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摘要 航天器轨降过程中的姿态估计是载人航天领域中的重要一环.随着近些年测站精度的提高,任务要

求的增加,且研究表明姿态会影响航天器轨降过程中受到的气动力,进而对轨道产生影响,因此发展高精度

姿轨耦合预报对航天器状态实时测控至关重要.本文以“天宫一号”航天器轨降过程中姿轨耦合沿弹道联合

预报为背景,研究线性多步法积分误差对大型航天器姿轨预报精度的影响.具体包括 Adams-Bashforth法、

Adams-Moulton法、预估校正法等,为大型航天器轨降过程中的姿轨耦合预报以及落点预报提供数据参考.
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Abstract Spacecraft
 

attitude
 

estimation
 

during
 

orbit
 

descent
 

is
 

an
 

important
 

part
 

in
 

the
 

field
 

of
 

human
 

spaceflight.
 

With
 

the
 

increase
 

in
 

station
 

measurement
 

accuracy
 

and
 

mission
 

requirements
 

recently,
 

it
 

has
 

been
 

shown
 

that
 

attitude
 

affects
 

the
 

aerodynamic
 

forces
 

on
 

the
 

spacecraft
 

during
 

trajectory
 

descent,
 

which
 

in
 

turn
 

affects
 

the
 

orbit.
 

Therefore,
 

the
 

development
 

of
 

high-precision
 

attitude-orbit
 

coupling
 

pre-
diction

 

is
 

crucial
 

for
 

the
 

real-time
 

measurement
 

and
 

control
 

of
 

spacecraft.
 

In
 

this
 

paper,
 

the
 

forecast
 

of
 

aerodynamic
 

coupling
 

along
 

the
 

ballistic
 

trajectory
 

during
 

the
 

trajectory
 

descent
 

of
 

the
 

Tiangong-1
 

space-
craft

 

is
 

taken
 

as
 

the
 

background,
 

and
 

the
 

influence
 

of
 

the
 

integral
 

error
 

of
 

the
 

linear
 

multistep
 

method
 

on
 

the
 

forecast
 

accuracy
 

of
 

the
 

spacecraft
 

are
 

studied.
 

The
 

multistep
 

methods
 

include
 

the
 

Adams-Bashforth,
 

Adams-Moulton,
 

and
 

prediction
 

correction
 

method,
 

etc.
 

The
 

results
 

provide
 

references
 

for
 

the
 

attitude-
orbit

 

coupling
 

prediction
 

and
 

the
 

fallout
 

prediction
 

missions
 

during
 

the
 

trajectory
 

descent
 

of
 

the
 

large
 

spacecraft.
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引言
  

服役期满的大型航天器离轨飞行轨道衰降过

程,在低地球轨道环境大气阻力等因素共同作用下

脱离运行轨道再入飞行,如我国天宫二号空间实验

室在服役期满后,经过离轨控制成功坠入南太平

洋.随着我国空间站的建设与发展,载人航天货运

飞船任务的日益增多,航天器受控离轨的需求也在

不断增加.面向轨降过程中的航迹位置、速度、姿态

预报需求,需进行高精度数值积分算法研究,为后

续落区安全评估与危害性分析提供轨道与数据基

础[1-4].
航天器在受控轨降再入过程中受到高温高压

的空气作用,在对航天器产生力、力矩的同时也会

使航天器材料温度剧烈变化而导致结构变形软化

熔融、烧蚀解体.解体过程中产生的残骸碎片陨落

到地面会对覆盖区内的人、建筑、生态环境产生严

重威胁[5].近年来,美国“Skylab”天空实验室、高层

大气研究卫星(UARS),俄罗斯“火卫一土壤”探测

器等多个航天器坠落地球,散落碎片的位置估计受

到全球范围内的关注[6].在各类航天器受控轨降陨

落预报平台中,计算核心为陨落过程气动力学分析

与高精度数值积分算法.陨落过程中的气动力热环

境复杂多变,通常需要理论建模实时计算气动力/

热环境与实际风洞试验测试来完成气动模型算法

的构建与计算,再利用气动融合轨道数值计算空间

位置速度姿态等效攻角、侧滑角,实现数值驱动在

线气动力、力矩快速计算[7-9].
  

陨落过程中轨道位置、速度、姿态预报问题为

常微分方程初值问题,受复杂力热环境下气动力、

力矩的影响,该问题无法用解析方法求解,因此高

精度的数值求解器是积分预报平台的核心[10-12].根

据数值积分过程中的离散点数据个数,数值积分方

法可分为单步法与多步法.常用的单步法包括Eul-
er法、Runge-Kutta法等,具有计算精度高、计算步

长灵活自适应可调等优点,但单步法计算流程复

杂,计算速度较慢[13-15].常用的多步法包括Adams-

Bashforth法、Adams-Moulton 法、预 估 校 正 法

等[16-18].相比于单步法,多步法的计算效率高,积分

速度快,结构形式简单.常用于各类积分预报平台

中[19-23].
   

本文面向大型复杂结构航天器再入近空间六

自由度姿轨耦合模型开展研究,通过对在如今空间

飞行器的六自由度动力学模型分析,结合现有基于

Adams的线性多步法及其改进算法,研究了姿轨

耦合航天器轨降过程中的预报误差.本文实现了非

规则复杂结构飞行器再入近空间中的高精度积分,

并对改进后模型的积分结果进行精度分析.具体而

言,本文对高阶 Adams线性多步积分方法进行推

导,结合改进算法Adams预估-校正格式(PECE)

与Adams修正预估-校正格式(PMECME),对复

杂结构航天器积分预报误差精度进行分析,给出了

不同阶数线性多步法下不同积分方法的累计误差,

为航天器再入过程中的多步法积分器与积分算法

选择提供数据支撑,为陨落过程中残骸、碎片的落

区散布估计提供理论依据.
本文的组织结构如下:第二节介绍了复杂结构

航天器再入过程中的姿轨耦合动力学模型,包括主

要摄动力的计算以及动力学方程的构建;第三节介

绍了Adams多步法积分及相应改进预测-校正法

积分的数学推导;第四节介绍了仿真场景,包括不

同阶数Adams线性多步法的积分预报精度分析与

误差分析,并讨论了姿轨耦合效应对实际轨道预报

的影响.第五节总结了本文的主要内容做了简要总

结.

1 航天器气动耦合姿轨动力学模型
  

大型复杂结构航天器通常工作在低地球轨道,

相比于主要摄动力项,太阳光压力、日月三体引力

摄动量级较小,作用影响可以忽略.再入过程中考

虑的外力为地球二体引力、二阶引力和大气阻力,

主要考虑的外力矩为重力梯度力矩和气动力矩.在
本文的研究工作中,目标航天器为无控再入大气

层,六自由度动力学模型分为轨道动力学模型与姿

态动力学模型.

1.1 轨道动力学环境
  

在低地球轨道中,空间环境对航天器的主要摄

动因素包括地球扁率摄动、重力梯度力摄动与气动

力、力矩摄动.在地球引力位函数中,略去引力田谐

项,仅考虑二阶带谐项引力位函数,地球的引力位

函数可写为:

U=μ
r 1-

J2R2
e

2r2
(3sin2φ-1)





 




 (1)
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式中,μ=3.986×1014m3/s2 为地球引力常数,J2

=1.08263×10-3 为带谐项系数,Re =6.378137×

106m为地球半径.将引力位函数在J2000坐标系

下的梯度作为地球对卫星的引力加速度,代入地心

纬度等式sinφ=r/z 并对引力位函数求偏导可得

摄动力方程为:

fgx =-μx
r3
1+
3J2R2

e

2r2
1-
5z2

r2  



 





fgy =-μy
r3
1+
3J2R2

e

2r2
1-
5z2

r2  



 






fgz =-μz
r3
1+
3J2R2

e

2r2
3-
5z2

r2  



 






(2)
  

地球的引力并非常数,而是粗略的按照R-2 变

化,其中R 为到地心的距离,所以航天器的各部分

所受引力各有差别,引力的合力并不总是通过质

心.因此引力梯度引起的引力梯度力矩为:

Tg =
3μ
r5
[r×(J·r)] (3)

式中,J 为航天器的转动惯量矩阵.

1.2 气动力、力矩计算模型
  

气动力一般是由高层大气分子撞击表面产生

的.在实际工程中,飞行动力学通常将气动力认为

在某些姿态根据当前高度、速度、攻角、侧滑角参

数,通过事先确定的数据表插值查表获得,对于服

役期满航天器轨降再入解体过程,物形姿态变化万

千,气动力、气动力矩在积分方程中沿弹道实时更

新.
 

航天器轨降过程中,气动力是主要的摄动力

项,高精度的气动力建模对轨道、姿态预报至关重

图1 服役期满航天器离轨飞行本体坐标系三轴方向定义

Fig.1 Definition
 

of
 

the
 

three-axis
 

orientation
 

of
 

the
 

body
 

coordinate
 

system
 

for
 

de-orbit
 

flight
 

of
 

end-of-service
 

spacecraft

要.传统STK的轨道模型虽然在一定范围内精度

较高,但不同的航天器都使用同一套气动力计算模

型,无法满足高度精密定轨的要求.工程中常针对

特定的航天器事先生成在不同风攻角和侧滑角下

的气动力、气动力矩系数,再通过插值法获得更高

精度的航天器气动力计算模型.
  

飞行过程中的气动攻角与侧滑角的计算需考

虑风在本体系中的投影.根据攻角侧滑角方向的规

定:0̊攻角时,气流方向同x 轴正向;180̊攻角时,气
流方向同x 轴负向.

α=arctan
vby

vbx

β=arcsin
vbz

v












(4)
  

根据气动力计算公式以及插值所得气动系数

可计算航天器离轨飞行轨降过程气动产生的力与

力矩:

fa =ρV2Sref

2m
CA CN CZ  T

Ta =
1
2ρV

2SrefLref Cll Cnn Cm  T (5)

式中,ρ 为大气密度,V 为航天器速度,Sref 为航天

器参考面积,Lref 为航天器参考长度,
 

m 为航天器

质量,CA,
 

CN,
 

CZ 分别为航天器体轴系下的轴向

力系数、法向力系数、侧向力系数,即fxb,
 

fyb,
 

fzb,
 

Cll,
 

Cnn,
 

Cm 分别为体轴系下的绕x 轴、y 轴

和z轴的力矩系数,即Mx,My,Mz[9].

1.3 姿轨动力学模型
  

航天器再入过程中,轨道动力学模型为:

r·=v

v·=fa +fg (6)

式中,r=[rx ry rz]T为航天器的位置矢量,v=
[vx vy vz]T 为航天器的速度矢量.fg 为大型

航天器所受的地球引力,fa 为再入过程中所受的

大气阻力.
  

在传统的姿态动力学中,航天器相对于参考系

的姿态是用欧拉角来定义的,即偏航角、俯仰角和

滚转角.当航天器作大幅度姿态运动时,特殊情况

下(如滚动角φ=±90°)在运动学方程中出现奇异

现象.四元数来描述航天器的姿态则不会出现这种

由于描述方法所产生的计算障碍.四元数形式的姿

态动力学模型为:

04
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(7)

J·ω· +ω ×(J·ω)=Tg +Ta (8)

式中:ω=[ωx ωy ωz]T 为角速度在本体系内的

表示,q=[q1 q2 q3 q4]T 为航天器的姿态四元

数.按照坐标轴z-x-y 的旋转顺序将参考坐标系旋

转三次与本体坐标系可得三个姿态角:俯仰角θ、
偏航角ψ 、滚转角φ 为:

θ=arctan
-2(q1q2-q0q3)
q20-q21+q22-q23

ψ=arctan
-2(q1q3-q0q2)
q20-q21-q22+q23

φ=arcsin[2(q2q3+q0q1)]

(9)
  

对于姿轨耦合动力学模型,构造联合动力学模

型状态量:

x=[r v q ω]T (10)

2 多步法积分研究
  

轨降再入过程中,航天器所处的动力学环境复

杂多变,使用单步法进行积分,积分效率低下,且积

分耗时严重.可使用积分之前的节点积分结果来求

解当前积分点近似值的方法为多步方法.本部分基

于多步法中常见的 Adams方法,对多步法进行改

进,提升多步法的计算精度.

2.1 Adams多步法推导
  

在使用 Adams方法进行轨道积分,计算核心

为积分计算的系数.根据多步法积分系数的定义,

各阶项前系数的数学意义为拉格朗日插值函数在

当前点的插值结果,因此可通过构造拉格朗日插值

函数来求取数值积分系数.具体来讲,对于k 步k
阶多步法积分方程,Adams-Bashforth方法的推导

如下:
  

对于如下迭代积分公式:

y xn+k  =y xn+k-1  +∫
xn+k

xn+k-1
f[x,y(x)]dx

(11)

  

为求上式右端积分项,可根据历史k 个节点

xn,xn+1,…,xn+k-1 构造拉格朗日插值多项式:

 Lk-1(x)=∑
k-1

j=0
f[xn+j,y(xn+j)]∫

xn+k

xn+k-1

lj(x)dx

(12)
其中,lj,j

 

=
 

0,1,…,k-1为拉格朗日插值基函

数,表达式为:

lj(x)= ∏
k-1

i=0,i≠j

x-xn+i

xn+j -xn+i  (13)
  

因此可得:

y(xn+k)≈y(xn+k-1)+∫
xn+k

xn+k-1

Lk-1(x)dx

 =y(xn+k-1)+∑
k-1

j=0
f[xn+j,y(xn+j)]∫

xn+k

xn+k-1
lj(x)dx

 =y(xn+k-1)+∑
k-1

j=0
f[xn+j,y(xn+j)]hβj

 (14)

其中,第j项前系数为:

βj =
1
h∫

xn+k

xn+k-1

lj(x)dx, j=0,1,…,k-1.

(15)

  

显式多步法的本质是使用拉格朗日插值多项

式对积分点处的函数积分进行外推近似.为降低外

推近似带来的拟合误差,Adams-Moulton方法将

外推拉格朗日插值多项式改为内推拉格朗日插值

多项式,极大地降低了局部截断误差主项系数,提
高了多步法积分的精度.Adams-Moulton方法的

推导与Adams-Bashforth方法基本一致,不同之处

在于拉格朗日插值函数所内含插值点的个数.Ad-
ams-Moulton方法的拉格朗日插值函数如下:

Lk(x)=f[xn,y(xn)]l0(x)+…+
f[xn+k,y(xn+k)]lk(x) (16)

此时第j项前系数可表示为:

βj =
1
h∫

xn+k

xn+k-1

lj(x)dx, j=0,1,…,k.

(17)

2.2 改进多步法研究
  

Adams-Moulton方法在计算过程中,需要使

用初始状态估计y^(xn+k),较好的迭代初值可节省

大量的积分修正时间.通常使用Adams-Bashforth
方法得到的积分结果作为初值.结合两种方法的计

算流程可推导出如下预估-校正算法(PECE).
  

预估校正算法流程如下:
  

Step1:P(Predictor):显式 Adams-Bashforth
方法计算初始状态近似

  

Step2:E(Evaluation):计算初始状态近似对应

14
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的被积函数值
  

Step3:C(Corrector):将被积函数作为外推结

果并按照Adams-Moulton方法计算最终估计结果
  

Step4:E(Evaluation):计算最终估计结果对应

的被积函数值

Adams线性多步法形式的k 阶预估-校正算

法可表示为:

P:y^n+k =yn+k-1+∑
k-1

j=0
hβBjf(xn+j,yn+j)

E:fn+k =f(xn+k,y^n+k)

C:y^n+k =yn+k-1+∑
k

j=0
hβMjf(xn+j,y^n+j)

E:fn+k =f(xn+k,y^n+k)
















(18)

式中,βBj,βMj 为k阶Adams-Bashforth与Adams-

Moulton方法的第j个系数,h 为积分步长,上标0
代表初始迭代.实际使用过程中,还需要对上式修

正项C 进行多次迭代校正,以降低积分过程中截

断误差.
  

当确定k阶Adams积分方法后,可通过积分

系数以及阶段误差首项估计进行积分结果修正.记

k 阶 Adams-Bashforth积分方法的截断误差首项

系数为ck :

y(xn+k)-yBn+k =cBkhk+1y(k+1)(xn) (19)
  

k阶Adams-Moulton积分方法的截断误差首

项系数为ck :

y(xn+k)-yMn+k =cMkhk+1y(k+1)(xn) (20)
  

相减可得:

hk+1y(k+1)(xn)=
yMn+k -yBn+k

cBk -cMk
(21)

  

将结果代入原方程可得:

yB(xn+k)=yBn+k +cBk
yMn+k -yBn+k

cBk -cMk
(22)

yM(xn+k)=yMn+k +cMk
yMn+k -yBn+k

cBk -cMk
(23)

  

在Adams-Bashforth方法中没有使用到积分

点处的状态信息,yMn+k 无法确定,因此式(22)可

改写为:

yB(xn+k)=yBn+k +cBk
yMn+k-1-yBn+k-1

cBk -cMk

(24)

  

此时可得到修正下的k 阶预估-校正方法

(PMECME):

P:yBn+k =yn+k-1+∑
k

j=1
hβBjf(xn+j-1,yn+j-1)

M:yB(xn+k)=yBn+k +cBk
yMn+k-1-yBn+k-1

cBk -cMk

E:fn+k =f[xn+k,yB(xn+k)]

C:yMn+k =yn+k-1+∑
k+1

j=1
hβMjf(xn+j-1,yn+j-1)

M:yM(xn+k)=yMn+k +cMk
yMn+k-1-yBn+k-1

cBk -cMk

E:fn+k =f[xn+k,yM(xn+k)]























(25)

3 数值仿真
  

本文选择的算例为天宫一号航天器无控陨落

过程中的姿轨耦合预报过程,动力学模型的具体参

数为:

表1 航天器动力学模型与初始状态

Table
 

1 Spacecraft
 

dynamic
 

parameters
 

and
 

initial
 

states
Mass/kg 7661.4

Inertia
 

matrix
 

/kg·m2
16407.00 -132.87 448.55
-132.87 76391.94 -27.54
448.55 -27.54 70912.02






 






Initial
 

attitude
 

angle
 

/° 91,-59,-137

Initial
 

angular
 

velocity
 

/(°/s) -0.2679,-0.01085,1.0207

4561.44337390436

Initial
 

position
 

/km,
 

in
 

J2000 -3977.51691497906

-2366.08918016386

5.3238835803164

Initial
 

velocity
 

/(km/s),
 

in
 

J2000 3.31466374742519

4.69148096829222
  

选择的气动参数模型为离线高精度气动力热

仿真得到的气动参数表.基于上述参数构造仿真算

例,分析多步法积分过程阶数、步长、初始测量误差

等因素对积分预报误差的影响.所有计算结果中的

参考数据为高精度单步法积分结果生成,以确保参

考值的准确性.

3.1 多步法阶数影响
  

本部分研究多步法阶数对数据积分误差的影

响,积分预报时间为1h,积分步长为1s.图2~图4
展示了不同多步法阶数下,Adams-Bashforth、Ad-
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ams-Moulton、PEMCME三种多步法对不同陨落

航天器状态的计算误差.
     

结果显示,相比于Runge-Kutta4阶精度而言,

多步法的计算精度普遍较高.对于位置预报来说,

使用不同阶数多步法对精度预报的影响相对较小,

使用更优、修正因子更多的方法带来的积分精度提

升更加明显.对于姿态预报,使用更高精度方法对

计算结果有明显的精度提升效果,如Adams-Bash-
forth方法在算法阶数从四阶提升至六阶时,积分

精度有了明显的提高,提升的幅度与改进计算方法,

图2 不同阶数多步法位置计算误差

Fig.2 Position
 

error
 

for
 

different
 

orders
 

of
 

multistep
 

methods

图3 不同阶数多步法速度计算误差

Fig.3 Velocity
 

error
 

for
 

different
 

orders
 

of
 

multistep
 

methods

图4 不同阶数多步法姿态计算误差
Fig.4 Attitude

 

error
 

for
 

different
 

orders
 

of
 

multistep
 

methods

图5 不同阶数多步法角速度计算误差

Fig.5 Angular
 

velocity
 

error
 

for
 

different
 

orders
 

of
 

multistep
 

methods

如使用Adams-Mountle方法相当.
  

综上而言,对不同的状态通道对多步法阶数的

改进敏感度不同.长周期项,如轨道预报中的位置、

速度、高度、经纬度等,由于计算较为平缓,使用高

阶多步计算方法对预报精度的改进效果有限,此时

可换用多修正的计算方法,来提升长周期预报精

度.对于姿态、角速度等短周期项状态,对计算方法

的精度要求高,此时提升计算方法阶数与换用多修

正的计算方法均可有效提升短周期预报精度.

3.2 多步法计算步长影响
  

在多步法计算过程中,步长选择的大小也会影

响积分计算预报的精度.当步长减小时,单步计算

精度提高,但总计算时间、总计算步数增加,难以理

论确定对预报结果的影响.因此本部分通过数值仿

真研究计算步长对多步法积分预报误差的影响.仿
真中使用的多步法阶数均为4阶,计算步长分别为

0.5s,1s,2s.
结果显示,不同的计算步长对积分精度的影响

图6 不同步长多步法位置计算误差
Fig.6 Position

 

error
 

for
 

different
 

step
 

size
 

of
 

multistep
 

methods
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图7 不同步长多步法速度计算误差

Fig.7 Velocity
 

error
 

for
 

different
 

step
 

size
 

of
 

multistep
 

methods

图8 不同步长多步法姿态计算误差

Fig.8 Attitude
 

error
 

for
 

different
 

step
 

size
 

of
 

multistep
 

methods

图9 不同步长多步法角速度计算误差

Fig.9 Angular
 

velocity
 

error
 

for
 

different
 

step
 

size
 

of
 

multistep
 

methods

较为明显.在不同的多步法算法下,均出现了计算

误差5s<1s<2s.因此在步长1s附近,多步法的计

算精度随着计算步长的减小而增加.同时注意到,

位置、速度积分预报结果中,2s多步法的计算精度

已经大于Runge-Kutta4阶0.5s计算步长的积分

精度,因此在计算过程中,选择较小的多步法计算

步长可保证多步法预报计算结果有效.
  

但多步法计算步长并非越小越好,过小的计算

步长会严重拖累计算效率.表2比较了不同四阶计

算方法在不同计算步长下的时间消耗.

表2 不同步长多步法计算效率

Table
 

2 Calculation
 

efficiency
 

of
 

multistep
 

method
 

with
 

different
 

step
 

size
Method Step/s Time

 

consuming/s

Runge-Kutta4 0.5 25.749192

0.5 26.070573

Adams-Bashforth4 1 13.7368232

2 6.411488

0.5 51.790956

Adams-Mountle4 1 25.708430

2 12.892922

0.5
 

51.163326

PEMCEM4 1
 

26.069776

2
 

13.132680
    

表中结果显示,对于相同的多步计算方法,当
计算步长增加时,耗时也存在明显的提高,且耗时

基本与步长选择成反比,符合理论分析结果.因此

在选择多步法积分算法步长时,应根据计算误差与

计算效率综合考虑,选择适合仿真场景的多步法积

分器参数.

3.3 姿轨耦合气动效应分析
  

在航天器再入过程中,气动力热耦合的大气阻

力、阻力矩为主要的摄动因素之一.传统的轨道预

报算法未考虑低地球轨道附近不同姿态对轨道气

动系数的影响,存在明显的预报误差.本部分通过

对姿轨耦合轨道预报进行仿真,分析不同姿态气动

参数对最终轨道预报的影响.
  

结果显示,姿轨耦合因素在1h内对大型航天

器轨道高度的影响在100m量级,而考虑姿轨耦合

因素后,由于实际动力学模型更加准确,1h内轨道

高度积分预报误差为1cm量级.

图10 姿轨耦合气动效应对轨道高度的影响
Fig.10 Attitude-Orbit

 

coupling
 

aerodynamic
 

effects
 

on
 

orbital
 

altitude
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图11 姿轨耦合气动效应的轨道高度误差

Fig.11 Orbital
 

altitude
 

error
 

for
 

Attitude-Orbit
 

coupling
 

aerodynamic
 

effects

图12 姿轨耦合气动效应对旋转角速度的影响

Fig.12 Attitude-Orbit
 

coupling
 

aerodynamic
 

effects
 

on
 

angular
 

velocity

图13 姿轨耦合气动效应的角速度误差

Fig.13 Angular
 

velocity
 

error
 

for
 

Attitude-Orbit
 

coupling
 

aerodynamic
 

effects
  

在姿态预报方面,再入航天器在气动姿轨耦合

的影响下,角速度的误差小于10-6/s;对于仅考虑

轨道因素的航天器角速度预报,1h后轨道的角速

度误差已经达10-3/s,导致积分得到的姿态误差

更大.
  

综上结论,在实际积分预报平台中,考虑姿轨

耦合因素的动力学模型在不同的多步积分算法下

计算精度均更好.在轨道高度、位置等长周期项的

预报过程中,由于气动力的持续作用,未考虑姿轨

耦合因素导致预报结果与真实结果之间存在明显

误差;而对于短周期项的预报,由于短周期内气动

因素的抵消作用,耦合因素的影响相对较小.

4 结论
  

在大型复杂结构航天器服役期满受控再入过

程中,气动姿轨耦合下动力学环境复杂多变,高精

度的轨道预报对陨落残骸落区预测与安全性评估

至关重要.本文对积分预报平台中不同的多步计算

方法进行评估,研究了不同多步法以及相应的改进

算法.在不同的计算阶数、不同计算步长下对多步

法的预报精度与计算效率进行了统一的对比评估.
同时,对气动力热环境下的姿轨耦合因素进行了数

值仿真,结合仿真误差分析了姿轨耦合建模对轨道

预报的重要性.相关研究结果对服役期满航天器离

轨再入过程中气动融合轨道飞行航迹落区散布数

值预报计算平台的算法、参数选择提供了仿真数据

参考.
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