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摘 要：分析 了核热推进相对于现有传统推进技术的优势，介绍了可能的技术实现途径， 

重点是 目前已经实现的固相核热推进技术，并归纳了有关文献对于固相核热推进技术的空间 

应用分析结果；介绍了核热推进技术的发展历程，并对当前发展态势进行了分析；最后针对 

我国发展核热推进技术提出几点考虑。 
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Overview of nuclear thermal propulsion technologies 

LIAO Hong—tu 

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 200233，China) 

Abga'act：The advantages of nuclear thermal propulsion fNTP)over existing traditional propul— 

sion technologies are analyzed．Some technical approaches which are possible to be realized are pre— 

sented．The current state—of-the—art technologies of NTP using solid nuclear reactor are introduced 

emphatically．The space mission analysis results reported by by some articles about solid phase NTD 

technology are summarized．The current conditions of development are analyzed after introduction on 

the deevelopment history of NTP．Some suggestions on future development of NTP in China are 

made． 
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0 引言 

空间活动的核心是推进系统，而单位质量推 

进剂在单位时间内能够获得的能量及其能够持续 

的时间直接决定所能够开展的空间活动的范围与 

规模。目前所用的推进方式包括化学推进系统和 

基于太阳能的电推进系统，这两种推进方式均有 

其 自身的不足，不能满足日益发展的航天活动的 

需要。 

化学推进的能量直接取 自推进剂本身所携带 

的化学能，因此单位推进剂所能获得的最大能量 

是有限的，也就是化学推进的比冲存在一个理论 

上限。最高能的常用化学推进剂是氢 ／氧，单位 

质量推进剂携能 13 MJ，kg，其最大理论比冲约 
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太阳能电推进的能量取自太阳能，因此单位 

质量推进剂所能获得的能量，也就是其比冲没有 

理论限制，但太阳能需要用太阳电池阵收集 ，而 

太阳能流密度(太阳常数)是有限的 (如地球附近真 

空太阳常数仅 1_3 KW／m2)，要获得高推力、高比 

冲就需要高能量功率，因而需要非常大面积的太 

阳能电池阵。一个例子：太阳电池转换效率20％， 

电推力器效率60％，若发动机比冲10000 s，要获 

得 l0 N推力需要的电功率是：0．5×(10000×9．8) 

×(1×9．8)／o．6=800 kwe，在地球附近真空，需要 

的太阳电池阵面积为：800／1．3／0．2=3078 m ，约半 

个标准足球场大小。另一方面，随着与太阳距离 

的增加，太阳常数按平方反比关系下降，而且在 

阴影处的太阳常数为零，使得太阳电推进的应用 

受到了极大限制。 

相比于化学能，单位核物质所携带的核能极 

高 ，如每公斤铀 一235完全裂变释放 的能量达 

8×107 MJ／kg。假设这些能量完全用于加速核物 

质 自 身 ， 所 能 达 到 的 最 大 理 论 比 冲 为 
r—————————— 

、／2×8×10～／9．8=1_3×10 s，比化学火箭提高近 

四个量级。 

总之，核能是继化学能、太阳能之后人类 目 

前掌握的最为强大的能源，具有应用于空间推进 

领域的巨大潜力。要实现更快、更远、更大规模、 

更广阔范围的空间活动，核推进是必然选择。 

1 实现途径 

1．1固相核热火箭发动机 

尽管核能具有巨大的潜力应用于空间推进 ， 

但是这种潜力能够多大程度发挥，则取决于人类 

能够多大程度控制核能的释放：能够控制的能量 

释放率阈值越高，可以获得的比冲越大。 

固相核裂变是目前人类掌握的唯一一种对核 

能释放的控制方法，该方法的基本要求是核能量 

释放时核燃料保持固态。显然，为了保证燃料块 

不至于熔化，就需要将核能释放率控制在非常低 

的阈值以下，远未充分发挥核能的潜力。以此种 

能量释放率驱动的推进器，或者比冲远低于理论 

上限 (核热推进)，或者需要牺牲推力及系统重 

量以换取高比冲 (核电推进)。另一方面，因为 

核能释放率低，核反应产物极其微量，且不易从 

固体燃料块中分离 ，所以核反应产物不能作为推 

进剂，必须外带推进剂。 

即使核能以如此远低于理论上可能的速率释 

放，通过合理的结构设计及推进剂、运行参数选 

择，仍然可以获得比化学推进高得多的性能。以 

下简单介绍目前已经实现的核热推进方案。 

在已经实现的核热推进中，固相核裂变反应 

释放的能量首先要以热能形式交换给推进剂，而 

后者再通过喷管转换为定向动能。图 1给出了固 

相核热火箭发动机系统结构示意，采用氢作为推 

进剂，其流程是：氢泵增压一冷却流道蒸发一部 

分氢气驱动氢泵 核反应堆内换热成为高温、高 

压氢气一喷管喷出产生推力。 

核反应堆 7 rn一一辐射屏蔽层 

一 ⋯ 一 
喷管 反射层 控制棒＼f泵 

图 1固相核热火箭发动机系统结构示意 

Fig．1 System structure of NTP with solid nuclear reactor 

图2给出了典型固相核热火箭发动机的反应 

堆剖面图。可以看到，其基本结构形式是：大量 

的具有合适几何外形 (本图为六棱柱)的燃料单 

元紧密堆积在内嵌有核反应控制机构 (本图为控 

制棒)的压力容器内，其中每个燃料单元内密布 

大量流道让推进剂流过以充分换热。 

管 

料单元 

制棒 

图 2典型固相核热火箭发动机的反应堆剖面 

Fig．2 Cross section for reactor of typical solid—phase 

nuclear thermal rocket engine 
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要实现图 l所示的核热火箭发动机系统，关 

键要解决以下问题：推进剂选择、固体核燃料制 

备及固体核燃料与推进剂之间的换热设计。 

1．2 推进剂与核燃料 

推进剂能够获得的最高温度受限于固体核燃 

料的熔点，而在相同喷管人 口温度情况下，分子 

量越小的推进剂能够获得的理论比冲越高一 显 

然，以氢为推进剂是最佳选择。 

关于固体核燃料制备，因为所能耐受的最高 

温度上限直接决定发动机的比冲性能，所以首要 

要求是耐高温；另外，核燃料表面暴露于高速氢 

流中以交换热量，所以还需要耐受氢的还原性腐 

蚀和高速流动的冲刷以获得更长工作寿命。 

采用混合 一冷压 一烧结 一表面 CVD沉积的 

工艺流程成功开发了多种应用于核热推进的固体 

核燃料。图 3给出了其中几种的晶相结构，分别 

是 ：图 3(a)UC：颗粒分散在石墨的基质中；图 3 

fb)b涂有热解石墨 PyC的 UC 小球分散在石墨的 

基质中；图 3(c)(U，Zr)一C／石墨的复合材料，形 

成连续的网状结构；图4(d)(U，Zr)一C的固体溶 

液。其中，在图 3(b)、(c)结构的表面用 CVD方 

法沉积 ZrC保护层。试验表明，这些核燃料能在 

3000 K、氢还原氛围中耐受至少十数小时。 

氢 

一 《 0  

《 ④  
， —  

霞 。 

(a】UC：颗粒分散于 

石墨基质中 

(b)带 PyC包覆层的 uc 

球分解于石墨基质中 

i 
fc)复合燃料 (d)(u，Zr)C固体溶液 

图3几种成功开发的核燃料材料的晶相结构 

Fig．3 Several metallographic structures of 

available nuclear fuel 

1．3 换热设计 

另一个关键问题是固体核燃料与推进剂之间 

的换热设计。描述换热性能优劣的一个最重要指 

标就是体积换热效率：单位体积固体燃料内能够 

交换的热功率。该指标直接决定发动机的另外一 

个重要性能指标：推力 ／重量比。显然 ，体积换 

热效率越高，相同推力要求情况下所需要的发动 

机体积越小 ，重量越低 ，推力 ／重量比越高。以 

下简单介绍已经实现的几种换热方案。 

蓊篌 

图 4核热火箭反应堆换热方案 1：蜂巢多孔棱柱方式 

Fig．4 Thermal exchanging of NTP(scheme 1)：array of porous hexagon prisms 

图4所示的是最早实现的换热方案：蜂巢多 

孔棱柱方式。其中的燃料单元是长六棱柱形式 ， 

内部开有 l9个孔作为与推进剂的换热流道。大 

量截面是正六边形的燃料单元与同样是六棱柱的 

连接单元通过侧面紧密堆积布置，其剖面形如蜂 

巢 (图2)。 

图4所示的换热结构形式，为保证结构强 

度，换热孔不能太密；另一方面，因为不易控制 

堆体内的释热强度分布与换热过程的匹配，导致 

堆体内的换热强度分布不均匀，有些区域大、有 

些区域小甚至为负值 (高温推进剂反向传热给固 

相核反应堆)。以上原因导致此种结构形式的体 

积换热效率不高，发动机结构较笨重，推重比不 

高 (3～5)。 
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渐扩排气通道 
以减少流动损失 

(UC2)核冷端透气膜 

碧墨 热端透气膜 
(ZrC) 

(a)燃料颗粒 

篆 口通道 化剂块 
热气排放 

(b)燃料单元 (c)从慢化剂块到燃料基床的流程 

图5核热火箭反应堆换热方案2：颗粒床型 

Fig．5 Thermal exchanging of NTP(scheme 2)：particle bed 

图 5为另外一种反应堆换热方案：颗粒床型 

(PBR)。基本燃料单元为具有适当结构的圆形小 

颗粒 (毫米量级直径)，充填于被内透膜与外透 

膜包裹的、带有内流道的柱状体 (即颗粒床) 

内，然后将该柱状颗粒床置于由慢化剂材料加工 

出的长六棱柱 (称慢化器)的中心圆孔内，构成 

一 根燃料棒；沿棱柱型慢化器的适当位置和走向 

开出若干通道，将推进剂引到外透膜与慢化器内 

壁间的间隙内，并从外透膜透入颗粒床内，被其 

中的热燃料颗粒加热后再从内透膜透出进人内流 

道流向集气腔。与图2类似，采用同样的堆积布 

置方式将多根长六棱柱型燃料棒排列成整个发动 

机的反应堆。由于推进剂被分散加热，并且冷气 

／热气分开流动，该反应堆方案的体积换热效率 

较高，可以获得较高的推重比 (20 40)。 

图 5所示的反应堆形式，尽管可以获得较高 

推重比，但因为换热是在一段很短的径向距离内 

完成的，温度梯度很大，易导致燃料颗粒因为高 

热应力而破裂，影响发动机寿命。为解决此问 

题，进一步的改进是采用燃料片堆栈的形式，如 

图 6是其中的一种设计方式。图 6中，基本燃料 

单元是环片，片上的一面开出一排螺旋形槽道作 

为推进剂通道 (换热流道)；数百片燃料片堆叠 

成圆柱型燃料柱堆置于长六棱柱型慢化器 (由慢 

化剂材料加工而成)内部掏出的圆柱型容腔内， 

与慢化器一起构成一根燃料棒；冷推进剂被注入 

燃料堆与慢化器容腔内壁间的间隙中，然后通过 

燃料片上的换热槽道被加热后进入内流道导人集 

气腔。与图2类似，多根燃料棒按适当方式排列 

构成整个发动机的反应堆。图 6所示的反应堆结 

构，只要热设计适当 (如精心设计燃料片厚度 ／ 

片数、其上换热环槽的高度 ／宽度／条数等)并 

且材料能够保证，就能够在保证获得满意寿命预 

期的同时获得较高的推重比 (>15)。 
氢入 13 

氢出121 4 

排列有 61个正六边形燃料单元的反应堆芯剖面(左)、 

堆栈有 486片带凹槽燃烧环片的单个燃料单元(中)、 

一 片带凹柄燃料环片(右) 

图6核热火箭反应堆换热方案 3：槽环堆栈型 

Fig．6 Thermal exchanging of NTP(scheme 3)：stack of 

grooved—ring 

1．4 氧增强燃烧与多模式核能空间动力系统 

由于采用氢作为推进剂，其存储态 (液态) 

的体积密度较低，因此需要很大体积的容器才能 

容纳足够的推进剂完成较大规模的空间任务，同 

时，发动机本身也较重，导致系统总重较大。为 

此，近年来的研究重点是采用液氧增强燃烧的核 

热火箭发动机，以获得更高的推力 ／重量比，如 

图 7。为避免与核反应过程耦合而增加过程复杂 

性和实现难度 ，液氧从超音速段喷人与超音速热 

氢掺混燃烧。从图 7可以看到，试验样机的氧 ／ 

氢混合比从 0到 6，推力从 32．44 kN增加到 

129．76 kN以上，而比冲从910 s下降到约520 S。 

无论是否产生推力，核热火箭发动机中的核 

反应堆均可以持续提供充足的热能，通过热电转 

换可以将这些热能转换成为电能供空间负载使 
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用。只要适当设计氢的流路或者再增加一个热电 

循环回路，并添加热电换能机构，即可通过氢或 

专门换能工质的热力循环将核反应堆的释热转换 

成电能。必要时设计适当的机构在不需要推力但 

需要电力时封住发动机喉部。 

可以将以上热氢推进 一氧增强燃烧 一发电联 

合工作的核动力系统称为多模式核能空间动力系 

统，如图 8。 
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LOX对氢的混合比 

图7液氧增强核热火箭发动机概念(左图)与样机试验性能曲线 

(推力、比冲与混合比关系曲线，右图) 

Fig．7 Concept of LOX-augmented NTP Oeft)and tested performance eUl'Ves of prototype 

(thrust and specific impulse VS．mixing ratio)(right) 

力模式下从反 
层／再生冷却 
处交换的热量 
于驱动涡轮 

网  V 、 
- _ -  ■ ______～  

FCPV 

图 8多模式核能空间动力系统 

Fig．8 Diagram of multi-mode space nuclear power system 

采用上述实现途径的固相核热火箭发动机 ， 

纯氢工作时，实际比冲可以达到 950～1000 s，远 

高于最高能的氢 ／氧化学火箭发动机的520 s理 

论比冲，即使采用液氧增强燃烧，在推力增加四 

倍情况下，工作比冲仍然高于氢／氧化学火箭发 

动机，还能随时发电。综合比较，即使在现有技 

术条件下已经实现的核热推进，相比于化学推进 

的优势已经是非常明显了。 

电功率 

推进及／或 
空间负载 

1000 

900 

800 

700 

600 

5O0 

400 

1．5 其他更为先进的核热推进方式 

为了更充分地发挥核能的潜力以获得更高比 

冲性能，就必须突破核反应时核燃料必须保持固 

态的限制，以实现更高的核能释放率。为此，设 

想了多种其它实现途径，其中有三种方案值得关 

注，也是目前国际研究热点。 

第一种为气体堆方案。不再要求核反应时核 

燃料保持固态，而是以磁约束等离子体存在，这 
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样可以将推进剂加热到非常高的温度 (数万 K)， 

大幅提高比冲 (可达 3000～5000 s)。 

第二种为核燃料微颗粒爆炸方案。因为核裂 

变反应的临界体积与密度成平方反比关系，所以 

只要通过磁压等手段将核燃料球瞬间压缩成致密 

微颗粒就可引发核爆炸，以产物碎片为推进剂通 

过磁喷管加速就可获得推力。模拟计算和原理实 

验表明该形式推进器的比冲达 10000 S左右。 

第三种为基于磁约束等离子体微尘核裂变 

反应方案。将核燃料制成直径数纳米量级的微 

尘形式，让足量燃料微尘的表面带电后约束于 

强磁场中并引发核裂变反应。裂变产物以等离 

子体形式存在，其中的大部分继续被磁场约束 ， 

而部分动能足够高的产物离子可以挣脱磁场的 

约束并在中和后直接喷出而形成推力 ，或者用 

于发电。此方案能够获得的比冲接近核裂变反 

应的理论值 (10 S)，并且因为发电原理是动能带 

电粒子与电磁场的直接能量交换而非卡诺热机型 

热电转换 ，所以可获得近90％的核能 一电能转换 

效率。这是目前为止最为先进的核热推进方案 ， 

近十年来进行了大量的理论分析和原理实验研 

究，并取得了显著进展。 

2 基于现有技术的空间任务分析 

在核热推进技术取得实质性进展后 ，为了验 

证其实际空间应用效能，NASA下属各总体单位 

根据已经实现的技术条件，开展了大量的空间任 

务分析。表 1依据有关文献归纳了部分分析结 

果。表 1可见，现有核热推进技术可以应用于地 

一 月系统、行星及其卫星、小行星的有人 ／无人 

探测等领域。 

表 1一些基于化学推进 ／核热推进的空间任务总体分析结果 

Tab．1 Results of space mission analysis based on chemical propulsion system and NTP 
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从表 1可以获得一些基本规律。一般而言， 

核热推进适合于需要快速转运的、有效载荷较大 

的航天任务，一般工作数小时将航天器快速推人 

轨道后靠滑行接近目标天体，而后再工作数小时 

脱离滑行轨道被目标天体俘获。此类轨道方式所 

需要的速度增量较少，时间也较少，但需要大推 

力 ／高比冲的发动机 ，而且比冲越高，相同速度 

增量、相同初始轨道停泊质量要求情况下能够运 

送的有效载荷越多，或者相同速度增量 、相同有 

效载荷要求下所要求的初始停泊质量越少。因 

此，相比于化学火箭发动机和其他推进系统，核 

热火箭发动机对于此类任务具有明显优势。计算 

表明，对于地月轨道转运任务，相同初始停泊质 

量要求情况下，固相核热推进比氢／氧化学推进 

所能运载的有效载荷质量高 20％～30％，对于地 

球 一火星轨道转运任务，相同的有效载荷，化学 

推进需要的初始停泊质量比固相核热推进所需的 

高 2 3倍。而且在接近目标天体时可以实现完全 

自主减速制动，而无需采用比较危险的空气制动 

方式。 

图 9给出了基于图 8的多模式核能空间动力 

系统的载人火星探测基本行程图 (任务总体分析 

结果见表 1相关栏)，包括以下主要步骤。 

1)地球轨道组装转运飞船。图 9中，首先 

由两艘 Magnum火箭将骨架、推进系统及推进剂 

(液氢／液氧)等组件送入地球轨道；然后由航天 

飞机将生活舱、返回舱及宇航员送入轨道并完成 

所有部分的在轨组装。 

2)核热推进入轨前往火星。核热火箭发动 

机以液氧增强模式工作，提供强劲动力在数小时 
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内将转运飞船推人地球 一火星转运轨道。入轨期 

间用掉所有液氧，并在完成人轨后抛掉氧储箱。 

3)转运飞船 自转提供人工重力 (往程及回 

程)。 

4)核热推进脱轨。核热火箭发动机以纯氢 

模式工作数小时，推动转运飞船脱离转运轨道并 

被火星俘获进入环绕火星的轨道。 

5)火星表面探测。成员进入带有生活舱的 

登陆飞船降落到火星表面进行考察，飞船母船留 

轨运行。 

6)成员返回母船。成员乘坐上升飞船离开 

火星表面，进入母船轨道并完成对接后返回。 

7)核热推进入轨返回地球。在抛弃应急消耗 

品于火星轨道后，核热火箭发动机以纯氢模式工 

作数小时将转运飞船推入火星 一地球转运轨道。 

8)成员返回地球。在接近地球后，成员进 

入返回舱回到地球，而转运飞船将被抛弃飞越并 

最终脱离地球，核反应产物产生的核污染不会影 

响地球环境。 

成员上升并与CTV对接返回 
抛弃应急备用消耗物品于火 
星轨 道 地球 返 回轨道 注 入 

^目 McTv孵 ■P 。。 

髂 {一  

瘟 雀 莲藉入 
两艘Magnum火箭用于运送cTV组件 
一 艘STS用于运送成员和服务舱 

NTR工 作 

火星俘获 

图9多模式核热火箭发动机载人火星探测 

基本行程示意图 

Fig．9 Diagram of basic travel plan of bimodal nuclear thermal 

rocket crew transfer vehicle(CTV)on trip to Mars 

3 发展历程及当前态势 

美国和前苏联几乎同时在上世纪五十年代中 

期启动核热火箭发动机研制发展计划。数十年 

来 ，虽经历多次起伏 ，但仍然取得了巨大成就， 

为空间应用奠定了坚实的基础。 

美国于 1955年启动了 ROVER计划，以大型 

洲际弹道导弹为应用背景，研制大型核热火箭发 

动机。ROVER计划期间 (1955年 一1960年)， 

建立了大型的核火箭实验基地，成功开发了石墨 

蜂巢多孔棱柱型 (图 2)固相核火箭发动机，共 

进行了 14个不同系列反应堆部件和发动机组件 

的热试车 ，核热功率量级从 500～5000 Mw (大 

致相应于推力 100～1000 kN)，取得了丰富的数 

据，为发动机整机研制奠定了基础。 

到上世纪六十年代初，化学火箭发动机技术 

已经趋于完善，而且核弹头的体积重量已经可以 

做得很小，用化学火箭发动机完全可以胜任发射 

洲际弹道导弹的目的，使 ROVER计划因为无任 

务需求而停止。随后美国开展了载人月球探测工 

程，核热火箭在空间找到了新的应用领域，于是 

美国又启动了用于空间推进的核热火箭发动机研 

制计划 NERVR。NERVR计划利用 ROVER的成 

果进一步研制一套推力 35 T、比冲不低于 825 S、 

持续工作时间超过 1 h的飞行样机。整个 NERVR 

计划期间(1962年 ～1972年)，共进行了6次发动 

机或整个推进系统的热试车，考核其各种工作性 

能，最长持续工作时间达到了90 min，最高试验 

比冲 875 s。通过这些试验 ，发动机及其系统的 

设计不断得到完善 ，尤其是不断完善了核燃料的 

设计，耐温、耐腐蚀能力得到不断提高，推重比 

也得到了提高，完全具备了开展样机飞行实验的 

技术基础。 

NERVR计划尽管取得了巨大的成功 ，但最 

终还是在 1972年停止。其原因一方面在于探月 

工程最终采用了化学推进形式，而在完成探月工 

程后 ，NASA将发展重点调整为行星际无人探测 

器 ，采用化学推进也已胜任，使核热火箭再次失 

去了需求牵引；另一方面也有政治和财政原因。 

到了上世纪八十至九十年代初，美国相继启 

动了星球大战计划和空间探索计划，载人火星探 

测被提上 13程。这期间，固相核热火箭推进技术 

被重新评估并得到了进一步发展，提出了以颗粒 

床反应堆 (图5)为代表的一系列新型改进方案 

并完成了多次燃料部件试验，使发动机比冲性能 

得到进一步提高 (>925 s)，同时增加了推重 比 
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f>20)。该发动机同时还可以用于发电，使核热火 

箭发动机更适合于空间应用。在此期间尽管没有 

如 ROVE~NERVR计划期间开展大型地面试验 ， 

但发动机工作原理机制得到了更深入全面的把握 

并在部组件技术上得到了进一步的发展；与此同 

时，核热推进的应用领域和应用效能也得到了重 

新评估。结果表明：核热推进最适合应用于需要 

快速运送大质量有效载荷的载人火星探测等空间 

探索领域，可以使载人火星探测的初始停泊质量 

减少到化学推进的 1／2到 1／3以上。 

上世纪九十年代初至二十一世纪初，由于冷 

战的结束，空间发展因为没有竞争而失去了强劲 

推动力，核热火箭发动机的研制也一度陷入停 

顿。尽管如此，NASA仍然小规模地支持其研究 

工作，包括技术革新研究和应用分析，提出了对 

反应堆和整个推进系统的多项改进措施 (图6的 

反应堆方案及图 8的系统方案便是这期间提 出 

的)，同时系统地论述了核热火箭发动机对于月 

球开发利用和深空探索领域的应用方案 (表 1为 

其中的部分应用分析结果)。 

进入二十一世纪 ，美国再次确立了空间政 

策，提出了以重返月球和深空探索为重点的 “空 

间发展倡议”。在该倡议牵引下，核热火箭发动 

机技术得到了比较系统的推动，NASA下属多家 

研究所和多家大型企业均参与了研究、设计和部 

件试验 ，并重新制定了系统的研制计划，包括重 

新评估大型地面试验的方案和周期。这期间，图 

8所示的多模式核能动力系统得到了系统的评估， 

对其中的多项关键技术开展了原理样机验证试验 

并取得了突破进展。此外，还积极开展了新型核 

热推进方案的探索研究和原理实验，尤其是微核 

燃料颗粒爆炸方案及基于磁约束等离子体微尘核 

裂变反应方案 (1．5节)，并取得了显著进展。 

前苏联对于核热火箭推进的研制历程比较平 

稳 ，没有如美国那样的反复情况，持续时间也较 

长。从 1953年开始的近三十年时间里，前苏联 

的多家研究院、设计局、实验室均参与了研究、 

设计和试验；建立了大型核发动机试验基地 ，研 

制了多台不同推力／不同结构方案的核热火箭发 

动机并开展了大量的试验，取得了重大成果。一 

些主要的核热火箭发动机有：No456设计局研制 

的的固相核火箭发动机 P且一401，推进剂为氨 、 

中子减速剂为水 、推力 1646 kN；P皿一402，推进 

剂为氨、中子减速剂为铍 、推力 1680 kN、比冲 

428 s；P皿一404，推进剂为氢、减速剂为氢化锆、 

反 射 层 为 铍 、 推 力 2000 kN、 比 冲 950 s； 

PⅡ一405，推力 400—500 kN(其余同P皿一404)；化 

学 自动 化 设 计 局 研 制 的 代 号 为 P皿一0410 

(11 B91)核火箭发动机 ，推力 35．2 kN，比冲 

910 s；此外 ，No456设计局还开展了基于气相反 

应堆的核火箭发动机 (代号 P,a一600)的试验研 

究，比冲可达 2000 s上下，只是产生的理论和工 

艺问题太多，尚需继续深入进行。上世纪六十年 

代初，第一设计局最早提出载人绕月考察方案， 

曾准备采用核火箭发动机 ，包括单级弹道火箭 

liP一1和两级混合型火箭 liXP—II，提出的核火箭 

发动机推力为 1400 kN。这些大规模的研究 ／研 

制 ／试验工作一直持续到 1980年前后，受美国影 

响也停了下来。随后前苏联的政局开始动荡、财 

政窘迫 ，再无力也无暇重启核热发动机的研究 ／ 

研制工作了。 

综观核热推进的整个发展历史，作为目前人 

类唯一能够掌握的下一代更为强大的空间动力系 

统，其巨大的空间应用潜力是驱动其不断向前发 

展的根本动力。当然，因为所涉及的理论和技术 

问题相当广泛，需要的投入巨大，所以其发展不 

会是一帆风顺的，还受到各国的航天发展政策、 

国际国内环境、财政情况等的制约和影响。尽管 

如此，经过半个多世纪来的不懈努力，核热推进 

技术得到了巨大的发展 ，获得了多种实现途径 ， 

其中的固相核热推进途径已经具备了开展空间飞 

行验证试验和空间应用的技术基础。可以预见， 

核热推进技术必将一如既往地得到发展并在不远 

的将来实现空间应用 ，这是必然趋势；首先得到 

完善和空间应用的是 目前已经发展得比较成熟的 

固相核热推进技术；其他形式更为先进的核热推 

进方式 ，也有望在近期内获得理论和技术突破 ， 

并且一旦突破，因其对航天事业发展的巨大意义 

必将迅速引领空间推进技术领域的再一次跨越。 
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4 对我国发展核热推进技术的几点 

考虑 

1)必要性。核热推进代表了未来空间推进 

技术领域的制高点，是必然发展方向，它的发展 

必将引领空问探索领域的质的跨越。因此，我国 

应在综合考虑各方因素基础上，结合航天发展战 

略，尽早制定 自己的发展规划。 

2)基础与能力。与美 ／俄半个多世纪的发展 

基础相比，我国在核热推进领域的发展基础几乎 

是零，这与这期间我国的国力及航天发展政策是 

相对应的。然而，现今我国的综合国力已经得到 

了巨大发展，并且在理论物理、核应用技术、材 

料 、火箭推进技术等相关领域具有雄厚的基础， 

完全有能力开展核热推进技术的研究 ／研制工作。 

3)发展步骤。固相核热推进技术是以人类 

现有能力能够充分掌控并已经实现的核热推进方 

式，技术状态比较成熟，有望在近期(15～20年) 

内实现空间应用，而且也具有广泛的应用领域。 

所以应首先考虑发展固相核热推进技术，作为近 

期发展重点，集中力量在短时间内实现技术突 

破。与此同时，应投入适当力量开展对更为先进 

核热推进技术的跟踪研究和自主研究。从当前发 

展现状分析，这些先进技术极有可能在近期内取 

得实质突破，而一旦突破，对航天事业的意义是 

非凡的，所以需要引起足够的重视。 

4)发展策略。美 ／俄已经有了半个多世纪的 

发展基础，积累了丰富的技术经验，充分借鉴这 

些经验可以加快我国的研究 ／研制步伐。但是 ， 

完全照抄照搬也是不足取的，国外技术并非完美 

无缺，也并不一定适应我国的具体条件，我们需 

要找到具有自己特点的技术途径。为此，就需要 

我们不仅仅要了解别人怎么做，还要知道为什么 

这样做，其根本原理是什么，从这些原理出发还 

有没有更好的实现途径，一旦找到了这些途径还 

需要进行严格的理论分析论证和技术实现可行性 

论证 一 这就是 自主创新 ，这对于真正提升我国 

在相关领域的技术水平至关重要。 

5)组织方式。核热推进技术涉及的理论和 

技术问题相当广泛 ，需要不同领域的多家单位的 

大力协同才能完成。对于固相核热推进技术，因 

为理论相对比较成熟 ，发展重点和瓶颈在技术 

上，所以需要由技术单位牵头开展工作 ；对于其 

他更为先进的核热推进技术，由核物理理论单位 

牵头开展工作是合适的，因为其发展瓶颈在于理 

论突破。 

5结束语 

核能是人类目前能够掌握的最为强大的能 

源，而核热推进是对核能利用最为完全的核推进 

方式 ，能够在保证高比冲的同时获得足够强大的 

推力。固相核热推进是 目前已经实现的核热推进 

技术方案，它的空间应用将帮助人类以更小的代 

价实现更大规模的空间探索活动；尽管发展历程 

曲折，但目前为止已经取得了巨大的进展，具备 

了空间应用的技术条件。其他形式的更为先进的 

核热推进技术也正在稳步发展当中，有望近期内 

取得技术突破。核热推进技术是未来空间推进领 

域的制高点，是必然发展方向，所以我国有必要 

结合国情，制定长期发展规划；以我国现有国力 

及在相关领域的理论与技术基础，只要有条不 

紊、策略合适、组织得当、坚持不懈 ，必定能够 

在不长的时问内取得长足进展 ，使我国的相关技 

术领域进入世界发展前沿。 
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