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摘   要   随着对空间技术服务需求的增加和空间碎片主动移除技术的实现，未来空间碎片将以数量多、质量

大、难分解等特点频繁再入大气层，给地面人员和财产安全造成更多威胁。因此，亟需对火箭体等大型航天器的

大气再入进行预警，然而因缺乏合适的大气阻力系数模型难以实现高精度的大气再入预报。为此，在简化航天器

模型的基础上引入基于雷诺数的大气动力模型，通过 RK6(7) 对运动微分方程数值积分得到预报结果，并与高精

度数值轨道传播器 HPOP 以及半解析轨道传播器 WHU-SST 的预报结果进行对比。实验表明：在运动微分方程

中引入基于雷诺数的大气动力模型提前 30 天对火箭体进行大气再入预报，精度显著提升，某些目标的预报误差

从 96% 下降至 7.8%；仅使用 TLE 数据，将新模型用于地面风险评估能够使真实陨落位置位于预报的统计陨落

位置中。
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Abstract    With  the  increasing  demand  for  space  technology  services  and  the  realization  of  active

space debris removal technology, space debris will frequently re-enter the atmosphere in the future with

the  characteristics  of  large  quantity,  high  quality  and difficult  decomposition,  causing  more  threats  to
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the safety of people and property. Therefore, there is an urgent need for early warning of atmospheric

reentry  of  large  spacecraft  such  as  rocket  body.  However,  due  to  the  lack  of  appropriate  atmospheric

drag coefficient model, it is difficult to achieve high-precision atmospheric reentry prediction. Therefore,

an atmospheric dynamic model based on Reynolds number is introduced for simplified spacecraft model,

and the prediction results  are  obtained by numerical  integration of  the differential  equation of  motion

through  RK6(7),  which  are  compared  with  the  prediction  results  of  high-precision  numerical  orbital

propagator  HPOP  and  semi  analytical  orbital  propagator  WHU-SST.  The  experimental  results  show

that using the differential equation of motion with the atmospheric dynamic model based on Reynolds

number  to  predict  the  reentry  of  the  rocket  body  30  days  in  advance,  the  accuracy  of  prediction  is

significantly improved, and the prediction error of an object is reduced from 96% to 7.8%; Using the new

model for ground risk assessment with TLE data only, the real decayed location can be located in the

predicted statistical decayed location.
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0　引言

大气再入预报是指目标从当前轨道高度自然衰

减到 120 km 所需时间。大气再入分为两类，即受控

再入和无控再入。受控再入以偏远地区为目标，对地

面威胁最小，而无控再入受多种因素影响，其预报的

坠落时间、地点具有随机性。部分目标结构坚固、耐

高温，在大气再入过程中难以烧蚀和解体，对地面人

员和财产安全构成潜在威胁。Pardini 等 [1] 统计了

2008－2017 年完整航天器无控再入数量与质量的分

布，共计 448 个，总质量约 900 t[1]。统计数据表明：过

去 10 年内，平均每周至少有一个完整的飞行器（卫

星、火箭体和运载平台）重返大气层，平均质量约 2 t，

导致每年有 50～100 t 的完整飞行器重返大气层。随

着巨型卫星星座的布设及碎片主动移除技术的论证

与实现，未来再入事件的发生频率将更高且质量更

大，对人类空间活动及地面安全构成的威胁与日俱

增。为此，亟需对在轨的大型航天器进行监测、跟踪

和预警，以应对可能出现的紧急突发情况。

STK（Satellite Tool Kit）提供多种轨道预报模

型，可选择模型包括：TwoBody、J2 Perturbation、

J4 Perturbation、HPOP（High  Precision  Numerical

Orbit Propagator）等。本文选择高精度数值轨道传

播器 HPOP [2-4] 和中国武汉大学提出的半解析轨道传

播器 WHU-SST（Wuhan University Semi-Analytical

Satellite Theory） [5] 对低轨道目标，特别是临近大气

层的目标进行再入预报。HPOP 采用 COWELL 数

CD = 2.2

值方法对力学模型进行积分，WHU-SST 是基于多尺

度摄动理论的半解析轨道传播方法，其核心思想是将

轨道根数分为长周期变量和短周期变量，采用数值积

分方法对目标的平均轨道根数进行大步长积分，利用

解析算法重建短周期项，最后对计算得到的平均轨道

根数和短周期项重组，获得快速、精确的轨道。为便

于后续分析讨论，对以上两种轨道预报模型设置相同

的参数，采用 Runge-Kutta-Fehlberg 7(8) 积分，引力

选择 JGM3 和 70×70 阶次，太阳辐射压为球形，大气

密度模型选用 NRLMSISE-00，大气阻力系数 ，

第三体引力考虑太阳和月球。

对于低轨目标的轨道预报，大气阻力系数模型是

影响再入大气预报精度的关键。实际应用中，大气

阻力系数以三种方式取值，即常数值、拟合值和物理

值[6,7]。一般轨道传播器的大气阻力系数采用常数值，

通常设置为 2.2，然而其不能反映目标阻力系数的真

实情况，使得计算的大气阻力存在很大偏差[7]。拟合

大气阻力系数通过轨道确定获得，与选择的大气模型

相关，同时也会吸收其他模型的误差[8]。物理大气阻

力系数反映了航天器表面与自由分子流的能量和动

量交换，主要受到覆盖在航天器表面的氧原子吸附影

响[9]，其数值精确，但是计算量大且耗时长。

事实上，已有较多研究者在实验室通过模拟大气

环境获得不同形状、纵横比的大气动力经验系数。针

对纵横比近似 3∶1 的圆柱体飞行器，本文在简化飞行

器模型的基础上引入基于雷诺数的大气动力系数经

验模型，采用 RK6 (7) 对运动方程重新积分，探讨该
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模型用于火箭体再入预报所需条件，为后续研究奠定

基础。该模型能够同时考虑大气阻力和升力的影响，

适用雷诺数范围为 10～300[10]。 

1　大气动力模型

通常临近大气层的飞行器，其大气阻力系数变化

剧烈，可引起极大的预报误差（见图 1）。在再入前的

第 10 天左右，飞行器运行高度开始陡然下降，表明大

气阻力系数取常数值或拟合值均不能真实模拟飞行

器再入轨迹的改变。因此提出了基于雷诺数的大气

动力系数经验模型。

雷诺数是用于表征流体流动状态的无量纲数，其

定义如下：

Re =
ρv∞D

µ
. (1)

ρ

v∞ µ

式中： 为流体密度，由 NRLMSISE-00 大气密度模型

计算得到； 为自由流速度；D 为等效球体直径； 为

流体动力粘度系数。

θ

CD,θ CL,θ

为评估圆柱体受到的大气阻力大小，Cao 等[10] 建

立了基于雷诺数的阻力系数和升力系数表达式，讨论

了其随流体入射角的变化。假定流体入射角为 ，则

阻力系数 和升力系数 的计算公式如下[10]：

CD,θ =CD,θ=0◦ + (CD,θ=90◦ − CD,θ=0◦) sin2θ+

0.128Re0.2171sinθcosθ, (2)

CD,θ=0◦ =
24.335

Re
(1 + 0.2129Re0.604), (3)

CD,θ=90◦ =
24.2971

Re0.5795
+

0.021

Re−0.6799 , (4)

CL,θ = (CD,θ=90◦ − CD,θ=0◦) sinθcosθ. (5)

1.5× 10−3

1.9× 10−3

式（2）～（5）适用的雷诺数范围为 [10, 300]。实验表

明：阻力系数平均相对误差为 1.5%，均方根误差为

；升力系数平均相对误差为 5.77%，均方根

误差为 [10]。

假定火箭体的长度为 L，直径为 D，则投影到入

射流方向的面积可表示为

A = DLsinθ + π
D2

4
cosθ. (6)

假定质量为 m，弹道系数（Ballistic Coefficient，

定义数学符号 CB）可表示为

CB = CD
A

m
. (7)

假定火箭体和残存燃料质量共 10 t，利用式（2）～

（5）、式（6）和式（7）计算不同雷诺数下弹道系数随入

射角的变化情况，如图 2 所示，雷诺数变化范围为 [10,

300]。从图 2 可以发现，尽管雷诺数不同，但是弹道系

数随入射角变化的峰值都在 75°～80°内，四幅图的变

化趋势完全一致，受火箭体尺寸影响，纵轴变化范围

有所不同。 

2　火箭体长时间再入预报

火箭体的大气再入过程具有如下特点：历史再入

数量多、质量大、频率高且难烧蚀，结构保持完整。

这里主要讨论的对象为中国航天发射活动使用的长

征系列运载火箭体。表 1 给出了部分二级火箭体的

尺寸和质量，以便估算与大气阻力相关的物理参数，
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图 1    火箭体 40145 和 41027 再入过程中的高度变化

Fig. 1    Altitude changes with time during the objects of 40145 and 41027 reentry atmosphere
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其中定义等效球体直径为与火箭体体积相同的球体

直径*。

假定火箭体在再入大气层之前已处于长时间稳

定状态，即姿态稳定、质量稳定，此时面质比及受到的

流体入射角度应为常量。基于此，如何利用历史

TLE 数据确定合适的面质比和入射角，是采用基于雷

诺数的大气动力模型精确预报火箭体再入的关键。

这里主要讨论时间长度为一个月的再入预报。

在飞行坐标系下，大气摄动加速度采用下式描述：

a =


−0.5ρCD

A

m
v2
rel

0.5ρsinθCL
A

m
v2
rel

−0.5ρcosθCL
A

m
v2
rel

 . (8)

20× 20

加速度的矢量方向分别为速度方向（阻力方向）、

垂直于速度向上的方向（升力方向）以及与这两个方

向相互垂直的方向。其他摄动力包括 EGM2008

 阶引力场、太阳辐射压、第三体（日、月）引

力，大气密度模型选用 NRLMSISE-00 模型。采用
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表 1    5种长征系列火箭体的二级火箭尺寸和质量

Table 1    Size and mass of two-stage rockets of five kinds of Long March series rocket carriers

目标类型 起飞质量/t 结构质量/t 推进剂质量/t 长度/m 直径/m 等效球体直径/m

CZ-2C R/B 38.2 3.2 35 8.387 3.35 5.2071

CZ-2D R/B 40.644 3.122 34.736 9.007 3.35 5.3324

CZ-3B R/B － － 49.4 9.943 3.35 5.5110

CZ-3C R/B 48.644 3.222 43.736 9.943 3.35 5.5110

CZ-4B R/B － － 52.7 10.9 3.35 5.6825
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RK6 (7)，即 Runge-Kutta-Fehlberg 6 (7) 对轨道运

动方程以固定步长（10 s）向前积分，获得再入时间的

预报。

预报采用百分比误差，其定义为[11]

Epred = 100× Tpred − Tref

Tref − Tinitial
. (9)

Tref Tpred

Tinitial

式中， 为真实再入时间， 为预报再入时间，

为预报的起始时刻。

收集 2000 年以来再入的火箭体数据，剔除因观

测值稀少及质量不佳的某些火箭体，经过数据质量清

理、弹道系数估计和轨道定轨，获得 5 种火载体共计

26 个预报结果，其中：CZ-4B R/B 12 个，CZ-3B R/B

6 个，CZ-2C R/B 5 个，CZ-2D R/B 2 个，CZ-3C R/B

1 个。图 3 为 5 种火载体在入射角变化范围为 [1°,

90°] 时再入前 30 天的预报结果。可以看出，随着入

射角的增加，大气阻力系数越大，预报的再入时间越

短。图 3(f) 给出了 26 个火箭体再入预报误差分布，
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图 3    入射角对火箭体再入预报的影响和入射角为 12°时火箭体的预报误差百分比（红色实横线是预测误差为 0 的

基线，即第 30 天结果，红色点线为预报误差±10% 的范围线，品红点线为预报误差±20% 的范围线）

Fig. 3    Influence of the incident angle on the reentry prediction of the rocket body and the prediction error

percentage of the rocket body when the incident angle is 12° (Red solid line is baseline with 0 prediction error,

the red dotted line deviates ±10% from the baseline, and the magenta dotted line deviates ±20%）
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流体入射角为 12°。

已知实际再入时间在第 30 天。因此，CZ-4B 火

箭体对应的入射角应在 10°～20°内，CZ-3B 火箭体对

应的入射角在 10°～30°内，CZ-2C 火箭体对应的入射

角在 12°～ 24°内，CZ-2D 火箭体对应的入射角在

10°～23°内，CZ-3C 火箭体的对应的入射角在 2°～

3°内。通过分析，先验入射角范围为 12°～14°，可以

使得 84.62% 的火箭体再入时间预报误差小于 20%，

53.84% 的火箭体预报误差小于 10%。

为了与高精度数值轨道传播器 HPOP 和半解析

轨道传播器 WHU-SST 的预报结果进行比较，选择

8 个火箭体作为目标。表 2 列出了 8 个目标的轨道信

息和预报误差。WHU-SST 的预报误差整体比 HPOP

预报误差低 30% 以上，而新模型的预报误差最高为

16.1%，远小于 WHU-SST 的最高预报误差 83.61%。

因此，利用基于雷诺数的大气阻力模型不仅能够有效

降低再入预报误差，还可以提高预报成功率。

需要说明的是，表 2 中目标 40550 属于地球同步

转移轨道目标，而本文使用的基于雷诺数的大气模型

仅适用于 200 km 左右高度的火箭体目标，因此没有

进行再入预报计算。 

3　在陨落位置预报中的应用

将基于雷诺数的大气阻力系数模型应用于陨落

预报，即高度范围为 10～120 km。目标 22659、24770、

25240、26607、38086 和 41107 已坠落于地球表面，

图 4 中黑色三角形为残骸找到的真实位置，这里将其

作为陨落位置，红色点为陨落预报位置。陨落预报考

虑了定轨误差和大气密度模型误差，因此呈现散点分

布。本文基于 TLE 数据进行陨落预报，仅能实现实

际陨落位置位于预报散点中的某一点。图 4 所列

6 个目标（形状仅包括球体和圆柱体）的陨落位置预报

受各种误差影响，呈现散点或者近似多条曲线分布，

真实陨落位置位于其中的预报轨迹中。 

4　结论

针对现有轨道传播器对低轨目标大气阻力系数

描述不准确的问题，在简化航天器模型的基础上，引

入基于雷诺数的大气动力系数经验模型，确定了适用

于低轨火箭体的最佳流体入射角，重新对运动微分方

程进行轨道数值积分，所获结果与现有轨道传播器的

预报结果进行对比，结论如下。

（1）与已有的轨道传播器相比，基于雷诺数的大

气阻力系数模型在中国火箭体的再入预报方面具有

明显优势，预报误差显著降低，预报成功率上升。例

如目标 41027 的预报误差从 75%～96% 下降至 7.6%，

目标 38253 和 40120 预报成功。通过 6 个目标的陨

落位置预报，能够确保真实陨落位置位于预报的统计

陨落位置中，间接证明了基于雷诺数的大气阻力系数

模型的有效性。

（2）基于雷诺数的大气动力系数模型虽然在火箭

体的预报中取得了较好的预报结果，但是受限于雷诺

数的应用范围，该模型不适用于地球同步转移轨道目

标的再入情况。由于收集到的火箭体数量有限，未对

再入预报进行外推核验。未来会利用新的再入火箭

体，验证基于雷诺数的大气动力系数模型的可靠性。
 

表 2    8个火箭体轨道信息和预报误差

Table 2    Orbit information and prediction errors of 8 rocket bodies

NORAD_ID 目标类型
倾角/
(°)

远地点/
km

近地点/
km

偏心率 再入时间
HPOP预报

误差
WHU-SST
预报误差

新模型预报
误差

34840 CZ-2C R/B 97.49 148 133 0.002326 2014-12-14 0.1838 0.1103 0.0464

37942 CZ-2C R/B 97.06 128 115 0.001491 2014-03-19 0.4401 0.3047 0.1075

38253 CZ-3B R/B 54.71 257 119 0.112676 2017-08-18 Fail 0.8361 –0.1591

40120 CZ-4B R/B 98.12 153 137 0.002277 2017-05-27 –0.7333 Fail 0.0397

40138 CZ-2D R/B 97.95 155 133 0.014247 2015-06-14 0.3437 0.1375 0.1610

40145 CZ-4B R/B 97.47 164 132 0.016632 2014-10-23 0.552 0.4127 0.0068

40550 CZ-3C R/B 54.54 390 86 0.389825 2016-03-23 0.3484 0.2091 －

41027 CZ-4B R/B 97.35 155 127 0.014069 2015-12-26 0.9655 0.7586 0.0781

注　Fail表示预报误差超过100%。
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图 4    基于雷诺数的大气阻力系数模型的陨落预报位置分布（黑色三角形为残骸找到的真实位置，这里将其

作为陨落位置；红色点为陨落预报位置）

Fig. 4    Distributions of decayed locations predicted by new atmospheric drag coefficient model based on

Reynolds number (Black triangle is for the real falling location and the red dot is for the

falling location of prediction)
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