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单板纳星电源系统能量平衡仿真
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摘　要：能量平衡是微纳卫星电源系统设计和考核的重要要求，在地面通常通过数值仿真进行评价。介
绍单板纳星电源系统结构和特点；分别对太阳电池阵、蓄电池组和卫星负载进行数学建模；结合卫星姿态动

力学进行能量平衡仿真，仿真结果可以实时反映卫星的功率变化、电池容量和能量平衡情况。电源系统在轨

试验数据与仿真结果基本一致，证明所建模型是正确的，仿真方法有效。
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　　单板纳星是将电源系统、星务管理、姿控系统
和测控数传等核心功能部件集成在单块电路板上

的新概念纳星，具有功能密度大、可靠性高等特点，

是微纳卫星模块化、标准化设计的一个重要解决方

案。２０１２年５月１０日，在太原卫星发射中心搭载
发射了由国防科技大学研制的世界首颗单板纳

星———天拓一号（代号ＴＴ－１）（如图１所示），卫星
本体尺寸４２５ｍｍ×４１０ｍｍ×８０ｍｍ，重量９．３ｋｇ。

图１　天拓一号单板纳星
Ｆｉｇ．１　ＴＴ－１ｓｉｎｇｌｅｂｏａｒｄｎａｎｏｓａｔｅｌｌｉｔｅ

卫星能量平衡是指一段时间内通过太阳电池

阵产生的电量与卫星总的电量消耗相等，是确保

卫星可靠性和寿命的必要条件，是卫星电源系统

的性能和故障适应能力［１］的判断标准之一。传

统大卫星一般配置具有方向可调的太阳帆板，能

量条件相对较稳定，能量平衡分析仅计算产生的

总能量和消耗的总能量数值，比较二者数值大小

得出能量是否平衡的结论［２］。传统的微纳卫星

采用长方体或立方体结构，４个（或６个）侧面安
装太阳电池阵，输出总功率受姿态的影响小，能量

平衡状态相对确定［３］，因此，一般采用固定输入、

固定负载的仿真方法［２－３］。

单板纳星由于特殊的扁平结构，太阳电池阵

主要安装在面积相对较大的面，输出功率直接受

卫星姿态影响，因此在姿态存在偏差时能量平衡

状态是供电安全性的重要考核指标。同时，单板

纳星采用磁力矩器控制，速率阻尼阶段时间较长，

在姿态翻滚状态下的能量平衡状态也是必须考核

的。对单板纳星电源系统建模，结合卫星的姿态

控制过程进行能量平衡仿真，模拟卫星的实际工

作过程，对能量平衡状态进行分析，并通过负载拉

偏考核电源系统的能量裕度，确定卫星的最大负
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载能力。与固定输入和固定负载的仿真方法相

比，该方法更切近实际在轨情况，仿真结果更具参

考价值。对太阳电池阵、锂离子蓄电池、卫星负载

等进行建模，并对仿真过程和在轨验证情况进行

了介绍。

１　单板纳星电源系统

单板纳星的电源系统主要由太阳电池阵、锂

离子蓄电池组和电源控制器三部分组成。电源系

统结构如图２所示。电源系统采用半调节母线，
蓄电池组正端直接与充电调节器（ＢａｔｔｅｒｙＣｈａｒｇｅ
Ｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＢＣＲ）输出端和功率分配模块（Ｐｏｗｅｒ
ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎＭｏｄｕｌｅ，ＰＤＭ）的输入端相连。由于
蓄电池存在内阻，在光照期，ＢＣＲ单元优先给
ＰＤＭ供电，剩余电量再给蓄电池充电；在阴影期，
蓄电池直接通过ＰＤＭ单元给卫星供电；在峰值状
态下，当电池阵输出功率不足时，不足部分由蓄电

池补充。系统设置两个开关，ＳＷ１为蓄电池接入
开关，用于在卫星存储、运输过程中蓄电池与系统

隔离，在正常工作时接通；ＳＷ２为星箭分离开关，
在卫星搭载发射过程中给系统断电，星箭分离后

通过星箭分离开关自动接通。

图２　电源系统结构图
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ

１．１　太阳电池阵

单板纳星采用体装式太阳电池阵，由于扁平

的外形结构，电池阵主要安装在面积最大的侧面。

单板纳星采用三轴稳定工作方式，稳定状态下

＋Ｙ面指向太阳，因此 ＋Ｙ面电池阵是主电池阵。
由于采用主动磁控的控制策略，控制力矩较小，星

箭分离后较长时间内卫星处于翻滚状态，为了提

高供电安全性，在 －Ｙ面安装结构相同的电池阵
作为备份。

单板纳星太阳电池阵采用三结砷化镓电池

片，８串１０并结构，在标准测试条件（２５℃，ＡＭ０）
下，输出最大功率为３１．６９Ｗ。

卫星在其他面也配置了少量的电池片（６片，
３串２并结构），但是由于数量太少，功率仿真时
不计算在内。

１．２　锂离子蓄电池组

单板纳星采用扁平状包装锂离子蓄电池组成

电池组，２串３并结构，总容量３．７５Ａｈ，工作电压
６．９～８．２６Ｖ。为了提高蓄电池的充放电效率，蓄
电池组通过可恢复保险丝与 ＢＣＲ单元输出端和
ＰＤＭ单元输入端直接相连。

蓄电池采用恒流－恒压的充电方式，充电过程
由电源控制器的ＢＣＲ单元控制，放电过程由ＰＤＭ
单元进行监测，确保电池放电深度在安全范围内。

１．３　电源控制器

电源控制器设计充分考虑卫星的结构特点，

体现简单、可靠的设计原则，主要功能单元包括

ＢＣＲ单元、ＰＤＭ单元和遥测遥控单元。
１．３．１　ＢＣＲ单元

ＢＣＲ单元包含两种工作模式，最大功率点跟
踪（ＭａｘｉｍｕｍＰｏｗｅｒＰｏｉｎｔＴｒａｃｋｅｒ，ＭＰＰＴ）模式和
恒压（ＥｎｄｏｆＣｈａｒｇｅ，ＥｏＣ）模式。当蓄电池电压低
于充电截止电压（ＶＣＳ）时，工作在 ＭＰＰＴ模式，控
制太阳电池阵工作在最大功率点附近；当蓄电池

电压达到ＶＣＳ时，处于ＥｏＣ模式，对蓄电池进行恒
压充电，确保不出现过充。工作模式和 ＭＰＰＴ算
法均由遥测下位机控制，ＶＣＳ＝８．２６Ｖ。

ＢＣＲ单元是太阳电池阵与卫星本体之间的
唯一纽带，为了提高系统可靠性，ＢＣＲ单元采用
多路并行工作的方式，各路之间相互独立。

１．３．２　ＰＤＭ控制单元
ＰＤＭ控制单元根据设备需要将 ＢＣＲ输出的

不稳定电压调整为３．３Ｖ或５Ｖ的稳定电压给设
备供电，或通过ＭＯＳＦＥＴ开关控制后直接给设备
提供母线电压（ＢａｔＢｕｓ）。
１．３．３　遥测遥控单元

遥测遥控单元主要围绕单片机进行设计，主

要功能包括：电压电流监测、二次电源输出控制、

ＢＣＲ工作模式控制、ＭＰＰＴ算法控制、蓄电池过放
保护和与主控单元进行通讯等。

２　电源系统仿真模型

能量平衡主要考虑在一定轨道周期内太阳电

池阵输出总功率与卫星总负载之间的大小关系，

同时需要考虑各个环节的转换效率等因素。太阳

电池阵的瞬时实际输出功率主要由光照条件、负

载功率、工作温度等因素决定。单板纳星的光照

·２０１·
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条件主要决定于卫星姿态，负载功率与工作模式

和工作状态相关，工作温度与光照条件和热控措

施相关，因此能量平衡分析非常复杂，需要结合姿

态控制过程和整星工作流程进行分析，并对模型

复杂且影响较小的环节进行保守简化处理，提高

仿真结果的可靠度和安全裕度。

２．１　太阳电池模型

根据电子学理论，太阳电池相当于一个恒流

源与一只二级管并联，其终端的电流关系如式

（１）所示［４］：

Ｉ＝Ｉｐｈ－Ｉ０
　
　
ｅ

ｑ Ｕ＋Ｒｓ( )Ｉ[ ]ｎＫＴ{ }－１ －
Ｕ＋ＲｓＩ
Ｒｓｈ

（１）

式中：Ｉ为太阳电池输出电流，Ｕ为太阳电池输出
电压，Ｉｐｈ为光生电流，Ｉ０为二极管饱和电流，ｑ为
电子的电荷量，Ｒｓ为太阳电池的串联电阻，ｎ为二
极管特性因子，Ｋ为玻尔兹曼常数，Ｔ为太阳电池
温度，Ｒｓｈ为光伏电池的并联电阻。

工程应用中太阳电池模型可表示为［５］：

Ｉ＝ＩＳＣ（１－Ｃ１｛ｅｘｐ［Ｖ／（Ｃ２ＶＯＣ）］－１｝） （２）
Ｃ１＝（１－ＩＭ／ＩＳＣ）ｅｘｐ［－ＶＭ／（Ｃ２ＶＯＣ）］ （３）
Ｃ２＝（ＶＭ／ＶＯＣ－１）［ｌｎ（１－ＩＭ／ＩＯＣ）］

－１ （４）
其中，ＩＳＣ为短路电流，ＶＯＣ为开路电压，ＩＭ、ＶＭ分别
为最佳功率点的电流和电压。通常来说，ＩＳＣ、
ＶＯＣ、ＩＭ、ＶＭ 是电池阵在标准光强（ＡＭ０，１３５３Ｗ／
ｍ２）和标准温度（２５℃）条件下直射测量的结果。
由于卫星在轨运行时工作温度和太阳光入射角与

标准条件（ＡＭ０、２５℃）存在较大差异，因此需要
根据工作温度和太阳入射角对电池阵输出进行修

正。修正方程如下：

Ｉ′ＳＣ＝ＩＳＣ １－α（Ｔ－Ｔｒｅｆ( )）ｃｏｓ（θ）η （５）
Ｖ′ＯＣ＝ＶＯＣ １－β（Ｔ－Ｔｒｅｆ( )） （６）
Ｉ′Ｍ＝ＩＭ １－α（Ｔ－Ｔｒｅｆ( )）ｃｏｓ（θ）η （７）
Ｖ′Ｍ＝ＶＭ １－β（Ｔ－Ｔｒｅｆ( )） （８）

其中，Ｉ′ＳＣ、Ｖ′ＯＣ、Ｉ′Ｍ、Ｖ′Ｍ分别为经过修正的输出参数，
α为电流温度系数，β为电压温度系统，θ为太阳
光与电池阵法线夹角，η为光强衰减系数，与θ角
有关，Ｔ为电池阵工作温度，Ｔｒｅｆ为标准条件温度
（２５℃）。

对于航天器上的太阳电池来说，通常在出地

影时温度较低，当受到太阳光照射后，温度会迅速

上升到最大值（Ｔｍａｘ）并保持这个温度，并且在高
温条件下实际输出功率低于低温状态。同时，由

于电池阵温度受光照条件、温控措施、基板材料等

因素影响，模型非常复杂，因此，在仿真中，实际工

作温度通常假定为Ｔｍａｘ。

体装式太阳电池阵的θ取决于卫星姿态以及
卫星与太阳的相对关系，在三轴稳定状态下，θ＝
π／２－β（β为太阳与轨道面夹角）。当卫星姿态
不稳时，需要根据太阳位置、卫星轨道参数、卫星

姿态等进行实时计算。

随着θ角增加，太阳光的反射增强，吸收减
小，有效光强减小，某型三结砷化镓电池片η与 θ
的关系如图３所示。

图３　某型电池片η与θ的对应关系
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎａｌｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎηａｎｄθ

太阳电池阵的实际工作点受 ＢＣＲ控制。
ＢＣＲ具有ＭＰＰＴ和 ＥｏＣ两种工作模式，根据母线
电压进行切换。在 ＭＰＰＴ模式下，太阳电池阵工
作在最大功率点；在 ＥｏＣ模式下，电池阵工作点
沿ＩＶ曲线右移，输出功率逐渐减小。因此，太阳
电池阵实际输出取决于负载功率和蓄电池组充电

功率。其表达式为：

Ｐｏｕｔ＝
ＰＭ　ＰＭ≤Ｐｎｅｅｄ
Ｐｎｅｅｄ　ＰＭ＞Ｐ{

ｎｅｅｄ

（９）

其中：

ＰＭ＝Ｉ′ＭＶ′ＭηＭＰＰＴ
Ｐｎｅｅｄ＝Ｐｌｏａｄ＋Ｐｂａｔ

式中，Ｐｏｕｔ为电池阵实际输出功率，ＰＭ为最大功率
点功率，ηＭＰＰＴ为 ＢＣＲ控制器的转换效率，Ｐｌｏａｄ为
卫星负载功率，Ｐｂａｔ为蓄电池充电功率。当 Ｐｏｕｔ＞
Ｐｌｏａｄ时，蓄电池处于充电状态，Ｐｂａｔ＞０；当 Ｐｏｕｔ＜
Ｐｌｏａｄ时，蓄电池处于放电状态，Ｐｂａｔ＜０。

２．２　锂离子蓄电池模型

锂离子蓄电池可以等效为一个可控电压源和

内阻的串联输出，模型结构如图４所示［７］。

其中，Ｅ为空载电压，Ｅ０为初始电压，Ｋ为极
化电压，Ｑ为电池容量，Ａ为指数电压，Ｂ为指数
电容，ｉ为电池电流，Ｖｂａｔ为蓄电池输出电压，Ｉｂａｔ为
输出电流。

锂离子蓄电池模型参数随电池型号不同存在

差异，需要根据具体电池测量。以 ＴＴ－１卫星锂
离子蓄电池为例，其充电曲线如图５所示。Ｉ为

·３０１·
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图４　锂电池模型
Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｌｏｆｌｉｔｈｉｕｍｂａｔｔｅｒｙ

图５　锂电池充电曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｒｇｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｌｉｔｈｉｕｍｂａｔｔｅｒｙ

充电电流，Ｖ为蓄电池电压，ＤｏＤ为电池电量，是
当前电量与总容量的比值。可以看出，蓄电池从

总容量的５０％开始以０．３２Ａ的电流恒流充电，大
约１１００ｓ以后，达到截止电压４．１５Ｖ，此时电量约
为总容量８０％，然后切换到ＥｏＣ模式进行恒压充
电，电流逐渐减小，直到４０００ｓ左右，充电电流约
为零，充电结束。

２．３　负载模型

负载模型是卫星的实际负载功率，与工作状

态相关，是一个时变模型。以 ＴＴ－１卫星为例，
主要有三种工作模式：

阻尼模式：负载功率５．２４Ｗ，从星箭分离开
始，实际持续时间由姿态控制过程决定，与星箭分

离速度相关；

三轴稳定模式：负载功率７．１４Ｗ。
数传模式：卫星过测控站时下传载荷数据，负

载功耗约１１．８９Ｗ，单次持续时间不超过６００ｓ。

３　能量平衡仿真

能量平衡仿真与姿态动力学仿真同步进行。

以ＴＴ－１为例，姿态控制过程包括速率阻尼和三
轴稳定两个过程。速率阻尼采用 Ｂ－ｄｏｔ控制器，
三轴稳定采用 ＰＤ控制器。由于篇幅关系，这里
对姿态动力学仿真过程不作介绍，直接利用其仿

真结果。

３．１　仿真条件

功率平衡仿真需要姿态动力学仿真提供的参

数包括：卫星相对轨道坐标系姿态、轨道参数、太

阳矢量信息、工作模式等。具体仿真参数如下：

卫星轨道：近圆太阳同步轨道，高度４８０ｋｍ，
周期约９３．９ｍｉｎ，最长阴影期３４．６ｍｉｎ，太阳光照
角在２５．７°～３４．４°；

卫星姿态：假设卫星初始分离角速度为

［１５１０１５］°／ｓ，实际姿态根据姿态动力学仿真结
果实时计算，入轨后前１６轨卫星姿态角偏差如图
６所示。其中，Ｘ、Ｙ、Ｚ分别为滚动、俯仰、偏航相
对于轨道坐标系的姿态角偏差，单位弧度（ｒａｄ）。

工作模式：速率阻尼模式大约持续２轨，数传
模式采用长沙和喀什两个测控站，测控时长按实

际测控时间计算；

太阳矢量信息：太阳矢量信息根据太阳历进

行实时计算，仿真起始时间为 ２０１２：０５：１０：０７：
０６：００ＵＴＣ。

电池初始容量：９５％。

图６　卫星前１６轨的姿态角偏差曲线
Ｆｉｇ．６　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔ１６ｏｒｂｉｔｓ

３．２　仿真流程

单板纳星电源系统能量平衡仿真与卫星姿态

动力学仿真同时进行，具体的步骤如下：

１）根据姿态动力学和运动学仿真计算卫星
当前姿态；

２）根据轨道位置、时间和卫星姿态计算各个
电池阵与太阳矢量的夹角；

３）根据电池阵模型和受晒情况计算电池阵
功率输出；

４）根据蓄电池模型和负载情况分别计算母
线电压和电池容量；

５）返回步骤１进行下一周期操作。

·４０１·
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３．３　仿真结果

根据仿真条件对卫星入轨后的前１６轨进行
能量平衡仿真，仿真结果如图７所示。图中 ＳｏＣ
（无单位量）表示电池电量，１表示充满（１００％），
０表示电量完全放完；ＢａｔＶｏｌ表示蓄电池电压，与
电池电量相关；ＢａｔＣｕｒｒｅｎｔ为蓄电池放电电流，大
于零表示放电，小于零表示充电；ＳｏｌａｒＰｏｗｅｒ表示
电池阵的实际输出功率；ＬｏａｄＰｏｗｅｒ为卫星实际
负载。

图７　能量平衡仿真曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｏｆｅｎｅｒｇｙｂａｌａｎｃｅ

可以看出，在仿真条件下电源系统可以维持

能量平衡，平衡后蓄电池容量维持在 ７０．５％ ～
９１．５％。卫星阻尼过程大约在第３轨光照期前结
束。阻尼模式下由于卫星持续翻滚，太阳电池阵

输出功率抖动明显，母线电压也不稳定。阻尼过

程中最小容量为７６％。数传模式由于负载功率
较大，导致母线电压明显下降，尤其当数传模式发

生在阴影期时，母线电压降至约７．５Ｖ，此时电池
输出电流达到近２Ａ。１０～１４ｈ间卫星连续３轨
在阴影期打开数传模块，造成１３．８ｈ时电池电量
降到 ７０．５％，其后的第 ２个光照期重新补充
至９０％。

在相同的姿态与轨道信息下，假设卫星从入

轨开始维持恒定的负载功率，取不同的常值功率

进行仿真，能量平衡情况如图８所示。从仿真结
果可以看出，负载功率７．６Ｗ时电池容量还可以
维持稳定，当负载功率上升到７．７Ｗ后，电池容量
在持续降低，系统不能实现功率平衡，说明电源系

统可承载的最大负载功耗为７．６Ｗ。从这个结果
可以看出，ＴＴ－１卫星的功率裕度大约为６５％，

此范围内供电是安全的。

图８　负载功率拉偏下的能量平衡情况
Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｂａｌａｎｃｅｓｔａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄｐｏｗｅｒ

４　在轨验证情况

天拓一号卫星在轨飞行超过２年，工作稳定，
状态良好，电源系统电量充足。

图９为２０１２年５月１９日１５：２９：４８～１５：３８：２９
测控弧段内电池阵输出总功率曲线。该弧段卫星

刚进入光照期，电池阵输出最大功率给蓄电池充

电。根据遥测数据计算，电池阵输出平均功率最

大为１７．２Ｗ，考虑到０．９的 ＢＣＲ效率，有效输出
功率为１５．４８Ｗ。根据系统仿真模型，仿真结果
中电池阵在光照期初期的最大有效输出功率为

１５．４Ｗ（图７），两者基本一致。

图９　某测控弧段内功率输出曲线
Ｆｉｇ．９Ｏｕｔｐｕｔｐｏｗｅｒｃｕｒｖｅｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ

图１０为蓄电池的遥测电压值。其中横坐标
为数据包，０～１４９为实时遥测参数，每秒一包，持
续时间为１５０ｓ；１５０～６６０为延时遥测，每３０ｓ一
包，持续时间约１５３００ｓ。可以看出，蓄电池的平
衡电压基本保持在７．７～８．２６Ｖ之间。在卫星过
长沙站时，由于数传设备开机，系统出现峰值负

载，电池电压迅速下降，最低到７．５Ｖ，但是在下一
轨很快得到平衡，蓄电池电压恢复。

通过对比ＴＴ－１卫星电池阵输出功率、蓄电
池电压的在轨遥测数值与地面数字仿真结果可以

看出，仿真结果与实际在轨运行结果基本一致，说

明建立的电源系统仿真模式是准确的，仿真方法

是可行的，仿真结果是可信的。

·５０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３７卷

图１０　ＴＴ－１卫星实测蓄电池电压
Ｆｉｇ．１０　ＶｏｌｔａｇｅｃｕｒｖｅｏｆＴＴ－１ｂａｔｔｅｒｙｕｎｉｔ

５　结论

从单板纳星电源系统的特点出发讨论了单板

纳星电源系统能量平衡仿真问题，通过建立太阳

电池阵、蓄电池组和功率负载的数学模型，并结合

卫星工作流程和实际姿态控制过程进行能量平衡

仿真。通过对比仿真结果和天拓一号卫星在轨实

验数据可以看出，仿真结果与在轨运行结果基本

一致，说明电源系统各单元所建的数据模型是准

确的，仿真算法是正确的，仿真结果是可信的。

本方法可以推广应用到其他卫星的电源系统

功率平衡仿真中，为卫星电源系统设计和工程研

制提供重要的设计依据。
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