
 

空间堆技术发展分析与展望
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摘要：空间堆技术作为一种重要的空间能源技术，具有独特的优势，在空间领域具有广阔的应用前景。本

文概述了空间核能的分类体系，介绍了各种空间电源及空间推进技术的特点及基本性能，分析了空间堆电

源相较于其他电源的性能优势。简述了美俄在空间堆电源及核热推进领域的发展历程。概括了各种空间

堆电源及核热推进技术方案的特点及适用范围，结合具体案例，分析介绍了其技术方案及主要技术参数。

对空间堆技术涉及的关键技术进行了详细分析，包括高温紧凑反应堆设计、高效率热电转换、辐射防护优

化等。分析总结了空间堆技术的发展趋势，并对其在地球轨道空间、月面科研站、火星探测、木星系统探

测、深远空探测及危险天体防御等领域的应用需求及前景进行了展望。空间堆技术在满足未来空间任务

方面具有不可替代的作用，其持续发展将对人类开发太空资源、探索浩瀚宇宙产生深远影响。
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Abstract: As  a  significant  space  energy  technology,  space  reactor  technology  possesses  unique

advantages and demonstrates broad application prospects in the space domain. The classification system

of space nuclear energy was outlined, and the characteristics and basic performances of various space

power  supplies  and  space  propulsion  technologies  were  introduced.  The  performance  advantages  of

space reactor power supplies over other power sources were analyzed. An overview of the development

history  of  The  United  States  and  Russia  in  the  fields  of  space  nuclear  power  systems  and  nuclear

thermal  propulsion  was  presented.  The  characteristics  and  applicable  scopes  of  various  space  nuclear

power  and  nuclear  thermal  propulsion  technical  solutions  were  summarized.  Through  specific  case

studies,  their  technical  schemes  and  key  technical  parameters  were  analyzed  and  introduced.  Key

technologies involved in space reactor technology were analyzed in detail,  including high-temperature

compact  reactor  design,  high-efficiency thermal-electric  conversion,  radiation  protection  optimization,

etc.  The  development  trends  of  space  reactor  technology  were  analyzed  and  summarized,  and  its

application requirements  and prospects  in fields such as  Earth-orbiting space,  Lunar research stations,
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Mars  exploration,  Jupiter  system  exploration,  deep  space  exploration,  and  hazardous  celestial  body
defense were prospected. Space reactor technology plays an irreplaceable role in meeting future space
mission  demands,  and  its  continuous  development  will  have  profound  impacts  on  humanity’s
exploitation of space resources and exploration of the vast universe.
Key  words:  space  power;  space  nuclear  energy;  space  nuclear  power;  space  reactor;  space  reactor
power; nuclear thermal propulsion; nuclear electric propulsion

核能的根本优势在于其惊人的能量密度。

1 kg 235U 完全裂变释放的能量相当于 2 700 t 标准

煤。其卓越的性能优势促使其在新型能源、舰

艇推进、空间动力等领域大放异彩。1965 年，美

国成功发射了世界上第 1 个空间核反应堆电源

（简称空间堆电源）SNAP-10A，迄今为止，美国和

苏联累计成功发射了 34 个装备有空间堆电源的

航天器。

美国与苏联/俄罗斯始终将空间堆技术视为国

家战略核心技术，在长达数十年的研发历程中，持

续投入巨大人力和资金进行研发，取得了举世瞩

目的成就 [1]。近来，随着人类深空探测活动的拓

展，常规能源（化学能、太阳能）已不能满足多种

多样的空间任务需求，核能成为军民航天任务能

源的必然选项。空间堆技术的研发及其应用对国

家安全、科学探索、拓展人类生存空间、开发宇宙

资源及推动社会进步具有深远的战略意义。

本文重点对空间堆技术的发展情况进行综

述。分析比较各种空间电源及空间推进技术的特

点、基本性能和优势。总结美俄在空间堆电源及

核热推进领域的发展历程。概述各种空间堆电源

及核热推进技术方案的特点及适用范围、涉及的

关键技术。分析总结空间堆技术的发展趋势，并

对其应用需求及发展前景进行展望。 

1　概述 

1.1　空间核能分类

核能包括放射性同位素（或同质异能素）的衰

变能、重核裂变能与轻核聚变能，其中衰变能和

裂变能是目前工程上切实可利用的核能。核裂变

反应的主要产物包括裂变碎片、α 粒子、中子、质

子、电子（β 粒子）、γ 光子和中微子，核反应直接

产生的能量表现为上述产物的动能或光能，“核

反应产生的热能”是一种通俗的说法，其实质是

指“核反应产生的最终以热能方式沉积在核燃料

或材料中的能量”。

空间核能的利用方式主要有 3 种：一是将核

反应产生的能量直接以热能方式供航天器使用，

为空间极端低温环境下的设备和舱室保温；二是

将核反应产生的热能转换为电能供航天器使用；

三是利用核反应产生的热能直接加热工质，使工

质通过喷嘴高速喷出，产生推进动力。同位素衰

变能的利用方式主要是为航天器和星表基地供

热/供电；核裂变能的主要利用方式是为航天器供

电/提供推进动力，或者为星表基地供热/供电。空

间核能的分类如图 1所示。

  
空间核能

裂变能 聚变能

核热推进

衰变能

同位素热源 同位素电池 空间堆电源 星表堆电源

图 1    空间核能分类
Fig. 1    Classification of space nuclear energy

  

1.2　空间电源

空间电源系统是航天器最重要的分系统之

一，它的功能是为航天器有效载荷和各服务系统

提供、配送稳定电力。目前世界上已实现空间应

用的电源可概括为：化学电源、太阳电池阵-蓄电

池组联合电源（简称太阳能电源）、同位素电池与

空间堆电源。 

1.2.1　空间堆电源　空间堆电源是将核裂变反应

产生的热能转换为电能为航天器供电的装置，一

般由反应堆、阴影屏蔽、热电转换系统、热排放系

统、自动控制系统等组成，其系统原理图如图 2 所

示。反应堆的主要作用是可控地维持链式裂变反

应，为热电转换系统提供高品质的热源；热电转换

系统将部分热能转换为电能；热排放系统通过热

辐射方式将废热排散到宇宙空间；阴影屏蔽位于

反应堆本体和电源其他系统以及航天器平台之

间，将核反应堆产生的辐射剂量减弱至载荷或宇
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航员可接受的水平；自动控制系统负责电源系统

的监测和运行控制。

与太阳能电源等传统空间电源相比，空间堆

电源具有以下特点和优势：1） 能量自主产生，不依

赖太阳光照，无需对日定向，可全天时工作，适用

于多种环境；2） 能量密度高，功率范围从千瓦至数

十兆瓦，且功率越大优势越明显；3） 结构紧凑、展

开面积小、受打击面小、目标特性小，隐蔽性好；

4）  具有较强的抗空间碎片撞击能力和抗辐射能

力，对恶劣环境（范艾伦辐射带）有较强适应能力。

空间堆电源具有功率越大比功率越高的特

点，表 1 列出了典型空间堆电源方案的功率、质量

比功率及质量比能量（简称比功率及比能量），图 3

示出了空间堆电源比功率随功率的变化。

 
 

表 1    不同功率下空间堆电源的比功率和比能量

Table 1    Specific power and specific energy of space reactor power at different power levels

电功率/kW 质量/kg 寿命 比功率/（W/kg） 比能量/（Wh/kg） 备注

0.475 450 15 000 h 1.05 15 833 ROMASHKA[2]

3 900 4 400 h 3.33 14 666 BUK[3]

5 1 200 342 d 4.17 34 200 TOPAZ-Ⅰ[3]

40 2 800 7 a 14.3 876 000 TOPAZ-Ⅲ（设计）[4]

100 4 580 7 a 22.1 1 357 238 SP-100（设计）[5]

200 5 8751) 7 a 34.0 2 087 489 普罗米修斯（设计）[6]

4702) 6 800 7 a 71.4 4 380 000 俄罗斯兆瓦飞船计划（设计）[7]

　　注：1） 当前最佳估计值（CBE），未包含不确定性

　　　  2） 在俄罗斯兆瓦核动力飞船原计划中功率为 1 MW，现功率大幅降低
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图 3    空间堆/月面堆电源比功率随功率的变化

Fig. 3    Variation of specific power with power level for space/Lunar surface reactors
 
 

1.2.2　星表堆电源　星表堆电源是将核裂变反应

产生的热能转换为电能为星表基地或星表巡视探

测器等供电的装置。星表堆电源的主要应用场景

是月面和火星基地，也包括水星、金星及其他行
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图 2    空间堆电源系统原理图

Fig. 2    Schematic diagram of space reactor power system
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星卫星着陆/巡视器。星表堆电源的工作原理、关

键技术与空间堆电源有许多相通之处，但因运行

环境（重力和大气等）和要求不同，在技术选择和

构型方面均存在着显著的差异。

本文检索汇总了已发表的各种月面堆电源的

设计方案。月面堆电源同样具有功率越大比功率

越高的特点，与空间堆电源相比，其离散度显著偏

大，这是因为各种方案的屏蔽设置存在显著差异，

另一方面说明，对月面堆电源的研究深度和空间

堆电源相比还较为粗浅，还未形成较为一致的认

知。在相同功率下月面堆电源的比功率低于空间

堆电源，这主要是因为增加了额外屏蔽。图 4 示

出了月面堆电源概念设计的构型及布局图 [8-9]，从

图 4可看出它与空间堆电源的显著差异。

 
 

反应堆a
c

b

屏蔽体 辐射散热器

a——空间堆电源构型；b——月面堆电源构型；c——月面堆电源布局

图 4    月面堆电源构型及布局图[8-9]

Fig. 4    Configuration and layout diagram of Lunar surface reactor power system[8-9]

 
 

1.2.3　放射性同位素电池　放射性同位素电池一

般采用温差发电方式，也称放射性同位素温差发

电器（RTG）。空间用放射性同位素电池一般采用
238Pu 同位素作为热源材料，材料形式有金属、陶

瓷或金属陶瓷等。238Pu 的主要衰变方式为  α 衰

变，其半衰期 87.7 a。空间用 RTG 的研究工作始

于 20 世纪 50 年代后期。其后几十年中，成功应

用于地球轨道的通信、导航和气象卫星，并广泛

应用于深空探测器，目前美国通用多用途热源

RTG的比功率为 5 W/kg[10]。

同位素电池具有尺寸小、质量轻、可靠性高、寿

命长等优点，但其功率较小，一般不超过千瓦级，

长寿命同位素的原料供应比较困难，且价格昂贵。 

1.2.4　化学电源　化学电源通过电化学反应将化

学能直接转换为电能，由正极、负极和电解质构

成。化学电源包括一次电池、二次电池以及燃料

电池。鉴于太空环境中二次电池或可再生燃料电

池常与太阳电池阵联合使用，此处化学电源特指

一次电池及非再生燃料电池。

一次电池即原电池（俗称干电池），在放电后

不能充电使其复原。目前，以锂/亚硫酰氯为代表

的锂一次电池具有非常高的能量密度，通常高

达 420 Wh/kg，当在低速率放电的情况下该数值

还会进一步增加至 650 Wh/kg[11]。锂/氟化碳一次

电池是目前能量密度最高的化学电源，具有输

出电压稳定、安全性好、使用温度范围宽和自放

电率低等特点，锂/氟化碳一次电池能量密度可达

1 475 Wh/kg[12]。

燃料电池是一种直接将储存在燃料和氧化剂

中的化学能转化为电能的发电装置。目前航天领

域燃料电池以氢氧燃料电池为主，燃料电池的质

量比功率可达 1 300 W/kg[13]。

化学电源系统具有结构简单、输出电压稳

定、内阻小、适合大电流放电等优点，但低温性能

差、比能量小、供能时间短，适合于时间较短的任

务，使用寿命一般不超过 1个月。 

1.2.5　太阳能电源　太阳能电源一般由太阳电池

阵、蓄电池和管理系统组成。早期的返回式卫星

留轨时间短，只有几十天，  一般采用一次电池。

后来随着太阳电池阵的应用，卫星留轨时间延长

到一年以上，需要蓄电池组和太阳电池阵配合使用。

最早的太阳电池诞生于 20 世纪 50 年代。

20 世纪 90 年代之前，太阳能电源的比功率只有

约 5 W/kg，与同位素电池的比功率相当[14]。
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近年来砷化镓太阳电池效率不断提高，从最

初效率为 17% 的单结砷化镓太阳电池，到效率为

22% 的双结砷化镓太阳电池，再到现在批产效率

达 30% 的三结砷化镓太阳电池[15]。目前，刚性砷

化镓太阳电池阵成为航天器主流应用的太阳电池

阵构型[16-17]，它在发射阶段以折叠的方式收拢，入

轨后展开。刚性多结砷化镓太阳电池单体转换效

率可达 34%，太阳电池阵的质量比功率 [17] 可达约

80 W/kg，面密度可达约 300 W/m2。

对于太阳能电源，为了在阴影区也能工作，必

须配置蓄电池组，它和太阳电池阵组合使用，在日

照区充电，在地影区放电。空间蓄电池经历了镉

镍蓄电池、氢镍蓄电池、锂电子蓄电池的发展历程。

近十年来，锂离子电池由于其比能量高、自放

电率低、充电效率高、无记忆效应等优点，已经越

来越广泛地被应用到航天领域。现在单体比能量

为 250 Wh/kg、组合比能量 200～220 Wh/kg 的锂

电池也已经实现空间应用 [18]，充放电次数可达到

30 000 次以上，任务寿命超过 10 a。我国比能量

为 300 Wh/kg 的锂电池单体关键技术已攻关成

功，锂电池组合将达到 250 Wh/kg。到 2025 年锂

动力电池单体比能量预计达到 400 Wh/kg，2030

年比能量达到 500 Wh/kg[19]。

随着质子交换膜燃料电池技术的发展，氢氧

燃料电池已发展成为可与太阳电池阵搭配的再生

燃料电池（RFC）发电系统。氢氧燃料电池作为新

型的可再生能源，具有极高的比能量，可高达 400～

1 000 Wh/kg[13]。

太阳能电源是目前航天器使用最广泛的电源

系统，具有结构相对简单、取用方便、可靠性高、

寿命长等优点。但太阳能电源依赖于光照条件，

必须对日定向，难以实现高精度和高稳定度的姿

态控制。太阳电池阵结构复杂，展开面积大，对低

轨道飞行带来较大阻力；受空间碎片、陨石和外部

打击面大，也容易受到辐照影响，生存能力较差。

另外，在与太阳距离超过 5 AU（天文单位）

后，太阳能电源的效率将降低到难以接受的水平；

在距离太阳小于 0.4 AU 时，太阳能电池将需要采

用特殊防护措施。月球有 14.77 天长夜，要实现月

夜生存与工作，而受限于体积、质量约束，传统的

太阳能电源无法满足要求[20]。 

1.3　空间电源的性能比较

各种空间电源具有不同的特点及各自的优缺

点，因此对环境和任务的适应性也有显著的差

异。笼统地比较没有太大的意义，需要就具体情

况进行分析。

化学电源具有瞬时功率大，但总储能不高的

特点，因此特别适合短时间大功率任务。同位素

电池功率一般不超过千瓦级，比功率不大，且价格

昂贵，通常应用于阳光不够充足且功率需求较小

的空间任务。化学电源和同位素电池具有各自

突出的特点，在特殊任务或领域中具有明显的优

势，此处不再对它们和其他电源进行具体的分析

对比。

无论是空间堆电源还是太阳能电源，均包含

电源管理与分配系统（PMAD），但它们的 PMAD

所包含的内容又有所不同，例如，空间堆电源一般

需要桁架支撑，太阳能电源则需要支撑、驱动机

构以及热管理系统，此外它们与载荷对电源的要

求关系密切。空间电源系统架构 [13] 如图 5 所示，

可看出，空间堆电源与太阳能电源的太阳电池阵

和蓄电池组相对应。

空间堆电源具有持续稳定为航天器供电的能

力，而太阳能电源（太阳电池阵+蓄电池组）通过日

照区储电、地影区放电的方式同样能够实现持续

稳定为航天器供电的能力，因此按照供电能力等

 

太阳电池阵

a b

电源控制器

负载

电源控制器
空间堆电源

负载

蓄电池组

a——太阳电池阵和蓄电池组电源系统架构；b——空间堆电源系统架构

图 5    空间电源系统架构

Fig. 5    Space power system architecture
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效的原则对它们进行比较。太阳电池阵需在日照

期间同时满足运行功率（10 kW）和蓄电池充电的

需求。

假设航天器需全天候提供的电功率为 P，则

太阳电池阵所需总功率 PS 为：

PS =

Å
1+

TECL

TDTηchηdis

ã
(1+δ)P （1）

式中：P 为航天器的额定功率；PS 为太阳电池阵总

功率；TECL 为最大地影时间；TDT 为最大地影时间

对应的日照时间；δ 为设计冗余比例；ηch、ηdis 分别

为充、放电效率。

太阳电池阵的面积 AS 和质量 MS 分别为：

AS =
PS

ηS0FF
（2）

MS = ASρa （3）

式中：S0 为太阳常数；η 为太阳电池阵效率；FF 为

太阳电池阵填充因子（有效面积占实际面积的

比例，通常为 80%～90%）；ρ a 为太阳电池阵面

密度。

所需蓄电池组的质量 MRB 为：

MRB =
PTECL

DODηdis
（4）

式中，DOD为放电深度。 

1.3.1　地球轨道空间　地球轨道空间是地球大气

层与外层空间的过渡区域，覆盖低地球轨道（LEO）、

中地球轨道（MEO）和地球同步轨道（GEO），其开

发应用对国家安全和经济发展具有双重战略意

义。典型轨道卫星的最大阴影时间及阴影时间占

比列于表 2。

卫星的轨道倾角、季节等因素均可影响其阴

影时间的占比，两个极端情况是，晨昏轨道的卫星

始终能够处于光照区，而低轨子午轨道的最大阴

影时间占比约为 50%。

假设航天器需全天候提供 100 kW 功率，LEO

轨道周期 90 min，阴影时间占比 50%。地球轨道

空间的太阳常数为 1 366 W/m2，考虑实际损耗后

按 1 300 W/m2 计算[21]。采用叠瓦式布局的刚性展

开式对日定向的三结砷化镓电池太阳能电池阵，

转换效率取 30%；完整电池阵（含电池、互连条、

基板及支撑结构）的面密度通常在 3.5～5.0 kg/m2

范围内[22]，取 4.0 kg/m2，填充因子取 85%。蓄电池

采用锂离子电池，比能量按 200 Wh/kg 计算，充

放电效率一般为 9 0%～ 9 5% ，按 9 5% 计算 ，

DOD 取 30%。根据式（1）～（4）可算出，太阳电池

阵的面积为 750 m2，质量为 3 000 kg，蓄电池质量

为 1 300 kg。

等效功率 100 kW 的太阳能电源的总质量为

4 300 kg，即太阳能电源的等效比质量为 43 kg/kW，

等效比功率为 23 W/kg。这与表 1中给出的 SP-100

计划的 100 kW 空间堆电源以及普罗米修斯计划

的 200 kW空间堆电源的比功率相当。

对于 GEO 轨道，蓄电池充放电次数较少，取

DOD为 0.7，则太阳能电源的等效比功率约为

40 W/kg。图 3为空间堆电源和太阳能电源的等效

比功率随功率的变化，其中，两条绿色线表示目前

太阳能电源的等效比功率为 20～40 W/kg之间。

虽然等效比功率并不是比较空间电源优劣的

唯一参数，因为对航天器而言，还需考虑电源的体

积、面积、支撑结构、对日定向、姿态控制、结构

挠性、抗环境干扰等多方面的影响因素 [23]， 但无

论如何，等效比功率仍然是比较不同电源的基本

的重要参考。 

 

表 2   典型轨道卫星的最大阴影时间及阴影时间占比

Table 2    Maximum shadow time and shadow time fraction of typical orbiting satellites

轨道类型 高度范围 典型周期 最大阴影时间 阴影时间占比 核心特征与应用

LEO 200～2 000 km 90 min 45 min 50%

近地轨道卫星（如国际空间站）每圈约 45 min处于地球阴影，每天经

历 16  次昼夜交替。常用于遥感、通信星座（如 Starlink），需频繁充

放电管理

MEO 2 000～35 786 km 12 h 30 min 8%～10%

GPS 卫星（20 200 km）每圈约 30 min进入阴影，每天 2次，阴影时间

占比约 8.3%。轨道高度较高，能源管理压力小于 LEO，适用于导航

系统

GEO 35 786 km 24 h 72 min 0.60%

地球同步轨道卫星仅在春分/秋分前后 46 天出现地影，单次最长

72 min，全年阴影时间占比仅 0.6%。适合通信、气象监测，需应对短

暂能源中断
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1.3.2　月球表面　月球上昼夜交替周期为 29.53 d，

在月球的中低纬度地区，月球的月夜长达约 14.77 d，

这意味着月球基地电源系统必须能够在无光照的

条件下维持约 354 h的供电能力。

假设月球基地的额定电功率需求为 10 kW，

采用太阳能电源进行供电，日照与阴影时间各占

50%，则太阳电池阵的功率需求为 25 kW，质量为

300 kg。

整个月夜期间需消耗 3.54×106 Wh 电量；考虑

月面电源的充放电次数较少，放电深度按 50% 计

算，则蓄电池组的质量高达 37.3 t。太阳能电源的

总质量达到 37.6 t，相应地，月夜比能量为 94 Wh/kg。

若采用具有最高比能量的可再生氢氧燃料电池

（500 Wh/kg），则月夜比能量为 233 Wh/kg，这与文

献 [24]给出的月夜比能量 210 Wh/kg基本一致。

10 kW 的月面堆电源质量约为 3 t，其月夜比

能量为 1 180 Wh/kg；40 kW 的月面堆电源质量为

6～10 t[25]，月夜比能量为 1 416～2 360 Wh/kg。它

们相比太阳能电源具有巨大的量级优势。为对各

种电源进行比较，将其指标均折算为等效比功率

进行比较，结果列于表 3。

 
 

表 3    各种月面电源的等效比功率

Table 3    Equivalent specific power
of various Lunar surface powers

空间电源 比功率/（W/kg） 空间电源 比功率/（W/kg）

太阳能+锂电池 0.3 40 kW堆电源 8

太阳能+燃料电池 0.6 100 kW堆电源 15

同位素电池 5 500 kW堆电源 40

10 kW堆电源 3

　　注：10 kW：FSP2.0；40 kW：AFSPS；100 kW：LSPS；500 kW：文

　　　   献 [5]

  
1.3.3　火星表面　火星轨道为椭圆形，距太阳的

平均距离约 2.28×108 km，1.52 AU，火星的太阳常

数约为地球的 43%，即 585 W/m2。火星的昼夜周

期（太阳日）约 24 h 40 min。以中国“天问一号”

为例，其着陆点位于北纬 25.1°，东经 109.9°，该处

的最短日照时间约为 10 h 35 min。

仍以恒定功率需求 10 kW 为例，可以算出太

阳电池阵功率应为 29.7 kW，面积为 199 m2，质量

796 kg。考虑充放电次数较少，放电深度按 50%

计算，其他参数同前，则蓄电池组质量为 1.48 t。

因此太阳能电源的总质量为 2.28 t，对应的等效比

功率为 4.39 W/kg。

美国设想将 Kilopower 应用于火星基地，其功

率 10 kW，质量约 1.7 t，比功率约 6 W/kg。因此，

当功率需求为 10 kW 左右时，无论是火星轨道探

测还是表面探测，同位素电池、空间堆电源均优

于太阳能电源。当功率需求进一步增大时，空间

堆电源的优势愈加明显。

另外，火星表面堆电源对火星沙尘暴的耐受

能力强。 

1.3.4　深远空探测　木星附近的阳光强度仅为地

球附近的 3.7%。木星探测器朱诺号配置了 3 个

太阳翼，太阳电池阵的总面积 72 m2。在地球附

近时，这些太阳电池阵可提供 14 kW 的电力；但进

入木星轨道后，提供的电力仅为 400 W[26]。太阳

电池阵的面密度按 4 kg/m2 计算，则其比功率仅为

1.4 W/kg。需要说明的是，朱诺号的轨道设计是避

开木星阴影的。如果考虑在阴影区工作配置相应

蓄电池组的情况，木星探测器的太阳能电源的比

功率将会更小。木星探测的理想电源是核电源，

包括同位素电池和空间堆电源。土星以远的探测

只能采用核电源。 

1.3.5　小结　太阳能电源强烈依赖于阳光，对阳

光强度和阴影时间占比非常敏感，在阳光充足的

地方有优势，但在没有阳光或阳光强度很弱的地

方根本无法工作；空间堆电源的比功率随着功率

的增大而增大，一般应用于大功率空间任务或阳

光不够充足的地方。

对于功率高达几百千瓦的地球轨道应用，核

能相较于太阳能的优势主要体现在后勤保障方

面，因此是起到增强作用而非不可或缺 [5]。对于

需要持续稳定供电的月球基地/科研站，同位素电

池与月面堆电源具有压倒性优势。对于火星基

地，当夜间功率需求超过 10 kW 时，星表堆电源开

始显现出优势，随着功率需求的增加，堆电源的优

势越来越大，而且对火星沙尘暴耐受能力强。对

于木星探测，同位素电池与空间堆电源具有明显

优势。对于土星以远乃至太阳系边际探测，空间

核电源是唯一合适的选择。 

1.4　空间推进 

1.4.1　化学推进　化学推进是一种利用化学反应

释放能量作为能源，并以反应产物作为工质产生
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推力的推进方式。其核心是通过燃料与氧化剂的

燃烧或分解反应产生高温、高压气体，经喷管

加速排出产生反作用力。化学推进按照推进剂

类型，一般分为液体推进、固体推进和固液混合

推进。

化学推进的优点是：1） 推力大、推重比高，适

用于高速飞行和重载任务；2）  技术成熟，经过数

十年的发展，其设计、制造和测试技术高度成熟，

可靠性较高；3）  响应快速，可在毫秒量级实现启

动，适用于快速机动任务。

化学推进的缺点也很明显，最主要的是比冲

较低，通常为 300～450 s，比冲最高的氢氧化学推

进理论比冲约 530 s，远低于核热推进和电推进，

使得长时间任务中燃料占比大，限制了有效载荷

份额。 

1.4.2　电推进　电推进是一种利用电能加速工质

（如离子、等离子体等）产生推力的推进方式。按

照加速机制不同，可分为离子推进、霍尔推进、电

弧加热推进、脉冲等离子体推进等。

电推进的核心优势是比冲极高，通常为 3 000～

10 000 s，可极大减少推进工质的需求量，适用于

长期任务，例如卫星轨道调整和姿态控制、深空

探测等。电推进依赖于太阳能电源或核电源供给

能量，电源功率决定了推力大小。目前电推进的

典型推力不超过 1 N，无法用于快速机动任务。 

1.4.3　核热推进　核热推进又称核热火箭发动

机，是利用核反应堆中核裂变产生的热能将工质

加热到很高的温度，而后使高温高压工质经喷管

排出，从而产生推进动力。核热推进的原理如图 6

所示。核热推进一般采用氢气作为工质，工质的

流程如下：液氢泵将液氢从储箱中抽出，并通过管

道将其送入喷管外部的环腔，冷却喷管同时加热

工质。氢气依次流过喷管环腔、反射层、堆顶环

腔和辐射屏蔽层；然后进入涡轮机推动涡轮转动，

并通过联轴驱动氢泵；氢气从涡轮机排出，进入

堆芯加热，最后高温高压氢气进入喷管加速喷出，

产生推进动力。在流动过程中，氢的温升范围很

大，从泵入口时的低温液态迅速变成反应堆出口

时的高温气态（约 3 000 K）[27]，比冲可达到 1 000 s

左右。

核燃料自身储能极高，因此核热推进只需装

载稍多于临界质量的核燃料就能满足长时间工作

的需要。核热推进具有比冲高、推力大、工作时

间长等特点，是载人深空探测、大型星际运输、大

型空间平台机动等推进任务的理想选择。 

2　空间堆发展情况

美国和俄罗斯（含苏联）从 20 世纪 50 年代开

始一直致力于空间核反应堆电源的开发研究，投

入了大量人力物力财力，开展了大量研发工作，获

得了丰富的研制、试验及应用经验，并建立了较

为系统的研制试验设施。美国历史上发射了 1 个

带有空间反应堆电源的航天器，俄罗斯共发射

了 37 次，其中 2 次非核装置，33 次 BUK，2 次

TOPAZ；在 33 次 BUK 发射中，2 次发射失败，2 次

发生再入事故，29 次完成任务后转入较长寿命的

轨道（高度约 1 000 km）[28]，因此，俄罗斯共成功发

射了 33 个带有核反应堆电源的航天器[29]（含 2 次

再入）。

近年来，国外空间堆电源领域出现升温趋

势。美国、俄罗斯相继提出了支持空间堆电源发

展的国家政策和新一代空间堆电源发展计划，

将目标瞄准未来载人太空探索、深空探测等任务

领域。 

2.1　空间堆电源发展情况 

2.1.1　美国　美国在空间堆电源研发方面经历了

多个阶段，执行了多个计划[30]。

1） SNAP计划（1955—1973年）

20 世纪 50 年代，美国启动了系统核辅助电源

（SNAP）计划。1965 年，美国成功发射首个空间核

反应堆电源——SNAP-10A，电功率 500 We，设计

寿期 1 a，反应堆采用 UZrH 燃料、NaK 回路冷却、

SiGe 温差转换技术，在轨运行 43 d 后因航天器电

气故障而关停。同时，美国还开展了更大功率的

 

核反应堆堆芯

液氢储箱

泵
喷管 堆芯反射层

涡轮
控制鼓

图 6    核热推进原理图

Fig. 6    Schematic diagram of nuclear thermal propulsion
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SNAP-2、SNAP-8、SNAP-50 等系统的研发，但在

1973 年因国防需求不明确及太空任务优先级调整

而终止了研发工作。该阶段共投入约 8.4 亿美元。

2） SP-100计划（1983—1994年）

1983 年，美国总统里根提出战略国防倡议

（SDI），期间启动了 SP-100 计划，旨在为天基国防

系统提供能源支持。SP-100 空间堆电源电功率

100 kW，运行寿期 7 a。对多个技术方案进行了研究

比较，确定了基准方案。反应堆采用UN燃料、Li回

路冷却、SiGe 温差转换技术。该计划于 1994 年

因预期成本过高而终止，累计耗资 4.38亿美元。

3） 美俄联合 TOPAZ-Ⅱ计划（1991—1997年）

美俄联合 TOPAZ-Ⅱ计划始于 1991 年，由美

国国防部战略防御计划局 SDIO主导，旨在利用俄

罗斯开发的 TOPAZ-Ⅱ空间堆电源进行太空核能

测试。该电源的功率 6 kW，设计寿期 3 a，采用堆

内热离子放电方式。该计划包括电加热系统试验

和飞行演示。最终完成了电加热试验，飞行演示

未实施，于 1997年终止，总耗资超 1亿美元。

4） 普罗米修斯计划（2003—2005年）

美国于 2002 年开始太空核能新计划，2003 年

更名为普罗米修斯计划，旨在为木星冰覆卫星轨

道器（ JIMO）开发核动力系统。该系统电功率

200 kW，运行寿期为 15～20 a，采用高温气冷堆、

He-Xe 布雷顿转换技术。该计划因研发进度和经

济成本因素于 2005 年 10 月终止。飞行系统总成

本预计达 41.65 亿美元，至计划终止时耗资约

4.63亿美元。

5） FSP1.0计划（2006—2015年）

美国于 2006 年启动 FSP 计划，旨在开发功率

范围为 10～100 kW 的月面堆电源。该计划采用

了“低风险、运行稳健且经济实惠”的理念，采

用 UO2 燃料、NaK 回路冷却和斯特林循环发电技

术，系统运行温度不超过 900 K。2015 年，对非核

技术演示单元进行了电加热试验，模拟了 40 kW

月面堆电源的一个回路，以 9.6% 的效率产生了

18.4 kW 电功率。40 kW 月面堆电源的研发成本

预期为 14 亿美元，后续每台建造成本约 2.15 亿美

元（2010年）。

6） Kilopower计划（2010—2018年）

美国于 2010 年启动 Kilopower 计划，旨在为

深空探测任务提供 1～10 kW 的电力，弥补238Pu 原

料短缺问题。其设计要求包括 1  kW 电功率、

15 a 寿命以及任务可扩展性等。采用块状 UMo

合金燃料、Na 热管冷却、斯特林循环发电技术。

2018 年在 KRUSTY 上完成了带核原理性演示验

证，试验结果与理论预测吻合良好。KRUSTY 设

计、建造和测试为期 3 a，成本约 1 800 万美元，展

示了快速、低成本开发 Kilopower 系统的可行性。

7） FSP2.0计划（2021年至今）

美国于 2021 年启动 FSP2.0 计划，旨在为

Artemis 计划提供长期稳定的月面电力支持。FSP

2.0 的设计要求主要包括电功率 40 kW、连续运行

寿期 10 a、折叠尺寸不超过 4.5 m×6 m、质量不超

过 6 t 等。该计划分两阶段实施：第 1 阶段完成研

制方案规划和工程设计；第 2 阶段研制地面样机

和正样机，并部署到月球。2022 年，NASA 选择洛

克希德·马丁公司、西屋公司和 IX公司同步开展反应

堆电源的设计，三家公司于 2024 年完成了第 1 阶

段的设计工作。NASA 计划 2025 年开展第 2 阶段

的招标，预期 2032年实现月面堆电源的部署。

美国实施的主要空间堆电源计划列于表 4。 

 

表 4   美国实施的主要空间堆电源计划[31]

Table 4    Main space reactor power programs implemented by The United States[31]

电源/计划名称 时间 功率/kW 技术方案与状态

SNAP-10A 1960—1966年 0.5 UZrH，钠钾冷却，硅锗转换（泵电 PbSnTe）；发射 1次

SP-100 1982—1993年 100/40 UN，锂冷却，硅锗/斯特林转换；完成部分关键技术攻关

热离子验证评估 1991—1997年 40 氧化铀，钠钾冷却，单节热离子转换；完成设计、制造、鉴定

普罗米修斯 2003—2006年 200 氧化铀，氦氙冷却，布雷顿转换；完成部分关键技术攻关

月面堆 FSP1.0 2006—2016年 40 氧化铀，钠钾冷却，斯特林转换；非核集成

Kilopower 2015—2018年 0.5～1 UMo，热管冷却，斯特林转换；地面带核原理集成试验

月面堆 FSP2.0 2021年至今 10～40 UO2/UN/Triso板状，氦氙/热管冷却；布雷顿/斯特林；方案设计与关键技术攻关
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2.1.2　俄罗斯　苏联从 1956 年正式启动空间反

应堆电源研发计划，至解体前，共向太空成功发射

了 34 颗携带 BUK 型空间堆电源的系列军事侦察

卫星，技术水平国际领先。苏联/俄罗斯空间堆电

源的研发可分为以下阶段。

1） 蓬勃发展期（1950—1980年代）

20 世纪 50 年代到 80 年代，苏联共开发了

4 个主要型号的空间堆电源，即 ROMASHKA、

BUK、TOPAZ-Ⅰ和 TOPAZ-Ⅱ。

ROMASHKA采用UC燃料、石墨直接导热、SiGe

温差转换技术，电功率 460～475 We。1964年 8月

开始，ROMASHKA 在专门的试验装置上进行了

2 a 的功率试验，连续运行了约 15 000 h，产生了约

6 100 kWh 的电能[2]。该型电源总体性能不高，又

未能抢到世界第一，故未进行飞行试验和应用。

BUK 采用 UMo 合金燃料、NaK 回路冷却、

SiGe 温差转换技术，电功率 3 kW。BUK 型空间

堆电源的研发几乎是与 ROMASHKA 同时进行

的，从 1970 年到 1988 年的 20 余年中，苏联成功发

射了 31颗 BUK型空间堆电源，用于海洋军事侦察。

TOPAZ-Ⅰ采用 UO2 燃料、NaK冷却剂，多节热

离子放电，电功率约 5 kW。TOPAZ-Ⅱ与 TOPAZ-Ⅰ

相似，不同的是，采用了单节热离子放电技术。这

两型热离子空间堆电源从 20 世纪 60 年代开始研

发，由不同的单位组织实施 [3]。TOPAZ-Ⅰ电源

在 1970 年至 1984 年间进行了多次地面带核试

验，于 1987 年进行了两次飞行试验，在轨运行时

间达到 342 d。至 1988 年，TOPAZ-Ⅱ电源通过了

在飞行试验之前的全面地面测试，其中包括６次

核功率测试。

2） 蛰伏沉淀期（1990—2008年）

苏联解体前后，由于经费投入大幅缩减，空间

堆电源的研发处于小规模研究水平。俄罗斯研究

提出了 TOPAZ-Ⅲ、TOPAZ-STAR 等热离子空间

堆电源方案，功率 40～150 kW；同时继续深耕热

离子发电技术，提出第 2 代热离子发电技术，热电

转换效率提升至 15%，并开展了单通道多节热离

子发电元件[32] 的研制。另外，在此期间俄罗斯同

时开展了采用布雷顿循环发电的大功率空间堆电

源的研究与设计工作。

3） 高调回升期（2009年至今）

2009 年，俄罗斯宣布投资 170 亿卢布开发兆

瓦级空间核动力飞行器，采用高温气冷堆、He-Xe

布雷顿转换技术。最初设计电功率 1 MW，质量

6.8 t，运行寿期 10～15 a，计划  2018 年前完成开

发，并具备发射条件。其技术指标非常先进，难度

很大。后技术指标下调，计划进度延期。此外，俄

罗斯持续深入开展热离子转换技术研究，2012 年，

俄公布创新型热离子转换器设计，转换效率可超

过 20%，可实现亚兆瓦级的电功率输出[33]。

苏联/俄罗斯实施的主要空间堆电源计划列于

表 5。
 
 

表 5    苏联/俄罗斯实施的主要空间堆电源计划[31]

Table 5    Main space reactor power programs implemented by Soviet Union/Russia[31]

电源/计划名称 时间 功率/kW 技术方案与状态

ROMASHKA 1960年代 0.5 碳化铀，石墨导热，硅锗转换，完成地面试验（15 000 h，600度电）

BUK 1960/1970—1980年代 3 铀钼合金，钠钾冷却，硅锗转换，成功发射 31次

TOPAZ-Ⅰ 1970—1980年代 5 氧化铀，钠钾冷却，5节热离子转换，发射 2次

TOPAZ-Ⅱ 1970—1980年代 5 氧化铀，钠钾冷却，单节热离子转换，完成地面试验

TOPAZ-Ⅲ 1990年代 40 氧化铀，钠钾冷却，单节热离子转换，完成设计和部分关键技术攻关

TTOPAZ-STAR 2000年代至今 50/150 氧化铀，钠钾冷却，单节热离子转换，方案研究

兆瓦级飞船 2009年至今 1 000/470 氧化铀，氦氙冷却，布雷顿转换，开发中

创新型热离子元件 2012年至今 — 实验室研究

 
 

2.1.3　其他国家或组织　法国与欧洲航天局对空

间堆电源进行了小规模的开发活动。1983 年，制

定了 ERATO 计划，基于欧洲当时的技术背景与法

国快堆技术经验[34]，提出了 20 kW 和 200 kW 的空

间堆电源方案。在 2014 年的 NETS 会议上，介绍

了正在执行的 MEGAHIT 计划，堆芯出口温度

1 300 K，采用布雷顿循环发电方式，目标比功率大

于 50 W/kg。
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英国罗尔斯罗伊斯公司目前正在进行电功率

50～100 kW 的月面堆电源的概念开发，目标是在

2029 年前完成月面堆电源的示范原型。2021 年

该公司与英国航天局签署研发合同，2023 年完成

了月面堆电源方案研究，2024 年获第 2 阶段资助，

进行技术开发，提高技术成熟度[35]。

意大利航天局从 20 世纪末开始支持242Am 核

裂变推进系统的研究，一直持续至今[36]。

日本在 20 世纪 90 年代提出了适用于月面的

RAPID-L 月面堆电源[37]。RAPID-L 为锂冷快堆电

源，反应堆热功率 5 MW，采用成熟的温差热电转

换方式，输出电功率 200 kW。锂冷却剂堆芯入口

温度 1 303 K，出口温度 1 373 K。系统净效率约

为 3%～4%。 

2.2　核热推进发展情况 

2.2.1　美国　美国于 1955 年启动了 ROVER 核火

箭计划[38]。洛斯阿拉莫斯国家实验室等单位共同

参与了该计划 [39]。期间共进行了 14 个不同系列

核热推进反应堆部件和发动机组件的热试车，如

KIWI 系列、Phoebus 系列、Peewee-1 及 Nuclear

Furnace-1 等，为发动机整机研制奠定了基础 [40]。

60 年代“阿波罗”载人航天计划启动后，

AEC 和 NASA 又以 ROVER 计划开发成果为基

础，启动了 NERVA 计划[41]。期间共进行了 6 次发

动机的热试车，考核了包括比冲、推力、重复启

动、持续工作时间等在内的多种性能[42-44]。

在 ROVER/NERVA 计划进行的同时，AEC 发

起 710 计划，委托通用电气公司开发一种可用于

移动电源和推进的高性能、快中子谱的难熔金属

反应堆 [45]。成功开发出 UO2 金属陶瓷燃料元件，

该元件具有良好的耐高温性能、结构稳定性和裂

变产物滞留能力，并且与高温氢气的相容性很好，

具有较长的寿命和多次启动的潜力[46]。

20 世纪 80 年代初，美国实施了星球大战计

划，于 1987 年制定了 Timberwind 计划[47]。冷战结

束后，1992 年该计划改名为 SNTP（空间核热推

进）计划，并持续到 1994 年 [48]。在此期间对颗粒

床反应堆（PBR）进行了深入研究。

1989 年，美国发布了太空探索倡议（SEI），提

出要重返月球并探索火星[49]。NASA 提出了发展

模块式的核热推进系统[50]。模块式核热推进系统

能够增强任务的灵活性和安全性，使用不同数目

发动机组合构成的核热推进系统可以完成登月、

登陆火星等任务。

在此之后，美国核热推进技术研发陷入低谷，

仅一些研究机构维持着技术研究，提出了数个核

热推进的设计方案，例如普惠公司的 XNR 2000 方

案[51]、布鲁克海文实验室的 MITEE 方案[52]、佛罗

里达大学的 SLHC方案[53] 等。

2009 年，美国经过多轮次的深化论证和修订，

正式发布载人火星设计参考架构（DRA5.0），提出

了基于核热推进的地火轨道转移、近火制动、火

地轨道转移的载人登火技术方案。核热推进发动

机推力为 11 t，比冲 900～940 s，寿命 10 h，最长持

续工作时间为 2 h[54-55]。

2010 年美国发布《国家太空政策》，重启核热

推进技术研究。2012 年启动核低温推进级项目

（NCPS），开展了石墨基复合燃料 [56] 和 W-UO2 金

属陶瓷燃料工艺研究[57]。完成了燃料元件环境模

拟器（NTREES）的升级改造，可在接近原型反应

堆功率密度的条件下测试燃料元件[58]。研究了发

动机测试排放物的地面处理和地下处理两种手

段 [59]。2015 年转向高丰度低浓铀（HALEU）以降

低核扩散风险，推动私营企业参与。

2019 年，国防部高级研究计划局（DARPA）启

动了核热推进用于地月运输任务（DRACO）的研

究。反应堆采用 HALEU 燃料，热功率约 200 MW，

发动机推力 44 kN，比冲 900 s[35]。2021 年 DOE 发

布《太空能源战略》，目标是 2028 年前建立核热推

进技术基础。

2023 年，DARPA 签署协议，由洛克希德·马丁

公司设计核热推进飞行器（X-NTRV），BWXT 公

司负责开发核反应堆，DOE 负责提供 HALEU 燃

料。2025年宣布项目搁置。 

2.2.2　俄罗斯　苏联于 1953 年提出开展核热推

进技术研究，1956—1957 年，对核热推进技术方案

进行了详细研究，1958 年正式启动了核热推进技

术研发 [60]。苏联采用了非均匀反应堆、堆芯模块

化构成的技术路线和在试验台架上对反应堆的

各部件（燃料组件、慢化剂、反射层等）尽最大可

能进行逐个演练的原则。这种技术路线和试验原

则可缩短研发周期，降低研发费用，并得到美国专

家的认可[61]。为了提供与核热推进实际运行工况

相一致的试验条件，苏联建造了 IGR、 IVG-1 和
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IRGIT 三座试验堆 [ 60 ]。其中， IRGIT 反应堆为

11B91（即 RD-0410）核热推进的地面原型堆。苏

联核热推进的研发工作得到了持续稳定的支持，

并建立了大量基础研发设施。直至 80 年代中后

期，因时局及经济原因研发规模逐渐降低，最后陷

于停滞。

21 世纪初俄罗斯开展了推力几十千牛、电功

率几十千瓦的双模式空间堆概念研究，未开展有

关实验。2009 年，宣布兆瓦级核动力飞船计划[62]，

将核推进重点放在了核电推进技术上 [63]。2018

年，俄罗斯对外公布了“海燕”核动力洲际巡航

导弹的研发和飞行验证情况。 2019 年，宣称将在

RD-0410 核热发动机基础上研发新型核热火箭发

动机；2021 年，宣称将斥资 5.8 亿美元用于新的载

人登陆火星计划，拟于 2030年前实现交付应用[54]。 

3　技术方案分析

空间堆按中子能谱划分，包括热堆和快堆；按

照冷却方式划分，则有直接热传导冷却、热管冷

却、液态金属冷却、气体冷却等堆型。可用于空

间堆电源的热电转换方式主要包括：静态转换的

温差转换、热离子转换、碱金属转换，动态转换的

斯特林循环、布雷顿循环、朗肯循环以及磁流体

转换。热排放方式主要包括回路式、热管式和液

滴式辐射器。

在技术方案选择时，首先考虑反应堆与热电

转换之间有效且良好的配合，其次考虑热电转换

和热排放之间的匹配。热管式辐射器技术成熟且

无单点失效问题，目前被广泛采用。

功率需求水平会对空间堆电源的技术方案选

择产生非常重要的影响。一般来说，当功率水平

为百瓦量级时，可采用直接热传导式空间堆电源

方案；当功率水平为千瓦至十千瓦量级时，可采用

热管冷却空间堆电源方案；当功率水平为十千瓦

量级以上时，可采用液态金属冷却空间堆电源方

案。堆内热离子电源和直接气体布雷顿空间堆电

源因其系统简化，在特定的功率范围内具有一定

的优势，例如，堆内热离子电源在几十千瓦量级

时，直接气体布雷顿空间堆电源在几百千瓦量级

时，具有优势。需要说明的是，各种技术方案只是

有一个大致的功率适用范围，并没有确定的功率

界限。当某种方案中的关键技术获得重大突破或

者提升时，其功率适用范围会相应地增大。当功

率需求水平确定时，会有几种潜在合适的技术方

案，需要对这些技术方案开展设计、分析和论证，

进行定量分析比较，才能确定合理的技术方案。

上面所述为空间堆电源技术方案选择的一般

原则。对于特定的空间任务，还需考虑任务特

性、运行环境、寿命、体积/面积、技术成熟度、安

全可靠性以及效费比等因素。 

3.1　直接热传导式空间堆电源

直接热传导式空间堆电源具有简易和可靠的

特点，但因其传热能力有限，能达到的功率水平也

很有限。苏联早期研发的罗马什卡空间堆电源便

是典型代表。

ROMASHKA 是苏联建造和试验的第 1 个小

型热电直接转换的空间堆电源系统。1964 年 8 月

开始，ROMASHKA 在苏联原子能院的专门装置

上进行了 2 a 的功率试验，该次试验连续运行了

约 15 000 h，功率水平为 460～475 W，产生了约

6 100 kWh的电能。

ROMASHKA 反应堆是一个快中子反应堆。

堆芯装 11 盒燃料元件，每个元件都由带盖板的石

墨盒和二碳化铀中心圆盘组成。堆芯释放的热量

通过燃料自身和石墨盒沿径向传导到反射层，然

后传导至反射层外侧沿轴向布置的温差转换器

上，废热则由辐射翅片辐射到太空。235U 总装量

约为 49 kg，燃料的最高温度达到了 2 173 K，温差

器件的冷热端温度分别为 1 088 K 和 858 K，热电

转换效率为 1.7%。 

3.2　热管冷却空间堆电源

热管冷却空间堆电源（简称热管堆）具有系统

简单、可靠性高、无单点失效等优点，在千瓦级至

十千瓦级的功率水平上具有竞争优势，随着功率

的增长，其优势逐渐消失。其典型代表是美国研

发的 Kilopower 热管堆电源，近期在国际上受到较

为广泛的重视。

2010 年，针对气态巨行星探测任务需求，美国

开展了千瓦级空间堆电源 Kilopower 的方案设计，

其指标要求包括[64]：额定功率 1 kW；寿命 15 a；辐

射防护满足现有商用电子元器件的剂量限值要

求，即中子为 1×1011 cm−2，光子为 25 krad；包络尺

寸直径不超过 4.5 m；没有明确的系统质量要求，

但应遵循质量尽可能小的原则；研制成本和风险
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尽量低等。

经过方案遴选，最终确定了斯特林循环发电

型 Kilopower 方案[65]。该方案采用块状 U-7Mo 燃

料，其中 2 3 5U 富集度为 93%，燃料最高温度约

1 100 K，Na 热管运行温度约 1 050 K，斯特林发动

机热头温度约 1 000 K，堆芯热功率约 4.3 kWt，输

出电功率约 1 kW，系统质量约 406 kg，比功率为

2.5 W/kg。反应堆具有较大的反应性温度负反馈，

进入运行状态之后，寿期内无需控制与干预，燃料

温度每年下降约 4.9 K，即可维持反应堆的持续运

行。该技术方案的电功率可扩展至 10 kW，可适

用于星球表面任务。

2017—2018 年开展了地面带核试验，完成了

反应堆临界试验、全系统冷态临界试验、热态临

界试验以及满功率试验，验证了其设计合理性和

预期运行特性[66-67]。 

3.3　热离子空间堆电源

采用热离子发电方式进行热电转换的空间堆

电源称为热离子空间堆电源，对于百千瓦级以下

的热离子空间堆电源，一般将热离子转换器件放

在堆芯内，和反应堆堆芯形成一体化结构。热离

子空间堆电源的最大特点和优势是系统简单，只

有一个回路；热排放温度高，热辐射器面积及质量

小。这使得其尽管热电转换效率不高，仍能获得

较好的总体性能。单节热离子空间堆电源的功率

适用范围为几十千瓦。如果高转换效率的多节热

离子元件获得突破，其功率适用范围可扩展至百

千瓦以上。

苏联从 60 年代开始了热离子空间堆电源

（TOPAZ）的研发，包括 TOPAZ-Ⅰ、TOPAZ-Ⅱ、

TOPAZ-Ⅲ及 TOPAZ-STAR。

TOPAZ-Ⅰ系统的输出电功率为 7 kW（含

2 kW 自用电），设计寿命 1 a，系统总质量约 1 t。

1987 年，苏联先后发射了两个 TOPAZ-Ⅰ电源系

统 ，运行在 800   km 地球轨道上 ，分别运行了

143 d 和 342 d。TOPAZ-Ⅰ系统是人类历史上第

1 个成功发射并运行的热离子空间堆电源，也是

迄今为止在轨运行时间最长、功率最大的空间堆

电源。

TOPAZ-Ⅱ空间堆电源电功率 5 kW，质量 1 t，

设计寿命 3 a。堆芯由 37 根单节热离子燃料元件

组成。热离子燃料元件分为两组，34 根串联在一

起为航天器供电，其余 3 根并联为电磁泵供电。

慢化剂为 5 块带有 37 个排孔的 ZrH1.85 圆盘。上

下两端各有 1 块铍反射层。堆容器外是铍反射

层，内嵌 12 个控制转鼓，其中 9 个为调节转鼓，

3 个为安全转鼓。废热由钠钾合金从堆芯带出，

在电磁泵的驱动下，将热量传至热辐射器。热辐

射器翅片上涂有黑色搪瓷涂层以强化辐射散热。

苏联前后共研制了 30 个 TOPAZ-Ⅱ全尺寸样机，

完成了所有地面试验与考验，整机考验最长时间

14 000 h。

20 世纪 90 年代，相继提出了 TOPAZ-Ⅲ和

TOPAZ-STAR 热离子堆电源方案，电源功率达到

40 kW以上。 

3.4　液态金属空间堆电源

液态金属空间堆电源常用的冷却剂是钠钾合

金和锂。钠钾合金适用的温度较低，一般不超过

600 ℃，锂适用的温度为 1 000 ℃ 左右。液态金属

空间堆电源具有模块化特征，可方便地与各种热

电转换相匹配，具有良好的功率可扩展性，通过功

率缩放可适应多种任务。

该类电源的典型代表是 SP-100计划中的锂冷

快堆电源，其主要部件如图 7 所示。该方案采用

液态锂冷却快中子反应堆和先进温差发电系统，

通用设计为 100 kW 电功率，热端温度 1 350 K，冷

端温度 850 K，系统转换效率 5%。系统的总质量

为 4 600 kg，比功率为 22 W/kg。

 
 

部件接合

泵/PCA部分

部件接合

能量转换部件 (ECA)
反应堆电源部件 (RPA)

图 7    SP-100的主要部件
Fig. 7    Main components of SP-100

 
反应堆燃料采用 Nb-1Zr/Re 为包壳的氮化铀

（UN）燃料细棒，由蜂巢形结构提供支撑。堆容器

外安装了 12 个辐射状的可滑动反射层块，通过反

射层块的轴向运动可控制反应堆的反应性，另在

堆芯内部设置了 3 根安全棒。图 8 为反应堆堆芯
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的横截面，它由 858 根燃料细棒和 52 根 U 形管组

成，形成一个近似的圆柱体。U 形管可提供启动

时融化锂冷却剂的能力，以及在主冷却剂丧失的

情况下排出衰变热的能力。

 
 

ACL U形管

辐射状
反射体

安全棒

燃料细棒反应堆
压力容器

蜂巢结构

冷却剂入口
流动通道

冷端入口主管
TCA

冷端出口主管

冷端内部集管

热端内部集管

冷端出口主管

热端入口主管
热端出口主管

冷端入口主管

图 8    SP-100反应堆堆芯横截面及集成式温差发电系统[6]

Fig. 8    Cross-section of SP-100 reactor core and integrated thermoelectric power generation system[6]

 

通用设计 SP-100 反应堆的热功率为 2.5 MW，

采用动态转换方式，则可产生数百千瓦的电力。

根据需要增加燃料棒的长度和数量，放大反应堆

的热功率[68]，可产生数兆瓦的电力，其中使用不同

的燃料包壳材料被视为最大的改进。 

3.5　直接气冷空间堆电源

直接气冷空间堆电源的最大特点是简化了系

统配置，与液态金属冷却反应堆耦合布雷顿方案

相比，减少了锂回路及相关设备。在 100 kW 以上

至 MW 级的功率范围内，其性能指标具有竞争

力。2000 年以后，为满足大功率空间任务需求，美

俄均对直接气冷堆电源方案进行了深入研究，分

别执行了普罗米修斯计划和兆瓦级核动力飞船

计划。

美国普罗米修斯计划旨在为木星冰覆卫星轨

道器（ JIMO）开发核动力系统。该系统电功率

200 kW[69]，运行寿期 15～20 a，电源总质量 5.9 t，

加上各种不确定性及裕量后不超过 9.5 t[6]，质量比

功率为 20～30 W/kg。反应堆燃料为 UO2，冷却剂

为 He-Xe 气体，热电转换方式为布雷顿循环发电。

俄罗斯兆瓦级核动力飞船计划中同样采用了

直接气冷空间堆电源，方案中采用了许多先进技

术，如纳米核燃料、单晶元件包壳、1 500 K 布雷

顿发动机、液滴式辐射器等，这使得其技术指标

参数很高。反应堆为采用高富集度 UO2 燃料的氦

氙气冷快堆，最初设计电功率 1 MW，质量 6.8 t，比

功率高达 147 W/kg。因采用了多项新技术，造成

开发难度很大，自 2009 年项目启动以来，周期和

指标经过多次调整，据最新报道[7]，其电功率目前

调整为 470 kW。 

3.6　星表堆电源

星表堆电源和空间堆电源在关键技术方面基

本相通，但在结构形式上及关键技术指标上却存

在显著差异，同等功率水平下星表堆电源的比功

率低于空间堆电源。目前研究较多的是月面堆电

源和火星表面堆电源，它们较太阳能电源具有巨

大的优势，尤其是月面堆电源，在要求持续供电的

情况下，其比功率与太阳能电源相比高出 10～

100倍（表 3）。

月面低重力、真空、昼夜周期长、温差大等独

特环境条件使得月面堆电源在反应堆、屏蔽、热

电转换、热排放、仪控电系统及运行工况等方面，

与轨道运行的空间堆电源形成显著差异。主要体

现在以下方面：1） 反应堆的控制、停堆系统，一回

路的运行都可以利用星表的重力；2） 为保护航天

员以及航天器设备，在太空中采用阴影屏蔽是必

要的，也是充分的，但在月面，因月面对中子的散

射，仅采用阴影屏蔽是不够的，反应堆的四周也需

设置一定屏蔽，同时热辐射器和其他辐照不敏感

的设备不必完全隐藏在屏蔽的阴影中，作为基地

用的电源，反应堆和基地一般会离开一段较长的

距离，如几百米以上；3）  综合考虑热排放效率及

宇宙微粒的撞击，热辐射器布置方式也不同于空

间堆的形式；4）  在微重力的太空，气液分离被视

为朗肯循环的劣势，而在月面气液分离不会给朗

肯循环带来额外的问题；5）  在运行工况方面，月
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面存在长昼长夜现象，可考虑堆电源在昼、夜采

取不同的运行模式，一方面充分利用当地的环境

资源，另一方面也可减小一些对月面堆电源的设

计压力。

美国设计开发的 AFSPS是一种经济实用的裂

变表面电源系统，可用于月球和火星上的任务。

这是美国基于成本和风险考量，对设计方案和开

发策略进行了认真评估后选择的方案。该方案采

用 UO2 为燃料，NaK 合金为冷却剂，斯特林循环

发电。反应堆热功率 175 kW，电功率 48 kW，为电

气损耗（～3 kW）和系统自身耗电（～5 kW）提供

了足够的余量。系统包括 2 个 NaK 合金回路和

1 个水回路，回路和设备采用了冗余设计，总质量

4.8 t，比功率 8 W/kg。由于采用了成熟的反应堆

技术、热电转换以及常规材料，开发风险较低，且

总体性能较高。

文献 [70-71] 给出了基于液态金属反应堆的

月面电源方案，功率范围为 40～800 kW，并对功

率高达几十兆瓦的月面堆电源性能进行了分析和

预测，转换方式包括温差、斯特林、布雷顿及朗肯

转换。在几十 kW 至 100 kW 的功率范围内，斯特

林发电略占优势；对于高功率空间堆电源（100 kW

以上），布雷顿循环发电在百千瓦量级上具有优

势，随着功率的增大，朗肯循环方式逐渐显现出更

大的优势。 

3.7　核热推进

核热推进的热力学循环是“开放式”的，工

质仅在发动机系统中循环一次之后就通过喷管排

出。核热推进发动机通常使用涡轮泵对推进剂

进行增压，推进剂在反应堆中被加热到高温后从

喷管喷出。泵通常由集成式涡轮机驱动，涡轮机

则由部分稍加热的推进剂驱动[72]。核热推进的排

气循环主要包括热排气循环、冷排气循环和膨胀

循环。 

3.7.1　ROVER/NERVA 核热推进发动机　在

ROVER/NERVA 计划执行期间，通过大量地面试

验反馈，反应堆的设计不断得到完善 [73]。燃料为

碳化铀/锆弥散于石墨基体的复合燃料；元件外形

为带有 19 个工质孔道的六棱柱形；工质通道包覆

材料为碳化锆（ZrC） [74-75]。堆芯出口的工质温度

提高到 2 550 K 以上[76-77]。ROVER/ NERVA 计划

验证了多种推力水平（25、50、 75 和 250 KLBF）发

动机的持续运行能力和再启动能力，具备了开展

飞行试验样机研制的技术条件 [ 7 8 ]。ROVER/

NERVA 计划开发了多个核热推进发动机/试验装

置，表 6列出了在试验中取得的性能最优值[79]。

 
 

表 6    ROVER/NERVA 计划试验中取得的最优性能值[79]

Table 6    Optimal performance values
achieved in ROVER/NERVA program tests[79]

参数 数值 装置

功率，MW 4 082 Phoebus-2A

推力，kN 930 Phoebus-2A

氢流量，kg/s 120 Phoebus-2A

等效比冲，s 845 Pewee-1

反应堆最小比质量，kg/MW 2.3 Phoebus-2A

工质平均出口温度，K 2 550 Pewee-1

燃料最高温度，K 2 750 Pewee-1

堆芯平均功率密度，MW/m3 2 340 Pewee-1

燃料最大功率密度，MW/m3 5 200 Pewee-1

满功率累计运行时间，min 109 Nuclear Furnace-1

启动次数 28 XE-Prime

 
基于作为备选的 UO2 金属陶瓷燃料，美国阿

贡 国 家 实 验 室 （ ANL ） 设 计 了 ANL 2 0 0 0 和

ANL200 核热推进发动机 [80]，反应堆热功率分别

为 2 000 MW 和 200 MW，推力分别为 445 kN 和

44.5 kN，比冲为 821 s，运行时间可达 10 h，燃料峰

值温度为 2 973 K。 

3.7.2　PBR 核热推进发动机　PBR（颗粒床反应

堆）采用类似于包覆燃料颗粒构成燃料床，包覆燃

料颗粒的核心为碳化铀，内包覆层为热解碳，起包

容裂变产物的作用，外包覆层为 ZrC，可阻止高温

氢气侵蚀。燃料颗粒直径约 400 μm，运行温度可

达 3 000 K 以上。工质从慢化剂块与燃料元件的

间隙进入，沿径向通过低温烧结管、燃料床和高

温烧结管，最后沿燃料元件中心孔轴向排出堆

芯 [81]。PBR 的优点在于，选用了性能更好的慢化

剂，减小了堆芯的体积和质量；采用包覆颗粒构成

燃料床 ，增大了换热面积 ，使功率密度提高到

40 MW/L[82]；冷却剂在燃料床内径向流动，缩短了

流程，降低了流动阻力。基于 PBR 的核热推进发

动机推重比可达 20 以上 [83]，但直至计划结束时，

其可行性还没有得到完全验证，燃料的物理特

性和热力学特性还需验证，工质在燃料床内的流
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动稳定性和是否会出现不可接受的热点还需要

评估[84-85]。

1990 年，DOD、美国能源部和 NASA 组织了

一个联合专家组，对各种核热推进方案进行了评

价，最后认为 NDR （NERVA Derivative Reactor）、

CERMET（Ceramic Metal）和 CIS（Commonwealth of

the Independent States） 3 种方案最有发展前景[86]。

NDR 方案是 NERVA 的改进型，通过采用更加耐

高温耐侵蚀的燃料，减少了燃料破裂，提高了工质

温度 [ 8 7 ]。CERMET 方案采用来源于通用电气

710项目的金属陶瓷燃料元件，该燃料元件对裂变

产物有较强的包容能力，与高温氢气的相容性较

好，有较长的寿命和多次启动的潜力 [88]。CIS 是

与独联体合作研究的方案，采用俄罗斯成熟的燃

料元件技术[89]。 

3.7.3　RD-0410 核热推进发动机　在燃料方面，

苏联重点开发了耐高温、耐腐蚀的三元碳化物燃

料（UC-ZrC-NbC）。这种燃料制成扭转条状的元

件（类似于钻头形状），并由多根元件构成燃料棒

束，而 6～8个棒束轴向排列构成一个燃料组件[90]。

这种燃料组件具有以下优点：1） 扭转条状的元件

构型具有较高的表面积/体积比，改善了燃料和工

质之间的传热；2） UC-ZrC-NbC 燃料的熔点高、导

热系数大、与高温氢气相容性较好，许可工作温

度高；3） 可沿燃料组件轴向调整燃料棒束的富集

度，以获得更好的轴向功率分布。

苏联对核热推进燃料组件开展了各种功率水

平下的寿期试验和加速试验。在进行的燃料元

件/组件试验中，功率密度最高达到 35 MW/L，最

高运行温度达到 3 200 K，加热速率达 150 K/s。在

工质温度 3 100 K 条件下持续了 1 h，在工质温度

2 000 K下持续了 4 000 h。

根据燃料元件 /组件的试验结果，俄罗斯 /苏

联设计开发了多个核热推进装置，其中开发程度

最高的是 RD-0410 样机。 IRGIT 反应堆是苏联

RD-0410 核热推进发动机的地面原型堆，该反应

堆进行了从物理启动、功率运行直到试验后检验

的全过程试验，试验最大功率 42 MW，堆芯出口工

质平均温度超过 2 600 K。这些试验验证了其结

构方案、工艺方案和材料方案的正确性，以及建

造核热推进装置的可行性。

另外，俄罗斯在 21 世纪初期还开发了碳氮化

物核燃料，并进行了 2 800 K 下 100 h 的试验，性能

得到了验证[91]。这种燃料也将成为核热推进反应

堆的备选燃料之一。 

3.7.4　双模式空间核动力系统　把核热推进设计

成既能推进又能发电的双模式系统，可在推进航

天器的同时提供几十千瓦电力用于人员生命保

障、数据传输通信和液态氢长期贮存等，从而节

省太阳电池阵、蓄电池或化学电池。双模式系统

的另一个优点是，动力循环可直接用于去除推进

工况后的衰变热，将余热冷却时间缩短 90%，将氢

气的消耗量减少 50%。这种冷却剂质量的减少足

以弥补动力系统硬件增加的质量。核热推进系统

还可设计成加力燃烧室方案，在喷管扩张段加入

氧气，与高温氢气混合并发生超声速燃烧，释放氢

气含有的化学能，从而在不改变反应堆功率的情

况下获得更大的推力，并可通过调整氢氧混合比，

使发动机在一定范围内调节推力和比冲[27]。 

4　关键技术分析 

4.1　高温紧凑反应堆设计

空间堆与一般地面上应用的反应堆显著不

同，要求结构紧凑、质量轻、功率密度大、出口温

度高，并且在发生发射事故时，反应堆在任何情况

下都要确保不能临界。空间堆堆芯尺寸小、中子

泄漏严重、不均匀系数大；短流程低流阻，强化换

热要求高，物性参数变化快；堆芯结构复杂紧凑，

温度高且温度梯度大，结构材料应力大；反应性控

制既要满足寿期要求，又要确保发射临界安全，一

般需引入特殊控制手段。因此需综合考虑温度、

功率、体积、质量、寿期、临界安全、反应性控制

等方面的要求，合理确定燃料元件形式、燃料元

件布置、流道排布、反应性控制方式、反射层及结

构材料等。并结合中子物理、热工水力和力学等

方面的计算分析反馈，以及各种试验验证的反馈，

经多轮迭代优化，最终完成反应堆设计。 

4.1.1　空间堆燃料元件　由于空间堆出口温度

高、梯度大、变化快，连续运行时间长，其燃料芯

块在辐照肿胀、质量迁移等方面要求严格。燃料

元件在包壳材料、结构形式、加工制造工艺等方

面均有特殊要求，需解决燃料芯块制备、包壳材

料加工制造、燃料元件焊接工艺等关键技术，并

通过堆内外试验，验证燃料元件的设计和制造工
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艺的合理性、可行性和稳定性。 

4.1.2　空间堆耐高温材料　空间堆对燃料元件包

壳、堆芯构件、主管道及主容器等核心关键材料

提出了极端环境要求：1）  超高温：空间堆电源最

高可达 2 000 K，核热火箭发动机甚至达到 3 000 K；

2） 长寿期与高可靠性：空间堆电源寿命一般要求

在 10 a 以上且不可更换燃料元件；3） 高剂量高能

中子辐照损伤：高达 1022 cm−2 量级（E＞1 MeV）；

4）  高化学稳定性：与燃料、裂变产物及冷却剂

（锂、氦氙、钠钾、氢气、空气）相容。因此，空间

堆大部分材料无法采用现有成熟的反应堆材料，

需重新建立材料体系，开展材料选择和设计、实

验室研究改进、超高温辐照/腐蚀等环境服役性能

测试评价和验证、加工制造工艺设计优化定型、

规模量产和部件加工制造等环节。 

4.1.3　空间堆冷却剂工艺　空间堆的冷却剂主要

包括钠钾合金、锂、氦氙气体、氢气等。这些冷却

剂在地面反应堆工程领域应用较少，其物性参

数、核特性、流动传热特性、与反应堆材料的相

容性等关键参数尚未完善；冷却剂成分配比、杂

质净化与检测、密封防漏、安全防护等工艺经验

较少。 

4.2　高效率热电转换

在空间堆电源中，热电转换系统是将反应堆

热能转换为电能的关键。热电转换系统的效率、

功率密度、结构尺寸、冷端温度等对电源系统性

能影响很大。空间堆电源所采用的热电转换系统

在工作温度、使用寿命、可靠性、体积、质量、振

动抑制、免维护、空间环境适应性等方面要求极

高，为热电转换系统的研发带来了诸多挑战。

热电转换系统可分为静态转换和动态转换。

静态转换包括温差、热离子、碱金属。动态转

换包括朗肯、斯特林、布雷顿、磁流体。各种主要

转换方式的适宜温度区间及转换效率如图 9 [92]

所示。

1） 温差发电。温差发电基于塞贝克效应，通

过半导体材料直接将热能转化为电能，无运动部

件，结构紧凑，具有可靠性高、寿命长、功率比质

量低的突出优点 ，但其转换效率较低 ，通常在

5% 左右，多级转换可达到 10%～15%。温差发电

的发展方向是进一步提高器件的转换效率，发展

集成式温差转换系统。

2）  热离子发电。热离子发电属于静态转换，

无运动部件，可将其置于堆芯内，结构非常紧凑，

具有比质量低，接收极温度高、热排放效率高，

可在加强工况（功率提升 2～3 倍）下运行等优点，

缺点是转换效率较低，约 6%，且寿命较短。热离

子发电的发展方向是进一步提高单节热离子发

电元件的转换效率和寿命；发展多节热离子发电

元件。

3） 斯特林循环发电。斯特林循环发电在同样

的温比情况下具有最高的热电转换效率，但其装

置的比质量较高，其运行稳定性与可靠性有待进

一步提高。美国 SP-100 计划中对斯特林发电机

的技术要求[93] 是，在温比 2.0 左右的条件下，发电

效率≥25%，比质量为 8 kg/kW。

斯特林发电技术的发展方向是，采用更高温

耐热材料，提高斯特林发动机的运行温度，以提高

空间堆电源的整体性能；提升加工制造工艺水平，

以提高斯特林发动机的稳定性和可靠性。
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Fig. 9    Comparison of efficiency and performance of different thermoelectric conversion methods[92]
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4） 布雷顿循环发电。布雷顿循环发电具有工

作温度高、转换效率高、功率比质量小等优点，适

合做大功率电源的热电转换系统。对于地面或航

空用的布雷顿循环一般都采用多级的涡轮机和压

缩机，以提高系统效率；对于空间应用，因体积和

质量限制，一般采用单级的涡轮机和压缩机，虽然

牺牲了部分热机效率，但对总体性能而言却是有

利的。

布雷顿循环发电的发展方向是，研发耐更高

温度的高强度涡轮材料，提高涡轮入口温度和转

速，减小热机的尺寸和质量，提高系统转换效率；

开发长寿命、强抗冲击能力的气浮轴承技术；开

发高温高效低流阻回热器技术；提升系统调控与

控制技术，实现系统安全、稳定、高效运行。

5） 朗肯循环发电。朗肯循环发电具有技术基

础较为成熟、转换效率较高、冷凝端的温度高、热

辐射器面积小等优点，但在太空中存在微重力下

两相流控制困难等问题。朗肯循环适合于大功率

或超大功率空间堆电源。 

4.3　辐射防护优化

空间堆运行时产生的高能中子和伽马射线会

对航天器上的电子器件产生损伤，因此需进行辐

射屏蔽。为尽量减小体积质量，空间堆一般采用

局部阴影屏蔽的方式来减弱辐射剂量。阴影屏蔽

体的材料选择、结构外形、布置形式对屏蔽效果

和体积质量影响显著，需要结合剂量限制要求、

推开距离，通过精心设计计算来确定。此外，冷却

剂管道穿过屏蔽体，还将带来热控问题和防直线

贯穿问题，均需要重点考虑。 

4.4　高效热排放

在宇宙空间中，只能通过辐射方式排放热量，

较对流换热和热传导，辐射散热的效率较低，因此

热辐射器在空间堆电源系统中占有最大的体积份

额和较大的质量份额。提高热排放温度，可大幅

降低热辐射器的面积和质量，但会给反应堆及热

电转换系统带来一系列技术难题；在热排放温度

一定的情况下，提高辐射散热效率和降低辐射器

面密度，可以有效减小所需辐射器面积和减小辐

射器质量，从而提高空间堆电源整体的性能，这需

要研发轻质高导热材料和涂层。液滴式热辐射器

在目前所有热辐射器中具有最低的面密度，但技

术成熟度较低。 

4.5　核热推进关键技术

核热火箭发动机的涡轮泵、推力室等部件与

液体化学火箭相差不大，但其反应堆与一般地面

用核电站、舰船核动力反应堆差异极大，与空间

堆电源中的反应堆也存在显著差异，存在诸多特

殊的关键技术需要解决，主要包括紧凑氢气冷却

反应堆设计技术、耐高温燃料元件研制技术、耐

高温燃料元件试验技术、反应堆快速启动技术等

4项关键技术[27]。 

4.5.1　紧凑氢气冷却反应堆设计　核热推进反

应堆结构紧凑、功率密度极大（达压水堆 10 倍

以上 [94]），面临诸多设计难点：氢气需在较短的流

程内将反应堆热量带出，要求流动阻力尽可能

小；堆内氢气处于高压、高速、高温流动状态，氢

气与元件之间强化换热要求高；堆内氢气流道多，

空隙份额大，保证发射临界安全难度大；从堆芯入

口到堆芯出口，氢气温度变化剧烈（2 500 K 以

上），热应力大。在设计中要特别关注并解决上述

问题。 

4.5.2　核热推进燃料元件研制　核热推进的燃料

工作温度高达 3 000 K，因此需要选用耐高温的燃

料材料，同时还要求燃料芯体不易与高温氢气发

生反应，裂变气体释放量少。目前常用的 UO2 燃

料、氮化铀和碳化铀燃料无法直接为核热推进所

用。国际上多选用耐高温的多元碳化物 [54]、难熔

金属陶瓷 [90] 等特殊燃料芯体。这些燃料芯体基

本属于新型燃料，需要对燃料芯体的成分配比、

粉末制备、烧结工艺等进行探索和试验，最终掌

握燃料芯体制备技术。

为满足核热推进的工作要求，燃料元件面临

三方面的严酷要求 [95-96]：一是要求在极高的温度

下（3 000 K）保持足够的安全工作时间并耐氢蚀；

二是要求具有较高的面积/体积比，以增大换热效

果；三是要求尽可能减小燃料芯块内部的温差，降

低温度应力。为满足以上要求，燃料元件需制成

扭转条状 [46]、多孔六棱柱 [89] 等特殊形状，并且多

采用涂层来代替包壳以耐氢蚀。需解决复杂结构

成型工艺、致密涂层制备工艺等关键问题。 

4.5.3　核热推进燃料元件试验　核热推进的燃料

元件工作温度极高、功率密度极大，冷却剂为氢

气，需要在专用的试验堆上才能接近真实工况，试

验难度大，危险性高。一般需采用非核模拟试验
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与堆内辐照考验相结合的方式来完成燃料元件试

验。通过非核模拟试验验证元件的耐温性、相容

性、换热性能等大部分性能 [73]，再通过堆内辐照

考验验证元件的核特性及耐辐照性能。 

4.5.4　反应堆快速启动与关机　民用地面反应堆

从零功率到满功率的启动时间一般没有严格的要

求，可以持续数小时 [97]。航天任务对时间的要求

非常严苛，发动机的启动和关机的时间基本都在

秒级。而目前的核热火箭发动机动态响应时间很

长，如某发动机启动时间约 52 s，整个关机时间约

350 s[98]，  需大幅提升。需要解决的关键技术包

括：一是选择引入合适的反应性，既能实现快速启

动，又要防止出现瞬发临界；二是温度快速变化不

能导致结构破坏；三是工质流量/流动控制与反应

堆功率的协调匹配，尽可能减小启动和关机阶段

的发动机比冲损失。 

5　发展趋势分析

空间堆自身储能极高，不依赖阳光，抗辐照能

力强，摆脱了诸多太空环境条件的束缚和限制，可

大幅提高人类探索太空、开发太空资源的能力，

拓展太空活动的范围。 

5.1　美俄欧英持续支持空间核能项目

根据官方发布和权威媒体报道，美国近年密

集公布了多个空间核动力计划或项目。

1） FSP2.0计划。自 2018 年至今，在 Kilopower

项目及 Fission Surface Power（FSP）计划基础上，开

发小型核裂变反应堆，用于深空探测和行星表面

供电，目标是为月球和火星基地提供 40 kW 级的

电力，支持长期载人任务。

2） DRACO 项目。自 2021 年至今[99]，DARPA

与 NASA 联合支持了敏捷地月运行火箭演示项目

（Demonstration Rocket for Agile Cislunar Opera-

tions，DRACO），旨在开发核热推进（NTP）系统，并

于 2027 年实现首次在轨测试，验证核动力在深空

任务中的可行性。

3）  NTP 与 NEP。空间核推进办公室（Space

Nuclear Propulsion, SNP）持续进行了 NTP 与核电

推进（NEP）系统开发。在 NTP 方面，提高推力和

比冲，目标比冲达  900 s，支持载人火星任务。在

NEP 方面，利用核电驱动离子推进器，提升深空任

务效率。

4） JETSON 项目。2023 年，洛克希德·马丁获

得美国空军实验室的 JETSON 项目[100]，开发核动

力航天器技术，目标是在 2030 年掌握大功率空间

堆电源技术，支持深空探测。AFRL、SpaceNukes、

BWX等技术公司参与。

以上项目均为  2020 年后公布，涵盖核热推

进、核电推进、核电源等多个领域，反映了美国在

空间核动力技术上的战略布局。

2023 年 4 月，俄 Roscosmos 公司宣称，将使用

“宙斯”号核动力飞船清理空间碎片；2024 年

4 月，俄总统普京指示从联邦预算中为太空核能

项目提供资金[35]。

2024 年，罗尔斯罗伊斯公司连续获得英国航

天局的资金支持，开展电功率 50～100 kW 的月面

堆电源的技术开发。

2023 年 10 月 19 日，法国法马通公司（Framat-

ome）宣布组建专门负责空间核动力业务的子公

司——法马通空间公司（Framatome Space），旨在

将 65 年来积累的核工业专业知识用于服务航天

工业，包括核动力推进火星探测和月球基地能源

供给[101]。 

5.2　空间堆电源发展趋势分析

纵观空间核反应堆电源发展历程及近期发展

情况，可以总结出以下几点空间核反应堆电源发

展趋势。

1） 月面堆电源成为研发重点

2006 年以来，美国在空间堆电源领域主要执

行了 FSP 计划、Kilopower 计划和 FSP2.0 计划。

FSP 计划旨在开发功率范围为 10～100 kW 的月

面堆电源，并采用了“低风险、运行稳健且经济

实惠”的理念。FSP2.0 计划旨在开发电功率

40 kW、连续运行寿期 10 a 的月面堆电源，为月

球探测和科研活动提供长期稳定的电力支持。

Kilopower 计划虽然旨在为深空探测任务提供电

源，弥补238Pu原料短缺问题，但对其在月球的应用

也进行了研究。

2025 年 4 月 16 日，俄罗斯总统普京在莫斯科

鲍曼国立技术大学主持召开了俄国家航天发展问

题的专题会议，明确表示空间核动力是航天发展

的重要方向，并强调月球、火星和金星探测研究

是俄罗斯的传统优势领域，其领先地位必须进一

步强化。
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2） 发展大功率高性能空间堆电源

随着航天技术进步和事业发展，太空活动规

模越来越大，能源需求飙升。近地轨道商业化、

月球探索（月球基地和地月运输）、火星探索（样

本返回、载人任务）深空探测等空间任务对能源

的需求量级不断攀升，向数百千瓦甚至兆瓦级别

发展。

空间电源系统最重要的性能参数是比功率，

空间堆电源的发展历程可以概括为不断追求更高

的比功率。进入 21 世纪后，美国 Prometheus 计划

中的空间堆电源电功率 200 kW，比功率为 33 W/kg；

俄罗斯兆瓦级核动力飞船计划中最初设计的空间

堆电源的电功率 1 MW，比功率高达 147 W/kg。

美俄均提出大功率高性能的空间堆电源指标，希

望越过太阳能电源为空间电源设定的高门槛，发

挥出空间堆电源的优越性。

深空探测电推进是空间堆电源应用的重要方

面。核电推进和太阳能电推进随着距太阳的距离

变化，它们的优劣势也在变化。

3） 发展长寿命高可靠性空间堆电源

旅行者 2 号到天王星的飞行时间约为 10 a，到

海王星的飞行时间约为 12 a，到太阳系边际更是

需要 20～40 a。用于冰巨星探测的电源寿命要求

15 a 以上，用于太阳系边际探测的电源寿命要求

为 30 a 以上，并对可靠性同时提出了很高的要

求。在我国的太阳系边际探测论证中，曾提出

2024 年前后发射，2049 年探测器抵达太阳系边

际。电源解决方案以 RTG 为应用研究重点，兼顾

探索空间堆电源的应用研究，其中空间堆电源拟

采用热管快堆耦合温差发电的技术方案[102]。

4） 近期工程研发注重实效与经济性

为满足近期航天任务需求，美俄欧都更加注

重实效，采用了包括充分利用以往研究成果或陆

地反应堆成熟技术、积极吸收国际技术和资金合

作在内的多种手段，以期降低开发成本，加快研发

进程。美国的 AFSPS 计划明确强调利用成熟技

术及常规材料，以降低开发风险和开发成本，在

Kilopower 计划中，则通过充分利用现有设施和分

阶段逐级模拟验证的办法，有效控制研发费用和

研发风险。俄罗斯和欧盟在各自近期的研发计划

中，都在积极寻求国际合作，期望以一种更为经济

的模式实现共赢。

5） 为长远发展积极探索开发新技术

为了空间堆电源技术的持续发展，美俄在大

力提升已有技术性能和可靠性的同时，积极开发

耐高温燃料与材料，不断提高热电转换系统效率，

探索开发包括液滴型辐射器、碳纤维翅片辐射

器、高效热电偶转换、碱金属转换、磁流体转换、

热光电转换等在内的新技术。研究探索包括裂变

碎片电源、聚变反应堆电源在内的新概念，寻求

空间任务架构革命性突破。

6） 低浓化、防扩散

美俄早期发射或设计的空间堆均使用 HEU，

用以最小化空间堆的质量和体积。近年来，美国

大力开展空间堆低浓化研究，支持引导空间堆采

用高丰度低浓铀（HALEU），旨在防止核扩散；便

于引入商业公司参与研发竞争并促进国际合作；

同时树立自身良好的国际形象。

近年来，针对 HEU 可能存在的核扩散问题，

低浓化成为国际上空间堆的研究热点 [103]。美国

研究了数个 Kilopower 反应堆低浓化方案。在空

间核热推进反应堆领域，美国、韩国提出了诸多

LEU 反应堆方案。国内也开展了核热推进反应堆

和热管堆低浓化方案研究[102]。 

5.3　核热推进发展趋势分析

从美俄的研发和技术演变历程来看，核热推

进技术呈现出以下发展趋势。

1） 开发高性能通用燃料元件/组件，堆芯大小

可缩放

持续开发耐高温、耐氢蚀的燃料来提高核热

推进的性能。在燃料研发方面，俄罗斯大力发展

了三元碳化物燃料，并积极探索碳氮化物燃料；美

国则在恢复石墨基体燃料和钨基金属陶瓷燃料的

制备技术和试验基础。

开发通用燃料元件，采用模块化堆芯方案，通

过增减燃料元件数量实现发动机推力水平可缩

放。采用小型发动机开展地面整机试验，以缩短

开发周期，降低成本。

2） 开发中等规模标准化发动机，通过组合实

现大推力

研发中等推力的核热推进发动机，通过“捆

绑”构成大推力推进系统。早期设计倾向于采用

大推力发动机（如 970 kN、334 kN）完成推进任务，

但大推力核热推进发动机研发技术难度大，试验
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成本高，而且应用单个发动机的安全可靠性较差，

因此逐渐被放弃。通过捆绑 3～4 个中等推力发

动机实现大推力，一方面可增强推进系统的可靠

性，另一方面也可以降低发动机研制的难度，目前

已成为载人火星探测等任务的主流方案。

3） 采用非核试验和缩比试验来降低试验难度

和费用

注重采用非核试验方式来降低试验难度和费

用。非核试验采用电加热模拟核加热，不产生放

射性，没有辐射安全风险。对于核热推进的燃料

元件试验，可先采用非核试验方式检验元件的热

物理性能、与高温氢气的相容性和传热特性，而

后再进行入堆辐照，考验核特性。目前美国的核

热推进研发就采用了这种思路。

4） 发展双模式系统，同时满足飞行任务对电

力及推力的需求

将核热推进设计成既能推进又能发电的双模

式系统，可在为航天器提供推进动力的同时提供

几十千瓦电力，用于人员生命保障、数据传输通

信和液态氢长期贮存等。当反应堆在核热推进模

式下进行关停/模式转换时，发电循环系统还可利

用余热进行发电，避免采用推进工质进行冷却而

造成的浪费。核热推进系统还可设计成加力燃烧

室方案，或称氧增强模式，即在喷管扩张段加入氧

气，与高温氢气混合并发生超声速燃烧，释放氢气

含有的化学能，从而获得更大的推力，并可通过调

整氢氧混合比，使发动机在一定范围内调节推力

和比冲。 

6　发展需求及前景分析

空间堆电源具有适用功率范围广、环境适应

能力强、结构紧凑、寿命长的优点，使其在空间任

务中有广泛的应用前景。空间堆电源技术的研发

始于军事目的，美国和苏联/俄罗斯的空间核电源

研发计划一开始就是为军事任务服务的，尤其是

地球轨道上的有关应用。如苏联采用 BUK 反应

堆电源的军事海洋监视系列卫星，美国的战略防

御倡议（SDI）。

20世纪 80年代，为了支撑美国未来太空政策，

NASA 对未来 60 年（1995—2055 年）的民用航天

任务及其能源需求进行了展望、分析和论证。空

间堆电源可广泛应用于各种航天任务，包括地球

轨道、地月系统、内行星任务及深远空探测等[104]。

2005 年，IAEA 对高功率民用航天任务能源

需求进行了分析与综述。这些任务包括通信及电

视转播、环境保护、太空生产加工、科学任务、全

球空间任务 5 个大类，功率需求从 10 kW 直至

100 MWe 量级，空间堆电源在这些电功率任务中

可发挥重要作用。 

6.1　地球轨道空间

1） 大功率通信服务

部署于地球同步轨道的 100 kW 量级功率的

全球空间通信系统和天基超算中心，可服务于国

民经济，产生显著的经济和社会效益 [105]，空间堆

电源可以满足上述任务的电力需求。

2） 地球观测与遥感服务

地球观测服务包括环境监测及资源勘探，动

态监测气候变化与自然灾害。合成孔径雷达

（SAR）卫星凭借其独特的主动遥感能力，在军民

领域均具有不可替代的优势。针对高分辨率对地

观测需求，未来更高频段的 Ka 波段 SAR（如美国

Capella 的 0.15 m 分辨率）卫星的最大功率水平可

能突破 50 kW。用于战略情报获取与战场态势感

知的电子侦察系统（如美 NROL-44），未来将利用

AI 驱动目标识别，功率需求将突破 50 kW[106]。俄

罗斯“穹顶 - 2”可追踪 200 枚高超音速导弹

（TASS 援引俄国防部，2024 年），未来功率需求可

达 50 kW。大功率高性能空间堆电源不仅可满足

上述任务需求，而且可提升观察与遥感的能力水平。

3） 空间科学实验

开展空间生命科学与生物技术、微重力流体

物理与燃烧科学、空间材料科学、微重力基础物

理、航天医学、空间天文与地球科学、空间新技术

与应用，宇宙射线探测等。作为大型科学试验平

台，未来功率水平可达 100 kW 或以上，可以考虑

应用空间堆电源。

4） 轨道运输服务

近年来，太空旅游从科幻逐步走向现实，成为

商业航天领域的热点。SpaceX 公司实施的“灵

感 4 号”任务实现了全平民轨道飞行 [107]。摩根

士丹利预测，到 2040 年，全球太空旅游市场规模

或达 8 000 亿美元[108]。利用核电推进或核热推进

进行宽域变轨飞行可有效降低运营成本，从而进

一步促进太空旅游产业的繁荣发展。
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鉴于 GEO 轨位资源的稀缺性，清理一个 GEO

废弃航天器可带来数千万美元的经济效益。使用

100 kW～1 MW 核电拖船在高轨附近持续作业，

可净化 GEO 环境，并带来巨大利益。俄罗斯研发

兆瓦级核动力拖船的目的之一便是用于空间垃圾

和碎片的清理。

未来我国将建设大型地球同步轨道卫星、在

轨维护综合服务站、太阳能电站等超大型空间

基础设施，涉及大量货物运输。传统货运飞船需

要携带质量占比 40% 以上的化学推进剂，采用

100 kW～1 MW 核电拖船，可降低成本 30% 以上，

从而大幅提高建设和维护效益[104]。

5） 定向能武器

激光/微波反导反卫系统以美“天基拦截层”

与俄“佩列斯韦特”激光系统为代表，其瞬时功

率需求为 1～10 MW。为实现高频次连续发射要

求，需配置大功率的一次电源。美曾于 20 世纪提

出天基激光武器网概念，单星激光武器功率约

25 MW，作用距离 4 000 km，单次攻击时间为 3～

10 s。由 20 颗卫星构成的星座即可实现全球覆

盖。天基激光星座具备打击各类轨道卫星能力，

可对全球范围内战略弹道导弹的发射进行压制并

在上升阶段予以摧毁 [3]。未来定向能干扰的功率

需求或达 100 kW 级[109]，且功率越大，干扰的效果

越好。 

6.2　月面科研站

月球探测开发和月球基地建设已成为大国战

略竞争的焦点领域和前沿阵地，包括美国、中国、

印度、俄罗斯、日本以及欧盟在内的许多国家或

组织都表达了前往月球并最终在月球表面建立永

久科研站的强烈兴趣。早期月面科研站的电力需

求在 10～100 kW 之间，随着基地规模和活动范围

的扩大，电力需求最终可能增加到几百 kW 至几

MW[9]。

我国将以无人月球探测任务为基础，探索建

造月球科研站，拟在 2030 年前后建成月球科研站

基本型；2035 年前，集中开展国际月球科研站建

设，完成月面基础设施建设和关键技术验证，月面

堆电源可按照 10～50 kW 进行设计[20]；2036 年后，

根据需要，扩展、维护各系统模块，并对月球开展

多维度、连续的科学研究与探测，并开展月球资

源利用。

为将人员与建设材料运送至月球，飞行器需

多次往返于地月之间。核热推进与核电推进具

有比冲高、工作寿命长及可多次启动等优势，在

补充工质后可实现地月间多次往返飞行，可显著

减小组合体质量、缩短飞行时长，有效降低任务

成本。

月面堆电源凭借其持续稳定的供电能力、恶

劣环境适应性和能量密度优势，既能满足月球

科研站建设急需，又可支持大规模月球资源的开

采与利用。月面堆电源的部署兼具实际应用价值

与重大战略意义，将开辟核裂变能空间应用的新

纪元。 

6.3　火星探测

火星探测作为深空探测的热点领域，承载着

拓展人类生存空间、探索地外生命迹象、研究行

星演化规律等重大科学意义。随着载人火星探

测、原位资源利用及长期驻留任务的推进，能源

供应成为核心挑战。研究表明，初级火星基地能

源需求在 10～100 kW 量级[104]。当功率需求超过

10 kW 时，反应堆电源无论是技术性能指标，还是

环境适应性，相较于太阳能电源都显现出优势，成

为火星表面能源系统的理想选择。

载人任务需要快速往返，以避免航天员的辐

照风险、降低生存保障系统压力、减少微重力环

境的影响，同时希望轨道组合体的总质量尽可能

小。在美国 2009 年发布的 DRA-5 任务中，3 个推

力为 111 kN 的核热推进发动机构成了通用推进

舱，用于载物火星飞行和载人火星往返。采用核热

推进可将地球出发规模由 1 400 t 以上降至 800 t

左右，载人飞船单程飞行时间约为 6～7 个月。

NASA 曾对载人火星探测任务不同推进方案

进行了分析，无论从任务周期还是地球轨道组合

体总质量看，核热推进与核电推进相较于化学推

进都具有优势 [110]。我国也提出了类似的载人火

星探测方案设想，货物运输可采用较长运输时间

的 100 kW～1 MW 核电推进方案，人员运输则可

采用运输时间较短的 300 MW核热推进方案[104]。 

6.4　木星系统探测

对木星及其卫星的探测，旨在深入探究太阳

系及生命起源的根本问题，特别是木卫二冰层下

的液态海洋中潜在的生命迹象。美国木星冰覆卫

星轨道器（JIMO）旨在探索木星系统，主要探测目
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标是木卫二，研究其液态水海洋是否孕育外星生

命 ，同时对木卫三与木卫四进行环绕探测 [ 6 ]。

JIMO 反应堆电源的功率为 200 kW，利用核电推

进进入和离开木星卫星轨道，所以一次任务可对

其多个卫星进行探测。相较于当前因机动燃料有

限而只能进行短暂飞越探测的航天器，能创造更

全面的观测和测绘窗口。空间堆电源将为高功率

雷达提供充足的电力，穿透木卫二的万米厚冰层

进行观察研究。 

6.5　深远空探测

木星以远的深空区域（如土星、天王星、海王

星及柯伊伯带天体）蕴含太阳系形成早期的原始

物质和极端物理环境，对研究行星演化、星际介

质特性及生命起源具有不可替代的科学价值。

2024 年，我国首个国家空间科学规划《国家空间

科学中长期发展规划（2024—2050 年）》提出了冰

巨星探测任务[111-112]。按窗口应于 2030 年左右出

发，2040 年左右到达 30 AU，预计在轨运行超过

15 a，电源解决方案包括同位素电池或空间堆电源。

我国提出的太阳系边际探测任务 [113] 是人类

探索太阳系边缘的又一重大科学计划。该任务旨

在突破太阳风层顶、探测日球层外缘的星际空间

环境，并为太阳系演化、宇宙线传播等前沿问题

提供中国方案。太阳系边界探测已无法采用太阳

能，必须采用核电源。虽然探测器配置功率只需

0.3～10 kW，但是航天器运行时间寿命需要 20～

40 a。化学推进结合同位素电池，或者空间堆电源

结合电推进方案是最佳选择[104]。 

6.6　危险天体防御

在地球 46 亿年的历史中，至少 10 次生物大

灭绝与小行星撞击存在直接关联，这些“太空杀

手”的威胁始终客观存在。截至 2022 年 3 月

7 日，已发现的近地小行星（NEA）共有 28 464 颗，

其中直径大于 140 m，被界定为“潜在威胁天体”

者有 10 024 颗；直径大于 1 km 者有 887 颗。具有

潜在危险的小行星有 2 263 颗 [114]，其撞击将引发

全球性重大灾难。

对于小行星防御，核动力航天器可充任重力

牵引装置，通过提前抵近目标小行星实施伴飞，逐

步改变其原有轨道。初步分析表明，针对直径

300 m 的小行星，采用质量 20 t 的兆瓦级核电推进

航天器，在距目标 300 m 处持续伴飞 40 d，可使其

近地距离扩展至 100 万公里以上，从而显著降低

撞击风险 [104]。动能撞击技术被视为当前最成熟

的防御方案，而核爆则是应对直径超 1 km 天体撞

击的终极防御手段，但其爆炸碎片风险需经国际

协同评估[115]。 

7　总结与建议

随着人类太空探索与开发活动日益频繁且规

模持续扩大，核裂变能凭借其独特优势，已成为航

天领域不可或缺的能源选项。空间堆技术作为战

略关键技术，被各航天大国列为重点发展方向。

在地球轨道空间应用领域，研发重心应聚焦

于大功率、高性能空间堆电源系统。鉴于太阳能

电池与蓄电池技术的持续突破，空间堆电源的开

发需保持适度前瞻性。

针对月表、火星地表等特殊环境且具有持续

稳定供电需求的任务，星表堆电源相较于太阳能

供电方案具有巨大优势。发展重点应围绕十千瓦

级至数兆瓦级功率谱系展开，并关注朗肯循环发

电技术发展。

面向木星以远的深空探测任务，发展重点可

定位于 10 kW 级、具备 15 a 及以上超长服役周期

与卓越运行可靠性的空间堆电源，并关注热电转

换效率衰减问题。

在载人深空探测及快速机动任务场景中，发

展重点是核热推进技术；而对于时间约束相对

宽松的太空货物运输及深空探测任务，可结合大

功率、高性能空间堆电源的研发，采用核电推进

技术。

新型核燃料与材料开发周期长，通常需要

10 a 以上的时间，同时它又是高性能空间堆的基

础，建议加强高性能核燃料与材料的研发，它可能

无法满足近期航天工程任务的需求，但可为未来

空间堆升级换代奠定基础。
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