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高超声速进气道内粉末燃料喷注及流动控制
特性研究 *

丁宋毅，孙 波，卓长飞，代春良

（南京理工大学 机械工程学院，江苏 南京 210094）

摘 要：为了提高进气道性能以及金属粉末燃料的掺混效率，本文将粉末燃料的喷注提前到高超声

速进气道内完成。以铝粉作为喷注燃料，氮气作为流化气，基于连续相-离散相 （CFD-DPM） 耦合模

型，采用数值模拟的方法重点研究了在进气道内喷注粉末燃料对进气道性能和颗粒掺混度的影响。结果

表明：在超额定状态下通过在外压段喷注粉末燃料进行波系控制，可以用比气体射流控制更低的喷注压

力实现激波贴口的效果，在来流马赫数Ma0=6时，与气体射流控制相比，两个喷嘴的入口总压分别降低

了17.9%和31.8%。与常规定几何进气道相比，经过粉末燃料喷注后进气道的综合性能有了显著的提高，

低马赫数下流量系数提高 24%以上，总压恢复系数也明显提高，并且实现了粉末燃料与氧气的充分

掺混。
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Characteristics of Powder Fuel Injection and Flow Control
in Hypersonic Inlet

DING Song-yi，SUN Bo，ZHUO Chang-fei，DAI Chun-liang
（College of Mechanical Engineering，Nanjing University of Science and Technology，Nanjing 210094，China）

Abstract：In order to improve the performance of the inlet and the blending efficiency of metal powder fu⁃
el，the injection of powder fuel is advanced into the hypersonic inlet. Aluminium powder is used as the powder fu⁃
el and nitrogen is used as the fluidizing gas. Based on the continuous phase-discrete phase（CFD-DPM）cou⁃
pling model，the numerical simulation method is used to focus on the effects of the injection of powder fuel in the
inlet on the performance of the inlet and the degree of particles blending. The results show that the wave system
can be controlled by injecting powder fuel in the external pressure section in the over-rated state，and the effect
of shock-on-lip can be achieved with lower injection pressure than the gas jet control. When the incoming flow
Mach number Ma0=6，the total inlet pressure of the two nozzles is reduced by 17.9% and 31.8% respectively com⁃
pared with gas jet control. Compared with the conventional fixed geometry inlet，the overall performance of the in⁃
let has been significantly improved after powder fuel injection. The flow coefficient at low Mach number increased
by more than 24%，the total pressure recovery coefficient is also significantly improved，and the powder fuel and
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oxygen are fully blended.
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1 引 言

随着高新武器装备的进步，火箭发动机已很难

满足未来导弹的高性能要求，冲压发动机成为高超

声速飞行器理想的动力装置［1］。冲压发动机根据携

带燃料的种类可分为液体燃料冲压发动机、固体燃

料冲压发动机和粉末燃料冲压发动机。其中，粉末

燃料冲压发动机作为一种新型动力装置，具有燃料

流量易调节、结构简单易维护、体积比冲较高的

优势［2］。

高超声速飞行器由于来流速度高，粉末燃料在

燃烧室内驻留时间极短，粉末燃料与空气还未充分

掺混就已离开燃烧室，导致点火困难、燃烧效率低下

及发动机推力不足等问题。目前，关于提高燃料掺

混效率及改善燃烧性能的研究主要集中在燃烧室内

开展，如驻涡式冲压发动机、燃烧室旁侧进气、改变

补燃室头部结构等等［3-5］。高超声速进气道作为吸气

式冲压发动机前端必不可少的关键压缩装置［6-9］，是

否可以考虑在进气道内完成粉末燃料的提前喷注来

提高粉末燃料的掺混效率。

进气道内喷注燃料具有诸多优势，首先，进气道

内的压缩波系有利于促进燃料与空气混合。Sislian
等［10-12］研究了进气道内氢燃料与空气的混合特性，

他们在进气道的外压段通过悬臂式喷嘴向来流喷注

氢 气 ，发 现 氢 气 与 空 气 的 混 合 效 率 在 斜 激 波 和

Prandtl-Meyer压缩扇的作用下分别增加了 5.7倍和

6.3倍。其次，进气道燃料喷注可以利用射流对进气

道波系进行调节。谭慧俊等［13-14］采用射流冲击的方

式对定几何高超声速进气道口部波系、有效喉道面

积进行调节，在低马赫数下使进气道流量系数提高

了 20%，前体阻力系数降低了 8%。朱呈祥等［15］对高

超声速进气道的裂解碳氢燃料提前喷注开展了研

究，重点研究了燃料对波系的控制和燃料的自身掺

混。结果表明，进气道在超额定状态下，可以通过调

节喷嘴喷注压力实现激波的封口。除此之外，若采

用粉末燃料喷注，气固两相之间的热量、动量交换也

能提高进气道的性能。Jagannathan等［16］研究了一种

利用纳米硼颗粒喷射改善高超声速进气道性能的新

方法。采用 OpenFOAM非定常可压缩气固 CFD求解

器对硼颗粒注入进气道开展了数值研究，结果表明，

使用纳米硼颗粒注入的进气道将出口总压恢复系数

提高了 16%。

以上研究表明，高超声速进气道的燃料喷注有

利于进气道的流动控制，也在一定程度上提高了进

气道性能及燃料的掺混效率。然而，对于气体燃

料，在进气道喷注时容易附着在壁面，导致出现提

前燃烧的现象。事实上，由于粉末燃料的颗粒动

量较大，喷注时可以穿透到更深的流场区域，碰到

壁面会发生反射，不容易停留在高温边界层区域

引起壁面燃烧。而且，关于粉末燃料进气道喷注

的研究并不多，进气道流场中颗粒相的流动特性

及两相耦合作用机理尚不清楚，因此有必要开展

相关方面的研究。在各类金属粉末燃料中，微米级

铝粉具有高热值、重量轻、燃烧无污染等优势，在火

箭推进剂中应用较广泛，因此本文采用铝粉燃料开

展研究。

本文设计了基准进气道模型，介绍了求解气

相与颗粒相的数值模拟方法，定义了粉末燃料掺

混过程评估办法。详细分析了进气道在超额定状

态下如何进行波系控制使进气道保持激波贴口状

态，并分析了粉末燃料与氧气的掺混效率。对比

了粉末燃料喷注式可调进气道与常规定几何进气

道的主要性能参数，研究了不同喷嘴数量对进气

道波系控制以及颗粒掺混度的影响。

2 模型方案与数值模拟方法

2.1 模型方案

本文设计的基准进气道模型为二元三楔构型，

如图 1所示，进气道额定工作状态下，来流马赫数

Ma0=5，自由来流条件参照高度 h=23km的标准大气

条件给定。进气道对气流的压缩是通过三级楔产生

的三道斜激波和一道唇口斜激波完成。三级楔角按

Oswatisch配波理论设计，三级楔角分别为 7°，8.8°，
10.3°，唇口内角为 10°，粉末燃料采用缝式喷嘴喷注，

喷注缝的宽度为 10mm，进气道总长为 1205.1mm，隔

离段长度为喉道高度的 8倍，总收缩比为 6.5，内收

缩比为 1.3。为了减弱唇口激波与附面层的干扰，保

证进气道具有较好的性能，进气道肩部采用圆弧

过渡。

2.2 数值模拟方法与算例验证

本文采用 CFD商业软件 Fluent对高超声速进气

道内粉末燃料喷注的复杂流动进行了二维数值仿
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真。整个计算域采用结构化网格划分，同时对近壁

面、喷嘴附近进行局部加密，近壁面处 y+≈1。计算域

网格划分结果如图 2所示。

为了验证本文计算网格的准确性，对网格进行

了网格无关性验证。分别采用不同疏密程度的五

种网格来模拟来流马赫数 6时的进气道的流场状

况，以进气道下壁面的压力分布作为指标进行对比

验证，如图 3所示。可见，当网格单元总数大于 14
万时，继续增加网格数量对计算结果的影响较小。

综合考虑计算精度以及计算资源的合理化运用，本

文采用计算网格的网格单元总数为 14万左右。

湍流模型为两方程的 k-ω SST模型，该模型综合

了 k-ω模型在近壁面以及 k-ε模型在远场的计算优

点，能准确预测压力梯度变化的各种复杂物理现

象［17-19］，空间离散采用二阶精度迎风格式。颗粒相求

解采用颗粒轨道模型（DPM），该模型把颗粒相作为

离散相来处理，采用拉格朗日法，气相仍采用欧拉方

法，耦合求解。为了研究铝颗粒在超声速进气道中

的掺混，做了以下假设：颗粒不可压缩、颗粒呈球型、

忽略了重力项、忽略了化学反应和相变、系统假设为

双向耦合。远场和各个出口的边界条件分别采用压

力远场和压力出口，流化气入口边界条件采用压力

入口，对壁面取绝热无滑移固体边界条件。气体模

型比热采用多项式计算，粘性系数采用 Surtherland公
式计算。当残差曲线下降到至 10-3量级以下，并且进

出口流量差值与出口流量之比小于 0.005时，即可认

为计算收敛。

为了验证以上方法的可靠性，本文以文献［20］
中的 GK01进气道模型实验结果和 Yan Fei等［21］利用

PIV技术得到的水平横管内两相流颗粒相浓度实验

结果为依据，开展数值验证。图 4为 GK01进气道下

壁面压力系数与 CFD仿真结果对比。图 5为水平横

管两相流实验中，在颗粒直径 dp=2.3mm，来流空气质

量流量 Gs=0.45kg/s，入口无鳍片工况下，距离进料口

3.5m处的仿真和实验结果对比图，其中纵坐标 y/D为

检测点高度与管径的比值，横坐标为标准化后的局

部颗粒浓度。本文计算得到的壁面压力分布与实验

数据基本吻合，计算得到的颗粒相浓度分布与实验

结果在管道顶部存在一定差别，但在其他位置吻合

的较好且两者具有一致的变化规律，这表明本文所

采用的数值计算方法具有较高的可信度。

2.3 颗粒掺混过程评估方法

颗粒与氧气掺混是指颗粒与氧气在空气中混合

扩散的过程，常以掺混度评估颗粒与氧气的掺混效

果。为了更好地研究进气道内颗粒与氧气的掺混过

程以及不同喷注结构对颗粒掺混的影响，本文参考

Fig. 3 Pressure distribution of lower wall under different

grids

Fig. 4 Pressure coefficient of lower wall

Fig. 1 Sketch of the inlet model (mm)

Fig. 2 Mesh of computational domain
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文献［22］中的掺混度定义方法，重新定义颗粒掺混

度的指标，即

α = 1 - 1
1 + ρO2 ρPη/ ( ρO2 - ρPη ) 2 （1）

式中 α为颗粒掺混度，ρO2 为氧气密度，ρP为颗粒密度，

η为进入进气道内的氧气与铝颗粒的总质量流量之

比。分析可知，当氧气密度远大于颗粒密度或颗粒

密度远大于氧气密度时，式中 α将趋近于 0；当氧气密

度与颗粒密度的比值趋近于 η时，式中 α将趋近于 1。
α的取值在 0~1，α的值越接近 1，掺混的效果越好。

3 结果与讨论

3.1 进气道波系控制与掺混效率分析

常规的定几何高超声速进气道只能在设计点时

达到激波贴口的状态。在低马赫数状态下，进气道

的流量系数很低。在进气道内喷注粉末燃料时，由

于来流速度远高于燃料喷注速度，因此，壁面上会形

成“气动型面”，推动压缩激波向外偏转。基于燃料

喷注对激波的外推效应，可以通过调节喷嘴的喷注

压力来控制激波形状。对于最高来流马赫数 Ma0=6
的进气道，本文以来流马赫数Ma0=5为设计点设计进

气道的压缩型面，当来流马赫数在 5~6内，通过调节

喷注压力使进气道始终保持激波贴口状态。图 6为
不对进气道进行波系控制，Ma0=5和 Ma0=6时的马赫

数云图。

可以发现当Ma0=5时，进气道的三道压缩激波在

唇口交汇，当 Ma0=6时，三道斜激波直接打入冲压通

道 内 并 发 生 反 射 ，进 气 道 收 缩 段 下 壁 面 形 成 分

离包。

因为粉末燃料需要在流化气的携带下才能喷入

进气道内，本文选择氮气作为流化气来输送铝粉。

选择氮气的原因在于氮气不仅可以输送铝粉，还能

对铝粉起到化学保护作用，减小铝粉与氧气的反应，

防止燃料在进气道内提前燃烧。但是在工程应用

中，选择氮气需要额外携带氮气瓶，增加了系统的重

量，如果需要减小系统负载，可以直接采用来流空气

作为流化气。

针对 Ma0=6工况，使用喷嘴往进气道内喷注氮

气，喷嘴的入口压力先取某一初始值，通过数值模拟

计算氮气喷注后的激波位置，根据激波位置来不断

调整喷嘴入口压力，经过反复迭代直到进气道达到

激波贴口状态，此时的压力即为喷注所需的入口压

力。图 7为氮气喷注后的马赫数云图，喷嘴与气流方

向的夹角为 30°。图 8为无喷注、喷注氮气后的数值

纹影图。可以发现喷注氮气后进气道外压段的激波

向外偏转，进气道重新达到激波封口状态。

图 9为喷嘴处的流线图，可见注入的流体会迫使

近壁面处的主流向外偏转，产生一束弱压缩波，其与

前缘发出的激波相交后会使前缘激波弯曲，这是喷

注流体能控制激波形状的原因。

在喷注氮气后的基础上进行粉末燃料（铝粉）的

喷注，粉末燃料的粒径为 20μm。图 10为当量比 φ为

Fig. 7 Mach number contour after nitrogen injection

(Ma0=6)

Fig. 6 Mach number contour (h=23km)

Fig. 5 Concentration distribution in horizontal tube
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0.1~0.4时，同时喷注氮气与粉末燃料后的马赫数云

图。其中当量比为铝粉完全燃烧理论所需要的空气

量与实际供给得空气量之比，与喷注氮气量无关。

可以发现喷注粉末燃料后，进气道激波再次被

向外推，随着当量比的增加，进气道流场受到的影响

也越大，为了使进气道有较高的性能，选择当量比为

0.1进行粉末燃料的喷注，此时铝粉的总质量流量为

0.608kg/s。

图 11为当量比为 0.1时，喷注粉末燃料后与未喷

注时内收缩段分离区对比图，可以发现喷注后壁面

处形成的分离包与无喷注时相比更小，且不存在回

流区。因此，通过喷注粉末燃料控制激波位置对进

气 道 流 内 收 缩 段 流 场 状 况 的 优 化 效 果 是 十 分 显

著的。

由于喷注氮气与喷注铝粉都会对激波产生外推

效应，因此，在满足激波贴口条件下，同时喷注氮气

与铝粉时，喷嘴的喷注压力可以比只喷注氮气时更

低。图 12为当量比为 0.1时，再次调整喷注压力使激

波重新贴口后的马赫数云图。

只喷注氮气时，要使激波达到贴口状态，两个喷

嘴的入口总压分别为来流静压的 8.4倍和 11.0倍，质

量流量分别为进气道出口流量的 1.55% 和 1.45%。

同时喷注氮气和铝粉时，要使进气道达到激波贴口

状态，两个喷嘴的入口总压分别为来流静压的 6.9倍
和 7.5倍，氮气的质量流量分别为进气道出口流量的

0.94%和 0.26%。同时喷注氮气和铝粉与单纯喷注氮

气相比，两个喷嘴的喷注压力分别降低了 17.9%和

31.8%，喷注氮气的质量流量也明显下降。

图 13为氮气喷注、粉末燃料喷注时的数值纹影

图。可以发现氮气喷注和粉末燃料喷注后进气道的

波系结构差别不大，都能实现进气道的激波贴口。

因此，与以往只通过气体射流对进气道进行波系控

Fig. 8 Numerical schlieren (without injection and after

nitrogen injection)

Fig. 11 Separation zone streamline (Ma0=6，φ=0.1)

Fig. 9 Nozzle area streamline (Ma0=6)

Fig. 10 Mach number contour with different equivalence

ratios (Ma0=6)

Fig. 12 Mach number contour after powder injection

(Ma0=6，φ=0.1)
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制相比，粉末燃料射流控制可以通过更低的喷注压

力、更小的氮气流量实现相同激波贴口的效果，这有

利于降低对附件系统的要求。

在 Ma0=6时，喷注粉末燃料后的颗粒轨迹图、

颗粒掺混度云图如图 14~15所示。可以发现，在喷

嘴附近，颗粒处于局部密集状态，此时颗粒的密度

大，而氧气的密度低，因而颗粒掺混度较低。随着

气流向下游发展，颗粒与氧气的掺混会逐渐加强，

掺混度迅速增大，在进气道出口处颗粒已经充分

掺混。

在进气道内喷注粉末燃料是否会发生提前燃烧

一直是该类方案可行性的关键。图 16给出了在Ma0=
6时，喷注粉末燃料后的流场温度云图。可见，进气

道内大部分区域温度不高，只有边界层内的温度超

过 900K。 由 图 14 可 见 ，颗 粒 的 最 高 温 度 仅 达 到

812K。而根据文献［23］给出的铝粉临界点火温度公

式计算，铝粉粒径为 20μm时，临界点火温度约为

1600K，远高于进气道内颗粒的温度，因此，理论上不

会发生提前燃烧。

上述分析表明，进气道内喷注粉末燃料不仅有

利于控制激波的形状、改善流场状况，还能增加粉末

燃料与氧气的掺混效率，降低粉末燃料的点火难度，

提高燃烧性能。

当飞行器的飞行马赫数Ma0=5时，进气道本身处

于激波贴口状态，此时再通过外压段喷注粉末燃料

会使进气道脱离激波贴口状态，降低进气道的性能。

因此，当Ma0≤5时，可以关闭外压段的两个喷嘴，不在

进气道内进行粉末燃料的喷注。

3.2 粉末燃料喷注后进气道性能分析

为了对比本文所设计的粉末燃料喷注式可调进

气道与常规定几何进气道在性能上的区别，将文献

［24］中以 Ma0=6，h=25km为设计点设计的定几何二

元进气道的性能参数与本文设计粉末燃料喷注式可

调进气道进行对比。表 1，图 17中对比了粉末燃料喷

注式可调进气道与常规定几何进气道在 4~6马赫数

下的主要性能参数，其中 Φ为进气道流量系数，σexit
和 Maexit分别为出口的总压恢复系数与平均马赫数。

不同的飞行马赫数的来流参数采用“等动载”飞行条

件计算。其中，可调进气道在Ma0=5.5和Ma0=6时，通

过粉末燃料喷注进行射流控制，粉末燃料当量比均

为 0.1，Ma0=5.5时两个喷嘴的入口总压分别为 14kPa
和 17kPa。 Ma0=6 时 两 个 喷 嘴 的 入 口 总 压 分 别 为

16kPa和 18kPa。考虑到喷注粉末时向进气道内喷注

了流化气，有喷注粉末燃料的工况在计算进气道流

量系数时，流量系数=出口流量/（捕获面积的流量+流
化气流量）。

固定几何进气道在 Ma0=6时流量系数达到了

0.987，但随着马赫数下降，进气道脱离激波贴口状

态，流量系数迅速下降，在 Ma0=4时，流量系数仅为

0.576。对于粉末燃料喷注式可调进气道，由于马赫

数在 5~6内，可以通过合理的喷注压力控制激波贴

口，流量系数可以始终保持在 0.97以上。当马赫数

Fig. 14 Particle tracks and particle temperature

(Ma0=6, φ=0.1)

Fig. 16 Temperature contour (Ma0=6, φ=0.1)

Fig. 13 Numerical schlieren (nitrogen injection and powder

fuel injection)

Fig. 15 Blending contour (Ma0=6, φ=0.1)
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小于 5时流量系数才有明显下降，在 Ma0=4时流量系

数仍有 0.716。当马赫数在 5.5以上时，粉末燃料喷注

式可调进气道的总压恢复要低于定几何进气道，这

主要是因为喷注粉末燃料造成了额外的总压损失，

这是实现粉末燃料与氧气充分掺混无法避免的代

价。但在 5马赫以下时，由于可调进气道的设计点比

固定几何进气道低，可调进气道的低速特性显著优

于固定几何进气道。Ma0=4时，可调进气道的总压恢

复 系 数 和 流 量 系 数 分 别 比 固 定 几 何 高 24.9% 和

24.3%。因此粉末燃料喷注式可调进气道对于提高

进气道流量系数和低马赫数下的总压恢复系数较为

有利。

3.3 喷嘴数量的影响

为了研究不同喷嘴数目对波系控制的影响，不

改变喷嘴的位置，仅把原先的单喷嘴结构改为三喷

嘴结构。当Ma0=6，当量比为 0.1时，通过三喷嘴结构

喷注氮气与铝粉使进气道达到激波贴口状态，此时

的进气道马赫数云图和颗粒掺混度云图如图 18，19
所示。

采用三喷嘴结构喷注控制进气道激波贴口后的

流场与图 12（单喷嘴射流控制）基本一致，两者的流

量系数和总压恢复系数也差别不大。此时前后两个

楔面上的喷嘴入口总压分别为来流静压的 4.9倍和

6.9倍，与单喷嘴喷注时两个喷嘴入口总压分别为 6.9
倍和 7.5倍来流静压相比，喷嘴的喷注压力有了明显

的下降，其原因在于三喷嘴结构的喷注面积增加，同

样喷注压力下喷注的流化气质量流量更大，因而达

到相同的激波控制效果三喷嘴结构所需的喷注压力

更小。三喷嘴结构和单喷注结构的进气道出口截

面上的颗粒掺混度平均值分别为 0.784，0.461，对比

图 15，图 19也能明显看出三喷嘴结构的颗粒掺混效

率较高。因此增加喷嘴的数量可以用更小的喷注压

力实现相同的激波控制效果，并且多喷嘴更有利于

粉末燃料的掺混。

4 结 论

本文针对粉末燃料掺混效率低的问题开展了高

超声速进气道内粉末燃料喷注及流动控制特性研

究，主要得到以下结论。

（1）在来流马赫数 5~6内，通过调节喷嘴的喷注

Fig. 19 Blending contour (three nozzles)

Fig. 18 Mach number contour (three nozzles)

Fig. 17 Main performance parameters

Table 1 Main performance parameters

Scheme
Fixed
geometry
inlet

Adjustable
inlet

Ma0
4.0
5.0
6.0
4.0
4.5
5.0
5.5
6.0

h/km
19.78
22.65
25.00
19.78
21.28
22.65
23.87
25.00

Φ

0.576
0.769
0.987
0.716
0.842
0.977
0.982
0.998

σexit
0.591
0.504
0.423
0.738
0.699
0.660
0.454
0.388

Maexit
1.73
2.15
2.46
1.92
2.17
2.39
2.33
2.41
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压力可以使进气道始终保持激波贴口状态。与只通

过气体射流控制相比，粉末燃料射流控制可以通过

更低的喷注压力、更小的气体流量实现激波贴口的

效果。马赫数 6时使激波达到贴口状态，两个喷嘴的

入口总压分别来流静压的 6.9倍和 7.5倍，比只通过

气体射流控制分别降低了 17.9%和 31.8%。

（2）与常规定几何进气道相比，粉末燃料喷注式

可调进气道的流量系数在马赫数 4~6内均较高。低

马赫数下流量系数提高 24%以上，总压恢复系数也

高于定几何进气道。并且，粉末燃料喷注式可调进

气道能实现粉末燃料与氧气的充分掺混，综合性能

较常规定几何进气道有了显著的提高。

（3）使用三喷嘴喷注结构控制进气道达到激波

贴口状态时的流场与单喷嘴射流控制基本一致，但

是三喷嘴喷注结构所需的喷注压力更小，Ma0=6时使

激波达到贴口状态，三喷嘴结构在两个喷注位置上

所需的入口总压分别比单喷嘴结构要低 29.0% 和

8%。并且三喷嘴喷注结构的进气道出口截面上的颗

粒掺混度平均值更高，约比单喷嘴喷注结构高出

70%。

致 谢：感谢江苏省研究生科创与实践创新计划项目

的资助。
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