック解析には静的陰解法を適

用した。解析に用いた 2024-T3C アルミニウム合金板の応力―歪曲線を図 5.5 に、

計算のフローチャートを図 5.6 に示す。7075-T6C 材の引張成形解析に使用した

応力―歪曲線を図 5.10 に示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.8  引張曲げ成形における三角形シェル要素を使用した 

素材両端クランプ後のメッシュ形状と分割方法 
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図 5.9 三角形シェル要素を用いた静的陰解法解析モデルの設定条件の詳細 
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図 5.10 解析に用いた 7075-T6C アルミニウム合金板の応力―歪曲線 
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5.3 結果及び考察 

5.3.1 四角形シェル要素を用いた静的陰解法解析による曲率半径解析結果 

四角形シェル要素静的陰解法にて引張曲げ解析を実施した場合のメッシュサ

イズがスプリングバック後の曲率半径におよぼす影響を図 5.11 に示す。メッシ

ュサイズ 12.5mm の場合が最も曲率半径の変化が大きい傾向を示したが、25mm の

メッシュサイズの曲率半径の変化は 12.5mm の変化よりも小さく、メッシュサイ

ズが引張解析精度に及ぼす影響は認められなかった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.11 四角形シェル要素静的陰解法にて引張曲げ解析を実施した場合の 

メッシュサイズがスプリングバック後の曲率半径におよぼす影響 
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引張曲げ成形実験後の供試材の成形後曲率半径と四角形シェル要素静的陰解

法にて 6.25mm のメッシュサイズを使用し計算を行った曲率半径との比較を図

5.12 に示す。すべての領域において実験値に対し解析値は約 200mm 小さい値を

示した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.12 引張曲げ成形実験後の供試材の成形後曲率半径と四角形シェル 

要素静的陰解法解析(メッシュサイズ：6.25mm)による曲率半径 

との比較 
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5.3.2 四角形平面ひずみ要素を用いた静的陰解法による曲率半径解析結果 

 図 5.13に四角形平面ひずみ要素を用いて静的陰解法解析にて計算した曲率半

径を示す。比較のためメッシュサイズ 6.25mm の四角形シェル要素静的陰解法に

より解析した結果も示す。曲率半径はほぼ同じであり、要素の違いによる計算

結果の違いは認められなかった。このことから、離散キルヒホッフ三次元シェ

ル要素を用いた場合、面内と厚さ方向との大きな差が数値上の誤差に影響を及

ぼさないことが明らかとなった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.13 静的陰解法引張曲げ解析にて四角形平面ひずみ要素と四角形シェル 

要素を使用した場合の供試材曲率半径の比較 
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5.3.3 三角形シェル要素を用いた静的陰解法による曲率半径解析結果 

A2024-T3C 板の引張曲げ成形 FEM 解析の曲率半径を図 5.14 に、A7075-T6C 板

の引張曲げ成形 FEM 解析の曲率半径を図 5.15 に示す。25mm のメッシュサイズを

用いて引張曲げ成形 FEM 解析を行った場合における曲率半径の変化は、80～

200mm である。それとは逆に 12.5mm の場合における曲率半径の変化は 6.25mm の

場合とほぼ同じであり、どちらの場合においても曲率半径の変化は 60～130mm

であった。メッシュサイズが小さくなるに伴って曲率半径の変化が小さくなっ

た。アルミニウム合金の種類が引張曲げ成形 FEM 解析の精度に及ぼす影響は認

めらなかった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.14 A2024-T3C 板の引張曲げ成形 FEM 解析の曲率半径 
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図 5.15 A7075-T6C 板の引張曲げ成形 FEM 解析の曲率半径 
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図 5.16 に引張曲げ試験のスプリングバック後の試験片曲率半径と 6.25mm の

メッシュサイズを用いた FEM 解析のスプリングバック後の曲率半径を示す。

2024-T3C 板の引張曲げ試験片のスプリングバック後の曲率半径は、金型よりも

200～250mm 程度大きい値を示した。一方、A7075-T6C 板の曲率半径は 200mm 程

金型よりも大きい値を示した。A2024-T3C 板の FEM 解析のスプリングバック後の

曲率半径は A7075-T6C 板の FEM 解析の曲率半径より大きい値を示した。解析結

果は、定性的な観点では実験と一致したが、1500mm の曲率半径に対して 250mm

と定量的な観点では約 15%のずれが認められた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.16 引張曲げ試験のスプリングバック後の試験片曲率半径と 6.25mm の 

メッシュサイズを用いた FEM 解析のスプリングバック後の曲率半径 
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5.4 引張曲げ成形解析の精度に対する理論式からの考察 5-5) 

 引張曲げ成形後のスプリングバック量について理論式より検討を行う。ここ

では簡略化のため、基礎仮定を設定する。基礎仮定は、(1)変形中横断面は平面

を保つ、(2)横断面の形状・寸法は変化しない、(3)応力とひずみの関係は、引

張りおよび圧縮の関係と同一であるとする。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 5.17 曲げられた要素 

図 5.17 に示すように中立面の曲率半径をρとすると、任意の半径の面の円周

方向のひずみは、下式で表せられる。 

    

この表示は公称のひずみであるが、0.1 程度までのひずみ範囲では、真ひずみと

ほとんど一致するので、真ひずみεとして表すことにする。平衡条件からモー

メントを求めるために、積分を断面全体で行う。 

  

  

 ここで、dA は要素断面の微小面積を示している。円周方向の応力σとひずみ
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M
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ܽ
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(5.1) 

 

 

 

(5.2) 



― 99 ― 

εとの関係が、(3)の仮定からわかっているとすれば、曲げモーメントを加えた

際の曲率、及び中立面の位置がこの両式から求められる。σとεの関係が引張

と圧縮で同一であるとすると、中立面は板厚の中央面に一致し、式(4.2)の左式

の積分関係は常に成立する。σとεはいろいろの関数関係で近似できるが、こ

こでは、次の弾性－直線加工硬化材料について計算を行う。 

 弾性域：       、 ：縦弾性係数  

 直線加工硬化塑性域:                    、  ：弾性限 

とおくと、曲げモーメントＭは、以下のように計算できる。 

  

   

   

直線加工硬化塑性域の式(5.4)から、 

  

であるが、引張曲げ成形時には第１項は板厚方向に対して一定で均等に収縮す

ることから、ひずみを           と定義でき曲げモーメントＭの

式には第２項のみを代入する。 

   

   

   

   

   

   

となり、曲げモーメントが得られる。ストレッチ成形後は引張力が除去される

のに伴って曲げモーメントも除去され、材料の有する弾性のために変形がいく

分かもどる。これが、スプリングバックと呼ばれる現象である。スプリングバ

ックは、除荷後の曲率半径をρ’とすると、除荷による変形は板の断面すべて

弾性的であるから、次式が成立する。 

ε ൌ σ ⁄ܧ  E 
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M ൌ නߪ · ݎ · ,ܣ݀ ݎ ൌ ߝሺߩ  1ሻ,
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ただし、Ｉは断面二次モーメントで、Ｉ=bt3/12 である。これらの式から下式が

導出される。 

   

     

     

2024-T3C板の引張曲げにて2%引張った場合におけるスプリングバック後の曲率

半径は、ρ=1,500mm、ヤング率 70GPa、F は 2.88GPa を代入して 1,561mm と計算

される。この結果は有限要素解析で計算した解析値より若干小さい値である。

有限要素解析では自重による変形も計算しているため、若干理論式より大きく

なっていると考えられ、理論式と解析値はほぼ一致することが確認された。 
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5.5 引張成形時の供試体の内周面と外周面のひずみ計測試験 

 前項にて引張曲げ成形のスプリングバック量につき実験値、有限要素解析値、

理論値の比較を行った。その結果、解析値と理論値は一致したが、実験値はこ

れらの値よりも 200mm 程大きい値を示した。その理由として成形時の現象を適

切にモデル化できていないことが考えられる。そこで本項では、引張成形時の

供試体の内周面と外周面のひずみ計測を行い板厚方向のひずみを調査した。 

 

5.5.1 実験装置 

板厚方向のひずみを計測するための実験治具および金型寸法を図5.18に示す。

引張曲げ成形時の試験片外周側と内周側のひずみ量の計測には、ひずみゲージ

を用いた。供試材の内周面にひずみゲージを貼れるように、金型に溝加工を施

した。実験では引張試験機(島津製作所製オートグラフAG-100kNX )を使用した。

これに実験治具を固定して実験を行った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                    Unit(mm) 

  図 5.18 板厚方向のひずみを計測するための実験治具および金型寸法 
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5.5.2 供試材 

供試材は、圧延方向を長手方向とする板厚 1mm、長さ 500mm、幅 25mm に加工

した 2024-T3C アルミニウム板である。 

 

5.5.3 試験方法 

 供試材の外周側と内周側のひずみの計測は、ひずみゲージを使用した。ひず

みゲージ貼り付け位置を図 5.19 に示す。ひずみゲージは共和電業製（型番

KFG-02-120-C1-23L3M2R：共和電業社製）を使用した。長手方向はチャック固定

部から 145、195、245、295mm の距離で外周側と内周側で同じ貼り付け位置にな

るように幅方向に対して中心にひずみゲージを貼りつけ実験を行った。実際の

スキンの成形と同様に初期ひずみ速度は 1.5×10-4s-1、伸びは約 1.9%とした。供

試材の本数は 3本とした。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.19 ひずみゲージ貼り付け位置 
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5.6 引張成形時の供試体の内周面と外周面のひずみ計測試験の解析 

 引張成形時の供試体の内周面と外周面のひずみ計測試験の解析には板成形用

解析ソフト Stampack Ver6.2.5(Quantech 社製)を使用した。解析で使用した要

素は線形補完変位関数三角形シェル要素とし、メッシュの短辺の長さは 6.25mm

とした。5.5.3 項の実験をモデル化し解析を行った。その他の条件は 5.2.3 項と

同じである。 

 

5.7 引張成形時の供試体の内周面と外周面のひずみ計測試験結果および考察 

 試験片に張力を与える引張曲げ成形の前工程である供試材を金型へ沿わせる

ように曲げた状態で計測した供試体の内周面と外周面の全ひずみ分布を図 5.20

に示す。外周面が引張、内周面が圧縮のひずみ分布となり、ひずみは中立面を

基準に対称となっている。  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.20 供試材を金型へ沿わせるように曲げた状態で計測した供試体の 

内周面と外周面の全ひずみ分布 
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この時の外周面及び内周面の全ひずみはそれぞれ、           と

定義でき εo=0.00033、εi=-0.00033 と計算される。実験値は理論値に対して値が

大きい箇所が認められる。この理由であるが、セット時に試験片と金型の間に

は若干の隙間が認められており、素材が金型の曲率半径に対して小さく曲がっ

たためであると考えられる。 

0.2%耐力近傍まで引張曲げ成形を行った時の供試体の内周面と外周面の全ひ

ずみ分布を図 5.21 に示す。供試材の外周面と内周面の全ひずみはどちらも引張

の値を示し、内周面のひずみと外周面のひずみの差が小さくなる傾向が認めら

れた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.21 0.2%耐力近傍まで引張曲げ成形を行った時の供試体の内周面と 

外周面の全ひずみ分布 
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引張曲げ成形を行った時の最大引張時における供試体の内周面と外周面の全

ひずみ分布の実験値と解析値の比較を図 5.22 に示す。解析値は最大引張時に外

周面と内周面が一致した。金型の溝の部分では供試材と金型の接触が無いため、

供試材が直線状に伸ばされる。引張量が大きくなるにつれ、この直線状に伸ば

される傾向が強くなっていき、最大引張時には外周面と内周面のひずみ差がな

くなったと考えられる。しかし実験値は外周面と内周面のひずみが一致せず、

各部でばらついた値を示した。これは引張成形時の供試材と金型との摩擦によ

り不均一な変形が板厚方向に発生したものと考えられる。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.22 引張曲げ成形を行った時の最大引張時における供試体の内周面 

と外周面の全ひずみ分布の実験値と解析値の比較 
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引張曲げ成形を行った時の最大引張時における供試体の内周面と外周面の全

ひずみ差∆ε を図 5.23 に示す。∆ε の値が正の場合は外周面の全ひずみが内周

面の全ひずみよりも大きいことを、負の場合は内周面の全ひずみが外周面の全

ひずみよりも大きいことを示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.23 引張曲げ成形を行った時の最大引張時における供試体の内周面 

と外周面の全ひずみ差∆ε 

 

解析では、供試体内周面と外周面のひずみ差はなく 0 となっている。しかし

ながら実験値は内周面と外周面のひずみが正及び負の側にばらついているのが

認められる。この現象が引張曲げ後のスプリングバック実験値が理論値及び解

析値と異なる理由と考えられる。 

ここで、この引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依
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 引張曲げ成形の曲率半径は、金型の曲率半径(ρ)、加工硬化係数(F)、ヤング

率(E)のみの関数で表されるため、引張曲げ成形時の不均一な板厚方向の変形に

より生じるひずみ差を本章の基礎試験から加工硬化係数として定義することが

可能である。そこで、引張曲げ成形の加工硬化係数 F’を上式から以下のように

定義する。 

 

 

 ここで、c は引張曲げ成形時の金型との摩擦により生じる加工硬化定数である。

単軸引張試験により得られた応力―ひずみ曲線の加工硬化係数に、この加工硬

化定数を乗じた値を入力することで、有限要素解析上でこの現象をモデル化す

ることが可能である。2024-T3C 板の引張曲げ試験にて 2%引張った場合における

加工硬化定数 c は、ρ’=1,750mm、ヤング率 70GPa、F は 2.88GPa を代入して 4.0

と計算される。 
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5.8 引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性をモデ 

ル化した解析結果 

引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性をモデル

化した解析には板成形用解析ソフト MSC.Marc 2005(MSC 社製) 及び Stampack 

Ver6.2.5(Quantech 社製)を使用した。解析で使用した要素は MSC.Marc 2005(MSC

社製)は双一次内挿変位関数四角形シェル要素、Stampack Ver6.2.5(Quantech 社

製)は線形補完変位関数三角形シェル要素とし、メッシュの辺の長さはいずれも

6.25mm とした。加工硬化定数 c は 5.7 項にて導出された 4.0 とし、応力―ひず

み曲線の加工硬化係数の変化量を 4 倍にモデル化し解析を行った。その他の条

件は 5.2.1 項と同じである。図 5.24 に引張曲げ成形時におけるスプリングバッ

ク量の金型との摩擦依存性をモデル化し四角形シェル要素静的陰解法にて計算

した曲率半径計算結果を、図 5.25 に引張曲げ成形時におけるスプリングバック

量の金型との摩擦依存性をモデル化し三角形シェル要素動的陽解法にて計算し

た曲率半径計算結果を、実験結果と比較して示す。 

計算値は実験値に対して50mm程全領域において小さいもしくは大きい傾向を

示したが、引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性

をモデル化しない場合と比較して予測精度が 3%程度に改善された。 
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図 5.24 引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性 

をモデル化し四角形シェル要素静的陰解法にて計算した曲率半径 

計算結果 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.25 引張曲げ成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性 

をモデル化し三角形シェル要素動的陽解法にて計算した曲率半径 

計算結果 
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5.9 結論  

引張成形の解析予測精度評価を目的として実験結果と解析結果を比較した。

成形後の供試体曲率半径実験値に対し解析値は 15%程度小さい値を示した。四辺

形平面ひずみ要素による計算結果はシェル要素による計算結果とほぼ一致して

おり、要素の違いが解析精度に及ぼす影響は認められなかった。また、解析結

果は理論式ともほぼ一致しており、一般論として示されている論文などと同じ

結果であった。 

 そこで、引張曲げ時の引張方向板厚断面の外周側と内周側のひずみ分布に関

して調査を行った。その結果、引張成形の外周面と内周面のひずみは金型との

摩擦によりばらつきが大きくなり、一部で内周面側の全ひずみが外周面側の全

ひずみよりも大きな値を示すことが判明した。供試材の各部の内外面の全ひず

みの差が反転している部位があり、引張曲げ後のスプリングバック量に影響を

及ぼしていると考えられる。 

 この引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性をモデル

化し有限要素解析を行った。その結果、予測精度が 15%程度から 3%程度に改善

された。 
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第 6章 航空機スキン変形解析 

 航空機外板部品であるスキンは部品サイズが比較的大きく、板厚は薄いため、

自重によるたわみの影響を常に受けた状態である。そのため FEM 解析による自

重変形予測から正確な部品形状を把握する必要がある。 

第 3 章にてストレッチ成形部品のスプリングバック解析精度につき、メッシ

ュサイズなどのパラメータを変更して再現性評価を実施した。しかしこれらの

評価はモデル自体の再現性についてであり、これらの値が実際に成形にて起こ

っているスプリングバック量に対しどの程度一致しているのか定量評価する必

要がある。 

第 4 章にて、四角形シェル要素及び三角形シェル要素の自重変形精度につき

詳細検討を行った。実験値と解析値を比較した結果、一致した値が得られ、動

的陽解法を用いた場合においても精度良く解析を行えることが確認された。 

第 5 章では、引張成形の解析予測精度評価を目的として実験結果と解析結果

を比較した。その結果、引張成形時に金型との摩擦により板厚方向に対して内

外面のひずみが不均一になるため、引張曲げ後のスプリングバック量が大きく

なることが判明した。この引張成形時におけるスプリングバック量の金型との

摩擦依存性をモデル化することによりスプリングバック予測精度が改善される

ことが新たに分かった。 

本章では、第 3 章から第 5 章にて得られたこれらの知見を反映し、成形後の

実機スキンの変形解析を行った。さらに実際に航空機ストレッチ成形部品の形

状測定を実施し解析値との比較を行った結果を記述する。 
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6.1 航空機スキン部品成形工程解析 6-1) 

 解析モデルはストレッチ成形金型上にスキンを載せた状況及び成形後素材を

ルータ加工する機械上にスキンを載せた状況をモデル化し自重変形のシミュレ

ーションを行った。ルータ加工は、図 6.1 に示すルータービットと称する回転

刃によって材料を切削し、所要の形状に素材取りまたは成形後のトリム加工を

行うもので、その加工形状はテンプレートまたは数値制御によってコントロー

ルする。通常、部品内には 2～3mm 直径のツーリングホールを設け、次工程の部

品加工や組立基準の案内とする。複曲面を持つ大型航空機の厚い胴体外板の穴

あけや外形トリミング加工には、手加工がむずかしいためテンプレートを用い

ず図 6.2 に示す CNC5 軸穴あけトリミングマシンを使用した。 

 

 

 

 

 

図 6.1 ルータービットとルータ型板 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.2 CNC5 軸穴あけトリミングマシン 
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6.1.1 四角形シェル要素静的陰解法の解析方法 

 解析モデルは図 6.3 に示すようにストレッチ成形金型上にスキンを載せた状

況、図 6.4 に示すように部品の外形形状をトリム加工する機械上にスキンを載

せた状況をモデル化し自重変形のシミュレーションを行った。スキン形状は第 2

章及び第 3 章にて使用したものと同じ形状である。第 3 章の検討結果にて得ら

れた最も予測精度が高い条件である、要素数 24,960、節点数 25,317、板厚方向

積分点数 3、収束判定条件は相対変位を 1×10-5以下にした条件を用いて、計算

したスプリングバック変形形状を用い、自重変形の発生傾向を調査した。本解

析の解析コードは MSC.Marc 2005 を用いて実施した。図 5.5 に示す 2024-T3C ア

ルミニウム合金板の応力―歪曲線と図 5.6 に示す計算のフローチャートを用い

た。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.3 ストレッチ成形金型上にスキンを載せた自重解析モデル 

       （双一次内挿変位関数四角形シェル要素、静的陰解法） 
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図 6.4 トリム加工する機械上にスキンを載せた自重解析モデル 

（双一次内挿変位関数四角形シェル要素、静的陰解法） 
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6.1.2 三角形シェル要素動的陽解法の解析方法 

 解析モデルは図 6.5 に示すようにストレッチ成形金型上にスキンを載せた状

況、図 6.6 に示すように部品の外形形状をトリム加工する機械上にスキンを載

せた状況をモデル化し自重変形のシミュレーションを行った。スキン形状は第 2

章及び第 3 章にて使用したものと同じ形状である。第 4 及び 5 章の検討結果に

て得られた最も予測精度が高い条件である要素数 61,048、節点数 61,817 にした

条件を用いて、計算したスプリングバック変形形状を用い、自重変形の発生傾

向を調査した。本解析の解析コードは Stampack Ver6.2.5(Quantech 社製)を用

いて実施した。図 5.5 に示す 2024-T3C アルミニウム合金板の応力―歪曲線と図

5.6 に示す計算のフローチャートを用いた。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.5 ストレッチ成形金型上にスキンを載せた自重解析モデル 

（線形補完変位関数三角形シェル要素、動的陽解法） 

Analysis elements 

Die shape 

Analysis model 



― 117 ― 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.6 トリム加工する機械上にスキンを載せた自重解析モデル 

    （線形補完変位関数三角形シェル要素、動的陽解法） 
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6.2 ストレッチ成形後の部品形状測定試験 

スキン実機部品を図6.7に示すようにレーザートラッカにより三次元計測し、

CATIA 図面データとデジタル比較して形状計測を行った。計測時のスキン保持姿

勢は、ストレッチ成形後のトリム及び穴明け工程に用いる５軸 NC 機上とした。 

５軸 NC 機は、航空機スキンの外形形状を保証するテンプレートと、スキンを

図面要求形状に保持する目的の高さ方向にのみNC制御可能な真空吸着方式アク

チュエータがついており、これらの装置により図面要求形状にできる限りスキ

ンを保持した状況で形状測定を実施した。アクチュエータによる保持機構も真

空吸着させずにアクチュエータ先端のみで受けるだけの方がスキンストレッチ

成形後のスプリングバック保持には好ましいが、先端のゴムパッドの厚みは真

空引きをしてスキンを拘束した状況にて正規位置にスキンが保持されるように

設計されており、取り外すこともできないため、本試験では最も形状を正規の

位置に保持することができる真空吸着させた状況にて形状計測を実施した。 
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図 6.7 スキン部品三次元形状計測方法 
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6.3 三角形シェル要素動的陽解法を用いた航空機スキン自重変形解析におけ 

る解析時間短縮に関する検討 6-2) 

 金型との接触や計算時間の短縮を考慮するため動的陽解法が一般的に用いら

れている。しかし動的陽解法を用いるとモデルに不安定な振動が発生し、安定

した解が得られないため、計算の収束のためには振動を減衰させる必要がある。

第 4 章にて適切な減衰パラメータを使用した場合において実験値と解析値が一

致し、動的陽解法を用いた場合においても精度良く解析を行えることが新たに

分かった。本章では、上記結果を元に成形後の実機スキンの自重変形解析を行

い、振動を減衰させた時の解の収束性及び収束時間を調査した。 

 

6.3.1 解析方法 

解析には板成形解析ソフト Stampack Ver.6.2.5(Quantech 社製)を使用した。 

図 6.8 に解析モデルとメッシュサイズを示す。スキンの材料は A2024-T3C とし

た。メッシュサイズは第 4章と同様のアスペクト比とした。 

 

 

 

 

 

 

 

 

a) FEM model                         b) Mesh size 

図 6.8 解析モデルとメッシュサイズ 
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図 5.5 に示す 2024-T3C アルミニウム合金板の応力―歪曲線と図 5.6 に示す計

算のフローチャートを用いた。図 6.9 に解析で使用した金型形状を示す。2章及

び 3 章で使用した金型形状よりも曲率半径は若干大きいが金型からの浮き上が

り量が大きくスプリングバックの発生が顕著なものである。6,674×2,300×

4.57mm の板を両端からツールで掴み、型の曲率半径に合わせ引張曲げにより成

形した。その後、4,900×2,000×4.57mm にカットし、スプリングバックした状

態のスキンを、実際の計測のように金型の上で自重変形させて評価を行った。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.9 解析で使用した金型形状 

 

図 6.10 に振動の評価方法を示す。スキンの角部 1点の振動を 0.02s 間隔で評

価した。A0、A2、T1はそれぞれ最大振幅、2 番目の大きさの振幅、振動周期であ

る。Stampack では振動を一定周期 T1[s]ごとに、隣り合う振幅を一定量(例：⊿

[%]=|A2|/|A0|×100)減衰させることができる。 
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図 6.10 振動の評価方法 

 

振幅の減衰率(Δ0)、対数減衰率(δ)および減衰比(ζ)は(4.1)、(4.2)、(4.3)

の式で表わせる。解析では先に減衰が付加されていない時の振動を求め、その

結果を元に T1[s]と⊿[%]を決定し、解析に入力した際の解の収束性及び収束時

間を調査した。 
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6.4 四角形シェル要素静的陰解法を用いた航空機スキン変形解析結果 

6.4.1 引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性のモデル 

化の効果 

 図 6.11にストレッチ成型金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を行っ

た金型からの各ポイントの浮き上がり量を示す。測定ポイントは第 3 章で評価

した位置と同じ位置である。比較のために重力が無い場合の浮き上がり量も示

している。自重変形により金型からの浮き上がり量は半減する傾向が認められ

る。また、引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性をモ

デル化した解析結果は、モデル化しない場合よりも金型からの浮き上がり量が

大きくなった。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.11 ストレッチ成形金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を 

行った結果（四角形シェル要素、静的陰解法） 
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 図 6.12にストレッチ成形金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を行い

部品形状と比較した結果を示す。図 6.12 はストレッチ成形金型にスプリングバ

ック量を見込んでいるため、部品形状に対しては浮き上がるのではなく沈み込

む傾向を示す。よって部品形状に対する沈みこみ量をプラス側として示してい

る。 

図 6.12から引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性を

モデル化した解析結果の方が、モデル化しない場合よりも部品形状からのずれ

が実験値に近くなる傾向が認められた。しかしながらポイント 5 の領域では、

解析結果の方が実験値に対して 5mm 外れる結果となった。このずれ量は素材の

長さが 5000mm であることを考えると、0.1%である。一般的なシミュレーション

の予測精度としては 5%と言われており、高い予測精度であると言える。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.12 トリム加工する機械上にスキンを載せた状況で自重変形解析を 

行い部品形状と比較した結果（四角形シェル要素、静的陰解法） 
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6.5 三角形シェル要素動的陽解法を用いた航空機スキン変形解析結果 

6.5.1 引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性のモデル 

化の効果 

 図 6.13にストレッチ成型金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を行っ

た金型からの各ポイントの浮き上がり量を示す。測定ポイントは第 3 章で評価

した位置と同じ位置である。また、引張成形時におけるスプリングバック量の

金型との摩擦依存性をモデル化した解析結果は、モデル化しない場合よりも金

型からの浮き上がり量が大きくなった。浮き上がり量と発生傾向はいずれのケ

ースにおいても四角形シェル要素静的陰解法とほぼ同様な値を示した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.13 ストレッチ成形金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を 

行った結果（三角形シェル要素、動的陽解法） 
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 図 6.14にストレッチ成形金型上にスキンを載せた状況で自重変形解析を行い

部品形状と比較した結果を示す。図 6.14 はストレッチ成形金型にスプリングバ

ック量を見込んでいるため、部品形状に対しては浮き上がるのではなく沈み込

む傾向である。よって部品形状に対する沈みこみ量をプラス側として示してい

る。図 6.14 から最大値では引張成形時におけるスプリングバック量の金型との

摩擦依存性をモデル化した解析結果の方が、モデル化しない場合よりも部品形

状からのずれが実験値より外れる傾向が部品中心のポイント 5 において認めら

れた。四角形シェル要素静的陰解法と比較するとポイント 5 の値は 1mm 大きく

なっているが、このずれ量は素材の長さが 5000mm であることを考えると、0.12%

のずれであり一般的なシミュレーションの予測精度としては 5%と言われており、

高い予測精度であると言える。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.14 トリム加工する機械上にスキンを載せた状況で自重変形解析を 

行い部品形状と比較した結果（三角形シェル要素、動的陽解法） 
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6.6 三角形シェル要素動的陽解法を用いた航空機スキン自重変形解析におけ 

る解析時間短縮に関する検討結果 

 図 6.15 に減衰を付加せず航空機スキン解析を行った振動を示す。縦軸は解析

における評価点の変位を示しており、一定の振幅で振動せず、複数の周波数が

発生していることが確認される。図 6.16 にスキン自重変形解析の振動振幅を示

す。スキン解析モデルの振動には、約 1.25Hz と 6.25Hz の周波数が主に発生し

ていることが確認された。 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.15 減衰を付加せず航空機スキン解析を行った振動 

 

 

 

 

 

 

 

図 6.16 スキン自重変形解析の振動振幅 
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第 4章で用いた減衰パラメータの中で 500×500mm の板材に対して最も有効で

あった(⊿=50%、T1=0.1s)を実機スキンモデルに付加して解析を行い、第 4 章で

得られた結果との比較を図 6.17 に示す。縦軸は隣接する評価点の変位差を示し

ており、値が 0mm になると振動が完全に収束したことを意味する。解析の結果、

実機スキンの解析モデルに対しても減衰が有効に作用し、結果の収束が確認さ

れた。また結果の収束時間は板材モデルが 0.85s、スキンモデルが 0.75s となり

スキンモデルの収束時間の方が多少早くなった。 

減衰比ζが 1 に近づくにつれ振動の収束時間が短くなり、一方ζが 1 を超え

ると過減衰となり収束時間が遅くなる。減衰比に関する式から、ζを求めると、 

3Hz の振動に対してはζ=0.38 である。また図 6.16 の主な周波数である 1.25Hz

と 6.25Hz の振動に対しては、それぞれζ=0.88、0.18 である。スキンモデルに

作用している減衰比を平均するとζ=0.53 となり、結果的にスキンモデルに作用

する減衰比の方が大きくなるため収束時間が早くなったものと考えられる。こ

のことから周波数が単一でない振動に対しては、低次の周波数に作用する減衰

比ζが 1を超えた過減衰にならないように考慮する必要がある。 

  

 

 

 

 

 

 

 

図 6.17 自重変形解析モデル端点の振動と解析時間の関係 
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6.7 結論 

成形された部品形状と解析結果を比較する目的で、航空機スキン自重変シミ

ュレーションを行なった。引張成形時における素材板厚方向のひずみが不均一

となる現象をモデル化することにより、スプリングバック量予測結果が実験値

に近づくことが確かめられた。解析結果と実験結果のずれ量は、四角形シェル

要素を用いた静的陽解法で最大 5mm、三角形シェル要素を用いた動的陽解法で最

大 6mm 認められるが、スキン部品の大きさを考慮するとこのずれ量はそれぞれ

0.1%、0.12%と高い精度でスプリングバック量を予測できた。 

また、実機スキン部品の自重変形解析の技術の向上を目的とし、減衰パラメ

ータが自重変形解析結果に及ぼす影響を検討した。500×500×1～1.3mm アルミ

ニウム合金板の振動を最適に減衰させることができた減衰パラメータ(⊿=50%、

T1=0.1s)を、実機スキンの解析モデルに適用した場合においても、有効に作用す

ることが確認された。周波数が単一でない振動に対しては、低次の周波数に作

用する減衰比ζが 1 を超え過減衰にならないように考慮して減衰を付加する必

要がある。 
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第 7章 結論と今後の課題 

7.1 結論 

 航空機スキンのストレッチ成形特有の要素アスペクト比及び自重変形の影響

を考慮したスプリングバック予測技術に関する研究を行った。その結果以下の

結論が得られた。 

航空機胴体外板ストレッチ成形工程において付与されるひずみを正確に予測

できる材料モデルにつき検討を行った。航空機スキンのストレッチ成形は単軸

引張に近い成形をしており、単軸引張試験により得られた材料モデルを適用可

能であることが明らかとなった。 

次に、航空機外板部品に合わせたアスペクト比が大きい状況での引張成形実

験及び自重変形結果と解析を比較しメッシュのアスペクト比が解析結果に及ぼ

す影響を調査した。静的陰解法を用いる場合にはメッシュサイズ 25mm 以下にす

ることで正確に予測することが可能である。また、動的陰解法を用いる場合に

は、Reyleigh 型の振動減衰を適切に与えメッシュサイズ 12.5mm 以下にすること

で正確にかつ短時間で予測可能であることが明らかになった。 

また、ストレッチ成形の解析予測精度評価を目的として基礎試験を行った。

引張成形の解析予測精度評価を目的として実験結果と解析結果を比較した結果、

引張成形時に金型との摩擦により板厚方向に対して内外面のひずみが不均一に

なるため、引張曲げ後のスプリングバック量が大きくなることが判明した。こ

の引張成形時におけるスプリングバック量の金型との摩擦依存性をモデル化す

ることによりスプリングバック量予測精度が 15%から 3%に改善された。 

最後にこれら最適化された結果により航空機胴体外板の実機シミュレーショ

ンを行い、スプリングバック予測精度向上の効果を確認した。成形された部品

形状と解析結果を比較する目的で、航空機スキンの自重変形シミュレーション
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を行なった。解析結果と実験結果のずれ量は、四角形シェル要素を用いた静的

陽解法で最大 5mm、三角形シェル要素を用いた動的陽解法で最大 6mm 認められる

が、スキン部品の大きさを考慮するとこのずれ量はそれぞれ 0.1%、0.12%と高い

精度でスプリングバック量を予測できた。 
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7.2 今後の課題 

航空機胴体外板の実機シミュレーション高精度化検討に関する研究を行い、

スプリングバック予測精度として 0.1%～0.12%でスプリングバック量を予測で

きた。しかしながら、諸言に記述したホール to ホール組立法を実用化するため

には、0.02%程度のさらに高い予測精度が必要とされる。そのため、今後の課題

としては精度をさらに向上させることが必要である。本研究では、予測精度を

向上できるアプローチとして金型と素材との摩擦がスプリングバック量に及ぼ

す影響のモデル化については提案しているが、素材の板厚や金型形状が変化し

た場合については検討できていないため、今後はこれらの影響因子を考慮した

モデリングを検討する必要がある。 
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