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摘 要：聚变推进技术凭借其能量密度大和高比冲等显著优势，在深空探测研究中受到广泛关注。

本文介绍了三种前沿聚变推进装置（反场构型感应驱动金属衬层压缩聚变推进探测器、梯度场内爆衬层

聚变推进探测器和普林斯顿反场构型直接聚变驱动探测器）的研究进展，从聚变堆设计原理、深空探测

任务参数与实验进展等角度，对三种技术路线进行了分析和总结。
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1 引 言

深空探测是指脱离地球引力场的、非近地轨道

的宇宙空间探测，其任务执行效率极大地取决于推

进技术的进步。不断改进推进装置的能源利用形

式、提高推进能力，是深空探测技术发展的关键。传

统推进系统，如化学能推进火箭等虽然具有引擎重

量轻和推力大等优点，能够实现大载荷抗重力上升，

但其速度增量（Δv）、比冲和燃料重量比等较小，难以

满足深空探测的诸多需求，而核能推进凭借能量密

度高、使用寿命长等优势，越来越受到重视。目前应

用在深空探测的核动力中，只有同位素衰变和核裂

变能够实现可控并投入使用。聚变能作为目前最高

形式的核能利用方式，其在深空探测推进技术发展

中的应用亦开始受到关注。

聚变推进火箭（Fusion drive rocket，FDR）作为一

种革命性的核能推进方法，近年来取得了较多突破

性进展。聚变反应所释放的核能无需转换成热能或

电能，而是直接将能量释放到推进剂中并喷射到外

部空间，推动探测器航行。与其他核能利用形式相

比，FDR 可提供更高比冲，无需携带大量推进剂，能

够提供长期有效的持续空间加速。作为聚变推进的

基础，聚变反应堆的设计将直接影响推进装置的技

术参数。

本文介绍三种前沿的 FDR 的研究进展，从技术

路线、性能参数与可实现程度等角度，对三种技术路

线进行分析和总结。

2 空间核聚变推进原理及分类

聚变推进技术的研究路线，与聚变燃料的类型，

以及聚变约束机制的原理密切相关。归类现有聚变

推进的研究路线，首先应从聚变燃料与约束机制的

角度进行分析。

2.1 聚变燃料

目前，空间推进用核聚变反应堆所选用的聚变

反应有两种：

D + T → 4
2 He (3.52MeV) + 1

0 n (14.1MeV) （1）
D + 3

2 He → 4
2 He (3.66MeV) + p (14.6MeV) （2）

在聚变反应发生的难易程度上，氘-氚（D-T）反

应的截面峰值温度最低［1］，约为 70keV（8 亿度），如

图 1 所示。其次是氘-3 氦（D-3He）反应，其反应截面

峰值温度在 120keV（14 亿度）附近。在聚变反应发生

的产物组成上，D-T 反应会产生高能中子［2］，尤其是

D-T 反应过程中产生的能量有 80% 会被中子带走。

这不仅会导致反应堆结构材料的活化，增加辐照防

护措施的难度，还限制了能量转化的效率和定向喷

射推进的功率。而 D-3He 反应的主要产物为质子和

离子组成等离子体，可直接通过磁性喷嘴，定向喷射

推进，降低中子辐照防护系统标准的同时还提高了

直接推进的效率［3-5］。但在地球环境中 3He 燃料生产

难度高于 D 和 T 等氢原子同位素，因此通常考虑从外

太空（如月球表面）采集 3He［6-7］，克服燃料来源问题。

2.2 约束机制

聚变反应是深空探测聚变推进技术的前提条

件。当轻原子（如 D，T，3
2 He 等）克服原子核彼此之间

的长程作用力，缩短原子核之间的距离，使得原子核

之间核力占主导地位，发生聚变反应的几率就持续

上升。因此，为了提高发生聚变反应的几率，需要两

个或多个原子核在足够近的距离下维持足够长的时

间。以自然界最大的天然聚变反应堆太阳为例，太

阳中心为聚变反应提供了 1500 万摄氏度及 3000 亿

个大气压的高温高压环境，以实现聚变反应堆的自

持燃烧。人工聚变反应堆也需要对燃料进行加热、

增压，增压提高了原子核密度，缩短了原子核间距，

从而提高了原子核结合的机率，加热则是通过增加

原子核运动速度，提高原子核结合的机率，原子核在

相同的温度压强下维持的时间越久，越有利于聚变

反应的发生。这也是所谓的聚变装置内的等离子体

必须要满足的三重积（ntT，n 为等离子体密度、T 为温

度、t 为约束时间［8-10］）。故要实现聚变反应，需要制

造约束环境，对等离子体进行加热、增压并延长约束

时间。

主流的可控聚变按照等离子体约束方式可分为两

类：磁约束聚变（Magnetic confinement fusion，MCF）［11］、

惯性约束聚变（Inertial confinement fusion，ICF）［12］。

近年来，结合了 MCF 和 ICF 特征的磁惯性约束聚变

Fig. 1　Cross-sections of several nuclear fusion reactions [1]
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（Magneto-inertial fusion，MIF）也 受 到 广 泛 关 注［13］。

如表 1 中，从等离子体参数等角度展现了三种聚变约

束方式的区别。 ITER 为国际热核聚变实验反应堆。

与 MCF 相比， MIF 提高了等离子体密度， 因此需要的

约束时间相对较短； 与 ICF 相比， MIF 引入了磁场， 
等离子体密度偏低，需延长约束时间以实现点火。

三种聚变方式特点鲜明。目前，MCF 已经实现能量

增益得失相当，ICF 也取得了突破性进展，MIF 也因成

本低、设施小和研发周期短而成为国际上比较活跃

的研究领域。

MCF 是通过特殊形态的磁场将等离子体约束在

一定区域内。图 2 为 MCF 磁场设计中经典的反场构

型（Field reverse configuration，FRC）方案［15］，该方案通

过制造闭合磁场（图 2 绿色细线及箭头示意的闭环），

将等离子体运动区域约束在“面包圈”中（图 2 蓝色环

形区域），并沿着红色箭头的方向流动。然而，MCF
方案无法对燃料等离子体施加太大的压力，因此

MCF 主要通过加热等离子体和延长约束时间来启动

聚变反应，如国际热核聚变实验反应堆（ITER）［16］和

德国的 Wendelstein 7-X［17］等。但由于封闭磁场在等

离子体受到加热时容易发生崩塌，因此 MCF 的加热

技术仍有待突破。

ICF 则是对做成靶丸的燃料进行激光或离子束

等高强度脉冲式供能，从而引爆燃料靶丸，是一种以

短脉冲方式运行的受控核聚变。与 MCF 不同，ICF 的

技术难点集中在如何实现燃料点火。目前，已提出

的点火方式有直接驱动点火、间接驱动点火［18］、重离

子束点火和快点火等。以直接驱动点火为例，在填

充满燃料的微型球状靶核的表面涂烧蚀燃料，当激

光打在靶丸时，烧蚀材料首先被烧化膨胀引起内爆，

从而以每秒几百公里的速度向内压缩靶丸，达到点

火条件，启动聚变反应，过程如图 3 所示，图 3（a）中蓝

色箭头所代表的激光或离子能量沉积并快速加热聚

变燃料周围的烧蚀层；图 3（b）烧蚀层向外喷射并产

生反作用力，压缩聚变燃料以达到热核条件；图 3（c）
燃料发生聚变反应并最终释放大量能量。但直接驱

动点火要求激光通过碰撞过程有效地被吸收且产生

在烧蚀面附近的压力需分布均匀，对激光光束和靶

丸的形状有高质量要求。间接驱动（见图 4）则将激

光照射到黑腔的高 Z 内壁上产生 X 射线，再作用到靶

丸，产生与直接驱动点火相同的烧蚀、压缩和点火过

程。但与直接驱动相比，间接驱动具有较好的辐照

均匀性，因此我国的神光Ⅲ号和美国的国家点火装

置（NIF）［18］等采用的均是间接驱动点火。ICF 看似可

以解决磁约束难以加压的问题，但 ICF 在燃料加热和

靶丸替换等方面也存在很难突破的问题。

近 年 来 ，第 三 种 聚 变 约 束 方 式 MIF 受 到 重

视［19-22］。其结合了 MCF 与 ICF 的特征，采用先预热磁

化等离子体再惯性压缩点火的方式实现聚变反应［23］。

如图 5 所展示的基于 Z 箍缩发展的 MagLIF，图 5（a）轴

向磁场将燃料磁化为等离子体，并用激光对等离子

Fig. 3　Schematic of direct fusion ignition

Fig. 2　Schematic diagram of field-reversed configuration[15]

Fig. 4　Schematic of indirect fusion ignition

Table 1 Fundamental physical parameters and cost for 

fusion systems [14]

Parameter
Cost/M$

Temperature/keV
Density/cm-3

Pressure/MPa
Confinement time/s

Magnetic field/T

ITER
10000

8
1014

0.26
0.9
5

MIF example
51
8

1020

2.6×105

9×10-7

100

ICF
3000

8
1.4×1025

3.6×1010

6.6×10-12

0
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体进行预热；图 5（b）利用 Z 箍缩驱动金属套筒对磁化

燃料进行快速压缩；图 5（c）实现惯性约束点火，燃料

发生聚变反应。与 MCF 相比，MIF 能够提高等离子体

的压强，从而降低三重积的温度要求。而与 ICF 相

比，这种方法用磁场取代激光来压缩等离子体实现

内爆，有利于提高能量的转换效率，但实现球形压缩

比较困难［24］。

2.3 聚变推进路线

从深空探测的角度出发，不同类型燃料所需的

反应条件不同，还需结合聚变堆约束机制及点火方

式，综合考虑燃料发生聚变反应的难易程度与产物

的有害性等，通过适当的计算模型，针对具体深空探

测任务进行，对聚变推进器性能参数进行分析［25-26］。

在航天器尺寸和质量有限条件下，为了提高聚变推

进探测器的有效载荷，应尽可能采用可缩小聚变装

置体积与质量的技术路线；且为了延长航天器的使

用寿命，则应选择“有害”高能中子产物尽量少的聚

变反应类型。

在燃料类型方面，选择“有害”高能中子产物尽

量少的聚变反应，既能增加探测器的使用寿命，又能

降低对防护屏障的需求标准，从而减轻推进系统的

总质量，提高有效载荷占比。

在约束机制方面，ICF 装置体积小，有利于减小

推进系统的质量，提高有效载荷占比。但 ICF 的连续

性差，需要反复填充靶丸和点火，消耗大量的激光或

高能离子束能源。MCF 装置反应连续性好，解决了

ICF 需反复点火的难题。而相对应的缺点是，目前地

面实验主流的 MCF 装置体积庞大，系统冗杂，且在维

持磁场稳定的前提下加热困难。但这并不意味着

MCF 不适用于深空探测。2016 年，美国普林斯顿卫

星系统公司（Princeton satellite systems， PSS） 提出直

接聚变驱动冥王星探测器在轨航行及着陆计划［27］。

该设计的核心技术就是一种特殊的 MCF［28］，即直接

聚变驱动（Direct fusion drive，DFD）技术，DFD 极大缩

小了 MCF 装置的体积，将在后续章节详细介绍。而

MIF 作为 MCF 与 ICF 的结合体，被普遍认为是可行性

最高的聚变约束机制。

综合以上分析，聚变推进技术自然形成了以

ICF，MCF，MIF 为代表的主流设计路线，而聚变推进

系统性能的优劣则是燃料类型与约束机制的耦合

效果。

3 空间核聚变推进研究现状

本节将介绍三种较为前沿的聚变推进技术的深

空探测器，反场构型感应驱动金属衬层压缩（FRC In⁃
ductively-driven metal shell （propellant） compression，
FRC-IDMSC）聚 变 推 进 探 测 器 、梯 度 场 内 爆 衬 层

（Gradient field imploding liner，GFIL）聚变推进探测器

及 DFD 冥王星探测器。

根据约束机制不同，聚变推进探测器可分为三

大类：MCF 探测器、ICF 探测器以及 MIF 探测器。其

中，MIF 的压缩方式与 ICF 同为惯性压缩，两者在推

进器的设计上相接近，因此，本文只介绍两种前沿的

可行性高于 ICF 探测器的 MIF 探测器—FRC-IDMSC
聚变推进探测器和 GFIL 聚变推进探测器。MCF 有诸

多优点，但目前地面主流 MCF 装置庞大，在应用于深

空探测领域时，需要小型的 MCF 装置。因此，本节也

将介绍一种设计更加巧妙的小型 MCF 探测器—DFD
冥王星探测器。

3.1 反场构型感应驱动金属衬层压缩聚变推进探

测器

反 场 构 型 感 应 驱 动 金 属（推 进 剂）衬 层 压 缩

（FRC Inductively-driven metal shell （propellant） com⁃
pression，FRC-IDMSC）聚变推进探测器［29］是美国太

空动力研究公司（MSNW）目前正在研究的一种小规

模、低成本的聚变推进探测器。2012 年，MSNW 提出

通过使用推进剂将磁化等离子体压缩和加热至聚变

条件，从而将释放的聚变能量仅用于加热推进剂，被

加热后的推进剂再通过磁力喷嘴迅速将这种热能转

化为定向推进能和电能。如图 6 示意，探测器的任务

规划参照了约翰逊航天中心于 20 世纪 90 年代提出

的 火 星 设 计 参 考 任 务（Design reference mission，
DRM），“哥白尼号”转移飞行器［30］，以实现载人火星

飞行为背景。

美国太空动力研究公司计划于 2030 年开始发

射，只进行一次发射，运载总重约 60t 的宇航员及其

居住舱，飞往火星并着陆，在火星表面停留约 30 天后

返回地球，完成为期 210 天的火星探索任务。为保证

载人探测器能够顺利返航，在探测器正式发射前，需

提前单独发射约 30t 推进剂进入火星轨道待命，该预

Fig. 5　Schematic of MagLIF
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置推进剂将用于宇航员应对突发情况［29］。

3.1.1 探测器设计       
如图 7 所示，FRC-IDMSC 聚变推进探测器主要

由两部分组成，FRC-IDMSC 聚变推进系统与探测器

主结构部分，包括火星着陆系统、航天员居住舱、太

阳能电池板、桁架、能源存储舱、推进剂存储舱和散

热器［31］。推进发动机重约 15t，每消耗 0.5kg 金属内衬

层能够产生 5000s 的比冲。探测器总长度为 45m，舱

段呈直线分布。推进剂存储舱由 7 根管状贮箱组成，

每根贮箱长度为 9m，直径 1.6m。6 个贮箱按方位角

围绕第 7 根贮箱排列。最多可装载 68t 的锂基推进

剂。能源存储舱重约 2.5t，通过高压脉冲电容器为内

衬层点火提供至少 2.8MJ 的总动能，且为了确保推进

发动机能够在 90% 的转换效率下产生 36MW 的平均

喷射能量，能源存储舱需保证一次性能提供至少

6.2MJ 能量［32］。此外，探测器配备了太阳能电池板也

可为聚变反应提供电能。

FRC-IDMSC 聚变推进系统选用 D-T 反应，同时

配备 Li-金属内衬层用于聚变反应的惯性压缩，从而

有效吸收了聚变反应生成的高能中子，一方面降低

了探测器结构材料的辐射稳定性的标准，另一方面

作为推进剂提高推力。根据 FRC-IDMSC 聚变推进

探测器所配置的动力装置和火星探测任务规划要

求，FRC-IDMSC 聚变推进器一次至多携带 56t 推进

剂，并为探测任务提供 63t的有效载荷［33］。

3.1.2 反场构型感应驱动金属衬层压缩聚变推进器

FRC-IDMSC 聚变推进系统如图 8 所示［34］，采用

总长 3.4m、直径 2.25m 的发动机桁架支撑 3 个主压缩

线圈，用于驱动金属衬层对聚变燃料进行惯性压缩。

开放式桁架设计提供了尽可能大的开放区域，同时

也减轻了重量，这一开放区域允许未被捕获的中子

从发动机中逃逸。发动机桁架与探测器主结构之间

有减震板连接，减少或消除作用于太阳能电池板和

散热器面板等敏感子部件上的结构振动。此外设有

辐照屏蔽层为探测器结构材料和航天员提供保护。

技术上，FRC-IDMSC 聚变反应属于磁化靶核惯

性压缩聚变，但不同于在轴向施加超强电流的 Z 箍缩

聚变，FRC-IDMSC 利用压缩线圈上的洛伦兹力驱动

Li金属衬层（Metal liner）压缩靶核，先磁化等离子体，

再进行惯性压缩，最后喷射推进［35-40］。首先，构建

FRC 等离子体，再通过 Li 金属衬层径向收敛进一步

压缩等离子体至聚变反应条件，最后被聚变反应汽

化的等离子体通过磁喷嘴定向喷出。图 9 展示了

FRC-IDMSC 与 Z 箍缩的设计比较，FRC-IDMSC 无需

高电流脉冲进行压缩和点火，有效降低了电阻损失。

此外，通过 Li 金属衬层包裹燃料后压缩，从而实现全

三维压缩，解决了 Z 箍缩的二维压缩问题。

FRC-IDMSC 详细过程如图 10 所示，图 10（a）通

过外加磁场，以适当的角度和速度驱动 Li 金属衬

层，以便在推进器喷管处汇聚到等离子体上，同时，

对 D-T 燃料施加磁场作用，将聚变燃料转为 FRC 等

离子体并将其注入推力室。图 10（b）FRC 等离子体

Fig. 6　Manned Mars mission architecture based on a fuel 

pre-deployment approach [31]

Fig. 7　Schematic of the full 210 days FRC-IDMSC fusion 

propulsion spacecraft[31]

Fig. 8　Schematic of the FRC-IDMSC FDR including major 

subsystems [34]
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在穿过燃烧室时受到压缩线圈的轴向磁场的限制，

最终停滞在推进器喷管处。图 10（c）收敛的 Li 金属

衬层融合包裹住 FRC 等离子体，将其压缩至聚变反

应条件。图 10（d）Li 被聚变生成的中子等汽化和电

离，等离子体包层在发散磁场的作用下膨胀，从而直

接从反电动势产生电能，并使等离子体定向流出磁

性喷嘴。

上述聚变反应，在聚变增益为 200 时，可产生

560MJ 的热量，其中，90% 的能量由等离子体携带，能

够产生 36MW 的喷射推进功率。

3.2 梯度场内爆衬层聚变推进探测器

梯度场内爆衬层（Gradient field imploding liner，
GFIL）聚变推进探测器的初步设计如图 11 所示。早

在 2002 年，马歇尔航天中心就提出通过磁化靶（Mag⁃
netized target fusion，MTF）实现聚变推进的设想，并计

划进行载人火星往返探测任务［41］。

2010 年，马歇尔航天中心进一步提出了较为先

进的 Z 箍缩聚变推进探测器的设计方案［42］。Z 箍缩

聚变推进装置推力最高可达 38kN，产生 19436s 的比

冲，性能参数比化学火箭高出 40 倍。但是，该方案聚

变点火较为困难，每次聚变反应，都需要在 100ns 内
对 D-T 燃料施加超强的电流。此外，需配置繁琐的

屏蔽方案，才能有效降低中子辐射作用。因此，马歇

尔航天中心于 2017 年又提出了一种 MIF 的改进方

案，用沿轴向快速穿过高梯度磁场的聚变燃料靶代

替强脉冲电流磁场线圈和固定在中心的燃料靶［43］，

从而将 MIF 的难点由如何施加大脉冲电流，转为如何

对磁化靶核进行加速，降低了对电路点火系统的设

备标准以及线圈阻尼损失。

3.2.1 探测器设计

与大多数核反应系统相似，GFIL 聚变推进探测

器所配置的高温散热器需满足辐射废热的需求。

探测器前端配有两个燃料存储舱可携带 50t 燃料和

推进剂，尾端配有等离子体定向喷射所需的磁性喷

嘴。探测器主结构重为 173t，初始发射总质量达

272t［44-45］。

马歇尔航天中心为 GFIL 聚变推进探测器设计了

两项不同航程的航天任务，分别为火星探测任务和

土星探测任务。在火星探测任务中，计划利用太空

发射系统（Space launch system，SLS）完成探测器在轨

组装，从低地球轨道（LEO）出发，携带 100~150t 有效

载荷在 60~90 天内飞抵火星；在土星探测任务中，

GFIL 则利用 SLS 从 LEO 出发，携带 50~100t 有效载荷

在 200 天内飞抵土星。

Fig. 10　Schematic of the inductively driven metal shell 

compression of an FRC plasmoid for propulsion [31]

Fig. 9　Comparison of Z-pinch and FRC-IDMSC [31]

Fig. 11　Illustrative vehicle concept of GFIL fusion 

propulsion spacecraft [43]
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3.2.2 梯度场内爆衬层聚变推进器       
在马歇尔航天中心最初提出的 Z 箍缩聚变推进

探测器的设计方案中，惯性压缩由高脉冲电流实现，

为感生出足够将 D-T 燃料等离子体压缩至聚变状态

的磁场，需要在 <10s 的时间内输入兆安级别的电

流［46］，这不仅增加能量存储系统、交换机和电源组件

等的负担，还会造成较高的热电损失［47-49］。因此，马

歇尔航天中心放弃了线性电流方案的 Z 箍缩，提出采

用“空间换时间”的 GFIL 聚变推进器。其具体思路，

是将传统箍缩方案中，在动态电磁环境中放置静态

靶核的操作，转变为在静态梯度磁场中射入高速移

动靶核。这相当于在靶核参照系中产生强烈的时变

磁场，导致不平衡的径向压力，从而达到箍缩条件，

使燃料靶核迅速内爆。为了使聚变燃料在图 11 所示

的圆柱形推进腔中输运，GFIL 聚变以环形电流的 θ 箍

缩为基础进行改进。

传统 θ 箍缩如图 12 所示［50］，通过驱动线圈输入

的电流在静止的靶核衬层中感应相反方向的电流，

并且增加的轴向磁场和感应电流相结合为聚变点火

提供快速的径向压缩。其中，轴向磁场的时间变化

导数可以分解为轴向磁场梯度和轴向速度相关的部

分导数，如下所示

dBz∂t
= ∂Bz∂z

∂z
∂t

= vz

∂Bz∂z
（3）

根据以上关系，在静态高梯度磁场中，沿轴向射

入高速运动的靶核，则靶核将受到轴向磁场变化与

感应压缩，与静止靶核在强脉冲电流磁场的压缩效

果相同。图 13 为 GFIL 聚变推进系统的概念图。首

先，靶核加速至以高轴向速度进入磁场梯度场；然

后，感生线性电流压缩靶核以启动聚变；同时，线圈

强磁场在靶核移动过程中维持对靶核的压缩；最终，

在磁喷嘴区，等离子体膨胀喷射。

得益于 GFIL 聚变推进系统独特的设计原理，磁

场线圈可以使用高能效的超导线圈，从而减小了线

圈热损失，并降低了能量存储要求和相关的散热器

要求。长通道形状的磁场线圈在上游为靶核提供了

高磁场梯度，在中游利用高强度磁场为聚变点火加

热靶核，以及在下游出口处的磁喷嘴，可将快速膨胀

的等离子体转化为定向推力。磁场线圈的形状可以

提供强大的上游磁场梯度，中游磁场则用于增强燃

料靶丸的燃烧。位于下游出口平面的磁喷嘴，可将

快速膨胀的等离子体转化为定向推力。这种线性几

何系统以及靶核的轴向运动设计，从几何分布上就

天然适合重复性脉冲空间推进，有效地缓解了靶核

放置和向探测器转移能量等相关的设计问题。

GFIL 聚变推进的设计虽然简化了重复脉冲大电

流线圈放电和相关线圈加热的问题，但也给加速器

的设计带来了新的挑战。当小球进入梯度磁场时，

为了引起快速的径向压缩，要求小球的初始速度高

达每秒几公里。综合考虑靶核的加速需要，在宏观

电磁加速器［51］、电热加速器［52］以及激光消融［53］等设

计中，选择了效果最为显著可靠的激光消融来加速

靶核。其加速效果及聚变点火过程的验证仍在实验

中，本文暂不做详细介绍。

3.3 直接聚变驱动冥王星探测器

2014 年美国 PSS 公司提出了基于 MCF 的 DFD 推

进系统的概念［54］。2015 年，美国发射的新视野号在

历经 9.5 年的深空飞行后，飞掠冥王星，成为人类首

颗探访冥王星的探测器［55］。随后，美国 PSS 公司在

2016 年提出了利用 DFD 实现冥王星在轨飞行及着陆

探测计划［56］（图 14）。

不同于前面介绍的两种 MIF 推进系统，DFD 使用

的是普林斯顿等离子体物理实验室（PPPL）正在开发

的普林斯顿场反场构型（PFRC）聚变反应堆［57-59］。这

种 MCF 利用独特的射频加热技术对等离子进行加

Fig. 13　Gradient field imploding liner fusion propulsion 

system concept[43]

Fig. 12　Pulsed θ-pinch operation[43]
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热［60-62］，从根本上解决了 MCF 反应的点火难题。

DFD 推进系统最多能够提供 5N 的推力，足以使

冥王星探测器在 4 年内将 1t载荷送往冥王星，并在抵

达后转为全发电模式，为科学仪器提供高达 2MW 的

电力供应。

3.3.1 探测器设计

DFD 冥王星探测器（图 15）配备有两个 DFD 推进

系统，两侧巨大的机翼是空间散热器，两个小号的平

板为太阳能电池板。探测器设计一大一小两个球形

的燃料存储舱，分别装载了低温 D 和 3He，氦-3 储罐

的大小满足在标准温度和压力下的气体储存要求。

在探测器前端，垂直于散热器的吊杆上，安装了光通

信激光器。两个 DFD 推进装置总重 1357kg，装满了

D-3He 燃料的存储仓总重为 3432kg，整个 DFD 冥王星

探测器的总量为 7159kg［15］。

3.3.2 普林斯顿反场构型直接聚变驱动装置

DFD 推进系统设计如图 16 所示，包括 PFRC 聚变

反应堆、推进剂补充装置、电离气室、穿过屏蔽的冷

却剂管道以及布雷顿循环热机［63］。聚变燃料在电离

气室中被电离后，喷入聚变反应堆。通过射频加热

使 D 与 3He 发生聚变反应，产物以带电粒子为主，直

接用于喷射推进。伴随聚变也会产生少量中子和 X
射线，中子通过遮蔽层吸收后产生大量热量，与轫致

辐射能量一同被闭式布雷顿循环热机回收，驱动发

电机发电，用于聚变反应堆和探测器设备的电力

供应。

PFRC 聚变反应堆是 DFD 推进系统的核心，奇宇

称射频加热则是 PFRC 聚变反应堆的技术关键［64-66］。

如图 17 所示，8 字形线圈在装置两侧形成方向相反的

旋转感应磁场，因此被称为“奇宇称”，旋转磁场

（RMF）的强度约为轴向磁场强度的 1%。与传统的

“偶宇称”射频加热相比，奇宇称射频加热能够产生

内部环形的封闭磁场线，从而有效避免由于射频加

热打开 FRC 结构导致的自我崩塌。射频加热能够使

等离子体在较短的距离内吸收能量，最大的离子能

量与 RMF 频率成正比。因此，奇宇称 RMF 对大尺寸

或高密 FRC 等离子体的加热效果略显一般。如果对

离子进行奇宇称 RMF 加热至 100keV 及以上，等离子

体半径在 20~30cm 为最佳。

PFRC 聚变反应堆选用 D 与 3He 为聚变燃料，反

Fig. 17　External antenna produces rotating magnetic 

fields[15]

Fig. 16　Artistic rendering of the DFD engine with an 

interior cutout to show detail of the coils[15]

Fig. 14　Artistic rendering of Pluto orbiter and lander 

mission[15]

Fig. 15　DFD-powered spacecraft CAD Model without its 

solar shield[63]
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应堆中有四种聚变反应可能发生，即

D + 3
2 He → 4

2 He (3.66MeV) + p (14.6MeV) （4）
D + D → T (1.01MeV) + p (3.02MeV) （5）

D + D → 3
2 He (0.82MeV) + n (2.54MeV) （6）

D + T → 4
2 He (3.52MeV) + n (14.1MeV) （7）

D-3He 反应只产生带电粒子，不产生中子，有利

于提供更高的喷射功率。其余三种副反应中，D-D
反应和 D-T 反应会生成中子，增加屏蔽层负荷。根

据图 1 所展示的相关聚变反应截面可知，在目标温度

100keV 下，D-3He 反应速率明显高于 D-D 反应速率。

另外，在注入燃料时，改变燃料比例，提高 3He 与 D 的

比例至 3∶1，能够有效抑制 D-D 副反应发生。然而，

在 100keV 下，D-T 反应速率高于 D-3He 反应，且 D-T
反应所生成的中子能量较高。为了抑制 D-T 反应，

需要及时对聚变反应堆除氚。聚变堆的小尺寸有利

于氚在其聚变反应发生前被排出，小尺寸带来的更

大比表面积也有利于减小壁面上的中子功率负荷。

得益于合理的聚变堆设计，预估 D-D 反应产生的中

子功率仅占聚变功率的 0.51%。

图 18 展示了等离子体在 PFRC 中的运动路径，聚

变燃料在电离气室按照 3He∶D=3∶1 的比例，吹入线性

线圈包裹的聚变堆。一部分等离子体被卷入 FRC 所

限制的封闭磁场区域，随后在奇宇称射频加热磁场

的作用下，被加热到 100keV，进而发生聚变反应，这

部分等离子被称作 FRC 等离子体；另一部分等离子

没有进入堆芯区域，而是分布在线圈与封闭磁场之

间的刮削层，没有加热器对其进行加热，因此温度仅

为 20eV，无法发生聚变，但是可以通过与 FRC 等离子

体交换热能等。推进剂气体从上游供气箱绕行至堆

芯外围，接收聚变产生的高速粒子的能量沉积而电离，

并混入部分刮削层等离子体气体进入尾部喷嘴收集

室，最终以 100km/s的排气速度喷出，比冲达 10000s。
4 关键技术梳理分析

4.1 航天推进系统

FRC-IDMSC 聚变推进系统和 GFIL 聚变推进系

统为 MIF 推进，推进系统组成如图 19 所示。除核心

能源区域的聚变堆外，还有太阳能电池板、储能系统

及能量转换系统［31］。太阳能电池板是重要能源系

统，负责提供探测器所需的电力；储能系统用于存储

太阳能电池板的电能并用于聚变点火；而能量转换

系统则通过散热器为高温线圈及电子设备降温。

DFD 是磁约束推进系统，推进系统组成如图 20
所示。与 MIF 系统相似，DFD 系统亦包括可控聚变模

Fig. 18　PFRC schematic showing the magnetic field topology and locations of the coils[15]

Fig. 19　MIF system component
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块、储能系统及能量转换系统［15］，但不安装太阳能电

池板。受聚变技术路线选择与太阳能电池板设计不

同的影响，DFD 与 MIF 在热电转换系统设计上存在一

定差异。MIF 聚变推进系统中，外溢的高能粒子和高

温电子设备的热能均通过散热器释放到外太空，不

考虑回收利用。而 DFD 推进系统则利用布雷顿能量

转换系统（见图 21）回收辐射粒子和热能，转换为电

能用于聚变探测器的供能。

无论是 MIF 系统，还是 DFD 系统，其中能量转换

模块和热能输运模块的技术均相对成熟，而可控聚

变模块的研究，仍面临巨大挑战。因此，决定聚变推

进系统本质特征的主要是聚变堆类型与技术路线选

择。根据近年 FRC-IDMSC，GFIL 和 DFD 的研究进

展，本文重点分析图 19 和图 20 中，聚变模块最新的

技术突破和相应推进系统的性能发展。

4.2 聚变堆设计

三种聚变堆的核心技术比较如表 2 所示。FRC-
IDMSC 聚变堆和 GFIL 聚变堆的设计风格较为相近，

聚变反应类型均选择的是 D-T 反应。而 PFRC 聚变

堆则选用 D-3He 为聚变燃料。D-T 反应的优点在于

反应截面峰值温度最低，发生聚变反应所需能量最

低［67-68］，D-3He 反应的优点在于有害产物很少。此

外，MIF 反应结合了 ICF 能为燃料等离子体加压的优

点，进一步降低了 D-T 聚变所需的反应温度。但是，

与纯粹的 ICF 相比，磁场的加入大大减少了热传输损

失，使其能够在不太极端的等离子体条件下运行，推

进系统无需使用低效和昂贵的激光阵列点火［69］。因

此，从聚变燃料的选择上看 FRC-IDMSC 聚变堆和

GFIL 聚变堆更容易实现聚变点火。

但是，这并不意味着 D-T 反应就一定优于 D-3He
反应。虽然 D-T 聚变反应的条件最容易实现，但其

聚变产物含有高能中子。一方面，高能中子会导致

结构材料的活化和放射性损伤；另一方面，高能中子

也为能量转化带来了困难。相反地，PFRC 聚变堆所

选用 D-3He 燃料，虽然反应所需温度较高，但 D-3He
反应产物均为带电粒子。高能带电粒子可直接将核

能传递给刮削层的低温等离子体，提高能量转化率。

此外，没有产生大量破坏性中子，意味着无需设计复

杂繁琐的中子辐照屏蔽层，从而可提高深空探测器

的有效载荷［57］。

从约束机制角度对比，DFD 冥王星探测器采用

MCF，而 FRC-IDMSC 聚变推进探测器与 GFIL 聚变推

进探测器则采用 MIF。从约束机制的演化历程上看，

Table 2 Core technology for fusion systems [15,31,43]

Item
Confinement

Fuel
Propellant

Ignition

FRC-IDMSC
MIF
D-T

Li
Liner Compression

GFIL
MIF
D-T
Li/Be

Liner Imploding

DFD
MCF

D-3He
D， 3He
RMF

Fig. 21　Brayton cycle [15]

Fig. 20　DFD system components
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各种类的 MIF 设计思路多是对已有设计方案进行改

进。简单来说，就是有针对性地对某项设计方案的

某个技术难题进行替换，不断用其他技术来绕过难

以实现的技术难题。以点火方式为例，ICF 直接点火

方案与氢热核武器设计思路相近，但使用激光光束

代替裂变反应提供聚变条件，其难点在于靶丸生产

工艺复杂成本高，因此 MIF 中改用磁化靶，解决了点

火过程压力分布不均的问题。MIF 虽然融合了 MCF
与 ICF 的优点，加速了聚变推进实现的速度，但是没

有创新性的技术突破。MIF 的问题同样体现在 FRC-
IDMSC 聚变推进探测器与 GFIL 聚变推进探测器上，

DFIL 聚变推进探测器的设计漏洞尤为明显：用高速

通过梯度磁场的 FRC 等离子体来代替在线圈上接入

高脉冲电流，虽然对等离子体加速比对施加大脉冲

电流较容易实现，且能够有效降低线圈阻尼损失，但

是梯度磁场的设计增加了对深空探测器推进系统体

积的需求负担，梯度磁场阶数越高，深空探测器推进

系统中等离子体的加速管道越长。深空探测器的初

始质量过大，会对提高有效载荷比带来极大困扰。

FRC-IDMSC 聚 变 推 进 探 测 器 的 设 计 方 案 比

GFIL 聚变推进探测器具有更明显的优势。首先，用

低质量、磁性驱动的金属内衬层向轴向压缩等离子

体 代 替 高 脉 冲 电 流 ，克 服 了 传 统 MIF 的 设 计 缺

陷［70-72］；其次，用低质量的金属内衬包裹聚变燃料，能

够在有效吸收等离子体的辐射能量、中子能量和粒

子能量的同时提高推力，一定程度上降低了深空探

测器对大型辐射器的需求。

相比之下，MCF 机制更符合人类对可控的、自持

核聚变的理解。虽然 MCF 所需要较高的点火温度难

以实现，但其诸多优点难以被其他约束机制替代。

因此，关于实现 MCF 的研究从未停止。相较于 ICF 和

MIF，MCF 无需填充靶丸，只要将燃料等离子体“吹”

入封闭磁场内即可，因此 MCF 可以稳态连续运行，而

MIF 与 ICF 只能脉冲运行。得益于反应的连续性，可

自持成为 MCF 的最大优点。 ICF 与 MIF 需每次对新

填充的靶丸进行点火，而 MCF 只需在启动点火后借

用聚变释放的巨大能量便可持续发生聚变反应。除

此之外，采用 MCF 方案，还可以通过补充燃料等离子

体的流量大小，来灵活控制深空探测器的飞行速度。

目前，MCF 技术最大的难题是如何在不破坏约

束磁场的情况下提供较高的点火温度。DFD 冥王星

探测器中所使用的 PFRC 聚变反应堆，若可以解决磁

约束聚变启动点火的技术难题，则其核心技术——

FRC 与奇宇称射频加热技术，将成为未来研究的热点

问题［73］。从技术路线上，DFD 冥王星探测器的技术

难关相对不容易攻克。但是，其创新性和应用价值

远高于 FRC-IDMSC 聚变推进探测器与 GFIL 聚变推

进探测器，值得开展研究。

4.3 性能参数

文中介绍的三种聚变推进深空探测器目前的任

务设计均在太阳系内，要脱离太阳系探索外太空则

是比实现聚变推进技术更遥远的工作。从聚变堆的

设计思路上也可以看出，FRC-IDMSC 聚变推进探测

器与 GFIL 聚变推进探测器更注重的是尽快实现，所

针对的探测任务也是当下关注度较高的火星、土星

等距离相对较近的行星探索，如表 3 所示。相反地，

DFD 冥王星探测器的设计更注重未来的发展空间，

目标是在有限的时间内飞往太阳系边缘的冥王星并

在冥王星表面开展探测工作。

鉴于三种飞行任务不同，聚变推进深空探测器

的尺寸、有效载荷和飞行时间等都不相同。任务设

计过程中，以实现目标有效载荷和飞行时间为前提，

先设计推进系统，明确推进系统性能参数的标准，然

后优化各系统质量占比。FRC-IDMSC 聚变推进探测

器与 GFIL 聚变推进探测器的设计思路与任务类型相

近，因此功能系统划分与性能参数的量级也相近。

两种 MIF 直接推进深空探测器都有针对距离地球较

近的火星探测任务设计，且均有载人飞行的任务设

计，因此，两种探测器有效载荷均在 50t以上。

GFIL 聚变推进探测器的项目虽然有任务构想，

但是任务分析以聚变推进的技术路线为主，对飞行

任务的研究分析较为简化。因此，相关性能参数信

息暂时无从知晓。与 FRC-IDMSC 聚变推进探测器

相比，GFIL 聚变推进探测器在比冲与比功率上占有

明显优势。但需要指出，GFIL 聚变推进系统的高比

冲是通过减少单次推进剂的使用量实现的，而高比

功率是通过极大地提高排气频率来实现的。在马歇

尔航天中心提供的项目研究报告中提到，GFIL 聚变

推进探测器所设计的聚变反应堆想要实现任务设计

中的相关参数，需以 10Hz 的频率投掷燃料靶丸并加

速［43］。而 FRC-IDMSC 聚变推进系统则是以 1/14 s-1

的速率发生聚变。因此，GFIL 聚变推进系统良好的

性能参数是通过增加探测器初始值，牺牲有效载荷

占比实现的。此外，由于 GFIL 聚变推进探测器的设

计理念是通过空间梯度代替时间变化，探测器推进

系统笨重且庞大，限制了有效载荷占比的提高，其有

效载荷占比只能达到 18%，远低于 FRC-IDMSC 聚变

推进探测器。
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在 FRC-IDMSC 聚变推进系统的设计中，投掷靶

丸的时间间隔为 14s。虽然，选取适当的投掷间隔可

以消耗较少的燃料和推进剂实现高比冲，但是 14s 时
间间隔较长，脉冲聚变反应推进特征明显。若依据

MSNW 所提供的二期报告中靶丸质量约为 0.5kg，利
用比功率-比冲关系，通过理论计算所获得的比冲大

小为 4450s，比报告中提供的设计比冲低 450s。虽然

报告中没有额外声明，但鉴于反应间隔较长，报告中

所提供的 5000s 比冲可能是发生脉冲时的瞬时值，参

考价值有待核实。

DFD 冥王星探测器的任务则是尽可能缩短超远

程飞行时间为侧重点，推进系统设计过程中，追求提

升探测器的飞行速度与加速能力。要实现 3.5 年内

飞抵冥王星要求推进器能够提供 70km/s 的 Δv，根据

PSS 公司所提供的性能参数，DFD 推进系统排气速度

可高达 100km/s，能够产生 10000s 比冲。单台推进器

推力为 8.1N，虽然无法单纯依靠 DFD 所提供的推力

发射探测器，但在探测器配备两台推进器的情况下，

足以满足深空的零重力环境中的加速需求。探测器

整体尺寸和质量设计较轻量化，其有效载荷仅有

1000kg。如果仅仅考虑质量参数，DFD 冥王星探测器

的运载能力甚至弱于设计尚不成熟的 GFIL 聚变推进

探测器，更无法与有效载荷占比高达 47% 的 FRC-ID⁃
MSC 聚变推进探测器相比。但是，两种 MIF 直接推进

探测器目前根本不具备飞抵冥王星的能力。因此，

两种 MIF 直接推进探测器的性能参数等无法为 DFD
冥王星探测器性能分析比较提供参考。目前，人类

对太阳系边界区域的探测几乎是一片空白，只有新

视野号曾在漫长的 9.5 年飞行后从冥王星附近的空

间高速掠过。从任务设计的角度，DFD 冥王星探测

器的发展研究将是历史性的突破。

5 研究进展

从任务设计上，与 GFIL 聚变推进探测器相比，

DFD 冥王星探测器和 FRC-IDMSC 聚变推进探测器

的任务构想更加具体。后两种聚变推进深空探测器

的研究计划，总体划分为三个阶段：（1）具体任务设

计和技术可行性分析；（2）聚变堆实现、推进器性能

参数设计和探测器质量参数优化；（3）探测器性能与

技术鉴定。目前，两个项目进度均在第二阶段，围绕

如何提升推进器子系统性能以实现聚变反应以及如

何达到所需聚变增益条件两大目标，缓慢推进。

2012 年，MSNW 发表了关于 FRC-IDMSC 聚变推

进探测器的第一阶段的研究进度报告［29］。主要依据

有关 IDMSC 聚变反应堆设计研究的前期研究成果，

进行技术可行性分析。并提出利用 IDMSC 聚变推进

器实现载人火星探测的任务设计，分别针对 90 天飞

抵火星和 30 天飞抵火星，制定了关键技术参数范围。

2019 年，第二期报告展示了关于验证感应驱动金属

衬层压缩等离子体聚变可行性的实验。在与华盛顿

大学等离子体动力学实验室（PDL）的合作下，分别对

金属衬层内爆和 FRC 等离子体压缩进行了相应规模

和能量的实验研究［31］。但两者合并进行的相关实验

仍待测试。

Table 3 Spacecraft mass budget and engine performance estimates of fusion drive systems [33,39-41,52]

Parameter
Engine length/m

Shielding
Structural mass/kg

Fuel mass/kg
Propellant mass/kg

Payload mass/kg
Total mass/kg
Mass ratio/%
Destination

Lander mission
Extra energy source

Thrust/N
Specific impulse/s

Specific power/（kW/kg）
Δv/（km/s）

FRC-IDMSC fusion propulsion spacecraft
3.5

Graphite
15000
0.2*

56000
63000

134000
47

Mars
Yes

Yes， solar energy
-

5000
2.4
50*

GFIL fusion propulsion spacecraft
>50

Unknown
173200

1500
48500
50000

273200
18

Mars/Saturn
No

Unknown
7800

32200
21.9

-

DFD-powered spacecraft
10

10cm LiH
2922
3237

-
1000
7159

14
Pluto
Yes
No

5~10
10000
0.75
70

注：* The parameter is not provided directly but can be calculated from other information.
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2016 年，PSS 公司正式提出 DFD 冥王星探测概念

设计。在为期一年的研究工作后，PSS 公司于 2017 年

发布了第一期进度报告［15］，与 FRC-IDMSC 聚变推进

探测器的研究工作相似，第一阶段内容以参数设计

为主。针对质量模型、屏蔽要求、效率与推力的模型

开展研究工作，并使用重新建立的质量和推力模型

生成最优冥王星任务轨迹，优化探测器模型。2017
年至 2019 年，PSS 公司使用了超声速喷气阀进行了专

门的推力增大实验、分析了闭环系统运行模式的设

计、分别针对 1MW 和 10MW 的聚变功率进行设计并

评估了双模式发动机所需的硬件设施。对 PFRC 特

有的奇宇称射频加热技术进行模拟和实验，在四分

之一大小的模拟装置上，当输入功率为 20kW 时，已

证明将电子加热至大于 0.3keV 的温度，脉冲长度已

达到 300ms，如图 22 所示。图 23 给出了加热的等离

子体脉冲照片示例［59］。根据 PPPL 所公布研究计划

（表 4），PFRC-2 工作已在美国国家航空航天局发布

的“NASA 创新先进概念”（NASA innovative advanced 
concept，NIAC）计划的资助下顺利完成，并计划在

12~18 个月内实现 PFRC-3A 中将等离子体加热至

5keV 的目标，这也是第一个聚变反应有可能出现的

等离子体温度［63-74］。

不同于前两种具有完整探测任务设计，GFIL 聚

变推进探测器更偏向于提出对 MIF 直接推进技术的

优化方案，因此，没有关于具体飞行轨道等设计内

容。2018 年。马歇尔太空动力公司也只是发表了一

期报告［75］。报告内容围绕用梯度场取代高脉冲电流

的可行性与参数要求进行讨论，展示了关于 GFIL 的

前期研究。但根据马歇尔太空动力公司所提供的参

数信息，要想实现探测任务，需要磁场梯度高达

100T/m，而目前该研究团队在实验方面仅搭建了 2 级

轻气炮（Light gas gun，LGG）的实验装置就长达 30 多

米。可见，虽然可能对靶丸加速要易于提供高脉冲

电流，但同时也将消耗推进器的运载能力。

6 发展展望

嫦娥五号月球采样成功返回与天问一号火星探

测任务成功，拉开了我国深空探测的序幕。目前，主

流的化学动力推进系统，尚无法满足大载荷探测器

在深空任务中高速往返的需求。因此，发展以聚变

推进为首的新能源推进技术，是执行深空探测乃至

太阳系边缘探测任务的前提，具有重大战略意义。

本文着墨于近年来具有突破性进展的三项深空

探 测 器 聚 变 直 接 推 进 系 统 ，FRC-IDMSC，GFIL 和

DFD，详细汇总与比较了任务背景、设计思路和性能

参数。其中，FRC-IDMSC 与 GFIL 属于磁惯性约束，

燃料的金属包壳在聚变时为内部包裹的磁性靶核提

供能量，可降低聚变对磁场强度与变化率的要求，降

低电流等设计参数。且由于金属包壳作为推进剂随

聚变产物从喷管射出，因此磁惯性推力较大，被设计

用于火星载人任务的高速往返。但由于缺少聚变发

Fig. 23　PFRC-2 in operation[15]

Table 4 PFRC development plan [63]

Machine
Objective

Fuel

Goals/Achievements

Plasma radius/cm
Time frame

Total cost/M$

PFRC-1
Electron heating

H
3ms pulse

0.15kG field
Telectron=0.3keV

4
2008~2011

2

PFRC-2
Ion heating

H
0.1s pulse
1.2kG field
Tion=1keV

8
2011~2017

4

PFRC-3A
Heating above 5keV

H
10s pulse
10kG field
Tion=5keV

16
2018~2022

25

PFRC-3B
D-3He fusion

D-3He
10s pulse
80kG field
Tion=50keV

16
2022~2026

25

Fig. 22　X-ray spectrum from a recent PFRC-2 RMF run[15]
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电设计，探测器载荷依赖太阳能供电，因此无法实现

更远的深空探测任务。DFD 作为纯磁约束聚变系

统，则具有体积小巧、纯燃料推进、比冲大、无太阳能

依赖等突出优点，可以实现太阳系全域的探测任务。

但由于推力较小，目前仅被设计用于无人探测任务。

三种推进系统设计各有优缺点，且由于任务设

定与使用环境的不同，三者之间难以直接进行技术

先进性的比较。从设计指标的实现难度上看，FRC-
IDMSC 与 GFIL 的聚变实现条件较低，更具可操作性；

从研究进度的角度看，目前 DFD 的研究进度相对领

先；从燃料类型看，DFD 使用的 D 与 3He 均无放射性，

太阳系分布广泛，适合长时间执行任务且方便补给；

从技术可移植的角度看，DFD 的 PFRC 聚变堆本质是

包含电能转换装置的小型聚变堆，相关技术可以用

于聚变发电站的开发。

我国最近在对嫦娥五号月壤研究中发现［76］，月

壤 中 钛 铁 矿 颗 粒 表 面 的 非 晶 玻 璃 层 中 存 在 大 量

的 3He 气泡，表明通过机械破碎方法有望在常温下即

可从月壤中提取气态 3He。 3He 资源大量获取的可能

性无疑也为基于 D-3He 聚变反应的 PFRC 聚变堆的

研究注入了新的动力。加之 PFRC 聚变堆尺寸小且

清洁的优点，使得 PFRC 聚变堆这一聚变能源技术具

有广阔的发展前景。因此，着眼于未来发展空间及

技术创新高度，无论是 DFD 还是其核心能源系统

PFRC 聚变堆技术，都值得更为深入的研究。
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