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再生冷却系统流固耦合传热计算方法研究进展

胡天勇１，２，沈斌贤２，曾　磊２，唐志共２
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摘　要：流固耦合传热是再生冷却热防护系统精细化设计中的关键难点。从流固传热角度，阐述了燃气
与固体壁面间的传热计算方法，以及冷却剂在冷却通道内的传热计算方法，并分析了影响冷却剂与壁面传热

的特殊因素，包括二次流动、超临界效应及裂解特性等。针对再生冷却系统，提出了三种流固耦合传热计算

方法：整场求解、基于准则关系式的分区求解以及基于连续性边界的分区求解方法。在非稳态传热方面，综述
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了流固耦合非稳态计算方法的研究进展，并初步探讨了该领域未来发展的可能方向。
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　　高效有力的推进系统是实现高速飞行的根本
保证［１］。目前高速推进系统主要采用火箭动力和

吸气式动力两种类型，无论是液体火箭发动机还

是吸气式超燃冲压发动机燃烧室都受到高温高压

高速燃气的对流与辐射加热。以超燃冲压发动机

为例，超声速燃烧室的温度高达２５００～３０００Ｋ，
若不采取有效的冷却措施，其壁面温度将超过现

有材料的服役温度，从而导致发动机失效损毁。

因此，发动机热防护系统的设计问题是高速推进

系统研制的一个突出问题［２］。再生冷却技术可

以利用液体燃料吸收燃烧室壁面热量降低壁面温

度，同时还可以提升燃料的燃烧特性，具有十分优

异的冷却性能［３］。

再生冷却系统已经广泛地应用于液体火箭发

动机推力室，我国新一代液体火箭发动机仍采用

再生冷却技术对发动机进行防护［４］。此外在Ｘ－
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５１Ａ等一系列吸气式高速飞行器上也得到了应
用，实现了发动机结构的有效热防护。超燃冲压

发动机再生冷却工作原理如图１所示，燃烧室壁
面内布置大量的冷却通道，燃油在冷却通道中吸

收燃烧室壁面传过来的热量对壁面进行冷却，燃

油吸热后又注入燃烧室，吸收的热量得到再生。

冷却通道的合理布置直接影响系统的冷却效率，

因此需要建立有效的再生冷却结构分析计算工

具，支撑超燃冲压发动机再生冷却结构的设计与

评估。虽然液体火箭发动机和超燃冲压发动机在

结构外形、工作环境、冷却剂特性等方面存在差

别，但是整体上这两种发动机传热过程大致相似，

因此其传热计算方法也基本相同，差异主要体现

在换热关系式、裂解反应等具体的物理模型和数

学模型上。再生冷却系统的传热过程主要包括以

下三个过程：①燃气向燃烧室壁面的传热，②壁面
结构的导热，③冷却通道壁面向冷却剂的传热，这
三个传热过程相互耦合，加剧了再生冷却系统传

热建模分析的难度。

图１　超燃冲压发动机再生冷却系统工作原理示意图［５］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍｗｏｒｋｉｎｓｃｒａｍｊｅｔ［５］

现阶段工程上对于再生冷却系统流固界面的

传热模拟主要依赖试验获得的准则关系式来进行

计算，并基于准则关系式建立了再生冷却系统耦

合传热方法，获得了系统达到热平衡态时的传热

特性，学术上基于连续性边界的纯计算流体力学

（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）模拟方法也逐
步开展。对发动机再生冷却系统流固耦合传热计

算问题，总结了现阶段发动机燃气固壁传热和再

生冷却通道传热工程计算与数值模拟方法，以及

相关的传热现象和规律。在此基础上，从流固耦

合的角度，介绍了发动机再生冷却系统基于准则

关系式与连续性边界的分区耦合方法，以及整场

耦合计算方法和相关分析。

１　再生冷却系统壁面传热计算方法

再生冷却系统传热建模分析的难度主要体现

在燃气向壁面的传热与壁面向冷却剂的传热两个

过程，这两个过程分别与燃气和冷却剂的物理化

学反应过程密切相关，受到燃烧、裂解、超临界特

性等过程的影响，因此精确模拟存在较大难度。

１．１　燃气与壁面的传热过程

发动机燃烧室壁面的对流换热过程极其复

杂，燃气与壁面的对流加热和高温燃气／壁面、壁
面／壁面之间的辐射换热，壁面的导热过程耦合在
一起，全数值模拟在工程上应用还存在很大困难。

目前工程上通常采用准则关系式的方法计算燃烧

室壁面沿轴向的热流密度。

１）巴兹法：对于燃气侧的对流换热最常用的
是巴兹（Ｂａｒｔｚ）法［６］，Ｂａｒｔｚ法是在试验的基础上
形成的管内充分发展的湍流传热准则关系式，它

考虑了附面层横向流体物性参数、推力室几何形

状等因素对热流密度的影响。刘伟强等［７］采用

Ｂａｒｔｚ公式获得了燃气与燃烧室壁面的对流换热
系数，用于发动机水冷推力室热分析。巩岩博

等［８］结合部件传热试验数据，考虑雾化蒸发过

程、燃气雷诺数大小以及普朗特数拟合公式计算

偏差等因素影响，对 Ｂａｒｔｚ公式进行修正，提升了
Ｂａｒｔｚ公式的适用性。吴有亮等［９］在 Ｂａｒｔｚ法的基
础上，考虑燃烧区域长度、边界层厚度变化和流动

加速性的影响，建立了修正的 Ｂａｒｔｚ法 （见
式（１）），获得了与试验更为接近的结果。Ｋｏｓｅ
等［１０］在其构建的一维再生冷却分析工具（ａｏｎｅ
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｍｏｄｅｌｌｉｎｇｔｏｏｌ，
ＯＤＲＥＣ）中也采用巴兹法对燃气侧加热进行了
分析。

ｑｗ＝０．０２６ｃｐｆμ
０．２
ｆ （ρｆｖ）

０．８／（Ｐｒ０．６ｆ ｄ
０．２）·

（Ｔａｗ－Ｔｗ） （１）
其中：ｑｗ为壁面冷壁热流；ｃｐｆ为燃气定压比热；μｆ
为燃气动力黏度；ρｆ为燃气密度；Ｔａｗ为绝热壁温；
Ｔｗ为壁面温度；ｖ为燃气流速；Ｐｒｆ为燃气普朗特
数；ｄ为当量直径；下标 ｆ表示流体定性温度，定
性温度采用壁温与流体静温的平均值。

２）参考焓法：参考焓［１１］法是一种 ＣＦＤ模拟
与准则关系式相结合的壁面热流计算方法，该方

法首先需要获得发动机的内流场，通过提取边界

层外缘的参数来估算燃气的热力和输运特性，然

后基于式（２）计算发动机的壁面热流。Ｅｃｋｅｒｔ参
考焓法能考虑可压缩性影响，已经在高速分析中

得到了广泛应用。蒋劲等［１２］采用参考焓法计算

了超燃冲压发动机燃气与固壁对流换热热流，计

算中需要的流场参数从流场仿真软件计算得到的

流场中提取，通过与试验进行对比，发现基于参考

焓法获得的温度分布相比 Ｂａｒｔｚ法的精度更高。

·４０１·
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仲峰泉等［１３］采用 Ｅｃｋｅｒｔ参考焓法建立了再生冷
却的一维分析方法。

ｑｗ＝Ｓｔ
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其中，Ｓｔ

、ρｆ分别为基于参考点的斯坦顿数、燃气

密度，ｈａｗ为绝热壁焓值，ｈｗ为壁面处焓值。
３）ＣＦＤ方法：随着计算机技术的发展，通过

ＣＦＤ模拟的方式求解燃气加热的方法逐渐被研
究采用，ＣＦＤ方法需要求解整个发动机内流场并
数值求解边界层壁面处的温度梯度从而获得壁面

热流（见式（３）），对数值方法有较高要求。Ｗａｎｇ
等［１４］采用ＣＦＤ方法研究了液体火箭发动机燃气
壁的换热特性。李军伟等［１５］采用 ＣＦＤ方法计算
了燃气向壁面的对流换热和辐射换热，数值计算

结果与热试车数据吻合较好。张宏伟等［１６］采用

二维轴对称纳维 －斯托克斯（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＮＳ）
方程描述推力室内部燃气的湍流流动与传热，并

分析了对流热流密度和辐射热流密度的分布特

性。郑力铭等［１７］以二维ＮＳ方程和一维瑞利加热
规律为基础，建立了超燃冲压发动机内流场的热

环境计算模型，获得了绝热壁和等温壁时的壁面

热流分布。康玉东等［１８］采用Ｆｌｕｅｎｔ６模拟了三维
液氢／液氧火箭发动机推力室再生冷却流动传热
耦合过程，研究了燃气非平衡特性对壁面传热的

影响。近年来，基于ＣＦＤ模拟燃气与壁面换热过
程的方式越来越多地用于超燃冲压发动机再生冷

却的模拟，戎毅等［１９］通过求解 ＮＳ方程的方式模
拟了超燃冲压发动机冷却通道与燃烧室耦合传热

过程；胡江玉等［２０］采用 ＣＦＤ模拟的方式研究了
高温燃气对不同构型再生冷却面板的对流传热

特性。
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其中，ｋｆ为流体导热系数，
Ｔｆ
ｎ
为温度法向梯度。

巴兹法与参考焓法采用准则关系式的方式

来计算燃气与壁面的对流换热，巴兹法采用的

是一维质量加权流场作为输入条件，对于管内

强制对流换热的模拟更加适用，但是无法较为

准确地反映燃料喷雾雾化、燃烧时滞、边界层厚

度变化等特殊的燃烧与流动现象对热流的影

响。参考焓法适用于高速气流的平板边界层流

动传热，对于超燃冲压发动机这种矩形截面燃

烧室的适应性较强，但是需要提供燃气内流边

界层外缘的流场参数，边界层外缘流场参数通常

数值求解三维内流场。ＣＦＤ模拟方法可以较为
准确地模拟燃气与壁面的换热过程，但是一方面

需要消耗较大的计算资源，在工程应用中需要考

虑其时间与经济成本；另一方面，其精准度高度依

赖物理与数学模型的精准度，比如化学反应和湍

流模型的准确性和适应性等，对于超出现有能力

的复杂工况，准确性仍需检验，表１给出了三种方
法燃烧室输入对比。

表１　三种方法燃烧室输入对比
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｉｎｐｕｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法 输入 优缺点 适用情况

巴兹

法

燃烧室一维

流动参数

计算简单，但是

无法反映局部流

场特征影响

适用于管内强

制对流换热

参考

焓法

燃烧室边界

层外缘参数

一定程度反映局

部流场特征影响

矩形截面燃烧

室适应性更好

ＣＦＤ
方法

燃烧室含边

界层三维流

场参数

三维模拟壁面换

热过程，但是计

算资源消耗大

计 算 资 源 丰

富，模型准确

性经过检验的

工况

１．２　冷却剂与壁面的传热过程

发动机再生冷却系统包含大量的冷却通道，

冷却剂（特别是碳氢燃料类冷却剂）在流动过程

中的物性和物态等都会发生较为复杂的变化，导

致冷却剂与固壁的换热过程十分复杂，高精度数

值求解冷却剂与固壁的传热同样十分困难，需要

对模型进行简化。

１）一维计算：冷却剂与固壁的传热最早主
要基于一维流动假设并结合对流换热准则关系

式进行，由于冷却通道内的流动主要为充分发展

的湍流流动，冷却剂与固壁的换热属于管内强制

对流换热，因此可以采用与努塞尔数相关的准则

关系式，如 ＤｉｔｔｕｓＢｏｅｌｔｅｒ［２１］、Ｇｎｉｅｌｉｎｓｋｉ［２２］、Ｓｉｅｄｅｒ
Ｔａｔｅ［２３］等。美国的飞行器综合热管理分析程序
（ｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｔｈｅｒｍａｌｍａｎａｇｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ
ｃｏｄｅ，ＶＩＴＭＡＣ）［２４］和法国的一维半经验计算程
序［２５］分析工具就采用了一维方法，支撑了再生冷

却系统传热特性的分析与评估。刘伟强等［７］建

立冷却剂一维流动模型，对非稳态三维槽道式水

冷推力室壁温进行了分析。蒋劲等［２６］将超燃冲

压发动机冷却通道中煤油的流动作一维简化处

理，采用冷却剂平均温度，基于ＳｉｅｄｅｒＴａｔｅ公式模
拟了冷却剂与固壁的传热过程，支撑了再生冷却

超燃冲压发动机传热计算与分析。
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２）准二维计算：为了进一步考虑温度分层对
传热的影响，Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ等［２７－２８］发展了再生冷却通

道流动换热准二维分析模型。准二维分析模型的

质量方程和动量方程采用一维形式，能量方程则

采用二维形式进行描述，采用准二维模型可以模

拟冷却剂温度的分层现象，提升计算的精度，如

图２所示。杨成骁等［２９］采用准二维模型模拟了

航天飞行主发动机推力室再生冷却特性，相比三

维模型，最高壁温与冷却剂温升差异分别为

４４％与８６％，计算时间则节约了９０％。吴有亮
等［３０］采用准二维方法研究了再生冷却推力室的

传热特性，获得了冷却剂温度的分层特性，冷却剂

温升与试验值吻合得比较好，误差在１０％以内，
优于一维传热结果。

图２　Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ计算得到的温度分层现象［２８］

Ｆｉｇ．２　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｔｒａｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＰｉｚｚａｒｅｌｌｉ［２８］

　　３）三维计算：随着计算机技术的发展，三维
求解ＮＳ方程的 ＣＦＤ模拟方法也逐步用于研究。
Ｆｒｏｈｌｉｃｈ等［３１］和 ＬｅＢａｉｌ等［３２］分别采用三维模型

对高深宽比冷却通道传热特性进行了模拟，同时

考虑了湍流和粗糙度等影响，计算精度得到大幅

提升。Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ等［２８］通过求解三维ＮＳ方程的方
式研究了高深宽比弯曲冷却通道的流动换热特

性，发现在弯曲通道内出现了局部的回流现象，而

在直通道中则没有出现这种现象。Ｇａｏ等［３３］、

Ｚｈｕ等［３４］、Ｚｈａｏ等［３５］分别采用三维 ＣＦＤ方法模
拟了波纹管、肋通道等强化措施下煤油换热过程，

波纹和肋对流体的扰动使得换热效果显著增强。

波纹管会使通道内的湍流脉动更加明显，甚至在

近壁面产生涡旋，从而减少通道底部热流沉积现

象，增强换热能力［３６］。Ｓｈａｎｍｕｇａｍ等［３７］采用三

维方法分析了液氢再生冷却传热特性，弧肋诱导

的流向涡结构增强了传热，有效降低了传热恶化

和热分层现象。Ｒｉｃｃｉ等［３８－３９］采用三维 ＣＦＤ方

法模拟了意大利碳氢燃料推进试验（ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ
ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｔｅｓｔｂｅｎｃｈ，ＨＹＰＲＯＢ）计划中液氧／甲
烷发动机的再生冷却通道传热特性，分析了冷却

剂在流动过程中出现的跨临界行为。

一维计算模型对实际传热过程进行了大量简

化，计算简单，但是忽略了冷却通道内流体热分层

现象，随着冷却通道深宽比增大，温度分层现象更

加明显，采用一维模型计算获得的冷却效率偏低。

采用准二维模型能较好地模拟温度沿径向的分层

现象，且计算效率远高于三维模型，但是对于 Ｕ
型［４０］或带肋条［３４］的复杂构型冷却通道，准二维

模型无法模拟冷却剂在层间的质量与动量传递过

程，因此无法模拟由层间扰动带来的强化传热效

果。此外，一维和准二维模型都高度依赖选取的

换热准则关系式，但是准则关系式通常都是基于

试验结果总结归纳形成的，有一定的适用范围，当

超过适用范围时会存在较大的偏差。三维模型能

够较好地模拟加热不均而导致的温度分层现象以
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及波纹、肋条等形貌变化导致的扰动、回流等现

象，计算精度显著提高，但是三维模型计算耗费时

间长、计算成本高、难以满足方案迭代和优化对时

间以及计算成本的要求，因此在飞行器热评估中

一维的节点热分析方法仍然被广泛使用［４１］，表２
给出了三种冷却通道计算方式对比。

表２　三种冷却通道计算方式对比

Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓｉｎｔｈｅ

ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌ

方法 优缺点 适用情况

一维
计算简单，但是无法反映温度

分层影响
快速评估

准

二维

能反映温度分层现象，但是无

法反映复杂流动现象的影响

简单构型直通

道数值评估

三维
三维模拟壁面换热过程，但是

计算资源消耗大

精细化评估，

计算资源丰富

上述的一维和准二维计算，冷却剂与固壁的

传热通常基于准则关系式进行，通过求解冷却剂

的一维或二维流动为对流换热提供流体温度。三

维计算则可以通过纯数值的方式获得壁面的热

流，从而支撑结构的传热计算。

冷却剂（特别是碳氢燃料类冷却剂）受热过

程中其物性和流态会发生剧烈的变化，因此其换

热过程十分复杂，基于上述方法对冷却剂与固壁

的传热进行研究时，还需要考虑一些影响固壁传

热的特殊因素。

１）冷却剂内部二次流：一方面冷却剂受热不
均会导致密度差异，从而产生浮升力；另一方面冷

却剂会受到重力或者飞行器变速导致的惯性力，

浮升力、重力、惯性力等都有可能导致管内的二次

流动，从而影响冷却剂的对流换热特性导致传热

强化或传热恶化等现象出现［４２］。王龙云等［４３］研

究了倾斜管道浮升力对换热特性的影响，发现传

热恶化点会随着管的倾斜度变化而移动。吴刚

等［４４］发现Ｐｅｔｕｋｈｏｖ准则与Ｊａｃｋｓｏｎ准则可判定倾
斜管内浮升力效应［４５－４６］，并且根据试验结果拟合

得出了超临界水强制对流传热关联式。侯君如

等［４７］发现浮升力引起二次流导致流场和温度场

畸变，上壁加热时的效果要强于下壁加热。在计

算过程中，对于冷却剂内部二次流的影响：一方面

可以通过ＣＦＤ模拟的方式，采用合适的湍流模型
以及相应的网格处理，捕捉到冷却剂内部的二次

流，从而获得其对传热的影响；另一方面，则可以

基于试验数据获得相应的换热准则关系式，在准

则关系式中考虑二次流对传热的影响。

２）亚临界／超临界压力：对于超燃冲压发动
机，由于其工作压力与临界压力接近，当流体从亚

临界态过渡到超临界态时，流体物性会发生剧烈

变化。超临界压力下，当温度达到对应压力下的

拟临界温度时，流体物性同样会发生较为剧烈的

变化，导致传热特性发生剧烈的改变［４８］。亚临

界／超临界压力下传热特性分为三种模式：正常传
热、传热强化和传热恶化。亚临界压力在成核到

膜沸腾的过渡阶段，由于沸腾过程在壁面上形成

低导热气体层，导致传热恶化现象出现［４９］。超临

界压力下，也可能发生类似于亚临界压力下的核

态沸腾和膜沸腾，称之为拟沸腾和拟模态沸腾，导

致传热恶化现象出现［５０］。在拟临界温度附近会

出 现 传 热 强 化 现 象，当 膜 层 温 度 （ｆｉｌｍ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ）达到拟临界温度后，传热系数达到最
大值［５１］。Ｓｔｉｅｇｅｍｅｉｅｒ等［５２］提出了针对 ＪＰ－７、
ＪＰ－８、ＲＰ－１等燃料的超临界压力换热准则关联
式。Ｗａｎｇ等［５３］研究了煤油在超临界状态下正常

传热、传热强化和传热恶化区的传热特性分析了

其产生机理，并建立了相应的试验关联式。采用

ＣＦＤ的方法模拟亚临界／超临界流体中出现的沸
腾／拟沸腾现象等目前还存在一定的困难，因此对
于超临界压力下冷却剂的传热计算多采用基于试

验的准则关系式来进行模拟。

３）裂解：碳氢燃料作为冷却剂在高温下会发
生裂解吸热反应，增加燃料的热沉，提升燃料的冷

却能力［５４］。碳氢燃料的化学反应机理极其复杂，

Ｗａｒｄ等［５５］基于试验结果，提出了适用于裂解率

小于２５％的超临界低裂解率碳氢燃料成比例产
物分布（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｐｒｏｄｕｃｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，ＰＰＤ），在
ＰＰＤ模型的基础上 Ｙｕａｎ等［５６］和 Ｚｈｕ等［５７］建立

了简化的一步总包化学反应模型，利用简化模型

分析了冷却通道内燃料裂解对流动和换热特性的

影响。Ｙｕａｎ等［５６］的简化反应模型如下所示：

Ｃ１０Ｈ２２→０．１５３ＣＨ４＋０．２２２Ｃ２Ｈ４＋０．１３８Ｃ２Ｈ６＋
０．２００Ｃ３Ｈ６＋０．１８５Ｃ３Ｈ８＋０．１７１Ｃ４Ｈ８＋
０．１１８Ｃ４Ｈ１０＋０．１４９Ｃ５Ｈ１０＋０．１３７Ｃ５Ｈ１２＋
０．１７０Ｃ６Ｈ１２＋０．１０６Ｃ６Ｈ１４＋０．１４７Ｃ７Ｈ１４＋
０．０９１Ｃ７Ｈ１６＋０．１３２Ｃ８Ｈ１６＋０．０４０Ｃ８Ｈ１８＋
０．０４６Ｃ９Ｈ１８＋０．０３１Ｃ９Ｈ２０ （４）

在碳氢燃料再生冷却换热特性计算中，当考

虑燃料的裂解反应时，如果采用详细反应机理，将

涉及上千个基元反应，目前还难以实现。因此目

前主要采用一步总包反应机理，即只需要在原方
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程组中增加一个组分方程即可完成，反应速率采

用总和裂解速率表达。王曦等［５８］在３５ＭＰａ压力
下，采用一步总包反应模型研究了超临界煤油的

裂解现象，模型将裂解态燃料分为气态产物和液

态及其他含碳化合物两部分，采用分段拟合的

Ａｒｒｅｈｅｎｉｕｓ形式的裂解反应速率公式，计算大为
简化，可以实现工程应用。随着燃料温度升高，燃

料裂解产物将发生二次反应，为了提升模型在燃

料高转化率下的预测精度，Ｌｉ等［５９］发展了 Ｗａｒｄ
总包反应模型，建立了１６组分２６步化学反应动
力学模型，获得了再生冷却通道的换热特性。引

入详细反应机理能提升高裂解率时的模拟精度，

但是会显著增加数值模拟的计算量。真实的裂解

过程求解涉及超临界燃料流动、裂解反应动力学

机理、边界层传热、结焦等过程，对裂解过程及传

热特性的准确预测还存在较大难度，工程上目前

主要采用一步总包反应模型来获得燃料裂解吸

热，然后结合准则关系式计算冷却剂与壁面的

换热。

２　再生冷却系统流固耦合传热计算流程
分析

　　流固耦合传热计算可以分为整场求解与分区
求解两类方法。整场求解方法将流体域和固体域

控制方程组联立，采用整场离散的方式进行统一

求解。分区求解边界耦合方法对流体域与固体域

采用单独的求解器求解并在交界面进行数据传

递。再生冷却系统的传热过程包括高温燃气与发

动机壁面和冷却剂与冷却通道壁面两个流固耦合

传热过程，目前针对上述过程的模拟主要以分区

求解边界耦合方法为主。对于流固交界面热量传

递的模拟，可以采用准则关系式和连续性边界两

种处理方式，耦合流程如图３所示。

２．１　基于准则关系式的流固耦合传热流程分析

目前在工程上应用最多的是基于准则关系式

的流固耦合传热计算方法，这种方法通常对流体

采用一维或准二维计算，获得流体沿流向上的流

动参数，然后采用第三类边界条件并结合相应的

对流换热准则关系式获得流体与固体的对流换

热量。

ｑｗ＝ｈ（Ｔｆ－Ｔｓ） （５）
其中：ｈ为对流换热系数，通过选取准则关系式进
行计算；Ｔｆ为流体特征温度；Ｔｓ为固体壁面温度，
其耦合模拟大致可以分为如下步骤，具体的耦合

流程图如图３（ａ）所示。
步骤１：假定耦合界面的温度分布（包括燃气

（ａ）基于准则关系式
（ａ）Ｂａｓｅｄｏｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉａ

（ｂ）基于连续性边界
（ｂ）Ｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ

图３　基于准则关系式与基于连续性边界耦合流程
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｄｉａｇｒａｍｂａｓｅｄｏｎｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

ｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ

壁面和冷却通道壁面）。

步骤２：求解流体域方程，获得流体特征温度
（燃气总温、冷却剂平均温度等）。

步骤３：基于准则关系式获得流体向壁面的
换热量，并求解导热控制方程，获得界面固体侧

温度。

步骤４：重复上述步骤２～３，直到计算收敛。
Ｎａｒａｇｈｉ等［６０］建立了再生冷却耦合分析理论

模型，其中燃气与冷却剂采用一维流动模型，发动

机固壁结构采用三维计算模型，形成了适用于再
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生冷却的耦合分析程序ＲＴＥ。Ｗａｎｇ等［１４］对燃气

侧的热环境采用ＣＦＤ方法，将它和一维冷却剂流
动热分析模型耦合起来，对航天飞机发动机的再

生冷却系统进行了分析计算。张宏伟等［１６］采用

二维轴对称 ＮＳ方程求解燃气流场，采用一维模
型求解固壁传热和冷却剂流动，通过准则关系式

结合第三类热边界条件建立了再生冷却推力室耦

合传热分析模型，较好地预测了推力室流场和壁

面热流密度、壁温及冷却剂温升。Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ等［６１］

采用二维轴对称（燃气）／三维（冷却剂及结构）构
建了针对 ＬＯＸ／ＬＣＨ４火箭发动机再生冷却系统
的耦合模拟方法，发现粗糙度等因素会显著影响

结构的传热特性。Ｋｏｓｅ等［１０］开发了一种再生冷

却耦合传热快速分析工具ＯＤＲＥＣ，燃气侧采用一
维等熵流动假设和传热关联式进行分析，冷却剂

侧通过轴向水力分析和径向传热分析评估，采用

ＯＤＲＥＣ对液氧甲烷发动机冷却特性进行了分析。
Ｈａｎ等［６２］采用一维、三维结合的方法分析了 Ｘ－
５１Ａ飞行器内外热环境作用下的热特性，将外部
流场、燃烧室结构与冷却通道进行耦合分析，迭代

求解气动加热、燃烧放热与冷却传热，优化了壁面

热流分布。

基于准则关系式一方面可以根据求解的问题

对燃气流动、固壁传热、冷却剂流动等进行简化，

实现一维、二维、三维的任意组合，从而提升计算

的效率。另一方面，由于碳氢燃料裂解结焦、燃料

多组分／多相燃烧等复杂过程的纯ＣＦＤ高保真模
拟还存在一定困难，采用准则关系式的方法可以

融合大量工程实践获得的经验公式，通过数值计

算与经验公式结合的方式，建立指导工程设计的

再生冷却耦合传热分析模型。但是准则关系式大

多有一定的适用范围，特别是针对特殊物理过程

建立的准则关系式使用范围比较单一，因此准则

关系式的选择和评判需要对耦合传热过程及影响

因素有清晰的认识。Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ等［６３］基于试验数

据获得了半经验相关的换热关联式，并且通过分

析发现采用恒定的传热系数无法准确预测高壁温

案例，而采用变传热系数则高估了结构的初始

温度。

２．２　基于连续性边界的流固耦合传热流程分析

近年来，ＣＦＤ计算方法逐渐成熟，计算能力
显著提升，具备了采用三维 ＣＦＤ方法求解燃料
燃烧与燃气流动、冷却剂裂解与流动传热的条

件，因此相关研究也逐渐增多。基于连续性边

界的再生冷却流固耦合传热计算正是在此基础

上通过流固界面上的连续性边界条件实现壁面

耦合传热过程模拟的。连续性边界的特点是流

固界面上满足温度连续和热流密度连续两个连

续性边界条件。

Ｔｗ，ｆ＝Ｔｗ，ｓ （６）
ｑｗ，ｓ＝ｑｗ，ｆ （７）

其中，Ｔｗ，ｆ、Ｔｗ，ｓ分别为交界面的流固温度，ｑｗ，ｓ、ｑｗ，ｆ
为流固界面处的热流。其计算流程大致如下，具

体的耦合流程如图３（ｂ）所示。
步骤１：假定耦合界面的温度分布（包括燃气

壁面和冷却通道壁面）。

步骤２：求解流体域控制方程，得到壁面流体
侧的热流密度。

步骤３：将流体侧热流密度传给固体域，获得
固体侧热流密度，并求解传热控制方程，获得界面

固体侧温度。

步骤４：将固体侧温度传给热流体域。
步骤５：重复步骤２～４，直到计算收敛。
戎毅等［１９］、赵超凡等［６４］采用基于连续性边

界的双向弱耦合迭代计算方法，模拟了燃烧室和

冷却通道特征参数对耦合传热的影响。浦航

等［６５］通过改变流固交界面的热边界条件，分析不

同耦合策略对计算结果的影响，包括 ＦＦＴＢ（ｆｌｕｘ
ｆｏｒｗａｒｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｂａｃｋ）、ＴＦＦＢ（ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｆｏｒｗａｒｄｆｌｕｘｂａｃｋ）、ｈＦＴＢ（ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｆｏｒｗａｒｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂａｃｋ）、ｈＦＦＢ（ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｗａｒｄｆｌｕｘｂａｃｋ），相关信息如表３所
示，具体含义以 ＦＦＴＢ为例表示先采用热流边界
作为固体域边界加载求解固体域，随后采用温度

边界作为流体域边界求解流体域，类似地，ｈＦＴＢ
表示先采用第三类边界作为固体域边界加载求解

固体域，随后采用温度边界作为流体域求解流体

域。研究发现ＴＦＦＢ（流体域 Ｎｅｕｍａｎｎ边界、固体
域Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ）方法得不到收敛解，而 Ｒｏｂｉｎ边界条
件则可以提高计算的稳定性。Ｆｒｅｙ等［６６］采用自

研的轴对称雾化燃烧程序与商业 ＣＦＤ相结合的
方式，以壁面为耦合面分析了燃烧流场特性。

表３　不同耦合方式收敛特性对比［６５］

Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｎ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｐｅｒｔｙ［６５］

名称 固体域边界 流体域边界
达到收敛所

需迭代次数

ＦＦＴＢ Ｎｅｕｍａｎｎ Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ １．０７５×１０５

ＴＦＦＢ Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ Ｎｅｕｍａｎｎ 发散

ｈＦＴＢ Ｒｏｂｉｎ Ｎｅｕｍａｎｎ ６．５８×１０４

ｈＦＦＢ Ｒｏｂｉｎ Ｎｅｕｍａｎｎ ５．５１×１０４
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　　基于连续性边界的流固耦合传热分区计算方
法可以较为准确地模拟燃气燃烧／流动，冷却剂的
分层流动／二次流动等特性，特别是局部流场特性
对壁面传热的影响，从而提升再生冷却耦合传热

计算的精度。但是计算的精度高度依赖燃气／冷
却剂流动传热模拟的精度以及壁面热流／温度传
递的精度，当燃料裂解结焦模型、超临界物性、喷

雾燃烧模型等存在较大偏差时，计算结果也会存

在较大的误差。

２．３　流固耦合传热整场求解分析

整场求解的方法将流体域与固体域作为整体

进行离散，将流体 ＣＦＤ求解区域扩展到固体域，
通过能量方程来描述固体域中的传热过程，因此

在求解过程中可以流固一体整场求解，不需要设

定耦合方法。整场求解方法物理过程上不需要考

虑交界面物理量的传递，数学层面上则不需要考

虑界面上数据的传递。

对于飞行器的流固耦合整场求解，文

献［６７－６８］等针对飞行器头部流固耦合传热问
题，将气体流动和固体结构传热用统一的方程组

进行描述，建立了飞行器流场和固体温度场的统

一求解方法，并对高速绕流二维不锈钢圆管气动

加热和结构热响应问题进行了计算。对于发动机

再生冷却燃气－室壁 －冷却剂的耦合传热问题，
姬威信等［６９］采用 ｆｌｕｅｎｔ，通过整场耦合求解的方
法对燃气流动、壁面对流传热、室壁导热以及冷却

剂流动采用统一的控制方程进行求解，研究了甲

烷再生冷却推力室的流动与传热过程。孙冰

等［７０］采用整场耦合求解的方法将推力室燃气 －
冷却通道－冷却剂耦合传热进行了模拟，研究了
燃气非平衡流动特性和甲烷在跨临界状态下的对

流换热特性。

采用整场求解方法能够降低分区迭代产生的

误差［７１］，提升计算的精度，但是对于复杂问题（几

何复杂／方程复杂），对计算资源的要求更高。此
外，采用整场求解方法难以考虑特定的模型，如固

体域的热应力计算［７２］等。同上述基于连续性边

界的流固耦合传热分区计算方法一样，采用整场

离散、整场求解的方法虽然可以提升计算的精度，

但精度的提升同样依赖高保真度的物理模型，否

则消除分区迭代误差获得的精度提升将淹没在模

型误差中。

３　再生冷却系统非稳态传热计算方法

上述发动机再生冷却系统传热计算研究都是

针对某一稳态工况进行分析的，最终获得达到热

平衡状态时再生冷却系统的流动传热特性。实际

上，发动机从启动开始，壁面温度会经历一个温升

阶段，同时由于飞行器飞行状态的改变，发动机也

会经历动态的热平衡，甚至无法达到热平衡，因此

再生冷却系统的传热过程往往是非稳态的。由于

再生冷却系统的非稳态流固耦合计算模型建立较

为复杂，对计算资源的消耗也比较大，因此工程上

目前主要采用稳态分析方法。但是开展再生冷却

系统的非稳态换热分析，可以更加准确地获得发

动机的温升特性，对发动机再生冷却结构设计和

试验研究都十分有益。

为了支撑发动机控制系统的设计，Ｍａ等［７３］

发展了再生冷却系统传热过程的一维非稳态计算

模型，实现了再生冷却系统流动和传热过程的一

维非稳态计算。张若凌等［７４］为了分析发动机壁

面的温升特性，建立了再生冷却结构的非稳态计

算模型，其中冷却剂流动采用一维方法，燃气侧换

热采用Ｅｃｋｅｒｔ参考焓方法，采用该模型对某试验
进行了模拟，计算得到的发动机达到热平衡的时

间为２３ｓ，与试验较为吻合（试验２０ｓ）。通过非
稳态计算，获得发动机达到热平衡所需的时间，可

以更好地为发动机设计提供支撑。发动机在点火

过程中快速放热，一方面冷却通道热应力急剧增

加，导致结构变形影响冷却剂流动；另一方面引发

流体热声振荡［７５］。孔勇等［７６］针对发动机点火启

动时的热声传播现象，开展了主动冷却通道热 －
流－固－声耦合的瞬态数值模拟，从结构层面研
究了非稳态传热对结构力学特性的影响。

Ｇｏｐｉｎａｔｈ等［７７］建立了再生冷却结构热 －流 －固
耦合分析方法，其中燃气侧的瞬态力热载荷由一

维方法获得，冷却剂流动采用非稳态的 ＮＳ方程
求解，评估了冷却系统对热防护能力和结构变形

的影响。Ｚｈａｎｇ等［７８］考虑瞬态热 －流 －结构耦
合效应，分析了传统再生冷却和射流再生冷却通

道的传热特性及结构变形，揭示了结构应力失效

风险。

目前，再生冷却系统非稳态传热分析研究较

为有限，采用非稳态传热分析方法对再生冷却系

统进行设计与评估尚存在较大难度。稳态模拟，

仅仅需要考虑空间层面的耦合，通过迭代最终得

到流固系统达到热平衡后的温度分布，而非稳态

模拟，还需要从时间耦合层面进行考虑。不同物

理场存在不同的特征时间，数值求解时间步长的

选取往往和物理过程特征时间密切相关，需要考

虑不同物理过程的时间尺度效应［７９］。理论上，选

取相关物理场最小特征时间作为推进时间步长，

·０１１·
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然后采用整场求解或分区耦合迭代求解的方式最

大程度模拟实际物理现象，可以获得较为精确的

结果，但是受计算机能力限制，整场联立推进求解

再生冷却系统换热全过程尚不可能；基于最小时

间步长分区耦合迭代求解全过程也存在很大困

难，因此需要发展相关兼顾计算精度与效率的耦

合方法，其关键难题是如何根据物理过程的特征

时间合理地选择数据传递时间点。再生冷却系统

传热非稳态全过程耦合模拟，目前研究较少，结合

工程需求和现有的计算能力，可以借鉴飞行器前

缘结构的流固耦合（力－热 －结构）模拟方法，文
献［８０－８１］发展了一种沿弹道自适应锚点的双
通道迭代耦合计算策略，构建了数值方法的力 －
热－结构耦合计算软件（ＮＮＷ－ＣＡＰＴＥＲ），该软
件可以实现沿弹道全弹热防护结构的热－流－固
耦合计算，该策略的耦合流程如图４所示，其中
ｑｗ为壁面热流，ω为壁面位移，下标 ｉ为时刻点，
流场和流场分别为 ｔｉ和 ｔｉ＋１时刻的流场。针对
再生冷却耦合传热过程的非稳态计算问题，采用

解耦的数值方法分别进行流场、结构场、温度场的

计算，根据物理过程的特征时间和计算量以及物

理量之间的相互依赖关系，合理地选择耦合时间

点，通过温度／热流的传递不断迭代推进，有望实
现再生冷却系统传热过程的非稳态耦合模拟。

图４　中国空气动力研究与发展中心提出的

气动力－热－结构多场耦合方法［８２］

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｕｌｔｉｆｉｅｌｄ
ｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ［８２］

４　展望

针对再生冷却系统流固耦合传热计算，本文

介绍了现阶段再生冷却流固界面换热过程模拟方

法及再生冷却系统燃气－壁面结构－冷却剂耦合
传热计算方法。近年来，高马赫超燃冲压发动机

成为新型空天运输动力系统后续重要的拓展方

向［８３］，需要进一步提升发动机热防护系统的预测

精度，为满足发动机防热系统精细化设计需求，再

生冷却系统传热过程的模拟需要从以下方面

入手：

１）再生冷却复杂物理化学过程的精细化建
模。再生冷却燃气／发动机壁面和冷却剂／冷却通
道壁面之间存在非常复杂的换热过程，纯 ＣＦＤ模
拟目前仍存在较大挑战，工程上仍然采用准则关

系式与ＣＦＤ相结合的方式进行计算。ＣＦＤ计算
是未来发展的方向，因此需要针对燃料掺混燃烧、

冷却剂裂解／结焦、对流／辐射／传导耦合传热等复
杂的物理化学过程建立精细化的模型，使得 ＣＦＤ
方法能够高精度地模拟燃料化学反应、激波／边界
层干扰、涡旋流动等复杂流动现象，从而提升预测

的精度。

２）再生冷却流固耦合传热过程高可信度模
拟。再生冷却流固耦合传热计算分为整场求解与

分区求解两类计算方法。工程上整场求解还存在

较大困难，分区求解的关键是边界如何耦合，目前

多采用对流换热准则关系式的方式实现流固界面

的热量传递，基于连续性边界的耦合方法也逐步

发展。前者可以较好地结合工程需求对问题进

行简化，并利用工程实践获得的经验公式提升

计算效率，但是准则关系式一般存在适用性问

题，下一步需要进一步结合试验，提升准则关系

式的适用范围和可靠性；后者的精度高度依赖

燃气／冷却剂流动传热的计算模型，下一步需要
基于精细化模型，提升 ＣＦＤ方法的模拟精度。
最后，工程上需要针对具体的流动传热问题，评

估两种方法的适用性和可信度，选择合适的方

法，从而为热防护系统的设计与评估提供高可

信度的预测结果。

３）再生冷却流固耦合非稳态传热高效率模
拟。再生冷却流固耦合非稳态计算可以更准确

地获得结构的温升特性，但是目前全过程耦合

模拟还存在较大困难。下一步需要发展兼顾计

算精度与效率的耦合方法，采用解耦的方式分

别进行燃气流场、结构温度场和冷却剂流场的

计算，结合不同物理场和传热过程的特征时间，

按照一定的耦合迭代策略，在关键的时间点进

行数据的传递，实现再生冷却系统传热过程的

非稳态高效率模拟。
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ｄｅｃａｎｅｃｏｏｌｉｎｇｔｕｂｅｕｎｄｅｒｇｒａｖｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ
ＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２３，２１９：１１９５７２．

［３５］　ＺＨＡＯＪＦ，ＬＩＳ，ＺＨＡＮＧＸＫ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｎｄｅｃａｎｅｉｎｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓｗｉｔｈｔｒｉａｎｇｕｌａｒ
ｒｉｂｓｆｏｒ ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ ｃｏｏｌｉｎｇ［Ｊ］． Ａｐｐｌｉｅｄ Ｔｈｅｒｍａｌ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２３，２１８：１１９３６９．

［３６］　王建明，吴政源，王一攀，等．液氧／甲烷火箭发动机波
纹状再生冷却通道的换热特性［Ｊ］．推进技术，２０２５，
４６（３）：１６７－１７７．

ＷＡＮＧＪＭ，ＷＵＺＹ，ＷＡＮＧＹＰ，ｅｔａｌ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｒｒｕｇａｔｅｄｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓｉｎ
ＬＯＸ／ｍｅｔｈａｎｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２５，４６（３）：１６７－１７７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３７］　ＳＨＡＮＭＵＧＡＭＡ，ＰＡＲＫＫＳ．Ｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆ
ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｈｙｄｒｏｇｅｎｉｎａｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｗｉｔｈ
ｔｈｅａｒｃｒｉｂｓｏｆａｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２４，２３６：１２１４５１．

［３８］　ＲＩＣＣＩＤ，ＢＡＴＴＩＳＴＡＦ，ＦＲＡＧＩＡＣＯＭＯＭ．Ｔｒａｎｓｃｒｉｔｉｃａｌ
ｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｍｅｔｈａｎｅｉｎｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇｊａｃｋｅｔｏｆａｌｉｑｕｉｄｏｘｙｇｅｎ／
ｌｉｑｕｉｄｍｅｔｈａｎｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｉｅｓ，
２０２２，１５（１２）：４１９０．

［３９］　ＲＩＣＣＩＤ，ＮＡＴＡＬＥＰ，ＢＡＴＴＩＳＴＡＦ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｅｈａｖｉｏｕｒｏｆｍｅｔｈａｎｅｉｎ
ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，
２０１６，１０７：１３３４－１３５３．

［４０］　王彦红，李浩然，李洪伟．Ｕ型再生冷却通道内超临界航
空煤油换热特性数值模拟［Ｊ］．航空发动机，２０２３，
４９（４）：１６－２５．
ＷＡＮＧＹＨ，ＬＩＨＲ，ＬＩＨＷ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅｉｎａ
Ｕｓｈａｐｅｄｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌ［Ｊ］．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ，
２０２３，４９（４）：１６－２５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４１］　ＪＥＯＮＴＪ，ＰＡＲＫ ＴＳ．Ｔｈｅｒｍａｌｒｅｃｙｃｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｉｎ
ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓｂａｓｅｄｏｎｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ
ｃｙｃｌｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２４，２５６：
１２４０９５．　

［４２］　李昊炜，林国伟，冯炜峻，等．超燃冲压发动机碳氢燃料
流动传热特性与再生冷却技术综述［Ｊ］．空天技术，
２０２２（６）：５７－６６．
ＬＩＨＷ，ＬＩＮＧＷ，ＦＥＮＧＷＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｆｌｏｗａｎｄ
ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌｓａｎｄｐｒｏｇｒｅｓｓ
ｉｎｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎ ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌｅｄ
ｓｃｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２（６）：５７－６６．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４３］　王龙云，朱剑琴，李海旺，等．倾斜圆管内超临界 ＲＰ３
流动换热特性数值研究［Ｊ］．推进技术，２０１８，３９（７）：
１５６２－１５６７．
ＷＡＮＧＬＹ，ＺＨＵＪＱ，ＬＩＨＷ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎ
ｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌＲＰ３ｉｎ
ｉｎｃｌｉｎｅｄｔｕｂｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，
３９（７）：１５６２－１５６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４４］　吴刚，毕勤成，王汉，等．超临界压力水在倾斜上升管内
传热的试验研究［Ｊ］．西安交通大学学报，２０１１，４５（５）：
６－１１．
ＷＵ Ｇ， ＢＩＱ Ｃ， ＷＡＮＧ Ｈ， ｅｔａｌ． Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｗａｔｅｒｉｎ ｉｎｃｌｉｎｅｄ ｕｐｗａｒｄ
ｔｕｂｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉ′ａｎ ＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１１，
４５（５）：６－１１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４５］　ＰＥＴＵＫＨＯＶＢＳ，ＰＯＰＯＶＶＮ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅａｎｄｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｉｎｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗｉｎ
ｔｕｂｅｓｏｆａｎ ｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｆｌｕｉｄ ｗｉｔｈ ｖａｒｉａｂｌｅｐｈｙｓｉｃａｌ
ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｊ］．ＨｉｇｈＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，１９６３，１（１）：６９－８３．

［４６］　ＰＩＯＲＯＩＬ，ＫＨＲＴＡＢＩＬＨＦ，ＤＵＦＦＥＹＲＢ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｔｏ
ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｆｌｕｉｄｓｆｌｏｗｉｎｇｉｎｃｈａｎｎｅｌｓｅｍｐｉｒｉｃａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓ
（ｓｕｒｖｅｙ）［Ｊ］．ＮｕｃｌｅａｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２００４，
２３０（１／２／３）：６９－９１．

［４７］　侯君如，赵泽铭，代婉宁．矩形通道内超临界 ＲＰ３非对
称加热的传热研究［Ｊ］．低温／制冷技术，２０２４，５２（９）：
８４－９４．
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ＨＯＵＪＲ，ＺＨＡＯＺＭ，ＤＡＩＷＮ．Ｓｔｕｄｙｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆ
ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌＲＰ３ｉｎｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃｈａｎｎｅｌｂｙａｓｙｍｍｅｔｒｉｃ
ｈｅａｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｓ／Ｒｅｆｒｉｇｅｒａｔｉｏｎ，２０２４，５２（９）：８４－
９４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４８］　林大森，李海旺，朱剑琴，等．超临界压力下基于径向热
物性分布的碳氢燃料流动换热特性研究［Ｊ］．推进技术，
２０２５，４６（２）：２３１２０５６．
ＬＩＮＤＳ，ＬＩＨ Ｗ，ＺＨＵＪＱ，ｅｔａｌ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆ
ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｒｍｏｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
ｕｎｄｅｒｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２５，４６（２）：２３１２０５６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４９］　ＮＡＳＵＴＩＦ，ＰＩＺＺＡＲＥＬＬＩＭ．Ｐｓｅｕｄｏｂｏｉｌｉｎｇａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｉｏｎｗｈｉｌｅｈｅａｔｉｎｇｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ
ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓ［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌＦｌｕｉｄｓ，２０２１，
１６８：１０５０６６．

［５０］　ＡＣＫＥＲＭＡＮＪＷ．Ｐｓｅｕｄｏｂｏｉｌｉｎｇｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｔｏｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｗａｔｅｒｉｎｓｍｏｏｔｈａｎｄｒｉｂｂｅｄｔｕｂｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ，１９７０，９２（３）：４９０－４９７．

［５１］　ＳＷＥＮＳＯＮＨＳ，ＣＡＲＶＥＲＪＲ，ＫＡＫＡＲＡＬＡＣＲ．Ｃｌｏｓｕｒｅ
ｔｏ“ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｆ‘ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｔｏｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｗａｔｅｒｉｎ
ｓｍｏｏｔｈｂｏｒｅｔｕｂｅｓ’”［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ，１９６５，
８７（４）：４８３－４８４．

［５２］　ＳＴＩＥＧＥＭＥＩＥＲＳＢ，ＭＥＹＥＲＭＬ，ＴＡＧＨＡＶＩＲ．Ａｔｈｅｒｍａｌ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｆｉｖｅｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ
ｆｕｅｌｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ３８ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ
ＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００２．

［５３］　ＷＡＮＧ Ｎ， ＺＨＯＵ Ｊ， ＰＡＮ Ｙ， ｅｔａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎｓｏｆＲＰ３ｋｅｒｏｓｅｎｅｕｎｄｅｒｓｕｂ
ｃｒｉｔｉｃａｌａｎｄｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，
２０１４，９４（２）：８３４－８４２．

［５４］　ＬＩＵＸＹ，ＹＡＮＧＺＱ，ＭＩＡＯＲＰ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙ
ｏｎｆｌｏｗｅｘｃｕｒｓｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌ
ｉｎｓｃｒａｍｊｅｔｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｐａｒａｌｌｅｌｃｈａｎｎｅｌｓ［Ｊ］．
ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２３，３６（１）：２０１－２１５．

［５５］　ＷＡＲＤＴＡ，ＥＲＶＩＮＪＳ，ＳＨＡＦＥＲＬ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｓｓｕｒｅｅｆｆｅｃｔｓ
ｏｎ ｆｌｏｗｉｎｇ ｍｉｌｄｌｙｃｒａｃｋｅｄ ｎｄｅｃａｎｅ ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２００５，２１（２）：３４４－３５５．

［５６］　ＲＵＡＮＢ，ＭＥＮＧＨ，ＹＡＮＧＶ．Ｓｉｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｙｒｏｌｙｔｉｃ
ｒｅａｃｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｔｕｒｂｕｌｅｎｔｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｎｄｅｃａｎｅａｔ
ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄ
ＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１４，６９：４５５－４６３．

［５７］　ＺＨＵＹＨ，ＬＩＵＢ，ＪＩＡＮＧＰＸ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｎｎｄｅｃａｎｅｔｈｅｒｍａｌｃｒａｃｋｉｎｇａｔｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｎａｖｅｒｔｉｃａｌｔｕｂｅ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ＆Ｆｕｅｌｓ，２０１４，
２８（１）：４６６－４７４．

［５８］　王曦，仲峰泉，陈立红，等．考虑煤油裂解效应的超声速
燃烧室再生冷却过程分析［Ｊ］．推进技术，２０１３，３４（１）：
４７－５３．
ＷＡＮＧＸ，ＺＨＯＮＧＦＱ，ＣＨＥＮＬＨ，ｅｔａｌ．Ａｃｏｕｐｌｅｄｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒａｎａｌｙｓｉｓｗｉｔｈｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃａｔａｌｙｔｉｃｃｒａｃｋｉｎｇｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅ
ｆｏｒａｃｔｉｖｅｌｙｃｏｏｌｅｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３４（１）：４７－５３．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５９］　ＬＩＹ，ＷＡＮＧＪＢ，ＸＩＥＧＮ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｒｍａｌ
ｐｙｒｏｌｙｓｉｓｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒａｎｄｕｐｗａｒｄｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎａ
ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃｈａｎｎｅｌｕｓｉｎｇｅｎｄｏｔｈｅｒｍｉｃｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌ［Ｊ］．
ＣｈｅｍｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２０２１，２４４：１１６８０６．

［６０］　ＮＡＲＡＧＨＭＨＮ，ＡＲＭＳＴＲＯＮＧＥＳ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｏｃｋｅｔｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒｓ［Ｒ］．ＮＡＳＡ
ＴｅｃｈｎｉｃａｌＭｅｍｏｒａｎｄｕｍ１０１９７３，１９８８：ＡＩＡＡ８８－２６４８．　

［６１］　ＰＩＺＺＡＲＥＬＬＩＭ，ＢＥＴＴＩＢ，ＮＡＳＵＴＩＦ．Ｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌ
ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａＬＯＸ／ＬＣＨ４ｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ５０ｔｈ ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１４．

［６２］　ＨＡＮＤＢ，ＫＩＭＪＳ，ＫＩＭＫＨ．Ｃｏｎｊｕｇａｔｅｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆ
Ｘ５１Ａｌｉｋｅａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓ［Ｊ］．
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，１２６：１０７６１４．

［６３］　ＰＩＺＺＡＲＥＬＬＩＭ， ＣＥＧＡＮ Ａ， ＢＡＴＴＩＳＴＡ Ｆ， ｅｔａｌ．
Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｓｅｍｉｅｍｐｉｒｉｃａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｆｏｒｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ
ＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２４，２５４：１２３８１６．

［６４］　赵超凡，董昊，朱剑琴，等．基于双向耦合的燃烧室与冷
却通道的传热研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２４，
５０（３）：９６２－９７４．
ＺＨＡＯＣＦ，ＤＯＮＧＨ，ＺＨＵＪＱ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｃｏｍｂｕｓｔｏｒａｎｄｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｂａｓｅｄ
ｏｎｔｗｏｗａｙｃｏｕｐｌｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，５０（３）：９６２－９７４．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６５］　浦航，李素芬，东明，等．超临界压力航空煤油耦合传热
计算方法研究［Ｊ］．工程热物理学报，２０１９，４０（４）：
８７７－８８１．
ＰＵＨ，ＬＩＳＦ，ＤＯＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄ ｏｆｃｏｎｊｕｇａｔｅ ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅ／ａｖｉａｔｉｏｎ
ｋｅｒｏｓｅｎｅｕｎｄｅｒｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１９，４０（４）：８７７－８８１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６６］　ＦＲＥＹＭ，ＡＩＣＨＮＥＲＴ，Ｇ?ＲＧＥＮＪ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆ
ｒｏｃｋｅｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１０ｔｈ
ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ Ｊｏｉｎｔ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ ａｎｄ Ｈｅａｔ Ｔｒａｎｓｆｅｒ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１０．

［６７］　耿湘人，张涵信，沈清，等．高速飞行器流场和固体结构
温度场一体化计算新方法的初步研究［Ｊ］．空气动力学学
报，２００２，２０（４）：４２２－４２７．
ＧＥＮＧＸＲ，ＺＨＡＮＧＨＸ，ＳＨＥＮＱ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎａｎ
ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ
ａｎｄ ｔｈｅ ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎ ｓｏｌｉｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ
ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００２，２０（４）：４２２－４２７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６８］　李佳伟，王江峰，杨天鹏，等．高超声速飞行器前缘流－
热 －固一体化计算［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１８，
４０（６）：９－１６．
ＬＩＪＷ，ＷＡＮＧＪＦ，ＹＡＮＧＴＰ，ｅｔａｌ．Ｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍａｌ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｔｕｄｙｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｈｅａｔｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，４０（６）：９－１６．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６９］　姬威信，孙纪国．液氧／甲烷发动机推力室再生冷却耦合
传热数值研究［Ｊ］．导弹与航天运载技术，２０１６（１）：
５７－６０．
ＪＩＷ Ｘ，ＳＵＮＪＧ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ
ｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｊｕｇａｔｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆＬＯＸ／ｍｅｔｈａｎｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ
ｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＳｐａｃｅＶｅｈｉｃｌｅｓ，２０１６（１）：
５７－６０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７０］　孙冰，宋佳文．液氧甲烷发动机台阶型冷却通道的耦合
传热特性［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（１２）：２９７２－
２９７８．　
ＳＵＮＢ，ＳＯＮＧＪＷ．Ｃｏｕｐｌｅｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｉｔｃｓ
（ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ）ｏｆｓｔｅｐｐｅｄｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｏｆｌｉｑｕｉｄｏｘｙｇｅｎ／
ｍｅｔｈａｎｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，

·４１１·



　第５期 胡天勇，等：再生冷却系统流固耦合传热计算方法研究进展

２０１６，３１（１２）：２９７２－２９７８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
［７１］　桂业伟．高超声速飞行器综合热效应问题［Ｊ］．中国科

学：物理学 力学 天文学，２０１９，４９（１１）：１１４７０２．
ＧＵＩＹ Ｗ．Ｃｏｍｂｉｎｅｄｔｈｅｒｍａｌｐｈｅｎｏｍｅｎａｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］． Ｓｃｉｅｎｔｉａ Ｓｉｎｉｃａ （Ｐｈｙｓｉｃａ， Ｍｅｃｈａｎｉｃａ ＆
Ａｓｔｒｏｎｏｍｉｃａ），２０１９，４９（１１）：１１４７０２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７２］　张强，刘巨保，赵晓荣．换热管流固耦合传热的分区求解
数值算法 ［Ｊ］．科学技术与工程，２０１０，１０（２８）：
６９０７－６９１１．
ＺＨＡＮＧＱ，ＬＩＵＪＢ，ＺＨＡＯＸＲ．Ｐａｒｔｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆ
ｃｏｕｐｌｅｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｆｏｒｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｒｐｉｐｅ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ
ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，１０（２８）：６９０７－６９１１．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７３］　ＭＡＪＣ，ＣＨＡＮＧＪＴ，ＺＨＡＮＧＪＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｒｉｅｎｔｅｄ
ｕｎｓｔｅａｄｙ ｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ａ ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ
ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｌｙｃｏｏｌｅｄｓｃｒａｍｊｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ
ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，８５：１５８－１７０．

［７４］　张若凌，张磊，王想义，等．再生冷却结构非定常换热计
算研究［Ｊ］．实验流体力学，２０２３，３７（２）：６２－６７．
ＺＨＡＮＧＲＬ，ＺＨＡＮＧＬ，ＷＡＮＧＸＹ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｕｎｓｔｅａｄｙｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｏｎｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，
２０２３，３７（２）：６２－６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７５］　ＬＩＹ，ＸＩＥＧＮ，ＦＵＪＨ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒｉｎ ａｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙ
ＲｅｓｏｕｒｃｅｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，１４４（１１）：１１２１０７．

［７６］　孔勇，丁金兴，潘涛，等．再生冷却过程热流固声耦合瞬
态模拟［Ｊ］．航空学报，２０２５，４６（２）：１３０７０９．
ＫＯＮＧＹ，ＤＩＮＧＪＸ，ＰＡＮＴ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｔｈｅｒｍｏｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｉｎ ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ
ｃｏｏｌｉｎｇ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２５，
４６（２）：１３０７０９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７７］　ＧＯＰＩＮＡＴＨＮＫ，ＧＯＶＩＮＤＡＲＡＪＡＮＫＶ，ＭＡＨＡＰＡＴＲＡＤＲ．
Ｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｃｔｉｖｅｌｙｃｏｏｌｅｄｓｃｒａｍｊｅｔ
ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｉｎ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｎｇｃｒｕｉｓｅ ｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０２２，
１９４：１２３０６０．

［７８］　ＺＨＡＮＧＪ，ＬＩＹ，ＣＨＥＮＹＸ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｔｒａｎｓｉｅｎｔｆｌｏｗ
ａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒａｎａｌｙｓｉｓｉｎｄｉｖｅｒｓｅｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｃｏｏｌｉｎｇ
ｍｏｄｅｓ ｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｎｇ ｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
ｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒｏｇｒｅｓｓ，
２０２５，６０：１０３３８２．

［７９］　杜雁霞，杨肖峰，肖光明，等．高超声速飞行器多尺度耦
合热效应预测研究进展［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０２４，
５４：１２８８－１３０４．
ＤＵＹＸ，ＹＡＮＧＸＦ，ＸＩＡＯＧＭ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｏｎ
ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｃｏｕｐｌｉｎｇｔｈｅｒｍａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉａＳｉｎｉｃａ（Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａ），２０２４，５４：
１２８８－１３０４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８０］　桂业伟，刘磊，代光月，等．高超声速飞行器流－热－固
耦合研究现状与软件开发［Ｊ］．航空学报，２０１７，
３８（７）：０２０８４４．
ＧＵＩＹＷ，ＬＩＵＬ，ＤＡＩＧＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓｏｆ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍａｌｓｏｌｉｄｃｏｕｐｌｉｎｇａｎｄｓｏｆｔｗａｒｅ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，
２０１７，３８（７）：０２０８４４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８１］　沈斌贤，曾磊，刘骁，等．高超声速飞行器主动质量引射
热防护技术研究进展［Ｊ］．空气动力学报，２０２２，４０（６）：
１－１３．
ＳＨＥＮＢＸ，ＺＥＮＧＬ，ＬＩＵＸ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆ
ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｂｙａｃｔｉｖｅｍａｓｓ（ａｃｔｉｖｅｍａｓｓ）
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
Ｓｉｎｉｃａ，２０２２，４０（６）：１－１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８２］　代光月，曾磊，刘深深，等．考虑力／热／结构多场耦合效
应的飞行弹道预测［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（１２）：
１２２３４６．　
ＤＡＩＧＹ，ＺＥＮＧＬ，ＬＩＵＳＳ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｆｌｕｉｄｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，
３９（１２）：１２２３４６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８３］　侯晓．组合循环发动机技术研究进展［Ｊ］．航空学报，
２０２３，４４（２１）：５２９８２４．
ＨＯＵＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．
ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２３，４４（２１）：
５２９８２４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·５１１·


