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摘 要：针对临近空间球载发射飞行器的特殊环境，对以过氧化氢 （H2O2） 为推进剂的发动机试验系统进行了地面测试，同时开

展环境适应性研究。结果表明，H2O2作为推进剂的单组元发动机系统方案安全性和环境适应性良好、易于使用，H2O2可作为未

来球载发射飞行器动力推进剂选择。测试方案中通过PTC加热片，结合温控开关以及保温材料，将发动机储液罐和喷管壁面的温

度维持在38~42℃，满足飞行器真实飞行环境要求，发动机测试后各项性能良好。
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距地30~100km的空域被称为临近空间。为完成高超

声速飞行器在临近空间飞行时的若干科学问题，球载飞

行器投放试验成为一种新型验证方式。在试验中，飞行

器由气球（也称作浮空器）搭载至临近空间投放，投放

后依靠重力势能加速后拉起，并实现动力点火，开展飞

行测试。由于临近空间飞行试验高度高、空气稀薄、环

境温度低，因此研制了100N单组元火箭发动机，并在飞

行器拉起窗口对发动机系统进行点火试验研究[1-2]。对于

高超声速乘波体飞行器，容积率是一个关键指标，发动

机的贮箱需要尽可能有效利用机身容积以获得最大总冲，

因此重点考虑密度比冲较高的推进剂组合，目前一般成

熟的火箭发动机动力装置，非低温推进剂大部分采用的

都具有一定的毒性、污染性，不利于生态环境的可持续

发展，考虑以上因素，包括环境需求和操作便捷性，因

此首选了绿色推进剂过氧化氢作为发动机燃料。

过氧化氢具有常温无毒、密度比冲高、饱和蒸气压

低、不易发生汽蚀、单位体积总冲大等优势。20世纪 90

年代，Orbital Sciences公司研制了一套44.5kN双组元过氧

化氢发动机应用于美国国家航空航天局（NASA）上面级

飞行试验；2004 年，美国 General Kinetics 公司研制了

90%过氧化氢/RP-1发动机推力室，具有高推重比和延迟

时间短的特点[3-5]。从历史上看，美国 X-1 飞机采用了

90%过氧化氢作为其姿态控制系统（RCS）单组元发动机

系统的推进剂，整体的发动机系统如图1所示。后续继承

X-1技术而发展起来的最快的载人飞行器X-15也采用了

多个 90%浓度过氧化氢（H2O2）单组元RCS发动机，安
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图 1　X-1 飞行器 RCS 发动机系统简图

Fig.1　Schematic diagram of X-1 aircraft RCS engine system
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装在机翼上，用于控制飞行器姿态[6]。作为单组元发动机

的推进剂，H2O2有许多优势，但高浓度H2O2具有高氧化

性，能与可燃物反应放出大量的热量和氧气，造成爆炸。

同时，过氧化氢与许多物质或杂质接触后会被催化分解，

在遇到撞击、强光、电火花等状况也可能导致其爆炸[7]。

由于临近空间环境的特殊性，H2O2单组元发动机在临近

空间中的安全性和稳定性是重要的研究内容[3]。近年来，

国内外在H2O2发动机应用于临近空间的研究较少，本文

搭建了临近空间发动机环境试验及试车平台，通过理论

分析和测试试验等手段，对H2O2发动机系统在临近空间

的环境适应性展开研究，为临近空间球载飞行器投放试

验中发动机环境适应性的进一步优化提供了技术方案与

相应的数据支持。

1　发动机系统介绍与临近空间环境条件分析

1.1　飞行器发动机试验系统

选用 90%的H2O2作为推进剂，设计制造了如图 2所

示的100N推力H2O2单组元发动机的试验系统。该小推力

单组元火箭发动机试验系统主要由高压气瓶、减压阀、

H2O2储罐、限流器、催化床和推力室等部件组成，包含

电爆阀、电磁阀、电加热板、温控开关、保温包覆层等

控制及辅助部件，相关参数见表1。

1.2　临近空间环境条件分析

球载飞行器试验须保证发动机系统在球载升空飞行

和投放拉起等全流程中温度可控。在飞行试验的第一阶

段，飞行器需要利用气球搭载至32km的高空投放，随着

浮空器的上升，环境温度不断降低（距地30km处，环境

268.659K、气压70.121 kPa）。图3所示为本次试验所使用

的H2O2样品在标准大气压下，与水混合时各体积浓度对

应的绝热分解温度，表 2为H2O2的部分物性参数。浓度

90%以上的H2O2冰点范围为 272~268K，过低的环境温度

会导致飞行器中H2O2凝固，此时发动机供给系统无法正

常工作，故需要保证发动机所处的环境温度不能过低，

因此发动机系统需要保温，但另一方面，H2O2在高温下

会迅速分解，分解绝热温度如图3所示，因此如果温控系

统设计不当，出现超温情况，发动机系统储罐和管路会

造成过氧化氢过热分解风险，温度控制范围需要严格把

图 2　H2O2单组元发动机试验系统原理简图

Fig.2　Schematic diagram of H2O2 single component engine load test system
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图 3　H2O2绝热分解温度

Fig.3　Adiabatic decomposition temperature of H2O2

表 1　发动机样机设计参数

Table 1　Design parameters of engine prototype

项目

推力/N

工作时长/s

推力室压力/MPa

挤压压力/MPa

H2O2储量/g

气瓶压力/MPa

参数值

99.52

74.60

6

1

≤4

500

≤12

备注

10km高度

海平面

90%浓度

表 2　H2O2部分物性参数

Table 2　Partial physical parameters of H2O2

浓度

冰点/K

沸点/K

密度（20℃）/（g/m3）

90%

271.89

415.0

1.390

95%

267.50

421.0

1.414

98%

270.50

425.5

1.432
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控[8]。由于临近空间空气稀薄，发动机系统的温控设计除

在常压环境（球载起飞过程）下具有稳定的工作性能，

还需要保证其在真空条件下（临近空间漂浮过程）系统

具有较高的可靠性。

1.3　发动机温控技术的选择

在美国 X-15 试验机的试验中，X-15 首先由 B-52

轰炸机翼下挂载携带至 14km高空，然后两机分离，X-

15 主发动机点火飞行，机载期间 X-15 由 B-52 供电，

RCS发动机采用电加热保温方案[9]，对比该方案，本方

案飞行器的发放方式为浮空器发放，且发放高度为

32km，两者相比较，X-15发放时速度高，外部冷却条

件为对流条件；浮空器发放时速度低，外部环境空气更

加稀薄，同时，考虑到乘波体飞行器内部空间有限，温

控系统需尽量简洁。PTC自限温加热器是一种对输出温

度自我限制的加热电阻，当温度到达材料限制温度点

时，导电材料中由于热膨胀，引起电阻上升，减少功率

输出。反之，随温度下降，材料热收缩，输出功率恢

复，该加热元件的一大特点是温控电路简单，故在温控

方案选取上，选择了PTC自限温加热器为控温方案的主

要保温元件，然而，PTC自限温效益是在大气压条件下

实现的，真空中无对流散热，积温显著，可能会导致发

热材料超过居里温度，无法实现自限温，因此通过试验

方式对其各种布置形式和真空条件下的可用性进行

评估。

2　试验结果与讨论

由于高浓度的H2O2不稳定的主要诱因是杂质和温度，

不当的环境氛围可能会造成液相催化和气相分解[10-11]，本

文重点对采用H2O2推进剂的发动机进行了一系列环境适

应性试验。发动机采用定压式工作方式，催化床采用银

网，推进剂供给采用气瓶减压挤压活塞式贮箱方案（与

X-1 RCS 发动机供给方案类似），H2O2活塞式贮箱采用

321不锈钢材料，发动机外侧采用PTC加热片提供热源，

氯丁橡胶保温材料包裹发动机机身，发动机推力台如图4

所示，主要试验包括H2O2发动机系统保温性能试验及发

动机试车试验，以确保H2O2发动机系统在正常环境中以

及飞行试验中具有良好的适应性及稳定性。

2.1　H2O2发动机系统保温性能试验

由于发动机所在的飞行器尾舱空间有限，且过氧化

氢发动机系统并不需要实现精确控温。因此采用PTC加

热片作为主要元件。温控系统性能是否良好的判断标准

有两个：一是在临近空间的环境中，发动机温度不低于

该环境下H2O2的冰点；二是保温加热系统温度不能持续

升高，从而导致H2O2发生不可控反应或是发动机工作时

温度过高引起安全隐患。考虑到飞行器在试验过程中，

加热系统输入能量有限，采用了将热源置于保温套内的

方案，为安全起见，温控试验所需达到的目标范围设定

为 30~75℃。在浮空器上升阶段利用球载电源（30~32V）

进行供电，电流为 10A。整体保温时，采用 PTC 加热片

（试验中采用的加热片限制温度均为60℃）贴附于发动机

机架外侧，与温控开关串联。加热片的电阻（在不超过

居里点温度时）会随温度的升高而增加，能使温度维持

在60~70℃，通过均温套均温，并通过氯丁橡胶保温材料

包裹发动机机身，可以实现系统的保温功能。而常闭型

温控开关则能在温度达到阈值时断开加热电路，进一步

保证发动机整体温度不至过高，为确保保温电路的可靠

性和稳定性，采用保温材料包裹发动机身于真空条件下

进行了多种情况的长时间加热试验，使用K型热电偶对

发动机喷管处、液罐上端盖、发动机架、储液罐中部、

减压阀等部位进行温度采集，获得的真空条件下各种加

热试验结果。在大气条件下仅采用PTC控温即可达到温

控要求，因为真空条件小，对流传热得到了极大的抑制，

因此重点在真空环境下开展发动机系统保温性能试验，

见图5。

图 4　发动机系统台架试验

Fig.4　Bench test of engine load system
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2.1.1　PTC加热器真空测试

图 6为低温真空条件下的发动机在 PTC加热控温条

件下的试验测试结果。在真空舱中，试验开始后环境温

度和压力逐渐降低，30min后环境温度和压力分别降低到

-50℃和 5000Pa；之后 90min内，环境温度保持不变，压

力逐渐由 5000Pa 降低到 1200Pa；而后 30min，环境温度

和压力逐渐升高，恢复到室温和一个大气压条件下。在

初始试验中，加热电路中未含温控开关，加热器初始功

率为157W，当加热器通电后，真空条件下由于对流传热

被抑制，即使在-50℃热真空罐辐射低温下，发动机系统

上安装的加热器最小功率超过系统热损失温度，持续升

高，并越过了加热器材料的居里温度点，加热器阻值不

再随温度升高而降低，导致发动机主体温度不断上升，

无法满足温控需求，由此可以明确，由于球载投放飞行

器的使用环境和大气条件下的对流环境不同，单纯的自

限温方式并不适用发动机系统的控温。

2.1.2　PTC加热器开关温控试验

考虑到上述问题，为确保系统不会因加热温度而使发

动机系统温度过高，故进行了两点调整：（1）由于加热器

功率过高，会使发动机主体温度越过居里点，故降低了加

热器的初始功率，采用了加装4片初始功率30W的PTC加

热器和两片初始功率 50W的PTC加热器的加热方式；（2）

由于电路接通加热器就会产生热量，为确保发动机主体温

度达到 50℃后不再增加，在电路中接入常闭型温控开关，

如图7所示。PTC加热片的电阻（在不超过居里点温度时）

会随温度的升高而增加，使温度维持在 60~70℃。通过铝

材安装板均温，并通过保温材料包裹发动机机身，可实现

系统保温功能。而常闭型温控开关则能在温度达到阈值时

断开加热电路，保证既不让氧化剂凝固，又确保不因加热

温度过高而导致H2O2氧化剂发生不可控分解反应。如图 7

所示，为规避电路中单一电子元器件出现问题导致系统整

图 5　发动机系统热真空试验

Fig.5　Thermal vacuum test of engine system

图 7　温控系统电路图

Fig.7　Circuit diagram of temperature control system
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体无法工作的情况发生，将两个加热片并联接入电路，降

低由于单个加热片出现问题无法加热的风险。将温控开关

反对称布置与加热片上下两侧并串联于电路中，避免由于

单个温控开关失效无法断开导致加热片持续加温，进一步

提高了温控系统的可靠性。

如图8所示，采用30W（4片）加热器和温控开关接

入电路后，真空条件下，发现除安装加热器处的发动机

架温度波动较大外，其余部分特别是保温重点关注的储

液罐和发动机喷管温度基本维持在 38~42℃，经过6周期

温控开关的反复开闭，温度维持稳定。试验表明采用较

小功率加热器配合温控开关控制加热的方法能满足飞行

试验环境条件的温控需求。同时为了进一步确定温控开

关是否能较长时间在真空环境下正常工作，将设备整体

放入真空舱内，保持压力在 1200Pa 条件下经过 11h 后进

行加温试验，发现温控开关仍能正常工作，发动机主体

温度保持在40℃以下。

最后进行了在真空条件下 11h的加温试验（见图 9）

和 50W （2 片）加热器配合温控开关的加温试验（见图

10）。结果表明，温控开关的选型对温控结果也会有一定

的影响，塑料型温控开关由于导热速度较慢，断开温度

会高于金属型温控开关。基于上述结果，最终设计中保

温电路的方案确定为将两个金属型温控开关与两个塑料

型温控开关反对称布置于加热器上下两侧，采用两片

50W加热片并联接入的连接方式。

2.2　H2O2单组元发动机试车试验

为验证发动机系统的整体稳定性，在发动机控温系

统电路添加后，对发动机整机进行了试车试验，发动机

整机试车试验中，发动机成功点火，整机工作时长为7s，

燃烧室（催化床后、喷管头部）压力稳定值为 0.95MPa，

达到设计指标。试验中，发动机局部最高温度（喷口处）

为760℃，满足高效催化分解要求，经过多次试验系统性

能良好，证明添加控温系统后单组元发动机系统方案可

行，安全性良好，H2O2推进剂在现有的试验条件下完全

可控。图11为发动机燃烧室压力曲线。
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图 8　30W（4 片）加热器加温试验

Fig.8　Heating experiment of 30W (4 pieces) heat tracing plate
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图 9　温控开关在真空条件下 11h 后升温试验

Fig.9　Temperature rise test of temperature switch after

11h under vacuum                           
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图 10　50W（2 片）加热器加温试验

Fig.10　Heating experiment of 50W (2 pieces) heat tracing plate
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3　结论

根据球载飞行器临近空间投放的试验要求，为开展

以H2O2为推进剂的发动机系统球载投放飞行器试验，对

飞行器上安装的H2O2发动机系统进行了环境适应性研究。

试验表明，H2O2单组元发动机系统在球载临近空间投放

飞行器试验系统中可具有良好的环境适应性，主要结论

如下：

（1）采用H2O2作为推进剂的单组元发动机系统方案

可行，发动机在设计温区点火正常，安全性良好。

（2）针对球载临近投放飞行器试验环境的特殊性，

通过 PTC 加热器，温控开关以及保温材料的综合使用，

将发动机系统整体温度维持在38~42℃，可以满足球载投

放飞行器飞行试验要求。
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Fig.11　Pressure curve of engine combustion chamber

35



气动研究与试验
AERODYNAMIC RESEARCH & EXPERIMENT Nov. 10， 2024 / Vol.2, No.6 

Environmental Adaptability Study of H2O2 Engine Applied in the 

Launch Test of Near Space Spherical Spacecraft
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Abstract: Ground testing was conducted on an engine test system using hydrogen peroxide (H2O2) as the propellant for 

spherical launch vehicles in the special environment of near space, and environmental adaptability research was also 

carried out. The results indicate that the single component engine system scheme using H2O2 as the propellant has good 

safety and environmental adaptability, is easy to use, and can be used as a power propellant choice for future spherical 

launch vehicles. In the testing plan, PTC heating elements, combined with temperature control switches and insulation 

materials, were used to maintain the temperature of the engine fluid storage tank and nozzle wall between 38~42℃ , 

meeting the requirements of the real flight environment of the aircraft. The engine performance was good after testing.
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