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ABSTRACT 
The riblet is the surface configuration that has tiny grooves aligned regularly in a flow direction. In a low-speed flow regime, 

it is known that the riblet can reduce the skin friction drag by up to 10% by manipulating the vortices over the surface. Thanks 
to the recent rapid advancement in micro-machining technology, putting the riblet over the surface of an aircraft will become 
practical in the near future. Reduction in the skin-friction drag by the riblet is also expected in the hypersonic flow regime, 
because the flow speed is essentially low near the bottom of the boundary layer over the surface even in such high-speed flight. 
However, little amount of studies on the hypersonic riblet have been made so far. In the present study, the flow over the flat 
plate model with the riblet was experimentally investigated at the Mach 7 hypersonic wind tunnel in the Kashiwa campus, the 
University of Tokyo. The preliminary results were presented in this paper. 
 

1. 緒言 
主流速度がマッハ数5を超えるような極超音速で飛

行する極超音速旅客機の開発がJAXA，ボーイング社等

で進められている．ボーイング社は20年から30年後の

飛行 を目指しており，今後，活発に研究開発が進むと

予想される． 
極超音速機に加わる抵抗力のうち，摩擦抵抗が占め

る割合は小さくない．例えば，Waveriderのような扁平

な機体では，全抵抗係数の半分近くを摩擦抵抗係数が

占める ．機体に加わる抵抗を減らすことで，飛行時に

消費する燃料の削減が望めることから，将来的な実用

を見据えた摩擦抵抗低減手法の検討を行う事は重要で

あると考えられる．本研究では，リブレットに注目す

る．図1に概念図を示す． 

 
図 1 リブレットの概念図 

 

リブレットは亜音速域で広く研究が行われてきた，

壁面に設置された微小な溝構造の集合であり，溝によ

る整流効果によって乱流摩擦抵抗を低減可能である

が，極超音速での先行研究が少なく，基礎的な特性が

不明瞭である．リブレットは物体表面に設置される受

動的な抵抗低減デバイスであるため，リブレットが実

際に体験する，複雑な流れ場において，抵抗低減効果

をどの程度得ることができるか，検討を行う事が重要

となる．亜音速流れにおいては，実験的・数値的な検

討が行われているものの，極超音速流れにおいては，

筆者が知る限り実験的な検討は行われておらず，数値

解析による検討についても充分とは言い難い．特に，

層流境界層時の影響，リブレット溝高さや設置範囲な

どに応じた摩擦抵抗低減，壁面加熱量やリブレット後

流に対する影響の調査に加え，亜音速では見られない

状況について，検討を行う必要がある．極超音速流に

おける境界層内では，マッハ数が大きくなることによ

る境界層厚みの増加，粘性散逸による温度分布の急激

な変化など，亜音速では見られない現象が起こること

が知られており ，リブレットの性能に影響を与える

可能性も考えられる．また，極超音速機への応用を見

据えると，複雑な機体形状に応じてリブレットを設置

する必要があり，その設置場所の流体物理に応じたリ

ブレットの大きさや種類などについても検討を行って

いくことが必要と思われる．リブレットと衝撃波との

干渉による影響や，厳しい空力加熱にさらされた際の，

リブレットによる流れ場への影響などについて知見を

得ることも重要となる． 
近年の材料技術や微細加工技術の発展により，微細

な構造による流体制御技術が今後，発展することが予

想されることから，極超音速流れ中におけるリブレッ

トの基礎的な特性を調査することには意義があるとい
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える．また，その溝の深さや構造から，cavityや粗面と

比較しての議論も可能である構造とも考えられ，極超

音速における境界層の流体物理としても興味深い対象

であると考えられる．  
本稿では，リブレット状構造が迎え角0°の層流境界

層に設置された場合の特性を把握するために行った極

超音速風洞試験による予備検討について報告する． 
 
2. 実験装置・手法 

東京大学柏極超音速風洞 を用いて，シュリーレン

法による流れ場の可視化及び熱画像カメラによる壁面

温度分布の可視化，模型表面における圧力計測を行っ

た． 
図2～4に測定室および模型の概要を示す．図3に示す

ようにベークライトで作製した凹部を持つ模型に，

A6061で作製した図4に示すリブレット状構造が段差

のないように，隙間なくはめ込まれている．ここで，

リブレット状構造の突起の上端は，ベークライトで作

製した模型の平板部分と高さが同一となるように設置

されている．リブレット形状には，長方形断面を持つ

blade typeを採用した．亜音速においてその効果がよく

研究されており，広い形状パラメータに対して摩擦抵

抗低減効果が得られることがわかっている ．また，迎

え角0°の平板に対して生じる衝撃波は弱く ，リブレ

ット状構造と干渉しないという条件の下，文献 を参

考に，気流条件，模型作製条件を考慮して，本研究で

実験を行うリブレット状構造のパラメータを表1に示

すように設定した．ここで溝間隔s，溝高さh，厚みtに
ついては図1に示すように定義している． 

 

 
図 2 測定室・測定系の概要 

 

 
図 3 模型サイズおよびセットアップ 

(単位:mm) 
 

 
図 4 本実験で使用したリブレット状構造 

(単位:mm) 
 

表 1 リブレット状構造パラメータ 
溝間隔 s 0.5 mm 
溝高さ h 0.25 mm 
厚み t 0.1 mm 

 
このときリブレット状構造の溝の数は51個であり，実

験条件は表2に示すとおりである．また，図5に実験時

赤丸で囲った模型投入・退避間での計測時間は20秒で

ある． 
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表 2 実験条件 

マッハ数 7 
迎え角 0° 
ノズル出口 φ200 mm 
よどみ点圧力 約 950 (943～955) kPa 
主流静圧 約 230 Pa 
よどみ点温度 約 450 (440～462) K 
主流温度 約 56 K 
レイノルズ数(模型全長) 約 2.3  

 

 
図 5 実験時よどみ点圧及び温度概略 

 
3. 実験結果 

シュリーレン法による圧力波の可視化と模型表面の

熱分布について図6と図7に示す．使用した熱画像カメ

ラはAspite社製FSV-2000であり，3 frame/secで撮影を行

った．また，リブレット状構造後方で圧力計測を行っ

た．静圧孔位置は図3に示すとおりである．図8に気流

への模型投入後5 秒～計測終了時の20 秒についての

圧力変動と，パワースペクトル密度解析を行った結果

を示す．使用した圧力センサは，Kulite社製アンプ内蔵

型絶対圧センサETL-76M-190-15aであり，本実験にお

いて，圧力については0～15 psi，周波数は0～2500 Hz
の範囲で計測可能である． 
 

 
図 6 模型側面から撮影した圧力波の様子 

 

 
図 7 模型上側表面の定性的な熱分布 

(スケールバー : 10 mm) 
 

 
図 8 圧力計測のパワースペクトル密度解析結果 

(上：平板，下：リブレット状構造) 
 

流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2020 オンライン論文集 45

This document is provided by JAXA.



 
ここでシュリーレン画像はImageJ��を用いたラプラ

シアンフィルタによる処理が為されており，エッジが

強調されている．平板の場合とシュリーレン法による

場合とでリブレット状構造によると思われる違いは観

察されなかった．リブレット状構造による流れ場への

影響はあると思われるものの，その影響は平板上の境

界層内部にとどまり，境界層外部に衝撃波や膨張波を

形成するほどではないと考えられる． 
図7に示される熱画像は気流中への模型投入後，およ

そ5秒および20秒のときの結果を提示している．気流中

に置かれたリブレット状構造により渦が誘起された場

合，その背後では加熱率が上昇すると予想されたため，

ImageJを用いて画像の差分を取ることで，加熱率につ

いて平板の場合とリブレット状構造の場合で，差がみ

られるか定性的に検証した．模型先端部ではベークラ

イトがよどみ点で加熱されることによる加熱率増大の

様子が，平板とリブレット状構造の場合との両方で確

認できるが，それより下流側では，平板の場合とリブ

レット状構造の場合での差は確認されなかった．リブ

レット状構造はアルミニウム(A6061)でできており，ベ

ークライトの部分と熱特性が異なるため，その影響の

評価には注意が必要である． 
図8に圧力計測についてのパワースペクトル密度解

析結果を示す．図上側が平板における結果，図下側が

リブレット状構造を持つ場合における結果である．150 
Hz，650 Hz，1000 Hz, 1600 Hz，2300Hz付近において，

平板およびリブレット状構造の両方でピークが確認で

きる．今回の実験で行った圧力計測位置では，リブレ

ット状構造に起因する特徴的な圧力振動は観察されな

かったと考えられる．また，2300 Hz付近のピークは静

圧孔におけるヘルムホルツ共鳴によるものと考えられ

た．今後は各ピークについて特定を進め，実験手法の

改良を行う．また，静圧孔位置がリブレット状構造か

ら遠く，微細なリブレット状構造による乱れが減衰し

ている可能性も考えられるため，感圧塗料を用いるな

どして，リブレット後流における影響について，広範

囲での定量的な評価を行い，平板の場合とリブレット

状構造の場合の結果を比較する必要がある．また，数

値解析を行い，リブレット状構造後流での圧力変化に

ついて実験結果と比較，評価していく． 
 

4. 結言 
本稿では，極超音速におけるリブレットの摩擦抵抗

低減効果に関する予備検討を目的として，迎え角0°の

平板模型を用いて極超音速風洞実験を行った．実験結

果からは層流条件下において，リブレット状構造があ

ることによる大きな差は確認できず，少なくとも本実

験で行ったパラメータでは，リブレット状構造による

影響は非常に小さいものと思われた．今後は境界層内

の速度分布計測やプレストン管による総圧計測などを

行い，数値解析との比較検討を行う事で，詳細な議論

を行っていく．また，層流境界層における検討の後に，

抵抗低減が期待される乱流境界層において，実験的，

数値的にリブレット状構造による効果を調べていく．

並行して，亜音速におけるリブレットの効果について

の数値計算を行い，いくつかの問題設定に対して，抵

抗低減率や壁面加熱量の減衰率の違いについて比較を

行うことで，極超音速におけるリブレットの特性を評

価する予定である． 
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