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摘要：本文从行星际航行对推进系统的性能需求入手，回顾了现有的各种星际航行推进方式，并介绍

了将来可能应用的星际航行推进新概念。限于篇幅，本文主要介绍有工质推进系统。 

1 引言 
前苏联在 1957 年 10 月 4 日成功地发射了世界上第一颗人造地球卫星，从此打开了人类历史的一

个新纪元——星际航行时代[1]。半个多世纪以来，人类星际航行的探索实践取得了长足进步，新的概

念不断涌现，一个个假想变为现实。无人空间探测器、载人航天器的成功发射加深了人类对宇宙起源、

生命本质的认知，为人类和平利用太空资源、拓展人类生存与发展空间打下了基础，必将对人类文明

的发展进程产生深远影响[2]。 
离开地球，飞向太空，推进系统起着举足轻重的作用。从某种意义上讲，正是近代火箭技术的发

展使人类几千年来星际航行的梦想成为可能。航天事业的每一次突破都有赖于推进技术的发展，而新

的航天活动又将对推进技术提出更高的要求[3]。广义上讲，人造地球轨道卫星、太阳系内的行星际航

行（interplanetary flight）、太阳系外的宇宙航行（interstellar flight）等都可以归入星际航行的范畴。本

报告主要针对行星际航行，回顾了现有的各种星际航行推进方式，并介绍了将来可能应用的星际航行

推进新概念。 

2 星际航行现状概览 
表 1 行星际航行现状简表（至 2003 年）[4] 

 
1969 年 7 月 20 日美国宇航员 Neil Armstrong 和 Buzz Aldrin 成功登月，实现了人类首次在自然天

体上的登陆。到 1972 年为止，“阿波罗计划”共有 12 名宇航员成功登上月球表面，为载人星际航行写

下了光辉的篇章。然而，到目前为止以及近期内，无人航行仍是星际航行的主流。（参考文献[4]给出

了截至 2003 年人类行星际航行现状简表）。 
半个多世纪来，掠过式人造空间探测器已飞越过从水星到海王星的太阳系八大行星，“新地平线
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号”（New Horizons）探测器正飞向冥王星[5, 6]，2009 年 12 月 29 日它距冥王星的距离已小于它离开地

球的距离[7]。目前为止飞得 远的空间探测器——旅行者 1 号（Voyager 1）已触摸到太阳系的边缘[8]。

同时，轨道空间探测器已被送入金星、火星、木星、土星轨道，它们传回了这些行星及其卫星的数据。

“信使号”（Messenger）空间探测器将被送入水星轨道[9, 10]，而“黎明号”（Dawn）则将进入小行星带

内的谷神星和灶神星轨道[11, 12]。着陆式空间探测器已成功着陆火星（“海盗号”（Viking）、“探路者号”
（Pathfinder））、金星（“金星号”（Venera）、“织女星号”（Vega））和土卫六“泰坦”（“惠更斯号”（Huygens））
[13-16]。“隼鸟号”（Hayabusa）2005 年在小行星“丝川”上成功着陆，并于 2010 年 6 月 13 日重返地球，

成为人类第一个在月球外着陆并返回的探测器[17, 18]。 
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图 1 不同年代行星际空间探测器发射情况 

图 1 给出了半个世纪来人类发射的空间探测器数量按年代的分布情况。图中仅包括离开地球轨道

的空间探测器，而未包括人造地球卫星等地球轨道探测器。更详细的行星际航行任务列表可在文献[19]

中找到。 

3 星际航行对推进系统的要求 
根据星际航行具体任务不同，每个任务包含地面发射、轨道转移、入轨、姿态控制、轨道保持、

着陆、再升空、地球再入等全部或部分阶段。这些任务的完成都离不开推进系统。然而，上述每个阶

段所需的速度增量不同，对推进系统的性能要求也不一样。 
另一方面，星际航行时间较长，特别是采用小推力轨道时，任务时间可能长达数十年，因此推进

系统必须能长时间可靠工作。此外，经济性也是推进系统的关键问题之一，必须对推进系统所需的燃

料重量、储箱以及电源等结构重量综合考虑，庞大而昂贵的推进系统不适于星际航行。 
目前还没有能同时满足上述要求的推进方案，因此，对于星际航行而言，可行的方案是依赖多种

推进方式的优化组合，以实现推进性能、结构重量、任务时间的平衡分配。 

4 星际航行推进系统分类 
根据飞行器是否携带推进剂，可将星际航行推进系统分为有工质和无工质两大类。目前实际应用

的星际航行推进系统大多为有工质推进，即利用牛顿第三定律，通过高速喷出推进剂而产生推力。这

一方式需要对推进剂进行加速，加速的方式主要有利用压差、加热、静电/电磁加速等。另一方面，

星际空间并非真空，存在各种射线、引力场、磁场，在太阳系内更有太阳风、太阳光压、太阳辐射等

存在，使得无工质推进成为可能。人们提出了多种无工质推进的方案，其中通过轨道设计、利用行星

重力场实现飞行器加速的“重力弹弓”（Gravitational slingshot）方案是已被广泛采用的辅助推进方式，

包括“旅行者”、“伽利略”、“卡西尼”等星际航行任务均采用了重力辅助方案。利用行星重力井使飞行

器获得加速的概念 早于 1961 年被 Michael Minovitch 提出。虽然借助行星重力可能使任务时间延长，

但在远距离星际航行任务中，这是 有效地帮助减少能量消耗的推进方案之一。有分析表明，在小行

星带探测任务中如果采用重力加速，可以节约燃料质量 4 倍以上[20]。近年来，随着计算机计算能力的
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提高，对多个天体的引力场进行综合计算成为可能，利用拉格朗日点进行变向和加速的行星际运输网

络（Interplanetary Transport Network, ITN）使得星际航行变得更为经济[21]。 
图 2 为星际航行推进系统的分类图。有工质推进，辅之以无工质推进是星际航行推进方案的近期

发展方向。多种推进方式相结合的组合式推进系统是快速、高效实现未来星际航行任务的有效手段[22]。 
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图 2 星际航行推进系统分类 

5 有工质推进系统 
衡量有工质推进系统性能的主要指标包括：（1）起飞质量与有效载荷质量之比；（2）总能量消耗

量；以及（3）完成任务速度增量所需的总时间。其中第一条直接关系到有工质推进星际航行任务的

经济性，是设计推进方案必须考虑的 重要指标。 
对于行星际航行，飞行器飞行速度远低于光速，用齐奥尔科夫斯基火箭公式可以较准确的描述推

进系统排气速度与起飞质量/有效载荷质量比之间的关系。当有效载荷质量为 pm ，发动机排气速度为

ev ，实现速度增量为 vΔ 所需的燃料质量为： 

                       )1( / −= Δ evv
p emm                    (1) 

由上式可知，当喷气速度下降时，由于燃料质量与有效载荷重量呈指数关系，所需燃料将大大增

加，显著增大发射成本。图 3 画出了由齐奥尔科夫斯基火箭公式算出的燃料占总发射重量百分比与速

度增量以及发动机比冲的关系。从图中可以看出，当星际航行任务所需的速度增量越大时，要求推进

系统的比冲也越高。否则燃料重量将大大超过有效载荷重量，使得发射变得困难。 
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图 3 燃料占总发射重量百分比与速度增量和比冲的关系 图 4 vΔ 为 3km/s 时，燃料/有效载荷质量比以及每吨有效

载荷需要的总能量与推进系统比冲的关系 

另一方面，完成任务所需的总能量至少为： 

                 2/2 )1(
2
1

2
1

e
vv

pe vemmvE e −== Δ                       (2) 

该能量在有效排气速度为所需速度增量的约 2/3 时有 小值。 
若 vΔ 为 3 km/s，图 4 给出了燃料/有效载荷质量比以及每吨有效载荷需要的总能量与推进系统比

冲的关系。 
虽然对采用太阳能或核能的推进系统而言，其能提供的总能量几乎是无限的。然而较大的总能量

需求通常需要更大的电源系统。另一方面，如果输入功率恒定的话，所需的总能量越大意味着飞行器

加速越慢，完成任务所需要的总时间也越长。因此，对于特定的星际航行任务，并非排气速度越高越

好。 

5.1 加热式推进 

将推进剂工质加速 常用的方法是通过加热使推进剂获得足够的热能，利用喷管将热能再转换为

动能产生推力。热量的来源可以是化学反应，也可以是电能、核能、波束能、太阳能等。其中，化学

反应加热式推进是发展 早、目前应用 为广泛的有工质推进系统，包括冷气推进、各种固体化学火

箭、液体火箭、固液混合火箭等。冷气推进利用高压储罐储存推进剂，通过减压器把冷气压力降到所

要求的压力后，由电磁阀控制将气体送到喷管喷出产生推力。冷气推进的优点是安全、成本低、响应

快、重复性好，并因系统简单而可靠性高[23]。国际上早期的很多卫星采用冷气推进系统。目前冷气推

进也主要应用于人造地球卫星，特别是微小卫星的姿态控制。对于星际航行任务而言，冷气推进由于

比冲低（数 10 s），不能完成高速度增量的任务，仅当探测器入轨后可作为姿态调整使用。冷气推进

常用的推进剂是氮气，也用氢、氦、氩、氪等作为推进剂。在化学火箭发动机中，固体火箭发动机结

构 简单，但主要缺点是燃烧过程难以调节，难以实现多次点火。近年来，固体火箭发动机在大推力

应用方面焕发了青春。大推力固体火箭常被用于运载火箭的第一级动力，具有成本低、制造时间短等

优点。 
液体火箭发动机是目前行星际航行 广泛采用的推进系统。其中单组元肼催化分解推进方式早期

被广泛应用于各种航天器。肼推进系统具有技术简单、灵活性高、工作可靠、成本低、寿命长等优点．已

成功地完成了大量航天器飞行任务．包括近地轨道卫星、地球同步轨道卫星和深空探测器等．积累了

丰富的飞行经验。已有不少飞行任务证明肼推进系统具有很长的使用寿命(10～15 年)，在广泛范围的

环境与工作条件下工作高度可靠。肼推进系统这些特点使世界范围内广泛接受肼推进系统为航天推进

标准的基本依据。到 80 年代末已发射 350 多颗利用肼推进系统执行全部推进功能的航天器，近 10000
台肼催化分解推力器在各类航天器上飞行。 

双组元液体发动机可获得更高的比冲，是目前大力发展的星际航行主推进系统之一。近年来世界

各国在轻量储箱、主动混合控制、流量控制、高压高温喷管、先进材料（铱铼合金、超高温陶瓷等）
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研发、低温胶态推进剂研制等领域取得了明显进步。例如，美国 NASA 的 AMBR 发动机（先进材料

双组元火箭）可获得 335s 比冲，用于火星探测任务时，可提高 23%的有效载荷。 
采用电能可以将推进剂加热到比化学燃烧更高的温度，从而获得更高的喷气速度。成熟的电加热

发动机包括电阻加热发动机、直流电弧加热发动机。其他的电加热发动机还有交流电弧加热发动机、

射频电加热发动机、微波电加热发动机、脉冲电加热发动机等。 
 

电弧

切向进气 

羽流 
阴极

阳极－喷管 

图 5 低功率电阻加热式发动机示意图[24] 图 6 电弧加热发动机(Arcjet)工作原理简图 

电阻加热式发动机（Resistojet）结构简单，可能是现有电推进系统中结构 简单的推进方式。电

阻加热式发动机利用电阻丝加热推进剂，加热后的推进剂通过拉瓦尔喷管膨胀加速喷出，产生推力。

由于原理和结构简单，电阻加热式发动机规模易于拓展，对所用的推进剂种类也没有严格限制。输入

功率从几瓦到几十千瓦均有应用。电阻加热式发动机 早于 1965 年被用于 Vela 卫星上作为位置调整，

当时所用的发动机长 6 英寸、直径 1.5 英寸，消耗 90 瓦电力产生 0.042 磅力，比冲为 123 s。采用高

功率氢推进剂时，电阻加热式发动机可获得 800 s 以上的比冲[25]。近年来采用 MEMS 技术制造的微型

电阻加热式发动机被用于微小卫星姿态控制[26]。图 5 为英国萨里大学的低功率（<100W）电阻加热式

发动机示意图。近年来采用 MEMS 技术制造的微型电阻加热式发动机被用于微小卫星姿态控制[26]。 
电弧加热发动机（Arcjet）利用电弧加热推进剂，可获得远高于电阻加热发动机的加热温度[27]，

在同样推进剂流量下，可获得更高的比冲和推力。电弧加热发动机具有结构简单、系统重量轻，推力

/功率比值高，与现有化学推进系统兼容性好，羽流污染小，在技术难度、系统复杂性、可靠性等方

面也具有优势。直流电弧加热发动机的工作原理见图 6，供给发动机的气态推进剂（如肼的分解产物）

经过阴极和阳极间放电产生的直流电弧加热，形成 高温度达万度以上的高温部分电离气体（等离子

体），经拉瓦尔喷管膨胀加速（气体压力与温度也相应下降）后以超声速射流形式喷出，产生推力。 
电弧加热发动机具有适中的推力和比冲，由于结构和电源简单，具有好的推力/重量比，适宜于

轨道控制、位置保持等速度增量不大的星际航行飞行任务。 
直流电弧加热器电压一般低于 1 kV，产生的推力和比冲受限于电源能力以及电极和喷管材料。直

流电弧加热发动机的研制适于上世纪 50 年代，于 1993 年首次安装在商业通讯卫星 Telstar IV 上[28]，

成功地担负起该卫星的南北位置保持控制任务。到目前为止，已有数十颗卫星应用了直流电弧加热发

动机，其功率大多在 1 kW 量级。近年来，由于飞行任务的需求，高功率和低功率的直流电弧加热发

动机也得到了大量发展。美国于 1999 年在 ARGOS 卫星上试验了 26 kW 以氨为推进剂的电弧加热发

动机（ESEX），在 60 天的任务中成功进行了 8 次点火，共运行了 2023 s[29, 30]。100 W 以下，甚至几

瓦条件下稳定工作的直流电弧加热发动机作为微小飞行器的推进系统也得到了广泛关注[31, 32]。 
核热式发动机主要利用核反应（裂变、聚变）产生的热量加热推进剂，加热后的推进剂喷出喷管

产生推力。一般选氢作为用于核反应加热火箭的推进剂。由于核反应放出的能量远远高于化学推进剂

燃烧过程放出的能量，采用核反应加热推进剂能使火箭性能有飞跃性提高。然而，到目前为止，人们

还未能研制出达到应用程度的核反应加热发动机。根据反应堆的形式，可将核反应加热发动机分为固

芯、液芯和气芯。固芯反应堆是目前唯一曾被尝试建造的反应堆。固芯反应堆结构简单，但由于固体

熔点限制，反应堆温度不能太高，因此限制了核反应加热发动机的加热温度，使得火箭性能并未得到

显著提升。同时，到目前为止，核反应堆的质量仍然太大，推重比达不到 1：1，使其几乎不能地面

发射。液芯和气芯核反应堆可获得更高的温度，但也更难以建造，目前还只处于概念阶段。 
与核反应堆加热不同，利用放射性同位素自然衰变放出的热能加热推进剂更为简单，然而目前使

用的长半衰期元素（钚）放出的热能很有限，并没有被实际应用于推进系统。同位素衰变加热系统仅

被应用于保持飞行器内温度，以便当飞行器远离太阳时仍能保护电子元器件不被低温损伤。 早采用
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同位素衰变加热器的是“阿波罗 11 号”，此外，“先驱者”系列以及“旅行者”1 号、2 号空间探测器都装

备了该种加热器。“伽利略”任务装备了 120 个轻型同位素衰变加热器，“卡西尼”任务则装备了 117 个
[33]。 

此外，同位素衰变热电转换则已被广泛应用于空间探测器的能源单元。特别对于远空间探测器而

言，当其不能利用太阳能帆板时，同位素衰变热电转换单元成为唯一的能量供给方式。 
波束推进是另一种加热式有工质发动机。其原理是通过远程发射的能量束加热飞行器所携带的工

质，加热后的工质喷出喷管产生推力。目前研究过的能量束包括微波束和激光束。 

 
 

图 7 实验研究激光烧蚀微推进示意图[34] 图 8 太阳能直接加热式推进 

与前面所述的几种推进方式不同，波束推进具有工质和能量分离、飞行器和能源系统分离的特点。

目前，波束推进还只限于理论和实验室研究阶段，其中激光烧蚀推进是波束加热推进研究的热点之一。

激光可采用脉冲激光束和连续激光。为了更好的利用激光能量，通常采用脉冲激光推进方式。就目前

的激光器技术来说，脉冲激光器更容易达到推进所需要的高功率密度。脉冲激光推进的工作原理是利

用高功率密度激光与靶物质(固体、液体、气体)相互作用产生的高温、高压靶蒸气等离子体反喷，传

递给靶一个推进冲量。推进冲量的大小与激光参数(功率密度、脉冲宽度、波长等)以及靶材料等有关。 
太阳能直接加热式推进也是工质、能量分离型推进。通过凹面镜集热器等利用太阳能直接加热工质，

受热工质喷出喷管产生推力，而无需光电转换步骤。该方式目前仍处于概念探索阶段。 

5.2 静电/电磁加速式推进 
与通过加热、利用热能-动能转换获得高速排气速度不同，静电/电磁加速式推进系统利用电场/

磁场加速带电工质，可以获得更高的比冲。常见的静电/电磁加速式推进系统主要包括除电热式发动

机外的电推进方式，例如，离子发动机、霍尔效应发动机、磁等离子体动力学发动机、可变比冲发动

机、脉冲等离子体发动机以及场发射电推进发动机等。这些推进系统中有部分需要由核反应提供足够

电能。 
离子发动机是通过一定方式将推进剂电离，然后采用高压电场加速带电离子，通过中和器中和后，

使之高速喷出产生推力。一般而言，离子发动机由空心阴极、电离室、加速栅极、中和器构成。由空

心阴极发射的初级电子被电离室磁场约束，螺旋前进，使电离室内的中性推进剂电离，产生二次电子

和带电离子。带电离子被加速栅极加速后喷出，产生推力。 
离子发动机的概念诞生于上世纪初，在前苏联和美国得到了极大重视和发展。离子发动机由于具

有很高的比冲，适合于完成速度增量要求较大的星际航行任务。到目前为止，离子发动机作为主推进

系统，已成功应用于美国“深空 1 号”、“黎明号”以及日本“隼鸟号”空间探测器。 
霍尔效应发动机利用霍尔效应加速离子，产生推力。利用霍尔效应，可在较低的电压下获得与静电

加速离子发动机相近的比冲。霍尔效应发动机主要有稳态等离子体发动机（SPT）带阳极层发动机

（TAL）两种。其中带阳极层发动机阳极位于更下游，电极烧蚀问题比稳态等离子体发动机要轻。 
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图 8 离子发动机原理示意图 图 9 霍尔效应发动机 

前苏联/俄罗斯是霍尔效应发动机研制的主要力量。多年来俄罗斯已成功研制了一系列霍尔效应

发动机，广泛应用于各种卫星上。美国、欧洲、日本也积极研制霍尔效应发动机。作为主推进系统，

88 mN 级霍尔推力器（PPS-1350）在欧空局的“SMART-1”空间探测器上成功使用。 
可变比冲发动机采用螺旋波等离子体源使中性气体电离，用离子回旋共振加热级使等离子体进一

步加热， 后通过磁喷嘴将高速离子喷出产生推力。通过调节离子产生与离子加热两级间的输入能量

实现可变比冲的目的。 
脉冲等离子体发动机（PPT）利用电容放电产生等离子体，离解产生的离子被洛伦兹力加速喷出。

在所有电推进类型中，俄罗斯首先在太空中进行试验的是脉冲等离子体推进（PPT）。1964 年，PPT
就应用在前苏联的“Zond-2”星际自动站上，6 个发动机使太阳能电池与太阳保持固定的方向。目前常

用特氟龙作为烧蚀型推进剂，通过弹簧供给。利用氙或水做推进剂的 PPT 也在研发中。 
 

 

 

 
图 10 可变比冲发动机原理示意图 图 11 脉冲等离子体推进原理图 

场发射电推进（FEEP）采用高压电场加速离子，具有比冲高、推进剂质量消耗小等特点。场发

射推进概念由欧洲航天技术中心(ESTEC)首先提出，随后欧洲的很多研究机构以发展南北位置保持任

务(North—South Station Keeping，简称 NSSK)为目标进行了 FEEP 的研究。通过研究他们认为虽然

FEEP 质量消耗较小，但是由于其比功耗较大(约 60 mW／~tN)而与离子和电弧推进相比没有竞争优

势，80 年代末几乎被放弃。90 年代初由于人们对高性能推进系统的迫切需求，FEEP 重新引起人们的

注意。FEEP 的应用领域大致有两类：一是阻力补偿和扰动补偿系统，二是星座的编队飞行和卫星簇

的相对位置保持系统。过去的几年中已有多个空间任务计划使用 FEEP，如欧洲航天局(ESA)的 LISA
和美国喷气推进实验室(JPL)的 OMEGA 等[35-40]。 
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图 12 场发射电推进原理示意 

 

6 无工质推进系统 
无工质星际航行推进系统包括光帆（如太阳帆）、磁帆、电磁投射等方案。由于篇幅所限，本文

暂略去相关介绍。 
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