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摘 要：参考一种简化的、解析近似的计算模型，以地球到火星的对接任务和往返任务为例，对核聚变等

离子体推进器性能关键参数如推进系统质量、比冲、任务时间、有效载荷份额及比功率等进行分析，得出了任务

时间和有效载荷质量份额与聚变堆芯输出功率、推进器结构质量和比冲的依赖关系。在此基础上，结合核聚变

地面商业堆的相关进展，对现有的技术做合理适当外推，理论计算表明：飞行任务能够在 1~2个月内达到目的

星球同时可携带超过 10% 的有效载荷份额，并提出了未来核聚变空间推进器的初步参数方案和设计构想，总

体上能够为未来核聚变空间推进技术的发展提供一定的参考。
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Abstract：An analytic approximate calculation model was referenced to conduct a sensitivity
analysis of key parameters such as propulsion system mass，specific impulse，mission time，and
payload ratio，assuming that the case study was based on the two⁃bum rendezvous and four⁃bum
round trip of Earth to Mars missions. The dependence of mission time and payload ratio on fusion
power， propulsion system structure mass， and specific impulse was obtained through a detailed
analysis. Besides， theoretical calculation showed that the mission can arrive at the destination
planet within 1 to 2 months and carry more than 10% payload ratio by combining the related prog⁃
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随着科学技术的不断发展和人类文明的进

步，各国对探索地外宇宙空间的渴望更加热切，频

繁开展空间飞行任务 [1⁃2]。火星是目前除地球外最

适合人类生存的星球之一，中美欧等也都有长远

的火星探测计划 [3]，其中我国于 2020年发射了“天

问一号”首颗火星探测器，这是我国迈出行星探测

的第一步。未来的深空探测任务将会频繁开展，

同时也对高性能推进器提出了更高的要求。

推进器系统是空间飞行任务的关键，目前的

深空探测任务还主要依靠传统的化学火箭，然而

化学火箭由于燃料特性和反应原理本身的限制比

冲只能达到百秒量级，典型比冲约为 450 s，且已

经基本达到了极限 [4]。齐奥尔科夫斯基公式表明

实现相同的速度增量，低比冲推进系统需要携带

更高的推进剂份额，从而使化学火箭非常笨重低

效，如果进行火星、木星等更远的深空探测任务，

任务时间非常长 [5]。

在航天系统中，经常使用下式来评估推进系

统的性能 [6]：

α= P
m
= 1
2 ace （1）

P= 1
2 × F× Isp （2）

其中 α为质量比功率，P为推进系统的推进功率，

a为推进器的加速度，ce为排气速度，Isp为比冲，单

位为 s。
假设推进系统的推进功率固定，则系统的推

力和比冲相互制约。据此Moeckel将推进器分为

两类，即类型Ⅰ和类型Ⅱ[7]。类型Ⅰ的推进系统

受到比冲的限制，如传统的化学火箭推进系统，其

比冲仅百秒量级，但能产生 104 kN量级的推力，

足够使航天器克服地球引力进入太空。但受比冲

的限制，化学火箭很难开展火星或更远的深空探

测任务。类型Ⅱ的推进系统受到推力的限制，即

为高比冲低推力推进系统，所能执行的任务类型

也会受到一定限制。未来的深空探测任务将对推

进器系统提出更高的要求，需要发展具有任务时

间短、高比冲、髙有效载荷份额、高比功率以及能

够提供稳定可靠的高推力等性能的推进器，以扩

大深空任务的灵活性。核聚变是一种能量密度形

式更高、更高效安全的能源形式，相比化学火箭依

靠释放化学结合能加速推进剂喷射产生推进力，

核聚变空间推进器利用聚变反应释放的能量加速

推进剂并将高温等离子体喷出，由于聚变反应的

高能量密度，单位质量反应物释放的能量份额

高，反应产物高温等离子体排气速度能够高达

107 m/s量级，即比冲达到 106 s量级（比冲与排气

速度近似相差一个重力加速度 g0=9.806 65），提

高了推进器燃料利用效率 [8]。同时，相比传统的

低推力高比冲电推进方案，能够提供中等大小的

推力，是当前电推进器系统的有益补充。当前的

深空探测任务主要以无人飞行为主，但考虑到人

类对地外星球的资源探索及星际航行等需求，未

来的航天器必将需要载人。首先需要考虑的就是

宇航员的生命健康问题，核聚变将比核裂变所释

放的中子更少，通过采用先进燃料方案和调节燃

料比率甚至可以实现“无中子”聚变 [9]（中子功率

份额小于 1%），聚变空间推进器更高的推进性能

也能够缩短任务时间，减小宇航员受到的辐射剂

量，最大程度确保宇航员的安全。

聚变空间推进器概念在历史上有过非常多的

研究 [10⁃12]，美国曾经有过两次聚变空间推进器研究

热 潮 [13]，第 一 次 出 现 在 1958~1978 年 间 ，是 由

NASA路易斯研究中心领导开展了很多关于核

聚变推进理论、实验、技术发展路线等研究，但后

来由于美国阿波罗时代结束后削减了航天飞机方

面的预算，聚变推进系统研究随即结束。第二次

研究热潮是在 20世纪 90年代，随着 Santarius通
过月球样本评估出月球上具有丰富的氦 3资源，

再次激发了人们对于先进的核聚变推进概念的研

究兴趣，特别是当 Schulze于 1991年发表的一篇

关于聚变能用于 21世纪太空任务的长达 497页
的报告更是成为了该研究复兴的催化剂 [14]，该报

告犀利地提出了美国能源部和 NASA（美国国家

航空航天局）所扮演的不同角色，阐述了聚变能的

研究对于未来深空探测任务的必要性。90年代

后期由 NASA马歇尔太空飞行中心开展了相关

核聚变推进概念研究，主要集中在等离子体推进

驱动磁绝缘惯性约束概念，美国的猎户座计划和

英国的代达拉斯计划还曾提出利用核脉冲推进概

念，利用单位时间爆炸一个氢弹来实现非常高的

推进性能，但后面因为放射性污染问题和国际政

策的影响，没有继续进行下去。表 1列出了常见

的聚变空间推进器概念和主要的性能，总体的核

聚变概念主要有三种：①封闭式磁场位形如托卡

马克、紧凑型托卡马克如球托 ST（spherical toka⁃
mak）[15]、场反向位形 FRC（field reverse configura⁃
tion）[16]等；②开放式磁场位形如磁镜，气动磁镜

GDM（gas dynamic mirror）[17]；③惯性约束聚变概
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念 [18]。考虑到目前的聚变概念中，惯性约束概念

对激光点火装置要求极高，而托卡马克装置不够

紧凑，尺寸太大不太适合于空间推进系统。本文

的研究对象为通用紧凑型磁约束核聚变等离子体

推进器概念，如气动磁镜、球形托卡马克聚变约束

概念等均适用于本文的分析。

在当前的聚变研究领域，如聚变发电和聚变

空间推进器中，都有向紧凑型核聚变方向发展的

趋势 [19]。在未来的聚变空间推进器应用中，需要

采用能够提供高 β（比压 β是等离子体压强与磁场

压强的比值）的先进磁约束位形，并应用先进的磁

体技术如高温超导提高磁场 B，理论计算表明聚

变功率密度正比于 β2B4，因此能使推进器结构更

加紧凑 [20]。目前能够提供上述特性且在国内外发

展迅速的聚变空间推进器概念主要有气动磁镜、

球形托卡马克和 FRC概念，预计也将成为未来一

段时间内聚变空间推进器的主要发展方向。气动

磁镜是一种具有开端位形的磁约束聚变概念，其

本身的线性结构易于将高温等离子体喷出获得推

进动力，从物理角度看，等离子体易实现稳态运行

且能够更高的等离子体密度和比压 β。同时，基

于气动磁镜的聚变空间推进器具有结构简单紧

凑，技术难度小，建造成本低的优点，这将大大减

低了工程上的难度 [21]。

球形托卡马克具有小环径比，在低环向磁场

下能够实现较大的等离子体电流，甚至可能实现

等离子体电流过载，同时也能够实现较高的 β，因
此比传统托卡马克更紧凑，也是聚变空间推进器

发展的潜在方向 [22]。

对于 FRC概念，目前国际上已经有多种 FRC

高温等离子体团成形方法，其高比压 β（达 90%）的

特点非常适合于空间推进[23]。国内也在积极开展

FRC研究，有潜力应用于聚变空间推进器领域[24]。

本文主要参考一种简化的、解析近似的计算

模型对火星对接任务及往返任务的核聚变空间推

进器性能参数进行分析，得到推进器任务时间和

有效载荷份额对聚变系统的比功率、比冲等的需

求，结合当前工程技术限制并做适当外推后，设计

了几种核聚变等离子体性能参数设计方案，并给

出了建议的参数运行空间。通过调节比冲和比功

率的参数组合，能够同时满足未来载人深空探测

任务对任务时间和货运深空探测任务对有效载荷

份额的需求，提高任务的灵活性，是当前电推进系

统的有益补充。最后，给出了未来核聚变空间推

进器的初步设计构想，包括燃料方案，聚变堆芯系

统启动等，为未来核聚变等离子体推进器的设计

研究提供参考。

1 核聚变空间推进器工作原理

核聚变主要通过两种形式应用于太空推进，

一种是将聚变能通过传统热力循环转变为电能，

然后通过电能进一步产生推力。另种方式是将聚

变反应产生的高能等离子体与推进剂射流进行混

合换热，并经过磁喷嘴（磁喷嘴是利用磁场线的空

间分布，引导带电离子以一定方向喷出，从而获得

反冲推力）导流喷出 [25]，通过控制射流的流量可以

实现 104~106 s的比冲 [6]。由于氢的分子量较小且

具有良好的热物性质，一般所采用的推进剂为液

氢，充当冷却剂或推进剂的液氢在预电离后与聚

变堆芯晕区（Halo区）等离子体混合换热后经过

表 1 不同核聚变等离子体推进器概念的性能参数

Table 1 Performance parameters of different nuclear fusion plasma thruster concepts

核聚变约束概念

惯性静电约束（IEC）

气动磁镜（GDM）

球马克

碰撞束 FRC概念

FRC概念

悬浮偶极子

球形托卡马克

惯性约束聚变

磁化靶聚变

脉冲 Z箍缩

比功率/（kW/kg）

0. 02

133

5. 75

1. 5

1

1

8. 7

71

16. 8

16. 2

比冲/s

3 000

142 000

20 000

1. 4×106

103~106

104

35 435

270 000

70 485

19 436

推进系统质量/t

300

1 500

1 033

33

1 100

1 300

1 690

757

121

598
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磁场线导流共同进入磁喷嘴，从而降低聚变堆芯

等离子体的温度，避免堆芯高温等离子体直接接

触聚变堆芯组件材料和磁喷嘴的结构材料，同时，

通过控制氢推进剂的质量流率可以调节核聚变空

间推进器的比冲和推力。

核聚变空间推进器的推进性能由混合射流的

质量流率、比功率 α（聚变堆芯输出功率 Pout和推

进器结构质量Ms的比值）、磁喷嘴效率 η（聚变堆

芯输出功率转换为推进器推进功率的效率）等共

同决定并最终影响深空探测的任务时间、有效载

荷份额。

2 核聚变空间推进器计算模型和

需求分析

2. 1 计算模型

对于给定的航天任务需求，推进器有效载荷

份额 (有效载荷质量占推进器初始质量的份额)和
比冲(或喷气速度)以及特征速度之间有如下关系:

M pay

Mi
=
1+ ( )cV c

2

e
ΔV
c

- ( cV c )
2

（3）

V c = 2g cηαT （4）
其中 M pay 为有效载荷质量，M i 为推进器初始质

量，V c为特征速度，c为喷嘴处喷气速度，g c为单

位转换因子，取值为 1。
由式（3）可以得到标准速度增量 ΔV/Vc、有

效载荷份额和标准喷气速度 c/Vc的关系，如图 1
所示。Shepherd通过大量的数据拟合分析后发现

对于给定航天任务的速度增量需求，存在最优的

图 1 标准速度增量、有效载荷份额与标准喷气速度关系

Fig.1 Relationship between standard speed increment,
payload ratio and standard exhaust velocity

比冲使有效载荷份额达到最大 [26]，即推进器运行

在图 1中每条曲线的最高点，并得到了下面的优

化式（曲线最优参数点的范围：ΔV/Vc≤ 0.805，
0.505≤ c/V c ≤ 1）

e
ΔV
c = 1

1- λ
= ΔV
2c

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê1+ ( V c

c ) 2ù
û

ú
úú
ú+ 1 （5）

式中 λ为推进剂质量分数。

最终在考虑了优化式（能够确保有效载荷

份额最优）的条件下进行性能参数分析，并得到

式（6）~式（8），其中 S为任务距离，T为任务时

间，λ total为推进剂总质量份额。

S=
g c IspT ( )1- λ total

1 + 1- λ total
（6）

2S=
g c IspT ( )1- 1- λ total

2 ( )1+ 1- λ total
（7）

T= g c I 2sp
2ηα

é

ë

ê

ê
êêê
ê 2λ total
( )1- λ total ln ( )1- λ total

-1 - 1
ù

û

ú

úú
ú
ú

ú
（8）

2. 2 需求分析

本文以火星对接任务和往返任务为例，假设

火星到地球的平均距离为 7.48×1010（0.5 A.U.），

磁喷嘴效率 η为 0.8，推进器的结构质量Ms的选取

范围为 100~500 t，比冲的选取范围为 104~105 s，
聚变堆芯输出功率的选取范围为 1~5(109 W)。
通过给定不同的比冲、结构质量、聚变堆芯输出功

率得到推进器性能参数之间的依赖关系，并提供

了聚变空间推进器性能参数建议方案，供未来聚

变堆芯系统设计时参考使用。

为了得到任务时间和有效载荷份额与比冲及

比功率的关系，在比功率为 5、10、15 kW/kg三种

情况下，通过固定比功率，比冲从 104~105 s每隔

104 s进行选点，得到了火星对接任务和往返任务

的飞行任务时间及有效载荷份额与比冲的关系，

如图 2和图 3所示。可以发现当比功率一定时，

随着比冲增加，任务时间变长，但同时有效载荷份

额不断增加。同时，当比冲一定时，随比功率的增

加，任务时间变短，但同时有效载荷份额不断减

小。通过计算分析，发现比冲和比功率存在相互

制约的杠杆关系，且并不是所有的比冲都能够使

推进器运行在最优工况，即当速度比 c/Vc<0.505
时，此时不存在比冲和比功率的参数组合使推进

器能够运行在最优工况。

图 2和图 3结果显示随着比冲、比功率的变
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化，任务时间和有效载荷份额的变化趋势是相同

的，即任务时间变长的同时有效载荷份额增大，任

务时间变短的同时有效载荷份额减小，因此很难

同时满足有效载荷份额最大和任务时间最短。未

来的核聚变空间推进器应该根据实际任务需求灵

活调节比冲和比功率，以满足载人航行 (要求任务

时间短)和星际货运(要求有效载荷份额大)的不同

需求，从而实现核聚变空间推进器的多模式运行。

3 核聚变空间推进器性能参数分析

本文通过考虑聚变堆芯输出功率、推进器结

构质量、推进器初始发射质量、任务时间和有效载

荷份额等参数在当前工程技术条件下的合理性并

做适当外推，最终给出了未来核聚变空间推进器

系统的设计目标参数空间，所作考虑如下：

1）考虑未来商业航天发展，以我国目前正在

研制的长征九号运载火箭的 LEO（low earth or⁃
bit）运力 100 t为参考 [27]，假设能够通过有限次的

发射将聚变推进器及推进剂送入近地轨道进行组

装，那么初始发射质量小于 1 000 t则较为合理；

2）当前化学推进器登陆火星对接任务的典

型时间为 8个月左右，假设未来聚变空间推进器

能够将现有化学火箭快 2~4倍以上，如 2~3个月

或更短，往返任务小于 6个月；

根据上述考虑选出了几组核聚变空间推进器

性能参数组合，如表 2所示。由计算可知，当推进

表 2 几种参数适中的核聚变空间推进器性能参数组合方案

Table 2 Several moderate combinations scheme of performance parameters for nuclear fusion space thruster

参数

假设参数

输入参数

输出参数

距离 S/m

聚变输出功率/109 W
结构质量/t

比冲/s
比功率/（kW/kg）

磁喷嘴效率 η

标准速度比 c/Vc

推进剂质量分数

结构质量分数

推进剂质量/t
初始发射质量/t

推进剂流量/(kg/s)
有效载荷质量/t
有效载荷份额

任务时间/d

火星对接

7. 48×1010

1
200
10 000
5
0. 8
0. 632
0. 645
0. 257
501
778
0. 166
76
0. 098

34. 9

火星对接

7. 48×1010

2
200
20 000
10
0. 8
0. 818
0. 347
0. 232
299
861
0. 083
262
0. 421

41. 6

火星对接

7. 48×1010

3
200
20 000
15
0. 8
0. 769
0. 433
0. 312
338
782
0. 125
244
0. 312

31. 4

火星往返

7. 48×1010

2
200
20 000
10
0. 8
0. 632
0. 645
0. 098
501
778
0. 083
76
0. 098

69. 8

图 2 火星对接任务性能参数依赖关系

Fig.2 Dependence on performance parameters of Mars
rendezvous missions

图 3 火星往返任务性能参数依赖关系

Fig.3 Dependence on performance parameters of Mars
round trip missions
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器系统的结构质量Ms大于 400 t时，因为初始发

射质量过大导致可选择的最优参数方案较少，因

此未来核聚变空间推进器的研究方向之一即通过

先进的工程技术如高温超导磁体、轻型材料等减

小推进系统的结构质量，控制在 400 t以内。在此

基础上，聚变堆芯输出功率在 109~3×109 W范围

时通过调节比冲，能够实现任务时间几个月以内，

有效载荷份额为 10-1量级的优异性能。

通过上述初步分析和方案设计计算，并结合

当前深空探测任务的总体需求，得到聚变空间推

进器的几个发展方向：

1）实现 109~3×109 W左右的聚变堆芯输出

功率。

2）研究推进剂流量控制技术从而实现对比

冲的调节。

3）由于推进器系统的结构质量不宜过大，因

此未来聚变空间推进器需向小型紧凑化方向

发展。

4）高功率磁喷嘴的设计，现有的托卡马克偏

滤器似乎不适用于高能等离子体的排出 [28]，如何

控制磁喷嘴的磁场位形，将高温等离子体引导喷

出，是未来研究的重点方向。

5）未来载人深空探测需要减少对航天员的

中子辐照损伤，且屏蔽层的质量过大，应采用更加

先进的“无中子”燃料方案。

4 核聚变空间推进器设计构想

和地球表面相比，太空是一个低温、高辐射、

高真空等各种极端情况下的复杂环境，这样的环

境既为核聚变空间推进器设计提供了很多有利条

件如 [29]：①和地面聚变电站相比，接近真空的环境

使核聚变空间推进器无需庞大的真空系统，且能

够将聚变推进系统设计成格架结构，从而将聚变

堆芯中子和辐射功率直接排出到太空背景环境

中，缓解了余热和辐照处理问题；②太空天然的低

温环境可以减轻高温超导线圈冷却系统的要

求 [30]；但同时也对推进器提出了其他的挑战，如：

①太空的高真空环境中几乎没有空气对流，散热

很慢，需要额外的散热板，而且散热板的质量占总

的结构质量份额较大；②核聚变空间推进器的启

动过程可能需要设计小型的裂变反应堆系统作为

启动电源，这是因为小型裂变反应堆能够在空间

中提供稳定可靠的电能，从而为聚变等离子体堆

芯系统补充功率；③太空中推进器不可能携带非

常笨重的电流驱动系统，因此要求聚变堆芯在启

动后能够实现稳态运行，自举电流份额达到 90%
以上甚至是能够实现自举电流过载。

基于太空特殊环境的考虑，并结合未来的深

空探测不同类型任务的需求，本文认为核聚变空

间推进器总体的设计思路如下：在工程技术允许

条件下，采用结构紧凑简单的磁约束聚变约束堆

芯，将聚变反应产物的高能带电粒子在高温超导

线圈产生的磁场约束下，与热物性良好的氢推进

剂进行混合换热，产生高温等离子体混合射流，经

有效的磁喷嘴喷出获得深空探测任务所需要的比

冲和推力。

对于高温超导磁体系统，磁体线圈的排布可

以采用环向骨架式结构，在美国的发现者二号概

念设计中，即采用了此类设计。采用骨架式结构

至少有以下两个优点：聚变反应堆芯释放的辐射

能够通过骨架间的空隙直接排放到太空环境中，

能够极大地降低对屏蔽层的要求，同时也降低了

对结构材料的辐射损伤。其次，骨架式结构也有

利于聚变反应产生的高能粒子产物通过间隙逸

出，减少和结构材料的接触，从而获得反冲推力，

有利于提升推进性能。

对于辐射屏蔽系统，对于辐射的要求主要取

决于燃料方案的选择，如果采用 D⁃T（氘⁃氚）燃料

方案，部分中子辐射会通过骨架间隙释放到太空

环境中，剩余的中子辐射功率会沉积到第一壁和

内侧屏蔽组件。同时未排出的轫致辐射和同步回

旋辐射功率也需要特定的屏蔽材料，以减少对高

温超导磁体线圈和组件材料的损失。若采用更先

进的 D⁃3He燃料方案，中子功率能极大程度降低，

但随之而来的同步回旋辐射功率的增加必须适当

处理。

在设计时，为了减小中子对有效载荷材料、机

组人员和超导线圈材料的损伤 [31]，尽可能使用先

进聚变燃料如 D⁃3He，同时，通过调整 D和 3He的
燃料体积分子数之比（n（D）/n（3He）），甚至可以

实现“无中子”运行 [32]。图 4是不同的 D⁃3He燃料

比率对应不同的中子功率份额（考虑 D⁃T副反

应，且假设T燃烧份额 fburn=0.5）。

对于磁喷嘴系统，因聚变反应产生的高温离

子速度能够达到 105~107 m/s，如果直接将其导流

喷出，尽管能获得非常高的比冲，但是受限于粒子

流量，推力较低。为了获得中等大小的推力，在聚

变空间推进器中使用冷的推进剂与这部分高温粒
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子混合换热，降低其逸出时的速度，同时提高混合

射流质量流率，可以获得较高比冲（牺牲了部分比

冲性能）和中等大小推力。通过调节推进剂质量

流量的方式，可得到不同比冲和推力组合，从而使

聚变空间推进器向可变比冲可变推力方向发展，

以适应未来不同深空探测任务的需求。

5 结论与展望

本文参考一种简化的、解析近似模型，并首次

将其应用于火星对接任务和往返任务中，从而获

得核聚变空间推进器性能参数之间的依赖关系。

通过分析得到未来载人和货运深空探测任务对核

聚变等离子体推进系统比冲及比功率的需求，固

定比功率时，任务时间随比冲增大而增加，同时有

效载荷份额也相应增大，同理，固定比冲时，任务

时间随比功率增大而减小，但有效载荷份额也相

应减小。因此未来的火星探测任务必须根据载人

航行(要求任务时间短)和星际货运(要求有效载荷

份额大)的不同需求，参考图 2和图 3的运行参数

空间，合理灵活搭配比冲及比功率的组合，从而实

现核聚变空间推进器的多模式运行。

在此基础上，通过对现有工程技术做合理适

当外推给出潜在的推进器参数运行空间，并提供

了几组参数适中的核聚变空间推进系统设计方

案，作为后续详细聚变推进器物理及工程设计的

基础。最后根据深空探测和核聚变能的特点及本

文的性能分析结果，给出未来核聚变空间推进器

的初步设计构想，如聚变空间推进器堆芯功率需

求，磁喷嘴等离子体射流排出方案，先进聚变燃料

应用等，总体上能够为核聚变空间推进器的发展

提供一定的参考。

考虑到文中采用的简化解析近似的性能参数

计算模型，仅用于定性分析核聚变空间推进器概

念的推进潜在性能，在实际航天计算中必须考虑

更精确的轨道优化和更加复杂的太空环境。文中

提出了总体的核聚变空间推进器初步设计方案和

构想，但在如何控制推进器的结构质量、调节推进

器的比冲、设计髙效可靠的磁喷嘴系统、精确控制

推进剂流量调节比冲等方面还有待进一步深入的

研究。最后，对于如何控制核聚变空间推进器结

构质量和堆芯功率等将是聚变和航天领域共同面

临的难题和挑战。
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