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摘 要

本實驗是以純水為工作流體來作同質衝擊試驗，觀察噴注器設計參數對衝擊霧化效果的影響為主要目標，而此實驗結果可

作為進一步設計雙推進劑液態火箭推進器之參考依據，同時以相機作影像擷取，以影像處理方法加以處理分析，此可得液

滴分佈結果，再運用此結果做一系列的比較分析。 依據22牛頓的推力並假設其比衝值為300秒之火箭推進器，經計算得知

實驗的總質流量為7.56 g/sec；再運用NASA-LEWIS研究中心所發展的CEC86程式，模擬出MMH或N2H4與NTO在氧化劑

與燃料的質量流量比值(O/F值)為1.00~1.78有較高比衝值，故本實驗皆以此O/F值範圍為實驗設計條件。 本實驗以0.3mm

與0.5mm孔徑等同孔徑或不同孔徑之噴注器，在60o、90o及120o之衝擊角度，及噴流質量比O/F值為1.0~1.6的實驗設計，

模擬雙推進劑之雙噴注器衝擊霧化之冷流實驗，配合影像處理方法加以分析探討噴流在不同的設計參數下的噴流偏移及噴

流擴散，主要結果為： 1.由CEC86化學反應程式之模擬出MMH與NTO反應於1.00與1.78的O/F 值為一高比衝值區，且當

量比1.8(O/F=1.39)時，MMH與NTO反應之Tc/M有最高值144.21；而N2H4與NTO反應結果為O/F值於0.57與1.03為一高

比衝值區，且在當量比為1.8(O/F=0.80)時，Tc/M有最高值152.16。 2.在同一衝擊入射角下，其偏移情形為偏移角會因

為O/F值的增加而變大；在同一O/F值下，衝擊角度愈大，則其相差的水平動量愈大，而相差的水平動量愈大，則其產生

的偏移角愈大，故衝擊角度愈大，則其產生的偏移角也愈大。 3.經由水平動量和的計算，得知本實驗兩噴流液注水平動量

和隨著O/F值增加而減少。但是經由影像處理的分析，得知與結果不相符合，推測此為解析度不夠及兩噴注器之孔口距離

控制不精準所致。
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