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超低轨卫星气动阻力计算与减阻设计研究综述 
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摘  要：超低地球轨道（VLEO）卫星相较于传统卫星，在对地观测分辨率、数据传输速度和通信容量等方面具有显著优

势，近年来成为空间技术领域的研究热点。在超低轨道环境下，大气分子与卫星表面之间碰撞所引起的大气阻力不可忽

略，成为影响卫星姿态控制、轨道预测和使用寿命的关键因素。本文从卫星气动阻力的基本原理出发，给出了决定气动

阻力的几个主要因素，重点关注阻力系数的计算分析。超低地球轨道环境下的气体流动属于自由分子流，气体分子之间

的碰撞可以忽略不计，气体分子与卫星表面之间的气固相互作用模型对阻力系数的评估至关重要。本文对自由分子流领

域的基本特性和常用计算方法进行了介绍和评估，随后重点综述了几种典型的气固相互作用模型。基于超低轨卫星气动

阻力特性的计算分析，着重从增大长细比、外形优化和侧面光滑三个方面对卫星减阻构型设计的研究进展进行了综述和

分析。最后，对该领域未来需重点关注的几个关键问题进行了展望。 
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近年来，超低地球轨道（Very Low Earth 

Orbit ，VLEO）卫星成为空间技术领域的研究热

点[1-3]。超低地球轨道通常被定义为轨道高度在

450 km以下的空间环境[4-7]。在这个高度以下，大

气开始对航天器的设计产生显著影响[6, 8]。相比

于传统卫星，超低地球轨道卫星具有许多显著的

优点，如提高对地观测分辨率、改善数据传输速

率、减少有效载荷尺寸与质量、降低卫星开发和

发射成本以及减小碎片碰撞风险等[9-13]。因此，
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各国已竞相开展了相关的研究项目或计划。如图

1所示，欧洲空间局（ESA）于2009年发射了地

球重力场和稳态海洋环流探测卫星——GOCE[14]; 

日本宇航局（JAXA）于2017年发射了用于研究

超低轨环境中原子氧效应的超低空测试卫星——

SLATS[15]；欧盟“Horizon 2020” 研究项目于2022

年成功发射了用于研究不同材料在超低轨环境中

气动性能的轨道空气动力学研究卫星 ——

SOAR[16]。其中， SOAR 与 GOCE 运行的平均
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高度范围分别为200~400 km[16]和250~300 km[17]，

而 SLATS 运行的平均高度范围则低至180~250 

km[18]。在国内，中科院力学所于2016年成功发

射了稀薄大气科学实验卫星“力星一号”。该卫星

开展了为期三天的在轨科学实验任务，获取了高

度150~100 km范围内的全球稀薄大气密度和卫星

表面温度等大量原位测量数据，是迄今为止以近

圆轨道运行的高度最低的人造地球卫星[19]。 

 
图 1  典型超低轨道卫星 

Fig. 1 Typical VLEO satellites 

然而，超低轨道卫星也有其固有劣势，在超

低轨道环境下，大气分子与卫星表面之间碰撞所

引起的大气阻力不可忽略，直接影响卫星运行的

姿态、轨道和寿命，给卫星长期在轨运行带来了

挑战。研究表明，在超低轨道环境下，大气阻力

是卫星所受扰动的主要来源[20-22]，这种扰动会对

卫星的姿态控制产生影响[23-25]。因此，对于超低

轨卫星，特别是重力梯度测量卫星，实现精确测

量的前提是消除大气阻力等非地球重力因素带来

的扰动。例如，GOCE 采用一套无阻力姿态控制

系统（Drag-Free and Attitude Control ，DFAC）。

该系统通过离子发动机和一组磁力矩器来补偿大

气阻力等非地球重力的影响，从而进行姿态控制
[26, 27]，而这需要卫星所受大气阻力快速准确的输

入。大气阻力也是确定和预测卫星轨道的关键影

响因素。气动阻力的准确预测，可以提高卫星任

务分析和轨道预测的准确性[27]。例如，这将有助

于更好地确定和跟踪卫星的轨道从而避免卫星与

空间碎片碰撞[28]。此外，大气阻力是决定超低轨

卫星使用寿命的关键因素。在超低轨道环境下，

一旦维持轨道的燃料耗尽，卫星将在大气阻力的

作用下迅速脱轨，最终重返大气层并烧毁[29, 30]。

因此，为了延长卫星的使用寿命，减阻构型设计

成为超低轨道卫星设计的一个关键技术。 

本文针对超低轨道卫星气动阻力的计算分析

与减阻设计进行了全面的梳理与总结，全文具体

安排如下：第1章从卫星气动阻力的基本原理出

发，给出了决定气动阻力的几个主要因素，其中

重点关注阻力系数的计算分析；第2章简要分析

了超低地球轨道环境所属自由分子流领域的基本

特性，并对自由分子流的几种常用计算方法进行

了介绍和评估；第3章重点综述了气动阻力计算

中使用的几种典型的气固相互作用模型；第4章

基于超低轨卫星气动阻力特性的计算分析，分别

从增大长细比、外形优化和侧面光滑三个方面对

卫星减阻构型设计的研究进展进行了综述和分析；

第5章对该领域未来需重点关注的几个关键问题

进行了展望。 

1  卫星气动阻力基本原理 

目前，计算卫星所受阻力加速度𝑎ௗ௥௔௚的常

用公式为[5, 31]： 

21

2
D ref rel

drag rel
rel

C A v
a v

m v
            (1) 

其中ρ为大气密度，𝑣௥௘௟为卫星相对于旋转大气的

速度，𝐶஽为阻力系数，𝐴௥௘௙为参考表面积，m为

卫星质量。想要准确预测𝑎ௗ௥௔௚往往是非常困难

的，这是由于上述三个参数：大气密度ρ、卫星

相对于旋转大气的速度𝑣௥௘௟以及阻力系数𝐶஽均具

有较大的不确定性[5]。 

大气密度ρ是卫星阻力预测的主要误差来源。

大气密度随时间、高度和地理位置的变化而变化。

由于太阳极紫外（EUV）辐射在高低年的可观变

化，给定高度处的大气密度也可能存在较大的差

异，主要随地理位置（例如纬度和经度）、昼夜

周期和大约11年的太阳活动周期而变化[28]。此外，

太阳风暴引起的地磁波动在太阳活动高峰期间更

频繁地发生，也会导致大气密度的增加。大气参

数的研究与建模技术始于20世纪60年代，早期的

大气模型主要是基于卫星、探空火箭与大气探测

器获得的轨道数据集进行构建，通过固定卫星的
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阻力系数对大气密度进行估算[32]。现如今，大气

模型的发展具有多样性，目前广泛使用的模型主

要有美国标准大气模型  USSA76 ； Jacchia-

Roberts 模型的变体  J71、 J77和  GRAM99；

COSPAR 国际标准大气模型 CIRA90；质谱仪非

相关散射模型  NRLMSIS-00 以及阻力温度模

型 DTM-12 等[31, 33-35]。然而，由于数据可用性

问题和其他技术的限制，现有的大气模型仍缺乏

足够的精确性与适用性。图2给出了大气密度和

组分随太阳活动水平和轨道高度的变化情况[2]。

从图中可以看出，在大约100 km以上的轨道高度，

不同太阳活动水平下大气密度存在几个数量级的

差异。 

卫星相对于旋转大气的速度𝑣௥௘௟也是影响阻

力预测的重要因素。一个常见的假设是大气层随

地球一起旋转，通过对速度矢量求和可得： 

rel sa t a tm osv v v            (2) 

其中𝑣௦௔௧为卫星飞行速度，𝑣௔௧௠௢௦为大气旋转速

度。然而，热层风的存在增加了上述计算的误差。

研究表明，高层大气中（尤其是地磁暴期间的高

纬度地区）的风速可高达数百米每秒，并且难以

预测[5, 28]。因此，卫星相对于旋转大气的速度也

具有较大的不确定性。 

与大气密度和相对速度不同，阻力系数𝐶஽的

不确定性在所有地磁活动条件、纬度和海拔高度

下都很重要。在航天工程的早期阶段，研究人员

从轨道衰减推导大气密度时，通常采用固定数值

2.2作为紧凑形状卫星的阻力系数 [36] ，这是 

Graham Cook基于实验测量所给出的估计值[37]。

但是，研究表明该结论在不同高度会引起较大的

偏差[38]。现在普遍认为阻力系数不是恒定的，而

是会随着卫星形状和飞行高度处的大气温度与组

分而变化。并且，阻力系数的不确定性会在大气

密度建模过程中引起重要的系统误差。图3给出

了四颗紧凑形状的超低轨卫星阻力系数的结果[38]。

从图中可以看出，超低轨卫星的阻力系数随高度

增加逐渐增大，并且与固定值2.2相比存在较大的

偏差。 

 
图 2  NRLMSISE-00模型计算的大气密度和组分随太阳

活动水平和高度的变化情况[2] 

Fig. 2 Representative variation of atmospheric density and 

composition with solar activity level and altitude, calculated 

using the NRLMSISE-00 model[2] 

 

 
图 3  四颗紧凑形状卫星的阻力系数[38] 

Fig. 3 The drag coefficients of four satellites of compact 

shape, a sphere, a flat plate at normal incidence, the spinning 

S3-1 Satellite, and a short cylinder with a flat plate in front[38] 

通过以上分析可知，三个参数的不确定性来

源相互关联，ρ与𝑣௥௘௟的变化通常与热层环境的波

动有关，为了简化问题，将不在本综述中讨论。

本文重点关注超低轨卫星阻力系数的计算分析，

将分别从自由分子流、气固相互作用模型、气动

阻力计算分析与减阻构型设计3个方面进行阐述

与分析，如图4所示。 

 
图 4  超低轨卫星气动阻力示意图 

Fig. 4 Schematic representation of aerodynamic drag of 

VLEO satellites 
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2  自由分子流 

2.1  自由分子流的基本特性 

在超低地球轨道高度，大气密度相较于地面

显著减小，气体分子的离散特性逐渐显现出来，

流体力学中的连续介质假设不再适用。气体的稀

薄程度通常由无量纲参数克努森数（Knudsen 

number, Kn）表示，它定义为分子的平均自由程λ

与流场的特征尺度l（通常取为航天器的特征长度）

之比，即： 

Kn
l


           (3) 

按照不同 Kn 数定义的流场及控制方程如图

5所示。可以看出，随着 Kn 数增大，流场逐渐

变得稀薄，传统的N-S方程不再适用。当 Kn > 10

时，称之为自由分子流领域（free-molecular flow，

FMF），是气体稀薄程度最高的领域[28, 39-42]，流

场对应的控制方程变为无碰撞项的  Boltzmann 

方程。自由分子流领域下气体分子的平均自由程

远大于流场的特征尺度，流动的特点是气体分子

与物面的相互作用占主导地位，而气体分子间的

碰撞可以被忽略，所以也称这种流动为无碰撞流

动。图6给出了Kn 数随轨道高度的变化规律。从

图中可以看出，在大约130 km的高度以上，气体

分子平均自由程达10 m以上，对于绝大多数的超

低轨卫星，其飞行绕流已完全属于自由分子流。

因此，超低地球轨道环境下的气体流动通常被描

述为自由分子流[2, 31, 43]。 

 
图 5  不同 Kn 数下的流场及控制方程 

Fig. 5 Classification of flow regimes and governing 

equations using Knudsen number 

 

 
图 6  NRLMSISE-00模型计算的Kn数在不同太阳活动水

平下随高度的变化情况，特征长度取1 m 

Fig. 6 Knudsen number variation with altitude for low, 

moderate and high solar and geomagnetic activities using 

NRLMSISE-00, and a characteristic dimension of 1 m 

在自由分子流中，一个重要的无量纲参数是

分子速度比S。正如连续流中马赫数表示物体的

宏观速度与声速之间的关系一样，分子速度比表

示气体的宏观速度𝑣௠和分子最可几热运动速度

𝑣௧之比[44]： 

2
m sat

t

m

v v
S

v RT
m

            (4) 

式中R为通用气体常数，𝑚௠为气体分子质量，T

为来流气体温度。由于卫星飞行速度极高，式中

气体的宏观速度𝑣௠可替换为卫星飞行速度𝑣௦௔௧。 

分子速度比通常被用来表征流动趋于准直分

子束的程度。具体而言，当分子速度比较高时

（S>5），气体的宏观速度远大于气体的热运动

速度，称为极高热力学流动[28, 39]（hyperthermal 

flow）。此时气体分子的热运动速度相对于极高

的宏观速度被忽略，相应由分子随机热运动引起

的漂移也被忽略，来流可被视为准直的分子束，

如图 7 （ a）所示。而当分子速度比较低时

（S<5），称为低热力学流动[28, 31]（hypothermal 

flow）。此时气体分子具有较高的随机热运动成

分，来流不再被视为准直的分子束，而是表现为

混沌漂移的 Maxwell 流动，如图7（b）所示。

研究表明，分子速度比S>5对应的极高热力学流

动，是超低地球轨道高度下常见的情况[5]。然而，

在更高的轨道高度下，随着大气温度的升高与分
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子平均摩尔质量的降低，气体分子的热运动速度

显著增加，导致分子速比降低（S<5），此时气

体流动属于低热力学流动[28]。 

 
图 7  极高热力学流动（S>5）与低热力学流动（S<5）

示意图 

Fig. 7 Schematic representation of hyperthermal flow (S>5) 

and hypothermal flow (S<5) 

2.2  自由分子流计算方法 

2.2.1  自由分子流理论 

稀薄气体动力学的自由分子流理论可以给出

简单外形：平板、圆柱和圆球阻力系数的解析解
[45, 46]。根据 Schaaf＆Chambre 模型，可以推导

出自由分子流中气体分子作用于表面元素上的压

力系数𝐶௣和剪切应力系数𝐶ఛ表达式[47]： 
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     (6) 
式中𝜎௡与𝜎௧分别为法向动量适应系数与切向动量

适应系数，θ为来流速度与表面法向的夹角，

erf(x)为误差函数。通过在来流速度方向将𝐶௣和𝐶ఛ

沿物体表面积分就可以得到阻力系数的解析解。

因此，对于具有简单几何外形的超低轨卫星，我

们可以通过自由分子流理论直接计算其阻力系数。 

值得关注的是极高热力学流动下物体的阻力

系数。由于分子速度比S较大，𝑆𝑐𝑜𝑠𝜃 → ∞，

𝑒ିሺௌ௖௢௦ఏሻ
మ
→ 0，𝑒𝑟𝑓ሺ𝑆𝑐𝑜𝑠𝜃ሻ → 1，式（5）（6）

可简化为[48]： 

  22 2 co sp nC              (7) 

2 cos sintC              (8) 

相应地，自由分子流理论可以给出极高热力

学流动下平板、圆柱和圆球阻力系数的极限值。

在完全漫反射条件下，迎角为𝛼஺平板的阻力系数

极限值为2𝑠𝑖𝑛𝛼஺，而圆柱与圆球在极高热力学流

动下的阻力系数极限值均为2[48]。 

2.2.2  数值计算方法 

对于具有复杂外形的物体，自由分子流理论

很难给出阻力系数的解析解，通常采用数值方法

进行计算。目前，主要有4种数值方法用于自由

分子流中气动力的计算模拟：面元（Panel）法、

射线追踪面元（Ray-Tracing Panel，RTP）法、试

验粒子蒙特卡洛（Test-Particle Monte Carlo，

TPMC ）方法和直接模拟蒙特卡洛（ Direct 

Simulation Monte Carlo，DSMC）方法。图8将这

几种数值方法进行了比较，其中不同高度对应的 

Kn 数是基于特征长度为5 m的航天器[28]。表1总

结了不同数值计算方法的特点。对于自由分子流

区卫星气动力的计算，分子间的碰撞忽略不计，

因此，Panel 法、RTP 方法与 TPMC 方法的计

算效率相对于  DSMC 更高。需要注意的是，

Panel法仅适用于简单凸面体，RTP 方法主要适

用于极高热力学流动，而 TPMC 方法的适用范

围最广。另一方面，如果卫星运行在轨道高度更

低的过渡流区，则需要考虑分子间的碰撞效应，

卫星气动力的计算则需要采用 DSMC 方法。下

面具体介绍这4种数值计算方法。 
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图 8  自由分子流气动力数值计算方法的比较[28] 

Fig. 8 Comparison of existing numerical approaches to 

spacecraft aerodynamics for FMF[28] 

 

表 1  自由分子流数值计算方法特点总结 

Table 1 Summary of characteristics of numerical 

approaches for FMF 

 Panel RTP TPMC DSMC 

分子与物面碰撞 √ √ √ √ 

分子间碰撞    √ 

表面遮挡  √ √ √ 

多次反射  √ √ √ 

计算效率 高 高 较高 低 

2.2.2.1  面元（Panel）法 

对于具有复杂外形的卫星，一般采用面元

（Panel）法[49, 50]计算其阻力系数。Panel 法将复

杂的物面划分为若干个离散的面元，每个面元都

可以视为一个平板。通过自由分子流中平板的𝐶௣
和𝐶ఛ解析解来计算每个面元上的压力与剪切应

力，将n个面元的气动力贡献加在一起便可以得

到总的气动力[51]： 
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F pi i i i i
i rel ref
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C C n C n n
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

                 
           

(9) 
Panel 法实施起来较为简单，计算效率高，

并且比工程估算中直接取2.2作为阻力系数更为准

确，但是由于忽略了卫星实体之间的遮挡和多次

反射效应，仅适用于具有凸面形状的卫星。 

2.2.2.2  射线追踪面元（RTP）法 

射线追踪面元（RTP）法[28, 52]是对 Panel 法

的改进，它在 Panel 法的基础上，考虑了卫星实

体之间的遮挡效应，可以用来分析更复杂的几何

构型。RTP 法假设自由来流表现为一束准直的分

子束，该分子束可类比为射线，从而引入射线追

踪技术来确定入射流被遮挡的区域(阴影区域)。

在模拟过程中 RTP 法将阴影区域对应的面元从

计算中剔除，而非阴影区域对应的面元处理方式

则与Panel 法一致，这使得  RTP 方法具有与 

Panel 法相当的计算效率。 

然而，RTP 法基于自由来流可视为准直分子

束的假设，这种简化假设在低温流动（S<5）中

失效，因此  RTP 法仅适用于极高热力学流动

（S>5）。 

2.2.2.3  试验粒子蒙特卡洛（TPMC）方法 

试验粒子蒙特卡洛（TPMC）方法由 Davis

于1960年首次提出[53]。在 TPMC 方法中，试验

粒子于计算域边界处依次产生并射入，每个粒子

代表成千上万的真实气体分子，通过跟踪试验粒

子的运动轨迹和碰撞过程来模拟真实流动特征，

在试验粒子的采样数量足够大以后，统计并输出

气动力、热等宏观参数。TPMC 方法可以用来模

拟多次表面反射和不同流动条件的影响[54]，但是

受到模拟分子数量的限制，TPMC 方法的计算效

率要低于 Panel 法与 RTP 法。 

由于忽略了分子之间的碰撞，只考虑分子与

物面的碰撞，TPMC 方法只适用于无碰撞流动
[55]，对于具有一定稀薄程度的过渡流域,分子间

的碰撞开始变得重要，该方法不再准确。 

2.2.2.4  直接模拟蒙特卡洛（DSMC）方法 

目前模拟稀薄流动最为可靠的数值模拟方法

是直接模拟蒙特卡洛（DSMC）方法，该方法是

Bird于上世纪60年代发展并使用的一种基于分子

水平的粒子模拟方法[42, 56, 57]。不同于直接求解

Boltzmann方程，DSMC 方法从流动的物理模拟

出发，以分子为研究对象，通过追踪分子的运动

和碰撞过程对气体进行建模，具有较高的计算精

度。DSMC 方法的主要思想为：用少量的模拟

分子代替大量的真实气体分子；将分子的运动和

碰撞解耦，认为碰撞是瞬时的过程，其他时刻分
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子之间无力的作用；通过模拟分子的运动和碰撞，

统计得到宏观流场参数。为了保证模拟精

度，DSMC 方法要求模拟时间步长小于分子平

均碰撞时间，模拟网格尺寸小于分子平均自由

程。DSMC方法和Boltzmann方程具有内在的等价

性，DSMC模拟结果也已被证明收敛于Boltzmann

方程[58]。因此，DSMC 方法也适用于过渡流域

与连续流域，但计算成本也相应增大。 

对于无碰撞的自由分子流，DSMC 方法相

较于其它数值方法计算效率较低。但是，对于具

有一定稀薄程度的过渡流域，分子间的碰撞逐渐

变得重要，DSMC 方法成为模拟过渡流域中稀

薄流动最为准确可靠的数值方法。因此，对于少

数运行高度较低的跨流区超低轨卫星，气动阻力

的计算依赖于 DSMC 方法。目前，国内外众多

学 者 开 发 了 大 量 的  DSMC 计 算 程 序 [59-

61]，DSMC 方法已在航天器再入[62]、临近空间

高超声速飞行器[63]、超低轨道卫星[64]的气动特性

与其它稀薄气体流动[65]的数值模拟等方面得到了

广泛应用。 

3  气固相互作用模型 

在自由分子流领域，气体分子直接的碰撞极

为稀少，气体分子与物面之间的相互作用占主导

地位。卫星表面气动力的大小主要取决于气体与

表面之间的相互作用特性，其中，适应系数是描

述气固相互作用（Gas-Surface Interaction，GSI）

的关键参数。研究表明，物面适应系数对超低轨

卫星的气动阻力有着显著的影响。因此，提出和

运用与实际相符的 GSI 模型是进行超低轨卫星

气动阻力计算与减阻设计的基础。然而，气固相

互作用是由极为复杂的物理现象所驱动的，目前

无论理论上和实验上对它的研究都不够完善。早

期的相关研究通过地面实验或在轨观测得到的数

据进行计算建模，具有一定的应用局限性[32, 66]。

近年来，随着计算机数值求解能力的飞速提升，

数值模拟方法如分子动力学（MD）方法成为研

究 GSI 模型的新手段。基于 MD 得到的数值模

拟结果，前人开展了许多 GSI 模型的研究[66-69]。 

气固相互作用可以直观地理解为气体分子撞

击壁面并被壁面反射的散射过程。适应系数是描

述气固相互作用的关键参数，它被用来量化气体

分子与壁面之间的能量和动量交换程度，反映了

不同材料的表面特性。气固相互作用建模的本质

就是通过实验测量或数值模拟等手段来获取准确

的适应系数，使其符合真实气体在壁面的散射规

律。Knudsen最早引入能量适应系数α的概念，定

义如下[70]： 
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 
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          (10) 

式中𝐸௜与𝐸௥分别是入射与反射能量流；𝐸௪是气体

分子与壁面达到热平衡后，按壁面温度𝑇௪对应的

Maxwell 分布反射时的能量流。可以看出，适应

系数是反射分子与壁面达到平衡的量度，它表明

了反射分子在多大程度上适应了壁面的温度。

α=1 对应于完全热适应而 α=0 对应于没有发生

能量交换。 

本文主要介绍目前广泛使用的两种经典的

GSI 模型：Maxwell 模型与 CLL 模型，以及它

们所定义的适应系数，为下文基于表面特性进行

超低轨卫星气动阻力的计算分析与减阻设计提供

理论基础。 

3.1  Maxwell模型 

Maxwell 模型是计算超低轨卫星气动力最常

用的 GSI 模型，由 Maxwell 于1879年提出[71]。

气体分子与表面的相互作用有两个简单的模型，

即镜面反射模型和漫反射模型，如图9（a）（b）

所示。镜面反射模型假定，气体分子撞击壁面后，

切向速度不发生改变，只有法向速度改变方向。

漫反射模型假定，粒子反射速度与入射速度无关，

是壁面温度下的 Maxwell 平衡态分布。Maxwell 

模型则是上述两个简单模型的线性组合，它假设

气体分子在撞击壁面后，α部分的分子发生漫反

射，而剩余（1-α）部分发生镜面反射[72]，如图9

（c）所示。容易看出，镜面反射模型与漫反射

模型是 α=0 与 α=1 时的两种极限情况。由于

Maxwell 模型仅包含一个未知参数，较为简单且

易于实现，因此在理论分析与实验中得到了广泛

的应用。 

基 于  Maxwell 模 型 ， Schaaf ＆ Chambre

（S&C）模型又引入了两个系数来描述气体分子

与壁面之间法向和切向动量交换的程度[41, 47]，定

义如下： 
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其中𝜎௡与𝜎௧分别称为法向动量适应系数与切向动

量适应系数，p与τ分别表示法向与切向动量流；

下标i与r分别表示入射流与反射流；𝑝௪与𝜏௪分别

为壁面温度𝑇௪时完全漫反射下的法向和切向动量

流。 

然而，研究表明 Maxwell 模型预测的单峰

余弦分布与分子束实验所观察到的小叶分布存在

着显著偏差，从而限制了模型的适用范围。 

 
图 9  镜面反射、漫反射与Maxwell模型示意图 

Fig. 9 Schematic representation of the specular reflec-

tion, diffuse reflection and Maxwell model 

3.2  CLL模型 

Cercignani 和 Lampis 等人提出了一个新的

GSI 模型，称为 Cercignani-Lampis（CL）模型
[73]，如图10所示。与Maxwell 模型相比，  CL 

模型能够很好的捕获反射分子的散射行为，特别

是在分子束实验中观察到的小叶状分布。Lord 

发展并推广了这一模型，因此通常将该模型称为 

Cercignani-Lampis-Lord（CLL）模型[74-76]。目前，

CLL 模型被认为是最成功的基于散射核理论的

GSI 模型之一。 

CLL模型使用两个独立的可调参数：切向动

量适应系数𝜎௧与法向能量适应系数𝛼௡分别描述反

射气体分子的切向和法向速度分量。其中𝛼௡定义

为： 
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式中下标n表示法向分量。此外，切向动量适应

系数𝜎௧与切向能量适应系数𝛼௧有如下关系： 

 2t t t              (14) 

近年来，一些研究尝试使用 CLL 模型来推

导新的气动系数解析模型，从而提高气动力系数

的预测精度。例如，Walker 等应用 CLL 模型对 

Schaaf-Chambre（S&C）模型中阻力系数的解析

解进行修正[77]。我们知道，S&C 模型中阻力系

数的解析解是𝜎௡和𝜎௧的函数。在 CLL 模型中，

切向动量适应系数𝜎௧和切向能量适应系数𝛼௧之间

存在直接关系，如式（14）所示，但对于法向动

量适应系数𝜎௡和法向能量适应系数𝛼௡，情况并非

如此。因此，Walker 等通过灵敏度分析和最小

二乘拟合方法得到了𝜎௡与𝛼௡的经验关系。然而，

由于此经验关系缺乏数学基础，最佳拟合参数需

要根据气体种类、壁面形状以及𝛼௡的范围而不断

调整，这限制了其应用范围[78]。目前，CLL 模

型应用中的一个瓶颈问题是尚未推导出反射法向

动量通量的解析表达式（尤其对 hypothermal 自

由分子流情况），这阻碍了气动力系数的准确求

解。为了解决这个问题，本文作者团队和合作者

在 CLL 模型的基础上，采用严格的函数近似方

法，推导出了自由分子流条件下反射法向动量通

量的解析表达式，并基于此得到了平板和圆球气

动系数的解析解。这一新的解析模型可以通过面

元法推广到任意具有凸面几何形状的航天器，有

望提高超低轨卫星阻力系数的预测精度[78]。 

此外，作者团队通过对 MD 的计算结果分

析发现，采用单一适应系数无法同时准确描述气

体分子的散射动量和温度。为了能够准确描述气
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体分子的散射情况，作者团队发展了一种具有独

立的动量和温度适应系数的改进 CLL 模型，简

称 mCLL 模型。通过统计反射分子的速度分布

函数，结果表明，在壁面比较粗糙或气体分子入

射动能与壁面动能有明显区别的情况下，mCLL

模型相较于 CLL 模型，更符合 MD 的数据。

因此，mCLL 模型扩展了原始 CLL 模型的适用

范围，预期可进一步提高超低轨卫星气动阻力的

预测精度[67]。 

 
图 10  CLL模型示意图 

Fig. 10 Schematic representation of CLL model 

4  气动阻力计算分析与减阻构型设计 

4.1  气动阻力计算分析 

针对超低轨卫星气动阻力的计算分析，国内

外学者开展了广泛的研究。目前，相关研究工作

主要集中于不同影响因素下超低轨卫星的气动阻

力特性的探讨。图11按照不同影响因素对超低轨

卫星气动阻力特性的研究进行了归纳，下面将对

具体的研究内容展开介绍。 

 

图 11 超低轨卫星气动阻力特性研究框架 

Fig. 11 Research framework of aerodynamic drag char-

acteristics of VLEO satellites 

4.1.1  气动阻力随飞行高度的变化特性 

在航天工程的早期阶段，通常采用固定数值

2.2作为超低轨卫星的阻力系数。然而，该结论在

不同高度会引起较大的偏差。现在普遍认为超低

轨卫星的阻力系数并不是恒定的，而是随飞行高

度的增加逐渐增大。例如，Moe 等从自由分子

流理论出发，计算了轨道高度在150 至 300 km

范围内的四颗不同紧凑形状超低轨道卫星的阻力

系数，发现卫星的阻力系数随着高度增加逐渐增

大[38]。本文作者团队采用 DSMC 方法计算了超

低轨环境下平板、圆柱和圆球等简单几何外形的

气动阻力，结果表明，随着飞行高度增加，简单

外形的阻力系数均逐渐增大并趋于自由分子流理

论给出的解析解[79]。李志辉等基于当地化快速算

法计算分析了天宫飞行器300 km到200 km变轨飞

行过程的气动阻力系数，发现阻力系数随飞行高

度的变化幅度达到5%~9%，证实长期在轨运行的

大型航天器若采用统一固定的气动阻力系数，误

差累积巨大[80]。靳旭红等以 GOCE 卫星为研究

对象，使用 TPMC 方法计算并分析了飞行高度

对卫星气动阻力的影响规律，研究表明，随着飞

行高度增加，由于大气密度急剧降低，卫星阻力

减小，阻力系数单调增大 [81] 。王晓亮等采

用 DSMC 方法计算了不同飞行高度下典型超低

轨卫星的阻力和阻力系数，结果表明，随着飞行

高度增加，卫星的压差阻力与剪切阻力均减小，

但阻力系数增大[82]。 

对于超低轨卫星气动阻力随飞行高度的此种

变化特性，我们可以根据阻力系数的定义式进行

定性分析：随着飞行高度增加，大气密度急剧降

低，导致卫星所受气动阻力减小，同时来流速度

减小，由于气动阻力的减小速率要慢于来流动压

的减小速率，从而导致卫星的阻力系数增大。 

4.1.2  气动阻力随分子速度比的变化特性 

分子速度比与连续流中的马赫数相对应，是

自由分子流中一个重要的无量纲参数，对超低轨

卫星的气动阻力有着显著的影响。Koppenwallner 

等以 GRACE 、 CHAMP 与 GOCE 卫星为研

究对象，从自由分子流理论出发，结合 TPMC 

计算，分析了分子速度比对卫星气动阻力的影响，

并给出了一般细长体卫星阻力系数的解析表达式，

研究表明，卫星的阻力系数均随着分子速度比的

增加而逐渐减小[83]。在此基础上，靳旭红、胡凌

云等基于 TPMC 方法计算了 GOCE 卫星在250 

km高度阻力系数随分子速度比的变化曲线，结果
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表明，卫星的阻力系数随着分子速度比的增加呈

指数型减小，并渐进地趋于稳定[84, 85]。本文作者

所在团队采用 DSMC 方法计算了超低轨环境下

简单几何外形的气动阻力随分子速度比的变化规

律，发现随着分子速度比的增加，平板、圆柱、

圆球的阻力系数均逐渐减小并趋于极高热力学流

动下阻力系数的极限值[79]。 

通过式（5）和（6）可以说明此种变化规律：

随着分子速度比的增加，超低轨卫星所受压力系

数𝐶௣与剪切应力系数𝐶ఛ均逐渐减小，导致卫星阻

力系数减小，随着分子速度比进一步增大，卫星

绕流趋于极高热力学流动，相应地，阻力系数趋

于极高热力学流动下的极限值。此外，随着飞行

高度的增加，来流分子速比逐渐减小，而这导致

卫星的阻力系数逐渐增大，这也从另一个角度解

释了为何随着飞行高度的增加，卫星的阻力系数

会逐渐增大。 

4.1.3  气动阻力随卫星姿态的变化特性 

卫星的迎角与侧滑角等姿态参数对其气动阻

力也有着重要的影响。March 等以 CHAMP、

GRACE、GOCE、Swarm 卫星为研究对象，使

用 DSMC 方法计算了卫星的气动力系数随迎角

与侧滑角的变化规律，并将计算结果与面元法进

行了比较，结果表明，不同迎角下卫星阻力系数

存在明显的差异，而不同侧滑角下卫星阻力系数

的差异较小[86]。Alberto 等使用 DSMC 方法对

其开展的气动离轨实验（ADE）立方体卫星进行

了气动力计算分析，定量研究了185 km轨道高度

下 ADE 卫星在不同迎角与侧滑角下的气动力和

力矩系数，并将 DSMC 计算结果与自由分子流

理论解进行了比较，结果表明，ADE 卫星的阻

力系数随迎角与侧滑角的增大逐渐减小，当侧滑

角与迎角等于90度时其阻力系数最小[87]。李志辉

等计算分析了300~200 km不同高度变轨飞行过程

中不同迎角与侧滑角及帆板平面与本体主轴不同

夹角复杂构型下天宫飞行器的气动力特性，研究

表明，不同迎角、侧滑角气动力系数存在较大差

异; 同时，太阳能电池翼围绕主体连接轴的旋转

对天宫整器气动力特性也会产生较大影响[80]。郭

晨林等分析阐述了典型超低轨卫星  GOCE 在

100~260 km工作范围内随着俯仰角与偏航角变化

气动特性的变化趋势，发现在发生姿态变化时的

阻力系数变化显著，其变化范围在3.2~9.8，并且

在侧滑时的阻力系数与阻力变化明显高于俯仰时

的情况[88]。 

上述研究表明，不同姿态参数下卫星的阻力

系数存在显著的差异。对于不同外形的卫星，卫

星的姿态参数主要通过改变迎风面积来影响卫星

的阻力系数。从减阻角度而言，应该选择合适的

迎角与侧滑角来减小卫星的迎风面积，从而减小

卫星所受气动阻力，延长卫星的使用寿命。 

4.1.4  气动阻力随物面适应系数的变化特性 

物面适应系数是决定超低轨卫星所受气动阻

力的关键因素。黄飞等以 GOCE 卫星为研究对

象，采用 DSMC 方法对自由分子流区下卫星的

气动特性进行了计算分析，研究了 CLL 反射模

型下不同物面适应系数对卫星阻力预测的定量差

异，研究表明，随着物面适应系数的增加，卫星

的摩阻系数增大，压阻系数减小，总阻力先增加

后减小 [89]。靳旭红等使用  TPMC 方法计算了

Maxwell 模型下不同物面适应系数下 GOCE 卫

星的气动阻力，结果显示，卫星的压阻系数随适

应系数的增大逐渐减小，而摩阻系数随适应系数

的增大逐渐增大[84]。本文作者团队以一种简化的

超低轨卫星模型为研究对象，采用 DSMC 方法

计算了物面适应系数对卫星阻力系数的影响规律，

研究表明，卫星总阻力由来自迎风面的压差阻力

与来自侧壁面的摩擦阻力组成，随着物面适应系

数的增加，卫星压阻系数减小，摩阻系数增大，

总阻力系数减小[79]。 

我们可以从自由分子流与物面相互作用的特

性来说明这一现象：在适应系数较小时，镜面反

射气体分子比例较大，气体分子撞击卫星表面按

镜面反射射出没有切向动量损失，因此摩擦阻力

相对较小，随着适应系数增大，气体分子中镜面

反射比例减小，漫反射比例增加，切向动量损失

增大，摩擦阻力相应增大。而对于压差阻力，气

体分子按镜面反射射出时的法向动量损失要比按

漫反射射出大得多，因此随着适应系数的增加，

漫反射气体分子比例增加，法向动量损失减小，

压差阻力相应减小，而摩擦阻力与压差阻力所占

的主导地位决定了叠加后卫星总阻力的变化情况。 
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4.2  减阻构型设计 

在超低轨道环境下，大气阻力是决定卫星寿

命的关键因素，减阻构型设计成为超低轨卫星设

计的关键技术之一。在超低轨卫星气动阻力计算

分析的基础上，国内外众多学者针对卫星的减阻

构型设计进行了广泛的分析。 

4.2.1  增大长细比 

对于超低轨卫星，气动阻力主要来源为迎风

面阻力，所以在超低轨卫星的设计中，为了减小

迎风面阻力，一般采用细长体构型，但是这种构

型下卫星侧面积较大，侧面引起的气动阻力对卫

星影响显著，不可忽略，应计算到总阻力内。 

长细比一般被定义为卫星的纵向长度与横向

长度之比，当卫星的总体积不变时，长细比的增

加会减小卫星的迎风面积，从而减小迎风面阻力。

但是，长细比过大使得卫星侧面积增大，会带来

相当大的侧面阻力。研究表明，随着长细比的增

加，卫星迎风面阻力减小，侧面阻力增大，卫星

的气动阻力先减小后增大。因此，存在一个使卫

星气动阻力最小的最佳长细比。日本学者 Fujita 

等以正棱柱卫星为例，推导出了使正棱柱卫星气

动阻力最小的最佳长细比为 𝜀 ൌ 𝐶஽ଵ 2𝐶஽ଶ⁄ ，其

中长细比ε定义为正棱柱卫星的长与宽之比，𝐶஽ଵ
为卫星迎风面阻力系数，𝐶஽ଶ  为卫星侧面阻力系

数[90]。Yu 等以圆柱形卫星为研究对象，将其长

细比定义为圆柱长度 l 与直径 d 之比，同样推

导出了卫星气动阻力最小时对应的最佳长细比为 

l/d=𝐶஽ଵ 2𝐶஽ଶ⁄  [91]。周伟勇等基于圆柱形卫星最佳

长细比的分析，进一步推导出了不同截面形状卫

星的最佳长细比为 l/d=𝐶஽ଵ 2𝐶஽ଶ⁄ ，其中 d 定义

为星体的内切圆直径[92]。本文作者团队以正棱柱

卫星为例，基于自由分子流理论扩展了上述最佳

长细比公式，使得在已知各轨道高度来流分子速

度比的情况下，能够直接计算出相应高度下正棱

柱卫星的最佳长细比。此外，考虑到稀薄气体效

应，我们提出了一个修正的模型，以更好地预测

不同轨道高度下正棱柱卫星的最佳长细比。研究

表明，随着轨道高度增加，卫星的最佳长细比逐

渐减小[79]。 

由以上分析可知，对于不同形状的卫星，在

体积不变的情况下，理论上均存在一个最佳长细

比 𝜀 ൌ 𝐶஽ଵ 2𝐶஽ଶ⁄   使卫星气动阻力最小。对于超

低轨卫星而言，如果其长细比超过最佳值，通过

减小长细比可以有效降低气动阻力。在实际工程

应用中，超低轨卫星的长细比往往远小于最佳值。

因此，在确保不影响内部载荷体积的前提下，增

大卫星的长细比可以有效地降低卫星的迎风面阻

力，进而减小总阻力。 

4.2.2  外形优化 

在卫星长细比受限的情况下，通过外形优化

进一步减小气动阻力至关重要。目前，超低轨道

卫星减阻构型设计主要着眼于卫星的外形优化，

包括卫星头部形状优化与头部、尾部形状组合优

化两种主流减阻方案。国际上有关超低轨道卫星

外形优化的最新研究进展总结如表2所示。 

表 2  超低轨道卫星外形优化文献概览 

Table 2 Overview of the available literature in the field of 

shape optimization for VLEO satellites  

 Jae[93] Walsh[94] Yu[91] Walsh[95] Hild[96] 

头部形状优化 √ √ √ √ √ 

尾部形状优化  √  √ √ 

固定体积     √ 

轨道高度/km 200，300 250 200 200 350 

年份 2014 2017 2020 2021 2022 

其中，Jae 与 Yu 等通过头部形状优化对卫

星进行减阻设计。Jae 等针对具有圆柱面头部的

长方体卫星构型，在圆柱前增加一个楔形，如图

12（a）所示。通过改变楔形长度与反射类型，

寻找阻力最小的卫星最优构型，如图12（b）所

示，研究发现，当卫星表面为完全漫反射时，无

论楔形长度如何，阻力都保持不变。当卫星表面

为完全镜面反射时，阻力随着楔形长度的增加而

显著降低[93]。 
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图 12  卫星头部形状优化示例[93] 

Fig. 12 An example of satellite head shape optimiza-

tion[93]  

Yu 等针对细长圆柱体的卫星构型，将圆柱

体前五分之一部分设置为卫星头部，通过计算图

13所示的不同头部形状下卫星的气动阻力，从而

得到最优构型。研究发现，锥形头部构型IV的气

动阻力最小，减阻效果达16.92%[91]。 

 
图 13  圆柱体卫星头部形状优化构型[91] 

Fig. 13 Schematic diagram of cylindrical satellite head 

shape optimization[91] 

Walsh 与 Hild 等则通过卫星头部与尾部形

状的组合优化对卫星进行减阻设计。Walsh 等基

于 Panel 与 DSMC 方法生成的径向基函数代理

模型对超低轨卫星进行外形优化，通过分别固定

卫星头部与尾部形状，计算不同外形参数下卫星

的气动阻力，得到不同体积下卫星头部、尾部与

头尾组合的最佳构型[95]。图14展示了在最小化卫

星阻力同时最大化内部体积的条件下，不同长细

比的卫星所对应的帕累托最优前沿。研究表明，

大长细比的卫星具有更为显著的减阻潜力。一方

面，长细比较大的卫星能够实现更大程度的气动

减阻。以1:6长细比的卫星为例，通过头部和尾部

形状的组合优化，其最大减阻效果达34.6%。相

比之下，1:2长细比的卫星在优化后仅能实现

21.2%的减阻效果。另一方面，卫星的长细比越

大，在由于体积损失而产生净损失之前可实现的

减阻程度越大。由于外形优化在减阻的同时造成

了卫星内部体积的损失，如果假设燃油质量的减

少导致燃油系统体积同等比例的减少，那么图14

中对角线虚线右下方的区域在优化后将获得净收

益，而左上方的区域在优化后会产生净损失。基

于上述假设，长细比为1:6的卫星可以在产生潜在

净损失之前实现27%的减阻效果，相比之下，长

细比为1:2的卫星只能实现13%的减阻效果[95]。 

长细比为1：2和1：6的卫星在帕累托最优前

沿不同点的最佳构型如图15所示。可以看出，对

于长细比为1:2的卫星，其最佳构型由头部外形主

导；而对于长细比为1:6的卫星，其最佳构型中头

部和尾部在整体几何外形中所占的比例几乎相等。

这表明对于长细比较小的卫星，尾部形状优化可

实现的减阻效果甚微，而对于长细比较大的卫星，

通过尾部形状优化可实现较大的减阻效果[95]。 

 
图 14  不同长细比卫星对应的帕累托最优前沿示意图[95] 

Fig. 14 Graph showing the Pareto-optimal fronts for the 

different aspect ratio satellites[95] 
 

 
图 15  长细比为1：2和1：6的卫星在帕累托最优前沿不

同点的最佳构型[95] 

Fig. 15 Optimal profiles at varying points along the Pa-

reto-optimal fronts for 1:2 profiles and 1:6 profiles[95] 
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Hild 等取图16（a）所示简化的 GOCE 卫

星为参考体，在限制卫星体积不变的条件下，通

过数值模拟进行优化，得到了气动阻力最小时对

应的最佳二维卫星轮廓。随后，将二维轮廓扩展

成三维实体并计算分析了卫星的阻力及寿命。最

终，研究得到了三种不同适应系数下对应的最佳

卫星构型，如图16（b）（c）（d）所示。其中，

图16（b）为适应系数取0.95时对应的最佳构型，

在所选的350km高度工况下，可实现13%的减阻

效果。图16（c）为适应系数取0.8时对应的最佳

构型，可实现24.2%的减阻效果。图16（d）为适

应系数取0.65时对应的最佳构型，其减阻效果达

46.3%[96]。 

值得注意的是，在三种最佳构型下，卫星的

尾部长度均占机身总长度的25%。这是因为在限

制卫星体积不变的情况下，过长的尾部会增加气

动阻力，而当尾部长度占机身总长度25%时，能

够获得最佳的减阻效果。总的来说，Hild等的研

究表明，即使限制卫星体积不变，也可以通过外

形优化实现较大程度的气动减阻[96]。 

 
图 16 不同表面适应系数对应的最佳卫星构型[96] 

Fig. 16 The optimal satellite configurations for the dif-

ferent surface accommodation coefficients[96] 

此外，国内许多学者也针对超低轨卫星的外

形优化进行了广泛的研究。胡鑫等参考 GOCE 

卫星的外形，对截面为四、六、八边形及圆形的

细长体卫星进行阻力分析，并在此基础上改变构

型，使得细长体卫星前端呈锥形，并分析锥面锥

角变化对阻力的影响，求出阻力最小时对应的最

佳锥角值，最后结合卫星构型改变对卫星体积的

影响，进一步比较优化得到阻力最小的最优构型
[97]。王晓亮等计算分析了太阳能板和凹坑对超低

轨道卫星阻力特性的影响，发现太阳能板后掠外

形和前后两排较一排布置会减小阻力，而在星体

上开腔对阻力几乎无影响[82]。靳旭红等针对小迎

角超低轨道卫星，提出通孔的存在可以减小压阻

分量进而减小总阻力，并且攻角越接近0度，阻

力减小比例越大[98]。 

在超低轨卫星的外形优化减阻方面，目前的

研究表明，大长细比的卫星具有更显著的减阻潜

力。因此，在实际工程应用中，选择长细比较大

的卫星进行外形优化能够获得更显著的减阻效果。

此外，相同体积下，尾部形状优化的减阻效果约

为头部形状优化的一半，实际工程应用更倾向于

对卫星的头部进行外形优化。然而，卫星外形优

化相应改变了卫星的体积，使得优化结果很难与

初始情况进行定量比较，需综合考虑体积损失与

阻力减小两个因素的影响，以最小化阻力同时最

大化卫星的内部体积，而这涉及多目标优化的问

题；若限制卫星的体积保持不变，虽然有利于结

果的定量比较，但由于涉及更多的限制因素，这

也增加了优化设计的难度。 

4.2.3  侧面光滑 

物面适应系数反映了材料的表面特性，普通

材料的适应系数在0.5~1之间，一般来说，适应系

数越低，材料表面越光滑。由5.1.4节的分析可知，

物面适应系数对超低轨卫星的气动阻力有着显著

的影响，众多学者基于此种表面特性进行了深入

的研究。周伟勇等分析了迎角分别为10度和75度

时单位平面上气动力随适应系数的变化规律，研

究表明，迎角为10度时，随着适应系数增大，气

动阻力升高；迎角为75度时，随着适应系数增大，

气动阻力降低[92]。Yu 等发现存在一个临界迎角

使得平板阻力不随适应系数而变化，进一步分析

了迎角分别为30度和60度时平板气动阻力随适应

系数的变化规律，结果表明，当迎角为30度（小

于临界迎角）时，阻力系数随着适应系数的增大

而增大；当迎角为60度（大于临界迎角）时，阻

力系数随着适应系数的增大而减小[91]。沈清等分

析了单位面积平板在不同飞行高度、不同物面适

应系数下阻力随迎角的变化，研究发现，阻力随

物面适应系数的变化在50度迎角附近出现反向，

即迎角在0度~50度时，物面适应系数增大，阻力
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增加，而迎角在50度~90度时，物面适应系数增

大，阻力降低[99]。本文作者团队分析了不同适应

系数下平板阻力系数随迎角的变化规律，并基于

自由分子流理论给出了解释：将平板阻力系数的

解析式CD对适应系数σ求偏导，可得在大迎角时，

(∂CD)/∂σ<0，因此阻力系数随适应系数增加而减

小；在小迎角时，(∂CD)/∂σ>0 ，因此阻力系数随

适应系数增加而增大。显然，存在一个临界迎角，

此迎角下(∂CD)/∂σ=0，平板的阻力系数不再随适

应系数的变化而变化，为一个固定值。进一步分

析了平板的临界迎角随飞行高度的变化规律，发

现临界迎角随飞行高度的增加逐渐增大，但增长

幅度较小[79]。 

上述研究表明，大迎角下（大于临界迎角），

随着适应系数增加，平板的气动阻力减小。小迎

角下（小于临界迎角），随着适应系数增加，平

板的气动阻力增大。因此，在超低轨卫星减阻设

计中，对于卫星主体、侧翼迎风面这样与来流速

度垂直的正迎风面（大迎角），应选取适应系数

较大的材料；对于卫星侧壁这样与来流速度平行

的表面（小迎角），进行光滑处理，以减小适应

系数从而减小侧面阻力。 

为了验证侧面光滑减阻策略的有效性，本文

作者团队以图17所示的超低轨卫星为研究对象，

分别对卫星进行侧面光滑处理与整体光滑处理，

其中，原型中卫星表面适应系数均取为1，侧面

光滑处理中将卫星主体、侧翼迎风面适应系数取

1，卫星侧壁采取光滑处理，适应系数取0.3；整

体光滑处理中将卫星表面适应系数均取为0.3。选

取170-300 km高度范围内9个典型工况，分析减阻

处理前后卫星的阻力系数的变化情况，如图18所

示。可以看出，在不同轨道高度下，侧面光滑处

理后卫星的阻力系数均最小，减阻效果显著，而

整体光滑处理后卫星的阻力系数增大[79]。 

基于表面特性对卫星气动阻力影响的分析，

未来超低轨卫星减阻设计的一个关键方向是深入

研究不同材料在超低轨环境中的适应系数，并选

择物面适应系数较小材料。 

 

 

图 17 简化的超低轨道卫星示意图[79] 

Fig. 17 A simplified geometry of a VLEO satellite[79] 

 

图 18 不同轨道高度下光滑处理后卫星阻力系数[79] 

Fig. 18 Aerodynamic drag coefficients of VLEO satel-

lite with surface smoothing at different orbital altitudes[79] 

4.2.4  一种耦合几何构型与表面特性的减阻策略 

基于上述减阻理论的分析，本文作者所在团

队提出了一种耦合几何构型与表面特性的超低轨

道卫星气动减阻方案。该方法通过耦合几何构型

中的增大长细比和表面特性中的侧面光滑两种气

动减阻策略，以降低卫星的气动阻力。 

选取具有典型长细比ε=1和ε=8的正棱柱卫星，

对应用耦合增大长细比与侧面光滑减阻策略后卫

星的气动阻力进行了定量分析，具体结果如图19

所示。可以看出，当长细比ε=1时，应用侧面光

滑的卫星气动阻力从55.38 mN减小到51.86 mN，
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减阻效果达6.4%；当长细比ε=8时，应用侧面光

滑的卫星气动阻力从22.65 mN减小到15.6 mN，

减阻效果达31.1%。因此，增加长细比使得侧面

光滑所引起的减阻效果增大。同时，对于未应用

侧面光滑的卫星，增大长细比，卫星气动阻力从

55.38 mN减小到22.65 mN，减阻效果达59.1%；

而对于应用侧面光滑的卫星，增大长细比，卫星

气动阻力从51.86 mN减小到15.6 mN，减阻效果

达69.9%。因此，侧面光滑使得增加长细比所引

起的减阻效果增大。 

以上研究表明，两种减阻策略的减阻效果相

互促进，彼此增强，其耦合所产生的协同作用实

现了更大程度的气动减阻效果，可以有效延长超

低轨道卫星的使用寿命[79]。 

 

图 19 应用增大长细比与侧面光滑减阻两种策略的

正棱柱卫星的气动阻力[79] 

Fig. 19 Aerodynamic drag of the satellite with a square 

prism form applying two drag reduction strategies[79] 

5  总结与展望 

超低地球轨道卫星具有广阔的应用前景，随

着空间技术的快速发展，超低轨道卫星将逐渐走

向实际工程应用，并在对地观测、超高宽带通信、

导航增强与星群打击等领域发挥重要作用。在超

低轨道环境下，大气分子与卫星表面之间碰撞所

引起的大气阻力不可忽略，成为影响卫星姿态控

制、轨道预测和使用寿命的关键因素。因此，超

低轨道卫星气动阻力的计算分析与减阻设计成为

其可持续运行的重要基础。超低轨道环境下的气

体流动通常被描述为自由分子流，目前，自由分

子流区下卫星气动阻力的求解通常依赖于

TPMC、DSMC 等粒子模拟方法。而高层大气环

境数据的可靠性和 GSI 模型的准确性对气动阻

力的精确求解至关重要。为进一步提高超低轨卫

星气动阻力的预测精度，延长其在轨使用寿命，

除了本文正文的讨论内容外，该领域未来需重点

关注以下几个关键问题： 

1）完善的 GSI 模型 

阻力系数的预测精度很大程度上依赖于 GSI

模型的准确性。气固相互作用的复杂性取决于入

射粒子的性质(质量、速度、角度、温度)和表面

特征(粗糙度、污染、成分和形态)。为了提高气

动阻力的预测精度，未来需要通过实验、数值和

理论方法对适应系数进行更系统的研究，从而提

出一个适用于不同材料表面和不同气体种类的

GSI 模型，更准确地定量描述分子散射行为。基

于这种更完善的 GSI 模型，进一步研究超低轨

卫星的气动阻力将是有益的。 

2）新型材料 

在超低轨道环境下，高活性原子氧（Atomic 

Oxygen，AO）会对卫星外表面的材料造成破坏

和腐蚀，降低其空气动力学性能。除了这种侵蚀

性损伤，原子氧还会吸附到卫星外表面造成表面

污染，影响表面适应系数，从而引起卫星阻力系

数预测的不确定性。此外，目前超低轨卫星的设

计并未考虑特定材料的适应系数。研究表明，具

有镜面反射特性（适应系数较小）的材料可实现

来流与卫星表面的动量交换集中于表面法线方向，

从而有效减少气动阻力。因此，对新型材料的研

究旨在确定既能够抵抗原子氧侵蚀又能减小气动

阻力的材料。新型材料的研究与应用可以有效改

善卫星空气动力学特性，延长卫星的使用寿命，

具有广阔的发展前景。 

3）吸气式电推进 

为了有效对抗大气阻力，推进系统的改进将

是关键。稀薄大气是产生阻力的来源，也可以作

为推进剂产生推力克服阻力。吸气式电推进

（ Atmosphere-Breathing Electric Propulsion ，

ABEP）技术与化学推进和常规的电推进不同，

它以太阳能电池提供能源，通过收集超低轨道环

境中的氧气和氮气作为工质来源，利用其产生推

力，作为维持卫星轨道的动力，使卫星无需携带

工质即可在超低轨道逗留与机动。ABEP 技术摆

脱了现有超低轨道卫星飞行任务对推进剂供给的

依赖，有望解决超低轨卫星的长期在轨运行问题。 
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Abstract:  In recent years, Very Low Earth Orbit (VLEO) satellites have become a research hotspot in the field of space 

technology, due to their great advantages in terms of Earth observation resolution, data transfer speed, and communi-

cation capacity over traditional satellites. In VLEO environment, the atmospheric drag caused by collisions between 

atmospheric molecules and the satellite surface can’t be ignored. It becomes not only a critical issue affecting the atti-

tude control and orbit prediction of satellites, but also a key factor limiting the operational life of satellites. This paper 

starts with the basic fundamentals of satellite aerodynamic drag and discusses several key factors that deter-mine 

aerodynamic drag, with a particular focus on the computational analysis of drag coefficients. The gas flow in VLEO 

environment belongs to the regime of free molecular flow, where collisions between gas molecules can be neglected. 

The gas-surface interaction models between gas molecules and the satellite surface play a crucial role in evaluating the 

drag coefficient. This paper introduces and evaluates the fundamental characteristics and common calculation methods 

in the field of free molecular flow, followed by a focused review of several typical gas-surface interaction models. Fur-

thermore, based on the computational analysis of aerodynamic drag characteristics of satellites, we have provided a 

review and analysis of the research progress in drag reduction configuration design, focusing on three aspects: increas-

ing aspect ratio, shape optimization, and lateral side smoothing. Finally, several key issues that require significant at-

tention in the future of this field are prospected.  

Keywords: Very Low Earth Orbit; atmospheric drag; gas-surface interaction; free molecular flow; drag reduction 

design 
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