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研究成果の概要（和文）： MEMSターボ機械の翼列を通過する圧縮性流体の力学的挙動の解明
と翼列の空気力学設計手法の確立に向けて、MEMS翼列風洞チップの設計試作と実験を実施し
た．風洞入口全圧と出口排圧の比率を変化させながら、臨界圧力前後でのMEMS反動タービン
翼列における全圧損失係数、翼面上マッハ数分布、翼負荷係数等の翼列基本性能パラメータを

決定した．結論として、MEMSタービン翼列の全圧損失係数が大型の航空エンジン翼列に比べ
て 1桁程度上昇する知見が得られた． 
 
研究成果の概要（英文）：MEMS turbine cascade was designed and fabricated, in order to establish 
the cascade aerothermodynamics design method for MEMS turbomachinery, and clarify the mechanical 
behavior of compressible cascade blade-to-blade flow field in low Reynolds number regime. Stagnation 
pressure loss coefficient, blade Mach number, and the Zweifel parameter for the MEMS turbine 
cascade were determined.  It is concluded that the stagnation pressure loss coefficient of the MEMS 
turbine cascade is several order larger than that of large counterpart. Therefore, significant penalty must 
be paid for the aerothermodynamic design of the MEMS turbomachinery. 
 
 
交付決定額 
                               （金額単位：円） 

 直接経費 間接経費 合 計 

2007 年度 4,700,000 1,410,000 6,110,000 

2008 年度 2,100,000 630,000 2,730,000 

2009 年度 1,500,000 450,000 1,950,000 

年度  

  年度  

総 計 8,300,000 2,490,000 10,790,000 

 

 

研究分野：流体工学 

科研費の分科・細目：ナノ・マイクロ科学・マイクロ・ナノデバイス 

キーワード：気体力学、翼列、ターボ機械、マイクロマシン 

 
１．研究開始当初の背景 
超小型ガスタービンエンジンなどのター

ボ機会を MEMS 技術により開発する上で解
決するべき研究課題の 1つは、エンジン要素
である圧縮機やタービンの超小型翼列に関
する空気力学的特性を実験により解明し、エ

ンジン要素開発の基礎データの構築と空気
力学的設計指針を与えることである．超小型
の圧縮機・タービンの要求断熱効率を達成す
るためには超小型翼列風洞を援用した精密
な空気力学実験が不可欠であり、市販ベース
の数値流体解析に依存する設計手法は信頼
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性が低いことが分かっている．その主たる理
由は、エンジン内を作動する遷音速（マッハ
数~1）流体が平均で 104程度以下の低レイノ
ルズ数であるために（一般の航空用エンジン
の約 1/100以下）、流体の粘性力が慣性力より
も強く流体の力学的挙動に影響するためで
ある．超小型ガスタービンエンジンの超小型
圧縮機・タービンについてエンジンサイクル
を満足する断熱効率を達するためには、実寸
法の翼列を有するマイクロ風洞（これを実寸
法翼列風洞と定義する）を開発して翼列を通
過する流体の全圧損失等の空気力学的性能
を直接計測して確かめることが不可欠との
結論に至った． 
２．研究の目的 
超小型ガスタービンエンジンなどの空気

推進エンジンに適合する超小型翼列を通過
する流れ場は、一般に遷音速・低レイノルズ
数領域にあり、これまでの古典的な高速空気
力学の分野では殆ど取り扱いがなされてい
ない領域である．これはMEMS技術の発展に
より微小な機械構造を取り扱うことが可能
になり、初めて現実性を伴い派生した領域と
解釈することができる．したがって、遷音
速・低レイノルズ数領域の流体の振る舞いの
実測データも皆無に等しく、数値流体解析技
術の有効性も比較データと流体メカニズム
が不明であることから証明できない．これに
対して、本研究は、ガスタービンエンジン内
部に固有の遷音速・低レイノルズ数領域の内
部流れの空気力学体系を構築することを目
的とする． 
ガスタービン翼列の高速気体力学を体系

化する上で、歴史的に見ても 1940 年代から
開始された米国 NACA(NASA の前身)・英国
王立ガスタービン研究所における翼列風洞
実験データの膨大な蓄積が最も大きく貢献
したことは周知の事実である．データの蓄積
が、その後の数値流体解析技術の発展に取り
込まれ、ガスタービン翼設計論が確立した．
しかしながら、数値流体解析技術が発展した
今日でも、最終的には必ず実機の要素実験を
頼りにガスタービンが開発されている事実
は重要である．このような歴史的な背景から
考察して、本研究における遷音速・低レイノ
ルズ数領域の MEMS タービン翼列風洞実験
データの蓄積は、将来にわたり数値流体解析
技術に取り込まれて、マイクロ領域の内部流
れの高速気体力学体系を確立する重要な布
石になる． 
  

３．研究の方法 
（１） 翼列の設計 

MEMS タービン翼列風洞に用いる翼形状
として、翼周りマッハ数分布や全圧損失係数
などの翼性能が明らかな既存のタービン翼
列の縮小相似形状を用いる．これは、大型と

MEMSのタービン翼列に関して、スケールに
よる空力性能や全圧損失の変化を比較する
ためである．外形の代表寸法が数 cm 角と想
定されるMEMSガスタービンエンジンでは、
タービンロータ直径は数 cm 程度、タービン
動翼と静翼の翼弦長は数 mm程度、翼高さは
数 100µm程度と見積もることができる．その
ため既存の反動タービン翼列のサイズを翼
形状およびソリディティを一定に維持した
まま 1/20に縮小し、翼弦長を 2mm程度とし
た．基本的な翼列データおよび文献より得た
翼型と 1/20に縮小した翼型および寸法を図 1
に示す． 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

 
（２）風洞の設計 

MEMS タービン翼列風洞形状について述
べる．翼弦長が 2mm程度のMEMSタービン
翼列性能を測定するために、シリコンのバル
クマイクロマシーニング技術により翼列と
風洞を一体構造で製作する．風洞形状は流路
入口から先細形状となり翼列のスロートか
ら流路出口に向かって拡大するラバルノズ
ルで近似する．ラバルノズルでは、スロート
で M=1 となる場合に質量流量が最大となる
ノズル特性がある．質量流量が最大となる状
態を風洞の定格作動状態とし、その臨界状態
における風洞入口全圧と風洞出口断面積を
求めることで風洞の設計値を決める．風洞入
口全圧と風洞出口断面積は、風洞出口全圧と
スロート断面積から得ることができる．出口
全圧の値は、出口を大気開放することにより
大気圧としている．を表したものである． 

文献[5]のサイズ 文献[5]の1/20サイズ

Leading edge radius [mm] 1.83 0.0915
Trailing edge radius [mm] 0.5055 0.0253

Pitch [mm] 35.15 1.7575
Chord [mm] 41.7 2.085
Throat [mm] 13.4273 0.6714

Inlet flow angle [deg] 56 56
Outlet flow angle [deg] 64.65 64.65

Stagger angle [deg] 28.5 28.5

Pitch/Chord 0.843 0.843
Solidity 1.186 1.186

Opening/Pitch 0.382 0.382  

図 1 1/20スケールの翼型および寸法



 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
（３）CFD解析 
レイノルズ数が 5000 以下となる翼列流れ

では、慣性力に対し粘性力が支配的となり、
流体摩擦による全圧損失が相対的に大きく
なることが予想される．そこで、MEMSター
ビン翼列風洞に対して粘性を考慮した CFD
解析を行うことで、実験で得られる全圧損失
と翼面静圧分布（マッハ数分布）の比較デー
タを求める．また、CFD解析を用いてMEMS
タービン翼列でのソリディティ、全圧損失係
数と Zweifel係数との相関関係を求めた．図 3
に全圧分布の様子を示す． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
ソリディティの値が 1.0、1.19、1.5、1.8、

2.0、2.15、2.3 での解析を行った．解析によ
りソリディティ値が約 1.5、Zweifel係数が約
0.35 のときに MEMS タービン翼列での全圧
損失が極小になると考えられる． 
 
４．研究成果 
（１）風洞の製作 
図 4 に試作した MEMS タービン翼列風洞

と外部接続治具の概略図を示す．MEMSター
ビン翼列風洞の第 1層はパイレックスガラス
であり、給気・排気のための穴が機械加工に
より加工されている．第 2層はシリコンウエ
ハである．表面には翼列、ピトー管を擁する
風洞がシリコンの深堀ドライエッチング技

術により加工されている．翼面上、ピトー管
のよどみ点には圧力測定のための微小孔が
収束イオンビーム加工により設けてある．裏
面には翼列とピトー管から接続された圧力
ポートを治具へ引き出すチャネルが加工さ
れている．風洞上流と下流に流れを生み出す
ためのバッファタンクが設けてある．第 3層
はパイレックスガラスであり、第 2層のチャ
ネル部から試験治具へ圧力を引き出すため
の穴が空いている．圧力測定は治具下部に取
り付けた圧力センサで行う．シリコンウエハ
とパイレックスガラスの接合には陽極接合
を用いる．  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 (2)実験結果 
予備的な風洞実験により、翼列の全圧損失
係数を求めた．図 5と図 6を比較すると、全
圧損失係数の値が大型のタービン翼列に比
べ１桁以上大きくなっている．これは、微小
寸法流路の低レイノルズ数流れでは、翼周り
の境界層や翼列出口での流れの混合などに

図 2 MEMSタービン翼列風洞の形状寸法 

 

図 3 タービン翼列の全圧分布の計算例 

 

 

図 4 試作したMEMSタービン翼列風洞 



よる粘性散逸の影響が大きく、大型のタービ
ン翼列に比べてエントロピー生成が大きく
なることを示唆している． 
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図 5 航空用タービン・圧縮機翼列の全圧

図 6 MEMSタービン翼列の全圧損失 


