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摘 要：介绍了VASIMR的基本组成(螺旋波等离子体源、离子回旋共振加热系统I．

CRH、磁喷嘴)及工作原理。可变比冲磁等离子体火箭(VASIMR)是一种基于可控核聚变思

想发展的先进高功率电推进方式，具有高比冲、比冲可变等特点。通过分析系统的效率及关

键技术，指出VASIMR研制最关键的问题是研制高性能的螺旋波等离子体源和提高ICRH的

效率等，最后评估了VASIMR在空间任务中的优势。
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1引言

为了缩短飞行时间、更好地完成深空探测

和载人火星探测等任务要求，美国宇航局约翰

逊空间中心(NASA JSC)进行了可变比冲磁等

离子体火箭(VASIMR)先进高功率电推进技

术的研究。VASIMR具有高比冲、比冲可变等

特点，其概念最初是20世纪80年代初美国麻

省理工学院提出的，并进行了早期的实验。自

1994年主要的研究工作转移到NASA JSC的先

进空间推进实验室进行。其核心实验装置为功

率10kW的VX一10样机．最近又发展了功率

30kW的VX一30样机。为配合约翰逊空间中心

的研究，还在橡树岭国家实验室和德克萨斯大

学部署了相应的研究计划【11。1997年以来，美

国对VASIMR的研究步伐明显加快。取得了诸

多重要成果。本文将就其原理、关键技术及美

国的研究现状进行介绍和分析。

2 VASIMR的工作原理和组成

VASIMR的概念构想来源于可控核聚变，但

不包括核聚变反应。基本原理是：将等离子体温

度加热到高达一千万爰甚至更高。尽管等离子体

温度很高，但采用磁镜约束场，使炽热的等离子

体与附近的材料表面隔开。再加上一个合适的磁

喷嘴．便可以把等离子体的能量转变为火箭的推

力，理论上估算，离子(占等离子体动量的大

头)的运动速度可达到300 000耐s，相当于最好

化学火箭的60倍【”。不仅如此，这种系统还能改

变比冲大小，使比冲能根据飞行条件进行必要的

调整。从而节省飞行时间。

基于上述思想，在结构几经演变后，目前的

VASIMR由三部分组成(图1)，即一个位于前部

的螺旋波等离子体源使中性气体电离、一个位于

中央的离子回旋共振加热级(ICRH)使等离子

体进一步加热．以及后部的磁喷嘴，把等离子体

最终喷射到空间从而产生推力。

图1 VASIMR组成示意图

Fig．1 Corlfiguration 0f VASIMR

2．1螺旋波等离子体源

’螺旋波等离子体源一般由以下几部分组成：

天线、放电管、磁场线圈、射频源(频率2～

70MHz)及传输系统等。放电管采用耐热的石英

或派热克斯玻璃。由导线绕制成的BosweU型或

其他类型天线紧绕在放电管上，天线与磁化等离

子体中的右旋极化螺旋波共振，有效地通过朗道

吸收加热电子．从而产生高密度等离子体。

螺旋波等离子体是迄今在低气压下所能获得

的最大的等离子体密度的人工方法．等离子体密

度在0．1Pa的压强下可达1013，cm，量级，电离率

可达loo％．而且装置无需电极，避免了其他等

离子体火箭使用电极在恶劣的环境中很快被腐蚀

的情况。螺旋波等离子体技术广泛应用于半导体

加工中。

2．2 ICRH级

ICRH级也是一种射频系统．由天线、磁场

线圈、射频源及传输系统等组成。等离子体一旦

形成，便流人中央的ICRH级．被进一步的波动

作用加热。基本过程如下：由于同时存在轴向和

径向速度，等离子体将沿着磁力线呈螺旋形运

动。由天线发出的离子回旋共振波的电场垂直于

外部磁场．并以离子回旋频率(即离子环绕磁力

线运动的频率)转动，与离子的环绕运动发生共

振。从而使离子的周向运动受到激励以提高其周

向速度。ICRH技术的特点是主要将射频能量提

供给离子。ICRH广泛应用于核聚变研究中。
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2．3磁喷嘴

磁喷嘴是一种发散的磁场．它将离子的周向

速度转变为排气速度从而使火箭获得有用动量。

在磁喷嘴处，发散的磁场把能量从周向运动传递

给平行运动，从而使离子沿着排气的方向加速。

离子比电子重得多．拖着电子一起前进。这样等

离子体就以中性流体的形式离开火箭。～旦膨胀

完成，等离子体就脱离了火箭。

2．4变比冲原理与系统效率

VASIMR独特之处是可以改变比冲。对于电

推进系统，在输入功率一定的情况下，比冲与推

力成反比。对于给定的飞行任务．通过调节比

冲，可以改变推力。在低比冲／高推力模式下可以

提高航天器飞行加速度，使其飞行时间缩短；而

在高比冲／低推力模式下，可减少推进剂的消耗

量。因此，通过比冲和推力的优化，可以实现飞

行器飞行轨迹的优化。VASIMR改变比冲的功能

实现方式为：将电源功率分成两部分。一部分进

入螺旋波等离子体源，另一部分进入ICRH级；

如果需要获得大的推力，大部分功率将输送给螺

旋波等离子体源．产生更多的低速离子。如果需

要获得高比冲值，更多的功率将送往ICRH级，

同时推力降低。

VASIMR的系统效率定义为等离子体中离子

获得的动能与所花费的总能量(包括产生等离子

体所需花费的能量)之比。由于VASIMR的比冲

是变化的，在不同的工作状态下效率会不同。

VASIMR功率一定。比冲值较低时，产生更多的

等离子体而获得更大的推力。离子获得的动能便

低，导致效率下降；比冲值高时，则效率较高。

所以评估效率时，必须通盘考虑整个飞行过程的

情况。

3关键技术与研究进展

3．1磁场设计及其实现

VASIMR需要为螺旋波等离子体源和ICRH

系统提供磁场。图2为采用氘为推进剂时，VX—

10轴线上的典型磁场，由四个通电线圈来实现。

其中前两个线圈为螺旋波等离子体提供磁场。磁

感应强度一般在0．1T以下。后两个线圈为ICRH

系统提供磁场，磁感应强度量级在0．1～l T之间。

VASIMR中线圈的数目，NASA JSC最初采用的

是三线圈，但数值模拟结果表明四线圈的磁场构

型可以提高等离子体对射频能量的吸收，所以后

来都采用四线圈结构囝。

图2 VX-10轴线磁感应强度(a)与结构简图(b)

Fig．2 Magnetic inducing intensity on the axis(a)

and sketch map of VX—10(b)

VASIMR中磁场的设计要考虑多方面的因

素，既要考虑其他系统的要求．又要兼顾自身技

术实现方面的要求。例如螺旋波等离子体源设计

中，轴向磁场大小和其产生的等离子体的密度有

重要影响；ICRH系统中，轴向磁场大小会影响

离子回旋频率；轴向磁场大小还与推进剂的选择

有关：对于螺旋波等离子体源．任何一种气体都

能电离。但在ICRH过程中。较轻的气体在相同

离子回旋频率下所需的磁感应强度更小．所以

VASIMR的推进剂选用氘或者氦。

磁场可以用铜线圈、永磁体或超导线圈来实

现。三种方案各有优缺点：铜线圈方案可通过调

节电流大小方便地调节磁场大小．强电流带来的

线圈发热问题，需要冷却系统等辅助设施：永磁

方案元需电力，且不存在电流发热问题，缺点是

磁场场型很难达到设计要求，磁场大小也不易调

节，目前在VASIMR中没有应用。超导线圈由于

不存在电流发热问题，磁感应强度可以比另两种

方案更高，重量更轻，但相应的维持超导线圈运

行的低温设施造价较高。
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表1 VX一10超导线圈的结构和性能参数

JI铀．1 Pe而唧ance and co血gLlration parameters of

supeI℃onductive magnet
in VX一10

设计参数 数值

轴线磁感应强度／I'

工作电流／A

电流密度／(MA·m，

超导线总长／m

线圈内径／m

线圈外径／m

线圈高度／m

NASA JSC在发展VX一10样机时，最初采用

的是用液氮冷却的通电铜线圈产生所需的磁场，

可以维持O．3T磁感应强度10分钟，或者维持lT

的磁感应强度30秒【3】。后来铜线圈被工作在40K

低温下的BSCCO高温超导线圈所代替(图3)。

表1给出了这种超导线圈主要的性能和结构参

数。每个高温超导线圈系统重量只有5k，而先

前的铜线圈重量竞达150k一。

图3 VX—10的超导线圈

Fig．3 Superconduct magnet
of VX一10

3。2高性能的螺旋波等离子体源

VASIMR研究中的一个重要目标便是提高各

系统环节的效率。图4给出了VASIMR中各环节

的效率情况：螺旋波等离子体源和ICRH系统都

属于射频系统。因此分别存在射频源的转换效率

叼。，，反映等离子体对射频能量吸收情况的天线耦

合效率叼。(图4中假定两系统的讥相同)，以及

射频能量转化为离子能量的效率％(螺旋波等离

子体源)和撬(ICRH系统)。最后，被“加热”

的等离子体以能量效率讯在磁喷嘴中转化为喷

射动能。

图4 VASIMR系统各环节的效率

Fig．4 Efficiency of VASIMR system

为充分利用推进剂并提高此环节的效率，

VASIMR希望等离子体源产生的等离子体密度以

及离解率高。另外与应用在半导体加工上相比，

VASIMR用螺旋波等离子体源还需降低产生等离

子体所耗费的能量。尽管前面已提到螺旋波等离

子体源可以实现高密度等离子体和100％的离解

率，但具体实现上仍需要付出很大的努力。这是

因为螺旋波等离子体包括多种电离模式，现象复

杂，且影响等离子体密度和温度的因素众多，包

括射频频率和功率、磁场场型和大小、石英管长

度和直径、天线形状和位置、气体流量等，目前

的理论还不能解释所有的影响因素和指导设计，

需要不断的实验和调试。

为获得高性能等离子体源．NASA JSC做了

很多工作。在对各基本因素对等离子体参数的影

响进行广泛研究后，于2004年7 10月在VX—lO

的螺旋波等离子体源中产生密度达101警m3量级的

等离子体(氦或氘)，气体的电解率接近100％，

但每个氦离子一电子对所耗费的能量约为500eV【5】，

对于VASIMR的使用来说仍然太高。在2005年

新发展的VX一30装置中这个指标已下降到

200eV，并计划进一步降低【q。

3．3提高ICRH系统的效率

ICRH技术虽已广泛应用于核聚变研究中．

但VASIMR的ICRH过程与托卡马克装置的

ICRH过程相比有不同之处．主要表现在：

(1)VASIMR中的等离子体并不完全受约束，

来自等离子体源中的离子经过且只经过一次回旋

射频(ICRF)天线。
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(21共振区位于不到一个天线长度的下游。

在共振区前．电磁波几乎不能传播。VX一10中的

回旋射频天线采用水冷却、反向转角180度的相

控双天线阵列安装在磁场最大区之后、离子共振

区之前。射频频率3MHz，两天线环的轴向距离

约为0．03m。

ICRH过程是VASIMR系统获得高比冲的关

键．核心问题是如何使射频能量高效地被等离子

体中的离子所吸收。这又可分为两个基本问题：

反映等离子体对射频能量吸收情况的天线耦合效

率讥；射频能量转化为离子能量的效率讯。从

射频系统的角度考虑，等离子体相当于阻抗负

p

载，于是天线耦合效率吼2面{爵，其中尺，为
ICRF天线的等离子体阻抗，R。为ICRF天线耦合

电路的阻抗。为了提高讥，必须设法提高R。。

数值模拟和实验发现，露。随着通过ICRF天线的

等离子体离子流量和密度的增加而增大阴。从这

个意义上讲，高功率的VASIMR由于离子流量和

密度可更大，更有利于提高天线耦合效率玑。这

也是NASA JSC在发展10kW的VX一10后，继续

发展更高功率的VASIMR如VX一30的重要原因。

理论分析还表明阎，等离子体经过ICRF天线

这一过程．完全能够将射频能量转化为离子的动

能，即∞。可达到100％，并预示了等离子体密度

在经过ICRF天线后发生变化等一些重要现象。

这一理论结果还导致了VASIMR加热级结构简化

成目前的形式。

NASA JSC在VX一10上实现了螺旋波等离子

体源功率不变(3．5kW)的情况下，改变ICRH功

率(0～1．5kWl，得到50 000～120 000耐s的等离子

体出口速度，初步展示了VASIMR比冲调节的功

能。在VX一30装置中叼A达到90％以上。而离子

对射频能量的吸收效率饥也达到70％以上【9】。考

虑到天线并不是高度方向性的，可以认为，所有

的电磁波能量都转化为离子的动能．与理论预计

一致刚。可见ICRH技术是提高离子能量从而最

终提高VASIMR比冲和效率的有效途径。

3．4射频功率装置及传输系统的小型化

射频功率装置及传输系统(包括放大器、传

输线和天线等)的小型化【10】是VASIMR工程化面

临的重要问题。目前采用固态源技术的射频功率

装置能达到50kW．但要应用到VASIMR还要用

到真空管技术。虽然100kW～200kW的四极管射

频源在实验室中已发展了多年，但是这种装置并

不是针对真空条件下研制的。因此在工程上这一

领域仍有许多问题要解决。NASA JSC发展的用

于VASIMR实验研究的固态源稳态射频放大器在

千瓦量级，工作频率为2。50MHz。

3．5等离子体诊断技术

等离子体诊断技术对VASIMR的研究起着重

要作用。Langmuir探针和Mach探针为最基本的

等离子体诊断装置。Langmuir探针测量实验装置

不同位置处的等离子体密度和温度。Mach探针

测量等离子体出口速度分布。鉴于等离子体参数

的测量不确定度较大以及探针法测量精度有限等

局限性，同时需要多种诊断仪器以使测量结果相

互印证。例如，采用栅格能量分析仪测量离子的

能量，微波干涉仪测量等离子体密度等有助于对

实验结果的分析。

4任务应用和评估

NASA发展VASIMR最重要的应用是载人火

星飞行计划，对此也开展了相应的任务评估和工

程设计。面临的首要问题便是电能的供给。对执

行最基本的载人火星飞行任务，需要一台约

10MW的VASIMR发动机，耗电量远大于航天飞

机轨道器的15kW和国际空间站的75kW【1】。并且

由于功率越大，飞行越快，例如200MW的

VASIMR发动机只需39天就能到达火星．所以

实际的电能需求会更大。如此之大的电能需求目

前只能依靠核能供电装置。．

在工程设计方面，以功率为1MW的

VASIMR为例嘲，系统干重为1．2吨。长度3m，最

大直径1．25m，包含磁场的能量供应系统和超导

低温装置、射频装置等组件。表2给出了其他几

种电火箭的典型参数【ll】。可以看出，在比冲、推

力器效率、功率重量比方面，VASIMR都有突出

的优势。
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VASIMR利用比冲可变的特性，可通过优化

比冲和推力特性显著节省飞行时间。例如装有

VASIMR、总功率12MW的载人飞船飞往火星的

基本过程如下[10】：飞船从地球出发．将沿着一条逐

渐向外展开的螺旋形轨道以30 000r以的比冲和

推力最大的状态进行30天的爬升飞行．然后比冲

逐渐升高，第75天比冲达到最大值300 000 IIl／s。

随后比冲逐渐降低，第115天到达火星：返回过

程类似，需90天。整个往返过程飞行时间200

天，比使用化学火箭少一半。减少飞行时间对于

载人飞行有着重要的意义。

表3给出了科学应用国际公司和NASA马歇

尔空间飞行中心对目前可能的执行载人火星任务

的七种候选推进方式：化学推进、核热推进、核

电推进(MPD电推力器)、动量绳／化学能联合推

进、太阳能电推进(离子推力器)、太阳能(离

子推力器)／化学能联合推进和VASIMR，几种推

进方式的比较结果表明【协，执行飞行时间为一年

的载人火星任务．采用VASIMR的飞船比其他方

式从地面到近地轨道(ETO)发射次数最少，货

运与载人飞船总重量最小。原因在于VASIMR具

有高比冲和比冲调节功能从而优化飞行时间。

鉴于目前电能供应和大功率射频源存在的

问题，NASA JSC还考虑发展VASIMR较低电功

率的应用，相关计划包括【10]：将VASIMR(比冲

100 000111／s。推力0．1N，不带比冲调节功能)安

装在功率为10kW的太阳能供电飞船上；使用

VASIMR抵消大气对国际空间站的阻力等。

表2不同类型电推进系统的典型性能参数

Tab．2 Typical perfb瑚ance p猢eters of electrical propulsion systems

表3相同载人火星任务的不同推进方式比较

Tab．3 Comparison of various pmpulsion systems in pilot trip to the Ma鹪

5结束语

由于VASlMR具有很高的比冲、比冲可调

节，并可根据其功率，适用于多种飞行任务，因

此是非常有竞争力的空间推进方式．而VASIMR

的研究涉及等离子体物理、电磁波理论、微波技

术、磁场设计等众多理论和技术领域，需要相关
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专业人员的通力合作。理论方面需掌握等离子体

在各个环节中的行为规律．技术上需解决高性能

的螺旋波等离子体源、大功率射频功率装置等问

题，并提高各环节的效率特别是回旋射频天线耦

合效率和射频能量转化为离子能量的效率。
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基于大量试车数据从信息熵的角度对发动机

的故障特征进行了提取，理论基础可靠。训练集

中故障类型越丰富。系统对故障的识别能力越

强，这就需要在实践当中不断的积累数据，完善

训练集。由于训练集中选取的是参数的相对变化

量，因此所得到的决策规则具有一定的普遍性，

适用性强。
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