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摘 要:深空探测作为我国航天领域未来的重要任务之一,需要性能更高的推进系统提供动力。
核热推进系统具有高比冲、大推力、长运行寿命、可重复启动等优点,可为未来深空探测任务

提供可靠的动力支撑。经过了60多年的发展,核热推进固态堆芯燃料元件被研制出了多种类型,
如六棱柱石墨基燃料元件、扭曲条带燃料元件、六棱柱金属陶瓷燃料元件、球形包覆颗粒燃料

元件、MITEE型燃料元件、SLHC型燃料元件、GroovedRing型燃料元件等。总结归纳了核热

推进固态堆芯燃料元件的发展状况,提出了发展核热推进固态堆芯燃料元件的关键技术,可为

我国核热推进系统燃料元件的研制提供借鉴。
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Abstract:Deepspaceexploration,asoneoftheimportanttasksofChinasaerospaceindustryin
thefuture,requireshigherperformancepropulsionsystemsasenginepower.Nuclearthermalpro-
pulsionsystemhastheadvantagesofhighspecificimpulse,largethrust,longoperatinglifeand
repeatablestart-up,whichcanprovidereliablepowersupportfordeepspaceexplorationmissions.
Varioustypesofsolidcorenuclearthermalpropulsionfuelelementshavebeendevelopedoverthe
past60 years,suchashexagonalprism graphite-basedfuelelements,twisted-ribbonfuel
elements,hexagonalprismCeramic-metallic(CERMET)fuelelements,spherical-coated-particles
fuelelements,MITEE(MiniatureReactorEngine)fuelelements,SLHC(SquareLatticeHoney-
comb)fuelelements,GroovedRingfuelelements,andsoon.Thedevelopmentofsolidcorenu-
clearthermalpropulsionfuelelementswassummarizedinthispaper,andthekeytechnologiesfor
developingsolidcorenuclearthermalpropulsionfuelelementswerepresented.Theresultscan
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providesomereferencesforthedesignandmanufacturingoffuelelementsinnuclearthermalpro-
pulsionsystemsofourcountry.
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0 引言

深空探测作为人类目前最前沿的科技探索活动

之一,代表着一个国家的科技水平和经济实力,不

仅可以拓展人类对宇宙空间的认知,还能推动空间

科学技术及相关学科的发展,对空间资源的开发和

利用具有重要的影响[1-2]。目前,我国在深空探测领

域较欧美等航天强国还有着一定的差距,主要表现

在深空探测任务的经费投入有限和推进技术的落后。
为了缩小与欧美之间的差距,我国提出并规划了月

球探测、小行星与火星采样返回、木星系及行星际

穿越、太阳系边际探测等任务,多种型号运载火箭

也在有序研制、测试、生产过程中。随着我国对空

间探测的深度和规模不断扩大,探测器的质量和尺

寸也在不断增加,对具有高比冲、大推力、长运行

寿命、可重复启动等高性能特点的空间推进系统需

求也越来越大,推进系统作为空间探测的基本保障

显得尤为重要[3-4]。
传统化学推进系统受化学能和材料耐温性能

限制,导致最有潜力的氢氧发动机比冲仍低于

500s,推进剂的利用效率较低,无法满足未来深空

探测任务的需求。电推进系统虽然比冲可高达上

千秒,推进剂的利用效率较高,但是其推力水平

仅为几毫牛到几牛量级,作为主发动机提供动力

会延长空间探测任务的时间。相较而言,具有高

能量密度的核热推进系统比冲可达到850s以上,
可根据具体空间探测任务设计不同堆芯功率并提

供几十到几百千牛的推力。此外,采用供电-推进

双模式的核热推进系统可源源不断地提供能量,
可以胜任更长时间的空间探测任务。美国 NASA
在载人火星探测报告DRA5.0中明确提出了将核

热推进火箭作为太空摆渡车的首选方案[5],相比

于化学火箭往返火星任务的3年周期,核热推进火

箭仅需要9~12个月。20世纪50年代以来的大量

研究表明,核热推进技术是未来最有希望实现载

人深空探测任务的技术之一。
核热推进反应堆燃料元件作为产生能量的重要

组成部分,其性能特点关乎着核热推进系统的性能

指标。本文围绕核热推进反应堆系统中燃料元件发

展历史及现状进行概述,归纳了燃料元件关键技术,
可为核热推进燃料元件技术的发展提供借鉴。

1 核热推进技术简介

核热推进是利用核反应堆产生的裂变能将推

进剂 (冷却剂)加热到高温状态,高温高压工质

在喷管内膨胀加速喷出产生推力的新型推进方式,
这种推进方式具有大推力、高比冲、长寿命、可

重复启动等特点。根据堆芯形态的不同,核热推

进系统堆芯可分为固态堆芯、液态堆芯、气态堆

芯,其中,固态堆芯核热推进被研究得最多,技

术成熟度和可实现性最高。根据堆芯中子能谱的

不同,核热推进系统堆芯可分为热中子堆芯和快

中子堆芯。以固态堆芯核热推进系统为例,其主

要由核反应堆、辐射屏蔽结构、涡轮泵系统、喷

管系统、推进剂储箱及相关配套系统等组成,如

图1所示。核反应堆包括压力室、燃料元件、径向

与轴向反射层、控制鼓、支撑元件等 (热堆存在

慢化剂),如图2所示。

图1 核热推进系统结构示意图

Fig.1 Structureofnuclearthermalpropulsionsystem

图2 核热推进系统核反应堆结构示意图

Fig.2 Nuclearreactorstructureofnuclearthermal

propulsionsystem
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其中,Isp 为 比 冲,单 位 为s;g 为 加 速 度,取

9.807m·s-2;γ为比热容比,γ=
cp

cV
;R 为通用气

体常数,取8.3145J·mol-1·K-1;Mmole 为摩尔

质量,单位为kg·mol-1;Tc为喷管入口温度,单

位为K;Pc 为喷管入口压力,单位为Pa;Pe 为喷

管出口压力,单位为Pa。
由式 (1)可知,比冲与工质分子量呈负相

关,因此,通常选择小分子量的气体工质 (如氢

气)作为推进剂 (冷却剂),通过提高推进室推进

剂温度来获得更高的比冲。核热推进系统热力循

环方案主要有3种:热抽气循环 (HotBleedCy-
cle)、冷抽气循环 (ColdBleedCycle)以及闭式膨

胀循环 (ExpanderCycle)[6-9],如图3所示。其中

热抽气循环方案在美国NERVA、Tomberwind计

划中被采用,并在 NERVA计划核热推进发动机

全系统地面测试中取得成功[6-7]。
核热推进系统工作流程如下:当发动机启动

工作时,液氢泵将液氢从推进剂贮箱中抽出,增

压后依次进入喷管的再生冷却环腔、堆芯径向反

射层等进行预热,然后进入涡轮作功驱动氢泵运

转。从涡轮排出的氢气迅速通过反应堆堆芯吸收

裂变反应热量,高温高压氢气经喷管膨胀加速后

排出,产生反冲推力[6,10]。

(a)热抽气循环

  
(b)冷抽气循环

(c)闭式膨胀循环

图3 核热推进系统热力循环示意图

Fig.3 Nuclearthermalpropulsionthermodynamicscycles

2 燃料元件发展

核热推进系统比冲一般超过800s,反应堆堆

芯最高温度为3000K以上,为了满足安全性能需

要,燃料元件需长时间 (~1000s)耐受3000K以

上的高温,由于燃料元件内温度高且温度梯度大,
确保燃料元件结构强度和完整性至关重要。此外,
燃料元件质量尺寸、耐辐照性能、与推进剂在高

温环境下的相容性等也必须考虑。因此,燃料元

件通常选择耐高温、耐辐照的特殊核材料,几何

结构大多设计为比表面积较大的形状以保证换热

充分,从而降低推进剂与燃料元件温差,最大程

度地提升比冲、推力等性能。
自20世纪50年代起,美、苏/俄在其核热推

进研究计划中相继研制、发展、测试了数种核热

推进系统堆芯燃料元件方案[10-12],包括六棱柱石

墨基燃料元件、扭曲条带 (Twisted-ribbon)燃料

元件、六棱柱金属陶瓷 (Ceramic-metallic,CER-
MET)燃料元件、球形包覆颗粒燃料 (TRISO)
元件、MITEE (MiniatureReactorEngine)型燃

料元件、SLHC (SquareLatticeHoneycomb)型

燃料元件、GroovedRing型燃料元件等,各种燃

料元件的结构形式和特点如表1所示。
早期提出的燃料元件流道以轴流式为主,一

般为多孔棱柱型结构,其优点在于燃料元件几何
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结构规则,流道简单,易于加工制造;缺点是为

保证结构强度,冷却流道的孔不能太密,导致换

热效果受限。后期提出了径流式或多孔介质型的

燃料元件,这种新形式的燃料元件流道更加复杂,

具有换热比表面积大,流动压降损失小等优点;
但是由于径向距离短,燃料元件的温度梯度大,
容易导致元件因热应力过大而破裂,破坏燃料元

件完整性。

表1 核热推进反应堆燃料元件形式

Tab.1 Nuclearreactorfuelelementsofnuclearthermalpropulsion

方案 燃料形式 研制单位/计划/年份 几何结构

六棱柱石

墨基燃料

元件[13-15]

 前期:约0.2mm热解碳包覆 UC2 颗粒弥散在石墨

基体,燃料元件表面镀ZrC、NbC作为保护层,避免

H2 腐蚀和燃料流失

 后期:二元碳化物 (U,Zr)C或三元碳化物 (U,

Nb,Zr)C 的固溶体与石墨的混合物,ZrC或 NbC
涂层

最高运行温度:2750K~3500K

 USA:LosAlamosLab
(Rover/NERVA计划,

1955年至今

扭曲条带

燃料元件[13-15]

前期:二元碳化物 (U,Zr)C、(U,Nb)C
后期:三 元 碳 化 物 (U,Zr,Nb)C & (U,Zr,

Ta)C
涂层:NbC、WC、TaC、HfC
最高运行温度:2500K~3500K

USSR (RD-0410)

1960—1994年

六棱柱

CERMET燃

料元件[13-15]

 W 金 属 基 体、UO2 或 UN 燃 料 颗 粒、ThO2 或

Gd2O3 稳定剂

最高运行温度:2900K~3270K

 USA:GE&ANL
(GE710Program)

1968年至今

球形包覆

颗粒燃料

元件[13,15-18]

 内核为UC2、(U,Zr)C或 (U,Nb)C颗粒,包

覆低密度热解碳、高密度热解碳、ZrC、NbC或SiC涂

层等

最高运行温度:2400K~3400K

USA:Brookhaven
NationalLab& Univer-
sityofNewMexico

(SEI计划)

1982—1995年

MITEE
型燃料元

件[19]

 UO2 颗粒均匀弥散在金属陶瓷 (钨或钼金属陶瓷)
薄板中,有换热孔的薄板卷成圆筒构成燃料元件,未

测试

USA:BrookhavenNational
Lab&PlusUltraTechno-
logiesInc. (SNTP计划)

1992—1995年

SLHC
型燃料元

件[20-21]

 三元碳化物 (U,Nb,Zr)C,235U富集度93%,燃

料制成厚约0.5mm开有凹槽的薄片按一定结构叠加形

成方格蜂巢状燃料组件,流通面积占30%,未测试

USA:FloridaUniver-
sity&NASA
1998年—?

GroovedRing
型燃料元

件[22-23]

三元碳化物 (U,Nb,Zr)C
目前测试温度:2250K (30min)

USA:NASAMSFC&Florida
University&TheUniversity
ofAlabamainHuntsville

2008年至今
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  受当时技术水平、经济因素等限制,上述燃

料元件的性能并未实现充分挖掘,若将燃料元件

性能继续开发达到更高性能,核热推进系统运行

安全将会得到进一步保障。Rover/NERVA计划验

证了六棱柱石墨基体复合燃料地面整堆测试的成

功,而其他的燃料元件方案有待进一步的地面测

试。考虑到全尺寸原型堆地面测试成本昂贵、研

究经费有限,可能会阻碍燃料元件形式的发展。
因此,在原型堆测试之前需要进行燃料元件非核

测试和带核测试。目前,NASA与美国相关国家

实验室已进行了多种燃料元件的测试工作,搭建

了 HHTF (Hot Hydrogen Test Facility)[24]、

AHF (Arc-Heater Facility )[25]、 NTREES
(NuclearThermalRocketElementEnvironmental
Simulator)[26-27]、CFEET(CompactFuelElement
EnvironmentTest)[28-29]等多台非核实验装置,对

热氢环境燃料元件耐高温性能与腐蚀机理等有了

深刻认识,如图4所示CFEET实验装置测试 W-
UO2 样品电镜结构。

图4 CERMET燃料样品 (W-UO2)部分测试结果[28]

Fig.4 ThetestresultsofCERMET(W-UO2)fuelsample[28]

  现有研究表明[28],金属陶瓷 (CERMET)燃

料形式将具有更安全、更经济的优势,有潜力达

到比石墨基体复合燃料形式更高的性能水平。各

种燃料材料选择,如UO2、UN、单一碳化物、二

元碳化物、三元碳化物等形式,相比较来看,先

进的混合多元碳化物燃料形式性能更加优越。美

国Rover/NERVA计划和苏联核热推进计划原型

堆测试验证了在高温、高辐照环境中,三元碳化

物燃料长时间、多次启动运行可行且可靠。上述

研究为今后核热推进系统堆芯燃料元件的发展积

累了宝贵经验。
国内有关核热推进的研究仍处于概念设计与

方案论证阶段,堆芯燃料元件的的研制、测试也

刚刚起步。借鉴国内球床高温气冷堆的研究基础,
其TRISO颗粒燃料元件与美国径流式粒子球床堆

芯型核热推进系统的燃料元件形式类似[30],如图5
所示。500μm 左右 TRISO颗粒弥散在球形石墨

基体中,形成8mm~10mm 左右的燃料球元件。

76




宇航总体技术 2020年1月

为了保证燃料元件在高温热氢环境下的完整性,
燃料球元件表面涂覆一层热解碳缓冲层和一层ZrC
保护层。王金宇等[31]、张良等[32]对球形包覆颗粒

燃料耐高温热冲击性能开展了实验研究,研究表

明,TRISO燃料颗粒能保证2000K以下的结构完

整性,2200K时颗粒破损率已高达70% (破损情

况如图6所示),距离3000K的温度极限还有相当

大的差距。张良等[32]还提出温度超过2000K 时,

SiC平均晶粒尺寸明显增大,晶界迁移能力增强,
颗粒包覆层压碎强度急剧降低,并建议采用耐热

冲击更好的碳化锆材料进一步研究测试。

图5 TRISO颗粒和小型燃料球截面示意图

Fig.5 SchematicdiagramofTRISOparticleand

smallfuelpelletcrosssection

图6 TRISO颗粒高温热冲击前后表面显微图像

Fig.6 SurfacemicroscopicimagesofTRISOfuelparticles

beforeandafterthermalshocktest

3 燃料元件关键技术

燃料元件作为堆芯能量的来源,其结构性能、
耐高温性能、耐辐照性能、耐腐蚀性能等关乎堆

芯的运行寿命,进而影响核热推进系统推力和比

冲,因此燃料元件的地位十分重要。为了保障核

热推进反应堆的正常运行,燃料元件应满足以下

几点要求[11,33-36]:

1)核燃料与基体材料需耐受3000K 以上高

温。堆芯内燃料元件的最高温度可能高出堆芯出

口推进剂温度几百度,为保证发动机比冲、推力

性能,燃料元件必须采用耐高温材料。

2)包壳与基体材料在高温氢气流动环境下必

须能够保持完整性,以避免燃料颗粒的流失,满

足对放射性的包容。

3)设计换热比表面积尽可能大,通过增加冷

却剂与燃料元件的换热面积,降低冷却剂与燃料

元件之间的温差,提高换热效率,缩小堆芯体积。

4)尽量减少堆芯质量与体积。堆芯在满足临

界质量和临界体积的要求下,其燃料元件材料密

度应尽可能小,可通过提高235U 的装量提高堆芯

整体性能。

5)燃料元件材料必须有很好的化学相容性。
核燃料与基体材料之间、包壳与推进剂 (氢气)
之间在高温环境下必须化学相容,避免材料之间

的相互腐蚀。

6)燃料元件必须具有足够的机械/结构强度。
在高温、振动等极端条件下保证燃料元件的结构,
不发生弯曲变形阻塞冷却剂流道;制造工艺可行,
能够在可接受的质量保证和控制下制造。

7)基体材料必须具有良好的核性能。一方面

中子吸收截面小,提高中子的经济性;另一方面

耐辐照性能强,避免材料的辐照肿胀和蠕变变形。
综上所述,核热推进固态堆芯燃料元件需掌

握高性能换热结构设计技术,耐高温、高强度材

料加工制造技术,燃料元件物理-热工-应力耦合分

析技术,高温热氢环境、高辐照环境材料实验测

试技术以及燃料元件性能优化技术等关键技术,
为我国核热推进堆芯燃料元件的研制提供有力

支撑。

4 结论

核热推进技术经过了60余年的发展,已经基

本满足人类进行深空探测等任务的需要,技术成

熟度最高的固态堆芯核热推进系统已于20世纪六

七十年代在美国、苏联进行了全系统地面测试,
获得了大量的实验数据和研制测试经验。燃料元

件方案包括六棱柱石墨基燃料元件、扭曲条带燃

料元件、六棱柱金属陶瓷燃料元件、球形包覆颗

粒燃料元件、MITEE型燃料元件、SLHC型燃料

元件、GroovedRing型燃料元件等,其中轴流式

结构大多已经过性能实验台架、原型堆测试,六

棱柱三元碳化物石墨基燃料元件和CERMET (W-
UO2)燃料元件最有希望应用到下一代核热推进

火箭发动机中。通过掌握核热推进固态堆芯燃料

元件的设计、研制、分析、优化等关键技术,可

保障我国核热推进火箭发动机研制、深空探测航

天任务顺利开展。
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