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摘要 : 核热运载器作为一种具有革命性潜力的航天运输工具，能够显著降低空间轨道运输的任务规模或提升运输能力。

简要介绍了美国和俄罗斯（苏联）的核热运载器研发历程，分析了其走向工程应用所面临的发展挑战。设计了适用于核热运

载器的地月往返重复运输和载人火星探测运输的任务剖面，从工程应用角度，研究了核热运载器总体优化、大功率核热火箭发

动机、核安全设计与辐射防护等关键技术问题。最后，建议加强核热运载器关键技术攻关，推进非核与带核试验能力建设。

关键词 : 核热运载器；核热火箭发动机；核反应堆；核安全；空间运输任务

中图分类号 : V51    文献标识码 : A

Challenges and Key Technical Issues in the Development of 
Nuclear Thermal Rockets
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Abstract: Nuclear thermal rockets, as a revolutionary potential space luanch vehicle, have the capability to significantly reduce 

the scale of space transportation missions or enhance transportation capacity. The historical research of nuclear thermal propulsion 

(NTP) technology in the United States and Russia (The Soviet Union) is reviewed, the development challenges of nuclear thermal 

rocket are analysed. By proposing feasible lunar return missions and manned Mars exploration transportation tasks for nuclear thermal 

rocket, the study examines key technological challenges form an engineering application perspective, including optimization of overall 

parameters, high-power thermal propulsion, nuclear safety design and protection. At the end of the research, it is suggested to 

strengthen the research and development of key nuclear thermal rocket technologies and promote the construction of non nuclear and 

nuclear testing capabilities.
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0　引 言

核热运载器是指以核热火箭发动机为动力的一类

运载工具，其核心与关键在于核热火箭发动机。核热

火箭发动机工作原理如图1所示，利用核裂变反应堆

产生的巨大能量直接加热工质，然后通过收缩扩张喷

管加速到超声速流从而产生推力，推力大小可与化学

火箭发动机相当。与化学火箭发动机不同，核热火箭

发动机工质不参与能量产生，一般采用分子量较小的

液氢作为工质以提高比冲。在工质固定时，核热火箭

发动机的比冲只受限于反应堆堆芯结构材料的使用温

度，对于固相反应堆，温度不超过 3 300 K［1］，比冲

可达 900 s，约为化学推进剂中比冲最高的氢氧火箭

发动机的2倍。

图1　核热火箭发动机原理示意

Fig.1　Schematic diagram of the principle of nuclear thermal 

rocket engine
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核热火箭动力是空间核动力的两种类型之一，具

有能量密度高、不受环境影响等优点，已成为航天大

国竞争的焦点领域，美国在2020年的第6号“航天政

策指令”《空间核电源与推进国家战略》，明确要求开

发和部署空间核动力以“确保美国在全球太空领域的

领导地位和领先优势”［2］。

针对核热运载器以及核热火箭发动机的研究，最

早可以追溯至 20世纪初苏联研究人员关于在飞行器

上使用核能的想法，较为深入的研究始于二战后。美

国于20世纪50至70年代先后实施了“漫游者（ROV‐

ER）”“涅尔瓦（NERVA）”计划，两个计划分别以

大型洲际弹道导弹、空间飞行任务为背景，投入了大

量资金，建造了20余台核热火箭发动机试验反应堆，

完成了6台核热火箭发动机台架试验，验证了多种推

力水平、基于碳化物的高温核燃料、发动机持续运行

能力和再启动能力，达到了较高的技术成熟度（5～

6级），具备了开展飞行试验样机研制的技术条件，但

由于化学火箭发动机技术的快速发展，NERVA计划

于1972年被尼克松政府取消。20世纪80年代至21世

纪 10年代，面向高速拦截器与空间轨道机动、载人

火星探测任务等场景，美国先后实施“空间核热推

进”“核低温推进级”计划，在更紧凑的颗粒床反应

堆、石墨基体复合燃料元件、金属陶瓷燃料元件、燃

料元件环境模拟器升级改造、核热火箭发动机设计、

测试试验方案等方面取得了进展。2021年，在太空机

动战的理论指引下［3］，DAPPA启动了“地月间敏捷

火箭行动演示（DRACO）”计划，目标是 2026年发

射由核热火箭发动机提供动力的航天器，演示地月空

间快速机动的可行性，为未来发展地月空间核动力航

天器奠定技术基础。2023年，NASA加入该计划并负

责核热火箭发动机研制。由于无法全面监测核热火箭

发动机测试排放气体的放射性和技术经济性问题，项

目于2025年6月被无限期搁置，停留在初步技术审查

阶段［4］。

苏联于 1958年正式开始核热火箭发动机技术研

究，不同于美国大规模进行核热火箭发动机试验，苏

联更注重燃料元件的基础性研究，开发了可耐           

3 000 K高温的三元碳化物燃料元件，设计了RD-0410

核热火箭发动机原理样机，完成了 30次热试车。苏

联解体后，大规模的核热火箭发动机研制工作不再持

续，但技术研究工作并未停止。当前，俄罗斯重点开

展海燕核动力巡航导弹和核动力太空拖船研究。

纵观美国、苏联/俄罗斯研究核热运载器和核热

火箭发动机的历史，可谓是持续探索、从未间断，这

是因为核热火箭发动机具有高比冲、大推力、长工作

寿命的优势，会大幅提升运输能力，产生颠覆性、变

革性影响，是航天运载领域的重要发展方向。然而，

经过 70多年研究仍未工程应用，多个研究计划被终

止取消、搁置，究其原因，一方面是因为相关任务场

景中核热运载器以及核热火箭发动机并非唯一选择，

可被化学发动机所替代，缺少强有力的任务需求牵

引，影响核热运载器的研发资源投入。另一方面是因

为核热运载器尤其是核热火箭发动机技术上存在诸多

难点和挑战，如耐高温耐氢蚀核燃料元件、核反应堆

小型化、带核试验、核安全设计与辐射防护等，技术

难度大，不易突破，也会影响工程应用的信心和

决心。

本文基于航天现状以及未来发展方向，分析了核

热运载器的应用方向，开展了应用场景设计，并对核

热运载器总体优化、大功率核热火箭发动机、核安全

设计与辐射防护等关键技术问题进行了分析，供未来

深入研究参考。

1　核热运载器应用场景设计

作为运载工具的一种类型，核热运载器发展过程

中，会面临着与化学动力运载器的应用场景竞争，实

质是核热火箭发动机与化学火箭发动机的竞争，例如

在20世纪50年代大型洲际弹道导弹发射任务场景中，

核热火箭发动机败于化学火箭发动机。面向未来，找

到合适的应用场景、充分发挥核热火箭发动机的优势

是核热运载器走入工程应用一个关键点，因此，场景

设计是核热运载器发展面临的挑战之一。

1.1　不用于地面入轨发射的原因分析

从飞行环境上看，运载器发射载荷进入特定轨道

的过程可以分为两个阶段，一是地面入轨发射阶段，

运载器从地面上升飞行进入近地轨道；二是空间轨道

运输阶段，运载器从近地轨道机动至目标轨道。

核热运载器的最大特点是带有核热反应堆，不用

于地面入轨发射的原因主要是出于安全因素：一是地

面入轨发射是高风险飞行过程，一旦发射故障容易引

发核泄漏危险，运载器发射故障可能导致箭体的失

控、爆炸或坠毁，核反应堆可能破裂、熔毁、泄漏或

坠落，带来大范围的人员与环境安全危害影响，并且

这一风险因火箭飞行过程中故障发生的速度、高度不

同而具有很大不确定性；二是核热反应堆工作过程中

会产生大气污染。图 1 所示的核热反应堆是开式循
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环，也称为直接循环，发动机工质经反应堆堆芯加热

后排出，带有辐射性，大气层中飞行时排出的工质会

给大气带来放射性污染。

对于采用闭式循环的核反应堆，也被称为间接循

环，是通过二回路对工质进行加热产生推力，适用于

巡航飞行，如俄罗斯海燕核动力巡航导弹，对于高

度、速度需要持续提升的入轨发射不适合。

此外，运载器地面入轨发射需要发动机大推力、

高推重比，核热火箭发动机推力与推重比小，与化学

发动机相比，在地面入轨发射任务中没有优势。以推

力为10 t级的核热火箭发动机为例，其核反应堆功率

已达到500 MW级，自重3~4 t，多个核热火箭发动机

并联，虽可形成大推力，但会带来结构干重的成倍

增加。

1.2　空间轨道运输的适宜场景分析

核热运载器用于空间轨道运输任务的原因：一是

工作在数百公里以上高度的轨道，可有效控制反应堆

事故风险，即使发生故障、事故导致运载器或反应堆

失控，自然再入仍需要数十年［5］，足以让反应堆的辐

射降到安全水平；二是核热火箭发动机提供的吨级推

力能够满足大多数空间轨道运输任务需求；三是相比

入轨发射阶段，空间轨道运输阶段对动力的比冲要求

更高，更有利于发挥核热火箭发动机高比冲的优势。

对于空间轨道运输任务，本文依据齐奥尔科夫斯

基公式，以减小运载器规模为目标，分析核热运载器

适宜的任务场景。

依据齐奥尔科夫斯基公式，在假定推进剂全部消

耗的情况下，空间轨道运输过程提供的速度增量与发

动机比冲、初始质量、最终质量的关系式如下所示：

Δv = Isp ⋅ g0 ⋅ ln ( m0

mf ) （1）

式中    Δv为速度增量（m/s）；Isp 为发动机比冲（s）；

g0为标准重力加速度，即9.8 m/s2；m0为初始质量，为

运载器和有效载荷的质量和，即运载器出发规模；mf

为最终质量，为运载器到达规模，包括运载器干重和

有效载荷质量。

为了考虑核热火箭发动机、化学动力发动机等不

同类型发动机的影响，将初始质量与最终质量的关系

式写成如下公式：

m0 = me + ms + mp + my （2）

mf = me + ms + my （3）

式中    me为发动机质量；ms为除发动机外其他系统干

重；mp为推进剂质量；my为有效载荷质量。

根据以上公式可得到初始质量与任务速度增量、

有效载荷、发动机比冲的关系如下：

m0 = e
Δv

Isp ⋅ g0 ⋅（me + ms + my） （4）

可以看出，初始质量与发动机质量、有效载荷质

量成线性正比关系，与速度增量成指数正比关系，与

比冲成指数反比关系。由于核热火箭发动机的干重质

量大，在较小的速度增量需求下，即便有高比冲优

势，也不一定能降低运载器规模。

为了定量分析核热运载器相对化学动力运载器的

规模优势，设定任务有效载荷质量固定为5 t，评估了

不同速度增量下核热运载器、液氢液氧运载器的出发

规模，如图2所示。

从图2可以看出，在速度增量需求小时，氢氧运

载器在规模上更有优势。随着速度增量需求的增大，

核热运载器高比冲带来的规模优势开始显现，临界速

度增量约为 3.8 km/s，即对于速度增量超过临界速度

增量的各类任务，核热运载器在规模上更有优势。

进一步分析临界速度增量与有效载荷规模的关

系，如图3所示，随着有效载荷的增大，临界速度增

量开始下降，当有效载荷达到30 t以上后，对于1 km/s

以上速度增量的任务，核热运载器更具规模优势。

基于以上分析，对于空间轨道运输任务，结合核

热火箭发动机高比冲、推重比小（干重大）、能源充

足等特点，核热运载器适合应用于速度增量需求大、

有效载荷规模大的任务场景。

图2　运载器出发规模与速度增量关系

Fig.2　Relationship between launch scale of vehicle and velocity 

increment
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1.3　地月往返重复运输任务剖面设计

近年来，月球探测的发展进入常态化，中国提出

建设国际月球科研站的发展规划，地月空间向着资源

开发与利用的方向发展，对地月间的运输需求更为

迫切。

针对地月间运输任务，在核热运载器应用场景设

计时，重点考虑以下因素：符合发展需求和趋势，运

输任务的速度增量需要尽可能大，充分用好核反应堆

的充沛能量。

基于以上因素，本文将地月往返重复运输任务作

为核热运载器的应用场景，设计的任务剖面如图 4

所示，过程如下：

a）由化学动力火箭将核热运载器发射进入近地

轨道；

b）核热运载器点火加速，携带去程载荷进入地

月转移轨道；

c）经过 3天左右飞行，核热运载器第 2次点火，

减速制动，携带去程载荷进入环月轨道，去程载荷与

核热运载器分离；

d）核热运载器与返程载荷对接，第 3 次点火，

加速进入月地转移轨道；

e）经过3天左右飞行，核热运载器第4次点火制

动，进入近地轨道，返程载荷与核热运载器分离；

f）核热运载器在近地轨道待命，在下次任务前

在轨加注，与去程载荷对接，重复b~e操作，执行下

一次地月往返运输任务。

地月往返重复运输任务包括去程载荷对接、近地

轨道点火加速、近月制动进入环月轨道、去程载荷分

离、返程载荷对接、环月轨道点火返回、减速进入近

地轨道、在轨加注等重点环节，单次往返运输任务需

要核热火箭发动机启动4次，考虑在轨加注、载荷对

接的时间，往返运输全程最快约7天。

地月往返重复运输任务核心要点有两个方面：一

是核热运载器在地球、环月轨道之间往返运输，速度

增量大，达到8 km/s，能够发挥核热运载器的高比冲

优势；二是核热运载器在近地轨道加注，补充液氢工

质，在轨重复使用成为可能。执行多次重复运输任务

能够充分利用核反应堆燃料能量密度极大的优势，并

且通过重复使用、均摊核热运载器的产品费用，提高

效费比。

1.4　载人火星探测运输典型剖面分析

随着人类社会和深空探测技术的不断发展，载人

火星探测日益成为国际航天界的研究热点，其在科学

探测与研究、技术发明与验证、火星移民、促进人类

社会发展与进步等方面具有重要意义［6］。

载人火星探测任务是核热运载器的最重要应用场

景之一。美国NASA针对载人火星探测任务开展详细

论证，在DRA5.0的任务架构中，指出核热运载器是

首选方案，最为可行［7］。

核热运载器在载人火星探测任务中执行地火往返

转移运输功能，将航天员、载人飞船、深空居住舱等

有效载荷从近地轨道送至火星轨道，并在完成火星表

面作业任务后，将航天员、载人飞船、深空居住舱等

有效载荷从火星轨道送回地球。

图5为核热运载器载人火星探测运输任务的一个

典型飞行剖面，过程如下：

a）由重型火箭分别将核热运载器舱段、深空居

住舱、载人飞船运送至近地轨道；

图4　地月往返运输任务飞行剖面

Fig.4　Flight profile of earth-moon round-trip transportation 

mission

图3　临界速度增量与有效载荷规模关系

Fig.3　Relationship between critical velocity increment and 

payload scale
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b）核热运载器舱段在轨组装完成，并与深空居

住舱、载人飞船交会对接，组成地球出发组合体飞

行器；

c）核热运载器点火加速，进入地火转移轨道；

d）经过200天左右的飞行，核热运载器第2次点

火，减速制动，进入火星轨道；

e）组合体飞行器在火星轨道，与火星着陆与上

升飞行器对接，航天员进入火星着陆与上升飞行器，

火星着陆与上升飞行器与组合体飞行器分离，携带航

天员着陆火星，航天员开启火星表面作业任务；

f）航天员完成火星表面作业任务后，在返回窗

口前，乘坐火星上升飞行器进入火星轨道，与组合体

飞行器对接并进入组合体飞行器；

g）组合体飞行器与火星上升飞行器分离，核热

运载器第3次点火加速，进入火地转移轨道；

h）经过 200天左右的飞行，组合体飞行器到达

地球附近。航天员进入载人飞船，载人飞船与组合体

飞行器分离，高速再入返回、着陆地球。

在载人火星探测任务中，人货转移模式、地火转

移轨道类型、出发时间、火星捕获方式是关键设计因

素，影响核热运载器的速度增量需求、飞行时间和整

体规模。以图 5所示的典型任务为例，在人货分运、

最佳出发时间、最优的霍曼转移、近火点火制动的运

输模式下，核热运载器的速度增量需求至少为7.2 km/s，

当核热运载器需要返回至近地轨道以备多次使用时，

速度增量需求将增加至 9.4 km/s。核热运载器任务总

时间约 900 天，但核热火箭发动机工作总时间仅约

5 000 s。

载人火星探测中应用核热运载器的另一个关键点

在于巨大的有效载荷规模，在DRA5.0任务中，载人

飞船、深空居住舱的总质量约 65 t，火星着陆与上升

飞行器、火星表面设施的总质量约102 t。应用核热运

载器能够显著降低地球出发规模，例如针对65 t有效

载荷的载人运输任务，基于图5所示任务剖面开展计

算，得到氢氧运载器、核热运载器的规模如表 1 所

示，核热运载器在规模上具有优势，可将氢氧运载器

的规模降低40%~57%。

2　核热运载器总体优化技术

核热运载器总体优化是指运载器总体设计层面，

为满足任务需求并适应核热火箭发动机工作条件、充

分发挥核能效能而采取的各项措施，其中关键难点是

液氢工质在轨蒸发量控制与管理、考虑长后效推力的

轨道与制导、大尺寸箭体结构在轨组装技术。

2.1　液氢工质在轨蒸发量控制与管理

从核热火箭发动机的基本原理出发，要提高比冲

性能，最理想的推进工质选择是氢。为提高氢工质的

密度，降低存贮空间，需要以液氢状态贮存。液氢的

饱和温度极低（0.1 MPa压力下为20.3 K），在轨环境

受太阳辐照、地球反照等空间热流影响，极易蒸发，

必须采取措施控制液氢工质的在轨蒸发，并进行推进

剂管理。

美国针对液氢工质在轨蒸发量控制与管理技术，

开展了数十年攻关研究，投入大量资源，目前，航天

工程任务中液氢在轨贮存最长约12 h，采用被动蒸发

抑制技术可实现液氢日蒸发率约2%的目标［8］。

针对载人火星探测任务，液氢工质在轨运行周期

需要达到900天，需要采取多种主、被动蒸发量控制

措施，实现准零蒸发。其中，被动蒸发量控制措施包

括复合绝热结构、太阳遮挡屏、热力学排气技术

等［9-10］，主动控制措施的核心是空间低温制冷机［11］，

通过循环回路将冷量源源不断地扩散到贮箱表面的复

合绝热结构中，使得绝大部分漏热被制冷系统带走，

大幅减少液氢贮箱漏热［12］。

空间低温制冷机可采用斯特林循环或逆布雷顿循

图5　典型载人火星运输任务剖面

Fig.5　Typical mission profile for manned Mars transportation

表1　地火往返运输系统规模

Tab.1　Scale of Earth-Mars round-trip transportation system

类型

氢氧运载器

核热运载器

运输规模估计/t

500~700

~300

比冲/s

450

900
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环制冷方案。斯特林循环制冷机采用压缩机驱动脉管

实现制冷，具有设备紧凑、体积小、无低温运动部

件、可靠性高等优势，但总体效率相对较低。逆布雷

顿循环制冷机采用高效的透平膨胀机和气体轴承，具

有制冷量大、安装布置简单、振动小等优点，且总体

效率相对较高，更适合大规模核热运载器液氢蒸发量

控制的主动制冷需求。

NASA为载人火星探测任务制定的制冷机研制目

标为 20 K温区制冷量 20 W［13］。美国Creare公司所设

计的逆布雷顿循环制冷机，在 20 K的温区内膨胀循

环效率可达23%，制冷总效率可达1.6%，制冷功率可

达 20 W，输入电功率 1 235 W，总质量 88 kg［11］。上

述设计指标可以满足核热运载器地火转移任务液氢准

零蒸发的需求，但目前还没有实现工程应用。

表2计算了典型载人火星探测任务中采用复合绝

热结构、大面积冷屏、逆布雷顿循环制冷机等主被动

结合蒸发量控制方案所能达到的推进剂蒸发量结果，

地火转移过程液氢日蒸发率在0.01%左右，达到准零

蒸发。地火转移过程中液氢蒸发量变化见图6。

除主、被动蒸发量控制技术之外，核热运载器等

深空探测航天器可利用在轨加注技术在一定程度上降

低对蒸发量控制技术的较高要求。地火任务过程中，

可在近地轨道、地月拉格朗日点、环火轨道进行加

注，补充在轨蒸发损失的推进剂，有效保障任务顺利

进行。目前常温推进剂在轨加注的相关技术难题已基

本被解决，但低温推进剂在轨加注尚未建立完善的技

术体系，仍需要大量研究［14-17］。微重力低温加注过程

的界面稳定性将直接影响加注效率，加注流量稳定性

也受到温度、压力等多因素的制约和影响，需要进一

步开展在轨加注过程热力学参数变化规律及安全控制

研究。

2.2　考虑长后效推力的轨道与制导设计

核热火箭发动机开机、关机过程与传统液体火箭

发动机有显著不同，需要控制核反应堆的功率平稳变

化，耗时较长。国外典型核热火箭发动机的开机时间

为分钟级，关机时间可达数小时［18］。在开机、关机

的长时过程中，需要有工质进入核反应堆进行换热，

会产生动态变化的推力，分别叫作前效推力和后效

推力。

核热运载器轨道与制导设计中，必须要考虑核热

火箭发动机前效推力与后效推力的影响，尤其是长时

间的后效推力。若考虑不足，将会影响核热运载器的

飞行精度，如在载人火星探测任务地火转移运输过程

中，影响地火射入轨道的入轨精度以及最终进入火星

轨道的精度，进而影响任务成败［19］。考虑长后效推

力的核热运载器轨道与制导设计难点可归纳为：

a）轨道优化设计过程，控制变量少，终端约束

多，属于典型的欠驱动控制问题，终端约束选择合适

与否直接影响求解的可行性。奔火轨道优化设计的数

学模型为非线性模型，同时不具有凸特性，这些特点

相互叠加，大幅增加了轨道优化设计的难度。

b）制导设计过程中，后效作用时间长，初始的

位置/速度偏差、后效推力偏差的积累等因素都可能

导致较大的入轨偏差。制导系统可调节的变量有限，

无法根据需求调节推力大小，这些因素给制导系统的

设计带来了较大的挑战。

考虑长后效推力的轨道与制导设计问题，可分为

标称后效推力下的轨道设计和后效推力偏差下的制导

设计两个问题，详细步骤如下：

a）基于Lambert问题设计理想的地火转移轨道。

通过求解Lambert问题确定发射窗口，利用圆锥曲线

拼接法来确定奔火轨道不同飞行段的初始轨道参数。

b）基于飞行动力学模型和标称后效推力推线，

表2　液氢工质主被动蒸发量控制结果

Tab.2　Results of active and passive evaporation control for liquid 

hydrogen propellant

运载器位置

近地轨道

地火转移

环火飞行

最大值

最小值

最大值

最小值

最大值

最小值

日蒸发量/kg

12.16

7.84

8.43

1.44

4.57

3.74

日蒸发率/%

0.017

0.011

0.012

0.002

0.006

0.005

图6　地火转移过程中液氢蒸发量变化

Fig.6　Variation of liquid hydrogen evaporation during Earth-

Mars transfer
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并结合上一步的初始轨道参数，利用高斯伪谱法以燃

料最优为目标函数，对奔火轨道进行优化设计，得到

能量最优的奔火轨道［20］。

c）由于推力偏差、后效偏差、导航位置、速度

误差等因素，需要在不同飞行段采用与之适应的制导

方式以保证最终入轨精度。在奔火轨道射入段、环火

轨道制动段均采用PD跟踪制导方案，对地心矢量和

速度进行跟踪；为保证地火转移轨道精度，地火转移

段采用闭路制导进行中途修正，保证入轨精度。

采用高斯伪谱法开展连续推力作用的奔火轨道优

化设计，在计算量、计算时间不会大幅增长的情况

下，能够充分利用核热火箭发动机后效，有效减少推

进剂消耗，仿真结果显示，优化后燃料消耗减少了

5%以上。采用PD跟踪制导和闭路制导等多种组合制

导方案，核热运载器最终进入火星影响球的速度偏差

小于100 m/s，位置偏差小于150 km。

2.3　大尺寸箭体结构在轨组装技术

大尺寸箭体结构在轨组装是核热运载器的工程实

施难点之一。针对载人火箭探测任务，核热运载器

（见图 7）近地轨道出发规模达到 300 t级，直径 10 m

级，长度在100 m级，受火箭运载能力、整流罩尺寸

限制影响，难以将核热运载器一次性送入轨道，其任

务执行依赖于在轨组装技术，需要重型火箭将核热运

载器分舱段2~3次发射进入近地轨道，在轨组装成完

整系统。

不同于现有航天器在轨交会对接，核热运载器的

在轨组装特点在于组装对象属于运载器舱段（见

图 8），规模与尺寸大，单个舱段的质量在 100 t级。

以在轨组装2次的核热运载器为例，其组装舱段可分

为 3个，第 1个为核热推进级，含有核热火箭发动机

与推进剂贮箱，第2个舱段是可抛贮箱1与桁架，第3

个舱段是可抛贮箱2与桁架。

在核热运载器箭体结构方案中，可抛贮箱的设计

是为了及时将无用质量抛弃，提升运输效率；桁架长

度在数十米量级，在任务中不抛离，能够保证航天

员、仪器设备与核热反应堆有足够的距离，降低核辐

射的影响。桁架构型设计包括轻质化、强度与刚度要

求，并保证可抛贮箱分离时能够稳定快速可靠分离，

设计成半圆柱结构，由弧架部分和直架部分组成［6］。

核热运载器在轨组装有两种方案，一种是基于天

基组装平台开展，实施过程如下：核热运载器舱段由

重型火箭发射入轨，靠近天基组装平台，在天基组装

平台上的辅助机械臂捕获舱段后，重型火箭末级与核

热运载器舱段分离，辅助机械臂支撑核热运载器舱段

间完成对接。另一种是依靠重型火箭末级的动力进行

交会与对接，在轨组装过程类似于航天器交会对接，

主要过程如下：重型火箭末级携带发射入轨的舱段作

为追踪航天器，已在轨的核热运载器舱段作为目标航

天器，追踪航天器与目标航天器对接后，重型火箭末

级与核热运载器分离，此种方案对于重型火箭末级的

辅助动力系统要求高。

对接面接口设计是在轨组装技术研究的一项重点

内容。针对核热运载器，对接面1位于核热推进级前

端框与桁架处，对接面2位于两个桁架接口处，在每

个对接面上设置 3个对接点。接口包括机、电、气、

液接口，需要设计成标准接口，并具有通用、大容

差、易操作、即插即用的快速连接等特点，以便于在

轨组装快速完成［21］。

在轨组装还需要解决“轨道-姿态-结构”耦合动

力学问题。由于组装过程中结构的大尺度效应和构性

变化与空间环境效应相耦合，会产生复杂的动力学现

象，需要抑制组装过程中的轨道与姿态漂移、结构变

形与振动［22］。

3　大功率核热火箭发动机技术

大功率核热火箭发动机的研发关键在于一系列关

键技术的突破与工程化实现，其发展不仅依赖于小型

化耐高温核反应堆，还需要在发动机循环方式、匹配

图7　核热运载器

Fig.7　Nuclear thermal launch vehicle

图8　核热运载器舱段

Fig.8　Nuclear thermal vehicle module
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控制及高效换热环节形成协同优化，同时辅以完善的

试验与验证体系支撑。

3.1　发动机循环方式和匹配控制

发动机循环方式直接影响反应堆释放的核能与推

进工质之间的能量吸收、传递和转化效率，从而决定

发动机的比冲、推力特性及整体系统的可靠性与安全

性。核热火箭发动机有3种主要的循环模式：抽气循

环、开式膨胀循环和闭式膨胀循环［23］。

抽气循环是美国“涅尔瓦（NERVA）”和“森

林风（Timberwind）”项目中所采用的循环方式［24］，

是将部分燃烧室高温燃气引出以驱动涡轮泵，从而实

现推进剂的加压与循环。该循环方式可达到较高的燃

烧室室压和循环效率，但高温燃气给发动机的阀门和

管路设计带来了较大挑战。

开式膨胀循环则可以降低对耐温材料的要求，工

质通过发动机喷管再生冷却通道和反射层升温后，一

部分流量用于驱动涡轮。由于涡轮入口温度较低，发

动机结构相对简单，涡轮可靠性更高。但涡轮从这部

分流体中获得的功率有限，导致系统循环效率较低，

也会导致部分工质浪费。

为了充分利用所有工质，闭式膨胀循环方案成为

了一种新的选择。该循环方案的优点包括：较低的涡

轮前温度，涡轮泵可靠性高，以及没有工质被直接排

放，从而获得更高的使用效率。从未来对高性能核热

火箭发动机需求角度出发，采用闭式膨胀循环有利于

获得更高的比冲性能［23］。

反应堆工作过程中氢工质流量匹配控制是确保反

应堆安全可靠运行的关键技术，尤其是在开机、关机

过程中，反应堆功率变化会导致燃料元件内部产生显

著的热量波动。为防止过大的温度梯度引起燃料元件

热应力开裂或局部过热熔化，必须实施精准的热-流

匹配控制。系统通过实时监测元件温度，动态调节氢

工质流量，使其与反应堆瞬时热功率相匹配。在启堆

阶段，随着功率的逐步提升，氢流量需要同步增加以

带走多余热量，停堆则需要协调降低氢流量，避免推

进剂的浪费。

3.2　耐高温耐氢蚀核燃料元件

核燃料元件是核反应堆的核心部件。由于需要在

近 3 000 K、10 MPa与热氢环境下长时间稳定工作，

燃料元件需要耐高温、高压和氢腐蚀。目前常用结构

材料在高温环境下容易失去强度和稳定性，导致安全

风险，需要研制具备热膨胀稳定性、高温强度稳定

性、高导热性、良好可加工性的新型结构材料。自20

世纪50年代以来，随着技术进步和任务需求的变化，

燃料元件材料及铀浓度经历了多次演进，主要包括石

墨基、陶瓷金属复合材料（CERMET）、三元碳化物

燃料与低浓缩铀燃料。

美国漫游者项目时期，石墨基燃料元件成为初期

设计的主流，这些燃料通常采用高浓铀石墨复合材料

（UO₂ /石墨）。然而，石墨在高温氢气环境中易发生

氧化和腐蚀，导致燃料寿命受限。为此，研究者采用

了铌碳化物（NbC）或锆碳化物（ZrC）涂层，以提

高抗氢气腐蚀性能。尽管涂层有效延长了燃料寿命，

但在高温下仍存在裂纹和剥落问题［25］。因此，石墨

基燃料在高温氢气环境中的应用受到了限制。

进入 20世纪 70年代，陶瓷金属复合材料（CER‐

MET）作为燃料元件的替代方案被提出。CERMET

燃料结合了陶瓷的高熔点和金属的良好导热性，具有

更好的高温稳定性和抗辐照性能［26］。例如，被广泛

研究的铀碳化物（UC₂ ）与锆碳化物（ZrC）复合材

料。然而，CERMET燃料在高温下仍面临裂纹和膨胀

问题，且制造工艺复杂，成本较高，在实际应用中仍

面临挑战。同期，苏联所开发的三元碳化物燃料

（U，Zr，Nb）C 燃料元件耐温甚至达到了 3 200 K，

并具备抗辐射稳定性。

进入21世纪，考虑到国际对核试验的严格约束，

国际上开始提出低浓缩铀方案，即U235含量低于 20%

的铀燃料（通常在 13.13%~19.75%之间）［27］。相比高

浓铀方案，尽管可以规避国际条约限制，但U235装量

大幅减少，对空间核反应堆小型化带来了巨大的

挑战。

3.3　堆芯结构与高效换热技术

核热火箭发动机的效率主要受限于功率而非能

量。以U235为例，1 kg铀燃料完全裂变所释放的能量

高达8×107 MJ（化学燃料中最高热值组合的氢氧推进

剂仅为 13 MJ/kg），其能量密度远远超出当前任何星

际探测任务的需要。因此，核热火箭发动机设计过程

中，最重要的问题是如何确定最佳方案，实现从反应

堆燃料中最大速率获取能量加热工质。换言之，热交

换系统的效率将直接影响核热推进系统的总体性能和

推进效率。

从传热角度考虑，影响核反应堆能量传递速率的

主要因素为燃料最高运行温度和传热表面积。燃料的

最高运行温度对于核反应堆的热传递性能有着决定性

的影响，更高的燃料运行温度，可以为热交换系统提

供更强的热源。然而，高温环境对燃料的材料性能提
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出了极为苛刻的要求。早期美国NERVA计划中采用

的石墨基铀复合材料在高温下具有良好的化学稳定

性，但在约 3 000 K时开始熔化［28］。因此，在 Pewee

项目中推进剂最高出口温度设计在 2 750 K。后期采

用金属-陶瓷复合材料后，其最高耐温达到3 000 K以

上（尤其是钨基材料），使得堆芯出口温度进一步提

升［29］。苏联开发的耐高温三元碳化物燃料，将氢气

出口温度提升至 3 000 K，进一步提高了核热火箭发

动机的推进效率［30-31］。

增大换热面积也是提高系统效率的重要途径。

20世纪 80年代所开发的颗粒床反应堆（Particle Bed 

Reactor，PBR），通过使用微小颗粒燃料增加换热面

积，燃料比表面积比NERVA中使用的棱柱形燃料高

出 20倍，使得PBR的传热性能极佳，发动机推重比

达到了20~40［32］。然而PBR面临着冷却剂流动不均和

容易产生局部热点问题，尤其在高功率密度下。地面

试验曾出现由于局部颗粒燃料熔化后凝结所导致的严

重流动阻塞问题［33-35］。随后，针对换热过程中的热不

稳定性问题，研究人员还提出槽道式环形燃料元件方

案。这种设计赋予了系统高度的灵活性，能够实现更

大的燃料比表面积并有效降低堆芯压损，同时维持优

良的热稳定性［36-37］。其中热稳定性的提升主要源于燃

料环内凹槽流道对推进剂流动的严格控制，使其必须

按照特定路径通过燃料区域。此外，可以通过调整各

环中铀的富集度以实现相对平坦的轴向功率分布。更

重要的是，从生产制造角度来看，槽道式环形燃料元

件相比长条棱柱形元件，在制造工艺上具有更高的简

便性。然而，在实际设计过程中，如何确保冷却剂在

各流道中均匀分配，避免局部过热，仍然是一个难

题。相比之下，苏联在换热结构设计中选择了另一种

全新方案：在RD-0410核热推进系统中采用了扭曲带

状结构的燃料结构设计［30-31］。这一创新性结构相比经

典六棱柱燃料元件有效提升了堆芯换热表面积，从而

提高了热交换效率。

基于上述燃料元件的特性，过去半个世纪里已经

发展了多种典型反应堆堆芯结构方案，如表 3所示。

从堆芯功率密度角度考虑，PBR颗粒床堆芯由于采用

颗粒燃料使得其相比NERVA六棱柱方案表面积比高

出 20倍，功率密度甚至达到了 40 MW/L（NERVA方

案约为2 MW/L）。然而，在测试中也发现该方案存在

热不稳定性，燃料床内容易出现局部热点。因此，从

技术成熟度来看，经过NERVA计划多轮测试与改进

的蜂窝式换热结构依旧是当前成熟度最高的方案。总

的来看，反应堆堆芯早期以均匀堆为主，燃料元件换

热比表面积小，堆芯普遍体积大、寿命短。随着技术

发展，后期开始转向非均匀堆，燃料元件基材以金属

陶瓷复合材料、碳化物和难熔金属为主。此外，在燃

料结构设计方面，采用颗粒床及扭条状元件以增大换

热面。最后，为了进一步提升反应堆安全性，低浓缩

铀燃料堆芯正成为当前研究热点。核热推进反应堆典

型堆芯方案见表3。

3.4　燃料元件及整机地面试验

任何发动机开展飞行试验前都必须经过由部件级

到整机的地面试验验证。由于试验过程中涉及放射性

裂变产物，核热火箭发动机试验比常规火箭发动机更

为复杂和危险。因此，试验必须遵循渐进式的逻辑顺

序，按照燃料部件级到整机级、非核试验到核试验、

低功率测试到满功率测试等顺序开展。

发动机运行过程中反应堆通常需要耐受数小时的

高温高压等恶劣环境。因此，开展针对这种极端环境

的模拟试验是评估燃料元件适用性和性能的关键环

节。在研究前期，可以通过非核试验设施来模拟燃料

元件需要经受的温度、压力及流体流动环境。非核试

验不仅可以用较低成本获得大量有效数据，同时还能

规避不必要的试验风险。美国马歇尔太空飞行中心的

核热元件环境模拟器（Nuclear Thermal Rocket Ele‐

ment Environmental Simulator，NERESS）能够模拟最

表3　核热推进反应堆典型堆芯方案

Tab.3　Typical core scheme of nuclear thermal propulsion reactor

堆芯方案

NERVA

蜂窝式换热

结构堆芯

CERMET

金属陶瓷燃料

堆芯

PBR

颗粒床反应堆

堆芯

MITEE

微型反应堆

发动机堆芯

CIS

三元碳化物

燃料堆芯

SCCTE

低浓铀燃料

堆芯

优点

技术成熟、中子

慢化强、耐高温

高温适应、耐腐

蚀、裂变产物包

容度好

换热优、高功率

密度、轻质

最轻量、换热

好、微型适配

耐高温、结构优

化、材料先进

安全高、低浓

铀、防扩散、成

本低

缺点

体积大、易腐蚀、

换热差

质量大、成本高、

制造复杂

结构复杂、冷却

不均、实现难

功率低、局限性

强、数据不足

制造难、结构复

杂、设计要求高

功率低、在研阶

段、验证不足

功率

密度

中

较高

高

较高

中

低

技术

成熟度

高

中

中

较低

较高

低
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高压力 6.89 MPa、温度 3 000 K、原型机同等功率密

度及氢气流动的逼真热工流体环境［38］。该设施主要

利用电磁感应加热装置来模拟核裂变所产生的高温。

由于试验过程中没有核辐射，可以确保燃料元件及人

员的安全。当燃料元件通过非核试验测试后，仍需要

进行真实核热环境测试评估。NERVA项目研制后期，

利用在内华达建立的“1号核反应炉”的水冷反应堆

开展了针对备选燃料元件测试，其可以提供温度

2 444 K、运行功率 44 MW和时间不低于 90 min的测

试环境。

对于发动机地面整机试验，在 NERVA 项目中，

几乎所有发动机均在开放空间直接开展。发动机喷管

所喷出的含辐射燃气也被直接排入大气，甚至还进行

了反应堆破坏试验。然而，在如今的监管下，这种露

天的发动机试验不可能再出现。为了避免将未经处理

的燃气直接排入大气，一种方案是将发动机向一个地

下钻井排气，该钻井过去被设计用于容纳核武器试验

或属于废弃矿井，这种方案被称为地下土壤放射性过

滤技术，主要依赖钻井或废弃矿井周围疏松土壤的多

孔特性来吸收放射性排气；另一种方案是将排气全部

收集起来，引入一个水冷扩压气，然在其中喷注氧气

混合燃烧。此后，将含有放射性的水蒸汽及氧气进行

冷却。产生的污染水被储存在水箱进化后再排放，而

其余的气体同样被干燥和净化，最后被排放至大气。

4　核安全设计与辐射防护技术

核安全与辐射防护是核能应用领域两个相辅相

成、缺一不可的支柱，也是公众能否接受的重要因

素。针对核热运载器，由于功率大、小型化要求高、

运行环境恶劣、空间应用的不可维护维修性，需要愈

加重视核安全与辐射防护。

4.1　核动力源应用安全设计技术

核动力源应用安全设计技术是指在核热火箭发动

机与核热运载器的试验、建造、运行和退役期间，采

取综合设计、技术保障和组织措施，保护人员和环境

免受放射性及其他因素的危害。其与核安全法律与政

策、核安全监管一起，共同构成核安全体系。

核动力源的应用需要遵守相关的国际规则，目前

直接规范空间核动力源的国际文件有 1992年通过的

《关于在外层空间使用核动力源的原则》，以及《外层

空间核动力源应用安全框架》，为制定核热运载器的

应用安全设计原则提供了技术性规范，如表4所示。

历史上，美国、苏联在进行空间核动力的飞行试

验中均发生了与核安全相关的事故，出现了火箭自

毁、反应堆再入落海/空中解体等情况，对环境以及

社会均造成了不良影响。在发射与任务执行期间开展

潜在事故分析是核安全设计的一项重要工作，表5为

核热运载器全任务周期的潜在事故分析，包含发射场

操作、发射入轨、在轨运行和任务后处置等环节，除

反应堆自身运行控制导致的风险以外，运载器的爆

炸、坠落、失控、解体均可能引发反应堆的安全风

险，并随着运载器发射、运行过程中的高速移动、无

人操控等特点使风险更加难以控制，其中意外临界、

热再入、火灾和爆炸是潜在事故安全分析的重点。

表4　核热运载器应用安全设计原则

Tab.4　Safety design principles for nuclear thermal launch vehicle 

applications

类别

试验与

地面操

作安全

飞行任

务全周

期安全

事故下

安全与

风险降

低

因素

整机试验安全

地面操作安全

发射前安全

入轨发射安全

在轨运行安全

任务后处置安全

发射中止安全

飞行任务中止

安全

意外再入安全

设计原则

    发动机喷出的含辐射燃气不能直接排

入大气，需要搜集和处理

    在核燃料运输、装配、测试等环节中保

证安全，避免碰撞、坠落，确保放射源的辐

射剂量在限值内

反应堆在发射场保持在次临界状态

    反应堆在发射中保持在次临界状态，必

须在达到指定轨道（通常是高度超过 800 

km轨道）后启动

    反应堆考虑地球轨道碎片撞击的可能

性，并将影响降至最低

    将反应堆系统推至更高的“坟墓轨道”，

在放射性核素衰变到安全水平之前不会

重返大气层

    在所有可能的发射失败场景下（如爆

炸、撞击、坠毁），反应堆结构能最大限度

地保持完整或者在高空完全烧毁并完全

扩散

    应有足够的备用推进能力将反应堆置

于预定或备用安全轨道

    反应堆应保证完整或全部放射性物质

在高空扩散

表5　核热运载器全任务周期内潜在事故分析

Tab.5　Potential accident analysis of nuclear thermal launch vehicle 

during the full mission cycle

任务阶段

第0阶段

第1阶段

任务阶段定义

在发射场

活动中

点火初期

潜在事故

组装过程中的临

界、发生火灾、氢

泄漏、爆炸

发射场内的掉落、

解体、爆炸

潜在事故结束状态

反应堆意外临界、

火灾、爆炸

反应堆冷再入、反应堆意

外临界、水污染、土地污

染、爆炸、火灾
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4.2　分布式辐射防护技术

辐射防护技术是研究核热运载器任务过程中辐射

影响与防护的相关技术，主要包括辐射来源分析、辐

射防护限值研究、防护方案设计与屏蔽计算等，是核

热运载器研制需要攻克的关键环节。

核热运载器在轨运行过程中同时承受空间辐射与

反应堆两种辐射的影响，为整器辐射防护设计带来了

诸多挑战。空间辐射来自空间天然存在的各种能量的

带电粒子，主要包括银河宇宙线、太阳宇宙线、地球

辐射带、等离子体、太阳风等多个来源，并且与空间

位置、太阳活动密切相关。反应堆辐射则来自裂变反

应释放出的中子和光子（γ射线），虽然不带电，但仍

会对运载器结构材料、推进剂、仪表设备及人员产生

干扰甚至不可逆损伤。

核热运载器辐射防护限值研究方面，因国内外尚

无统一的标准，需要结合具体应用任务模式，如载人

火星探测任务场景，并参考航天工业和核工业相关辐

射防护的标准，特别是航天员和空间核反应堆电源的

辐射防护标准，确定航天员、仪器仪表的辐照剂量限

值。此外，由于液氢推进剂本身具有良好的中子吸收

能力，核辐射的能量可能会较多地沉积在氢罐内的液

氢中，造成液氢温度升高，产生气化的风险。因此，

核热运载器辐射防护限值还需要关注任务中液氢推进

剂的温度。

辐射防护取决于屏蔽材料的性能和辐射屏蔽结构

的优化设计，在保证结构特性和屏蔽效果的同时使系

统质量最小，并满足任务过程中的环境力热要求。采

用反应堆质量屏蔽+器件屏蔽+居住舱防护的分布式辐

射防护方案，是辐射屏蔽结构优化设计的体现之一。

反应堆屏蔽方面，采用阴影屏蔽方案，中子屏蔽材料

选择富集的碳化硼，拥有优秀的中子屏蔽能力，而且

熔点高，结构稳定性好，能够有效吸收热中子，减少

中子与重屏蔽材料产生的高能量 γ射线。γ屏蔽材料选

择钨铼合金和贫铀，二者相结合不仅 γ屏蔽效果好，

而且能通过非弹性散射有效慢化高能中子，并且是良

好的高温结构材料。器件屏蔽方面，运载器径向以光

子、中子屏蔽为主，周向以宇宙射线屏蔽为主。电子

设备布置在屏蔽层后侧，聚集在辐射阴影后方，采用

聚乙烯材料进行中子屏蔽，采用铅为主的材料进行光

子屏蔽，并根据电气设备类型对安装壳体进行抗辐射

加固设计。居住舱防护方面，可为航天员设置单独的

屏蔽舱［6］，面向反应堆一侧布置含铅和硼的聚乙烯复

合材料，同时在周向放置含铅和硼的聚乙烯复合材

料，用于阻挡飞船壳体和内部设备散射过来的中子。

辐射屏蔽结构优化设计还包括整体布局优化，基

本原则包括：

a）尽可能让运载器全运行周期内整体处于反应

堆的阴影屏蔽范围以内；

b）充分利用运载器贮箱、推进剂、仪器外壳等

提供固有的有效质量屏蔽；

c）利用距离降低辐射抵达设备截面的剂量，并

根据设备辐射敏感性高低优化设备布置关系。

在分布式辐射防护设计中，对于单独添加的屏蔽

层装置，需要考虑其长期吸收后导致的二次辐射情

况。屏蔽材料的屏蔽性能规律见图9。

续表5

任务阶段

第2阶段

第3阶段

第4阶段

第5阶段

高轨道

处理

任务阶段定义

上升段中期

抵达低地球

轨道

低轨道至转移

轨道

运行工作轨道

反应堆的最终

处置

潜在事故

发射场外区域掉

落、解体、爆炸

亚轨道再入、系统

运行中止、爆炸

轨道再入、系统运

行中止、爆炸

意外再入、反应性

偏移、热控失灵

寿终后过早再入

地球

潜在事故结束状态

反应堆冷再入、反应堆意

外临界、水污染、土地污

染、人员伤害、爆炸、火灾

反应堆意外临界、冷再入、

在大气中燃烧

反应堆意外临界、冷再入

意外临界、芯热拆解、

热再入

热再入

图9　屏蔽材料的屏蔽性能规律

Fig.9　Shielding performance laws of shielding materials
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5　结束语

核热运载器具有高比冲、大推力、长工作寿命等

特点，技术优势显著，发展前景广阔，是未来具备革

命性能力的航天运输方式，适合于执行载人火星探测

等大规模的轨道转移任务。初期一次性使用，未来可

以拓展执行重复使用任务。核动力运载器技术的工程

应用还需要一个长期的过程，有必要尽快开展核动力

运载器的前期技术研究，满足中国未来载人火星探测

和大型星际货物运输等任务的发展需求，同时，为中

国大规模探索空间、利用空间夯实基础。
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