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摘　 要:电源系统是卫星的重要部件,为在轨卫星提供连续稳定的能源。 建立卫星电源系统数字伴飞模型,对于其在轨状态的

监测、模拟、控制、预测等具有重要的意义。 针对现有模型保真度较低、虚实同步困难的问题,本文提出一种卫星电源系统的数

字伴飞建模方法。 首先,通过电路等效法、数学等效法,状态空间平均的小信号建模等方法建立卫星电源系统高保真机理模型。
其次,使用遥测数据动态参数辨识和参数提取的方法获取模型的动态输入输出,驱动机理模型动态更新。 最后,利用高轨遥感

卫星开展模型的数字伴飞实验验证。 实验结果表明,本文提出的卫星电源伴飞模型典型输出参数的准确率高于 95% ,且可与在

轨卫星实现 0. 5
 

s / 次的虚实同步映射与数字伴飞。
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Abstract:The
 

power
 

supply
 

system
 

is
 

an
 

important
 

component
 

of
 

the
 

satellite,
 

providing
 

continuous
 

and
 

stable
 

energy
 

for
 

satellites
 

on
 

orbit.
 

Establishing
 

a
 

digital
 

accompanying
 

flight
 

model
 

for
 

the
 

satellite
 

power
 

supply
 

system
 

is
 

of
 

great
 

significance
 

for
 

the
 

monitoring,
 

simulation,
 

control,
 

and
 

prediction
 

of
 

its
 

on-orbit
 

status.
 

Aiming
 

at
 

the
 

problems
 

of
 

low
 

fidelity
 

and
 

difficulty
 

in
 

virtual
 

and
 

real
 

synchronization
 

of
 

existing
 

models,
 

a
 

modeling
 

method
 

for
 

digital
 

accompanying
 

flight
 

of
 

satellite
 

power
 

supply
 

systems
 

is
 

proposed.
 

Firstly,
 

a
 

high-fidelity
 

mechanism
 

model
 

of
 

the
 

satellite
 

power
 

supply
 

system
 

is
 

established
 

through
 

the
 

circuit
 

equivalent
 

method,
 

mathematical
 

equivalent
 

method,
 

averaged
 

model-state
 

space
 

and
 

small
 

signal
 

method
 

and
 

others.
 

Secondly,
 

in
 

order
 

to
 

obtain
 

the
 

dynamic
 

input
 

and
 

output,
 

the
 

methods
 

that
 

telemetry
 

data
 

dynamic
 

parameter
 

identification
 

and
 

parameter
 

extraction
 

are
 

used,
 

thereby
 

driving
 

the
 

dynamic
 

update
 

of
 

the
 

mechanism
 

model.
 

Finally,
 

experiments
 

were
 

carried
 

out
 

using
 

high-orbit
 

remote
 

sensing
 

satellites
 

to
 

verify
 

the
 

digital
 

accompanying
 

flight
 

of
 

the
 

model.
 

As
 

shown
 

in
 

the
 

experimental
 

results,
 

the
 

typical
 

output
 

parameters
 

of
 

the
 

digital
 

flight
 

simulation
 

model
 

presented
 

in
 

this
 

paper
 

demonstrate
 

an
 

accuracy
 

exceeding
 

95% .
 

Moreover,
 

the
 

model
 

can
 

achieve
 

virtual
 

and
 

real
 

synchronization
 

mapping
 

and
 

digital
 

accompanying
 

flight
 

with
 

on-orbit
 

satellites
 

every
 

0. 5
 

seconds.
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0　 引　 　 言

　 　 电源系统作为卫星中产生、储存、调节和分配电能的

系统,在卫星的各个阶段负责为卫星平台和载荷提供稳

定持续的能源[1] 。 数字伴飞的定义是借助“数字孪生”
思想,模拟航天器或其关键系统在空间环境中的行为,通
过虚实交互技术实时映射物理状态,利用虚拟环境中运

行的伴飞体开展决策迭代优化,解决航天器实体策略制

定、状态监测和预测评估等问题[2-3] 。 由于卫星在轨环境
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恶劣,空间辐射、温度变化频发,导致卫星电源系统易发

生退化或失效[4-6] ,因此卫星电源系统构建高保真的数字

伴飞模型受到了业内的广泛关注[7-8] 。 数字伴飞建模融

合了数据、算法与决策分析,对实现在轨状态感知和动态

性能评估,有效保障卫星在轨的稳定运行,维护国家制天

权等具有重要意义[9] 。
针对卫星电源系统的建模方法,国内外众多机构和学

者开展了相关研究。 南京航空航天大学的陈乾宏团队[10]

考虑地球反照和退化因素的影响,重建了太阳电池阵模

型。 Grey 等[11]基于数学解析方法,建立了低轨卫星的太

阳电池阵模型,实现了可用功率的准确计算。 高永成[12] 基

于等效电路方法,建立地球同步轨道卫星电源系统的机理

模型并开展故障仿真。 Aung 等[13] 基于状态估计方法,建
立了卫星蓄电池组状态模型,通过改进卡尔曼滤波算法实

现荷电状态的准确估计。 而实现建模的工具主要包括

Modelica、Simulink 等[14-15] 。 然而,随着在轨任务复杂性的

提升,对卫星电源系统离线状态模拟已难以满足电源“全
系统、全过程、全特性”的状态监测、预警与评估。

随着数字孪生思想的新兴[16] ,部分研究机构和学者

将数字化建模、数据挖掘等方法应用于卫星电源系统的

在线监测中[17-18] ,或将算法部署到卫星系统上,开展故障

的在线诊断[19] 。 北京航空航天大学的陶飞团队[20] 提出

了数字孪生卫星的概念及关键技术。 上海空间电源研究

所的朱凯等[21] 建立空间锂电池的数字孪生模型,提升了

空间蓄电池的在线监测和管理能力。 Shangguan 等[22] 提

出了一种物理与虚拟融合的卫星系统的故障诊断和健康

监测方法,实现了卫星的在轨监测和维护。 美国国家航

空航天局 Ames 研究中心开发的航天器电源系统的高级

诊断和预测测试平台(advanced
 

diagnostics
 

and
 

prognostics
 

testbed,ADAPT) [23] 、全数字 ADAPT 系统[24] 及数字化信

息平台( digital
 

information
 

platform,DIP) [25] 可以实现航

天器电源系统运行状态的模拟与诊断预测,为在轨的实

时跟踪与伴飞提供了较好的研究基础。 针对卫星电源系

统的建模研究,国外研究机构已将研究成果应用于空间

电源的预测与管理,并实现卫星在轨监测与维护。 国内

研究机构在卫星电源等效机理建模领域研究较多,为卫

星电源系统的在线状态监测提供较好的理论支撑。 由于

现有研究成果以离线建模为主,未能与卫星在轨动态工

况和环境参数同步,模型的数字伴飞能力不足,尚未实现

虚实同步映射。
本文以太阳电池阵-蓄电池组联合电源系统为研究

对象,研究卫星电源数字伴飞建模方法。 首先,根据卫星

电源系统结构建立卫星电源子系统的等效电路,提取子

系统模型的输入-输出机理、阻容特性等,并将其转化为

传递函数、微分方程等形式,根据上述结果基于数学等效

模型方法建立“多输入-多输出”响应的卫星电源系统机

理模型。 其次,使用遥测数据动态参数辨识和参数提取

的方法获取在轨卫星电源系统的状态,如温度、太阳入射

角、季节光照强度因子等,并将系统实时状态作为模型的

动态输入参量,驱动机理模型更新。 最后,使用在轨运行

的高轨遥感卫星开展模型的精度及数字伴飞虚实同步能

力验证,并对结果进行分析。

1　 数字伴飞总体方案

　 　 卫星电源系统的数字伴飞建模方案如图 1 所示。
数字伴飞模型以机理模型为主,并利用遥测数据实

时感知工况和重要参数,动态辨识机理模型的输入参数。
由于机理模型基于结构和控制原理构建,可以准确地表

达电源的结构、电路的等效及控制关系,但难以适应在轨

卫星的动态工况。 而数据驱动模型,可实现动态工况识

别并进行趋势预测[26] ,但模型的可解释性较差。 因此,
通过对遥测数据和历史数据进行参数动态辨识,有效弥

补了机理模型泛化能力差的不足,使模型能较好地处理

在轨动态工况,动态更新模型的输入输出参量,实现在轨

卫星电源系统与地面模型的虚实空间精准映射和同步。
由图 1 可知,数字伴飞体由机理模型、数据驱动模型

及模型可视化部分组成。 通过分析卫星电源系统的组成

和工作原理,从物理实体的结构、等效电路以及控制关系

的角度建立卫星电源的机理模型。 机理模型由太阳电池

阵模型、蓄电池组模型、电源控制器模型、负载模型等多

个子系统构成[27] ,呈现“多输入-多输出”的响应模式,子
系统间相互级联、紧密耦合。 数据驱动模型主要使用动

态参数辨识和参数提取方法,其中动态参数辨识面向在

轨卫星电源系统的遥测数据和历史数据,如从遥测数据

中辨识太阳入射角 θ,从历史数据中辨识季节光照强度

因子α l 等。 参数提取通常面向遥测数据中易于直接获取

的参数,如温度 T、负载电流 Iload 等。 将数据驱动动态模

型获取的模型状态参数作为机理模型的输入,驱动机理

模型动态更新。 机理模型在接收数据驱动模型的动态输

入参量后,根据内部闭环调节机理实时动态输出关键参

数,如太阳电池阵输出电流 ISA、蓄电池组电压 Ubat、母线

电压 Ubus、主误差放大器电压 UMEA、充电电流 Ic、放电电流

Id 等。 基于模型的动态输出参数实现典型子系统的可视

化和运行状态监测,进而实现模型的数字伴飞,指导并优

化卫星电源系统实体的在轨运行。

2　 卫星电源系统的机理模型

2. 1　 总体思路

　 　 卫星电源系统的机理模型遵循自顶向下的模块化建

模思路,按照实际电源系统的组成结构,将机理模型分为
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图 1　 数字伴飞建模方案框图

Fig. 1　 Scheme
 

block
 

diagram
 

of
 

digital
 

accompanying
 

flight
 

modeling

太阳电池阵(solar
 

array,SA)模块、蓄电池组模块、主误差

放大器 ( main
 

error
 

amplifier, MEA) 模块、 充电调节器

(battery
 

charge
 

regulator,BCR)模块、放电调节器( battery
 

discharge
 

regulator, BDR ) 模 块 及 分 流 调 节 器 ( shunt
 

regulator,SR)模块等。 各模块间相互级联,子系统间可

进行关联控制,卫星电源系统机理模型总体框图如图 2
所示。

图 2　 卫星电源系统机理模型总体框图

Fig. 2　 Overall
 

block
 

diagram
 

of
 

satellite
 

power
 

supply
 

system
 

mechanism
 

model

图 2 中的空心箭头表示机理模型中的能量,实线连

接表示机理模型的控制信号。 机理模型的核心功能是模

拟卫星电源系统,维持母线电压稳定并持续输出。 母线

电压的能量由蓄电池组模块经过 BDR 模块调节(地影期

及部分出入影期)以及 SA 模块经过 SR 模块调节(光照

期及部分出入影期)获得。 另外,模型仿真了卫星电源系

统能量的分配与使用,其能量一方面供给负载,维持负载

的正常工作;另一方面在满足负载供电的同时可为蓄电

池组模块充电供能。 MEA 是卫星电源控制系统的核心,
本文通过建立模型模拟三域控制方法,实现卫星电源系

统机理模型状态的调节与指示。 通过对母线电压采样并

与参考电压计算误差,将误差放大并映射到放电域、充电

域或分流域,分别调节或使能 BDR 模块、BCR 模块、SR
模块,实现母线电压的全调节。 其中,BCR 模块和 BDR
模块主要由脉冲宽度调制(pulse

 

width
 

modulation,PWM)
控制的 DC-DC 功率变换器构成,SR 模块主要由多级滞

回比较器的反馈控制电路构成。
2. 2　 子系统模块化建模

　 　 为维持母线电压稳定,防止模型失配,有效的控制和

调节是保证模型正确运行的关键。 本文在分析卫星电源

原理及组成的基础上,充分结合电源系统的控制原理,针
对不同的子系统模块,采用两种不同的方法建立模型。
电源控制器子系统模块间反馈调节原理复杂,为保证机

理模型的精度,电源控制器模块的机理模型采用先电路

等效分析,后数学等效建模的方法实现。 而太阳电池阵

模块和蓄电池组模块由于控制与调节机制相对较少,二
者更多作为能量的源或被控对象,因此直接采用数学等

效建模的方法构建模型。
1)太阳电池阵———近似工作点模型

传统的太阳电池阵机理模型通常需要建立包含二极

管与串并联电阻的恒流源等效电路模型,但大量的中间

参数需要估算与辨识,同时模型存在多处简化与近似计
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算过程,导致模型精度不足,且建模过程繁杂。
为保证模型的精度,同时提高建模效率,本文使用了

一种近似工作点模型。 由于在轨卫星的光照条件一般较

好,太阳电池阵通常工作在最大功率点附近,因此将太阳

电池阵的实际工作点近似为最大功率点,既能使模型具

有简单的原理,又能保证模型的误差满足要求。 根据设

计手册中提供的最大功率点电流 Imp、最大功率点电压

Vmp,结合表面温度 T、太阳入射角 θ 及相关因子,求取最

大功率点处的输出电流 ISA 和电压 USA, 如下:

ISA = Np[Jmp + βI(T - T0)]S·α l·Cosθ·
Imp
Imp0

KUV

(1)
式中: Np 为太阳电池片的并联数,Jmp 为最大功率点电流

密度,T0 为太阳电池阵表面基准温度,T0 = 25℃ ;S 为太

阳电池的面积,Imp0 为标准测试条件下太阳电池的最佳工

作电流;βI 为电流的温度系数,KUV 为紫外损失因子,二者

均由设计手册中给出;α l 为季节光照强度因子,其数值由

历史遥测数据通过动态参数辨识得出。

USA = Ns Vmp·
Vmp

Vmp0

+ ΔVs + βv(T - T0)é

ë
êê

ù

û
úú (2)

其中, Ns 为太阳电池片的串联数,Vmp0 为标准测试条

件下太阳电池的最佳工作电压,ΔVs 为光强由 s 变化到 s′
引起的工作电压的变化;βV 为电压的温度系数,由设计手

册中给出。
上述建模方法相对于理想恒流源等效电路模型,模

型结构更加简单,且易于实现。 该模型误差通常为工作

点导致的系统误差,相对于多数模型由于估算不准确导

致的随机误差,系统误差更易于修正。
2)蓄电池组———可变电容模型

锂离子电池是卫星电源系统最常用的蓄电池之一,
由于其充放电过程涉及复杂的电化学反应,为其建立准

确的机理模型一直是领域研究的难点。 尤其针对空间电

源,蓄电池组充放电存在较强的周期性,放电深度较为恒

定,极化效应的影响基本可以忽略不计,因此常见的蓄电

池等效模型难以应用于空间电源系统。
为模拟卫星电源系统的运行状态,建立准确的等效

模型,本文提出了一种蓄电池组的可变电容模型。 其容

值在不同工作状态时取值不同,容值由电动势 Ubat、充电

电流 Ic 和放电电流 Id 决定。 其中 Ic 和 Id 为子系统模型的

输入参数,Ubat 为子系统模型的输出参数。 蓄电池组输

出电压与输入电流的关系如下:
dUbat

dt
= fc(Ubat, I,sign( I))( Ic - Id) (3)

式中:I 为蓄电池组电流,由 Ic 与 Id 做差得到;
 

fc(·) 为充

放电特性函数, 表示蓄电池组的近似充放电特性;
sign( I) 表示蓄电池组电流的正负值,即正值表示蓄电池

组充电,负值表示蓄电池组放电,用于区分充放电条件下

不同的充放电特性函数。 根据电容的定义,可得到不同

充电、放电条件下蓄电池电压 u( t) 与电流 i( t) 的准确关

系如下:

u( t) = U
Q ∫i( t)dt (4)

式中:U 为遥测数据中的蓄电池组电压,Q 为根据遥测数

据电流积分得到的电量的变化量,二者之商用于求取不

同充电、放电条件下蓄电池组的可变电容 C,根据可变电

容得到蓄电池组的充放电特性,从而建立相应子系统的

机理模型。
3)主误差放大器———比例积分放大器模型

MEA 担负着调节卫星电源系统状态,使能子系统控

制器 运 行 的 重 要 作 用。 本 文 通 过 搭 建 比 例 积 分

(proportional
 

integral,PI)调节器的数学等效模型,划分放

电域、充电域及分流域,模拟 MEA 在卫星电源系统中的

运行机理。 MEA 的原理框图如图 3 所示。 MEA 的输入

参数为母线电压 Ubus, 输出参数为主误差放大器电压

UMEA。 Ubus 经过分压网络,分压后其电压值减小至 U i,与
预设的参考电压 Ur 的差为 dUo, 并输入到 PI 调节器中。
为保证 MEA 调节的平稳性, Ur 通常设为充电域与放电

域之间的数值,且稳态时 U i 与 Ur 相等。 经过 PI 调节器

的放大与映射,再次与 Ur 加和,并对原始输出值进行限

幅,以满足特定的阈值边界划分,从而获得系统的控制信

号 UMEA。

图 3　 主误差放大器的原理框图

Fig. 3　 Schematic
 

block
 

diagram
 

of
 

MEA

PI 调节器的正确运行是 MEA 调节的关键,将控制

信号 UMEA 的值域按照从小到大划分为放电域、充电域

和分流域,即当控制信号位于不同值域内,电源系统分

别使能 BDR、BCR、SR 中的一种或多种调节器工作,维
持卫星电源系统的稳定运行和输出,因此该调节方式

也称为三域控制调节,其调节原理如图 4 所示。 调节

域的基准 O 位于充电域与放电域之间,表示当母线电

压等于参考电压时,电源控制系统不需要进行调节,维
持当前供配电状态,蓄电池组不进行充电或放电,相邻

调节域间设有死区。 其中,SR 由 n 级滞回比较器组成,
故分流域也对应划分 n 级值域,根据不同的 UMEA,使能

对应的滞回比较器, 获得分流调节器的电流 ISR。 而

BCR 与 BDR 由 DC-DC 功率变换器构成,充电域和放电

域无需分级。
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图 4　 三域控制调节原理

Fig. 4　 The
 

principle
 

of
 

three-domain
 

control
 

and
 

regulation

4)分流调节器———多级滞回比较器模型

SR 的功能是按照 UMEA 的指示对太阳电池阵的输出

电流进行比例分流,本文通过建立多级滞回比较器模型

模拟 SR 的多级分流结构和分流机理。 根据对 SR 的机

理分析,建立等效电路如图 5 所示。 等效电路模型中,太
阳电池阵模块由 n 级子阵通过串联和并联组成,等效为

理想电流源 I1,I2,…,In。 SR 模块也由 n 级子块组成,等
效为开关管 T1,T2,…,Tn 与二极管 D1,D2,…,Dn, 且与

太阳电池子阵一一对应,各级二极管连接至母线。 母线

负载等效为阻容特性负载,电容 C 用于滤除高频分量,减
小母线电压的纹波。 利用数学等效建模方法计算负载阻

抗的传递函数 G( s) 如式(5) 所示,通过传递函数将调节

后的分流电流 ISR 转化为分流调制电压 USR,在光照期以

USR 表示 Ubus, 保证了母线电压的稳定。

图 5　 分流调节器等效电路

Fig. 5　 The
 

equivalent
 

circuit
 

of
 

SR

G( s) =
RSR

sCRSR + 1
(5)

式中: RSR 表示分流调节器输出端实际并联电阻,当卫星

电源位于光照期时,RSR 与母线电阻 Rbus 相等;当卫星电

源位于地影期时,RSR 支路开路,等效为无穷大。

建模的难点是对开关管的控制,开关管导通表示当

前子阵的分流管分流,太阳电池子阵的能量对地分流;开
关管截止表示当前子阵的分流管不分流,太阳电池子阵

的能量直接供给母线。 使用数学等效方法建模,如图 4
分流域所示,将 SR 等效为 n 级等电压间隔的滞回比较

器,同一级比较器左侧的 UMEA 与右侧的 ISR 相互对应。 第

n 级滞回比较器分别具有上下两个门限阈值 UHn 和 ULn,
第 n - 1 级的上门限阈值 UH(n-1) 与第 n 级的下门限阈值

ULn 相等,即门限阈值逐级递增,无死区,并覆盖全部分流

域。 当 UL(n-1) < UMEA < ULn 时,ISR = IS2,共有 n - 2 级比

较器处于分流状态,第 n - 1 级比较器处于调节状态,第 n
级比较器处于不分流状态;当 UMEA 变化但未越过当前比

较器的上下门限时,ISR 不变;当 ULn < UMEA < UHn 时,
ISR = IS1,共有 n - 1 级比较器处于分流状态,第 n 级比较

器处于调节状态。
综上所述,在稳态时,仅有一级比较器处于反复开关

的调节态,其余级比较器均处于导通或截止状态。 假设

第 n 级分流调节器处于调节态,调节器会在该级滞回比

较器的上、下门限阈值间波动,导致母线电压 Ubus 在最大

值 UbusH 和最小值 UbusL 间反复波动。 由于一般情况下母

线电容C在开关频率处的阻抗大小远低于RSR, 因此可忽

略母线负载电阻的作用。 故根据理想电容元件的伏安特

性可得:

UbusH ≈
(1 - d)( ISn - IS(n-1) )

C
dT + UbusL (6)

UbusL ≈ UbusH -
d( ISn - IS(n-1) )

C
(1 - d)T (7)

式中:T 为开关管的开关周期,d 为开关管的占空比。 根

据滞回比较器开关管的周期,可计算其开关频率 f,如
式(8),从而实现 SR 的建模。

f = 1
T

≈
d(1 - d)( ISn - IS(n-1) )

(UbusH - UbusL)C
(8)

5)充放电调节器———状态空间平均模型

卫星电源系统中的 BDR 与 BCR 的结构均为 PWM
控制的 DC-DC 功率变换器。 为模拟其工作机理,本文为

BDR 模块和 BCR 模块建立功率变换器模型。
BDR 模块的输入端电压 Ubat 低于输出端电压 UBDR,

故模型采用 Boost 升压式 DC-DC 功率变换器电路,等效

电路如图 6 所示。 开关管采用电流环与电压环的反馈环

路控制,采样输出电压 UBDR 与参考电压 Ur 的误差,与反

馈系数补偿后的采样电流 IL 再次计算误差, 通过斜坡信

号补偿驱动 PWM 控制开关管的通断。
由于 DC-DC 功率变换器电路中的二极管、开关管具

有非线性、时变性的特点[28] ,难以应用经典控制理论、时
频变换等方法建立模型。 为保证数字伴飞模型的仿真效

率,本文利用数学等效建模方法,使用状态空间平均法对



　 第 5 期 王　 盟
 

等:卫星电源系统的数字伴飞建模方法 171　　

图 6　 放电调节器等效电路

Fig. 6　 The
 

equivalent
 

circuit
 

of
 

BDR

一个开关周期内的状态变量进行比例加权,并建立状态

空间平均的小信号模型,即等效为线性时不变的连续电

路模型。
假设 BDR 的 Boost 电 路 工 作 于 连 续 导 通 模 式

(continuous
 

conduction
 

mode,CCM),对开关管的导通模

式和截止模式分别按照 dt:(1 - d) t 加权,d 为 PWM 的

占空比,加权后除以时间 t,可获得状态空间平均的大信

号模型,如下:

d
dt
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u i (9)

式中:时变系统的 u i 对应等效电路的输入电压 Ubat,时变

系统的 uo 对应等效电路的输出电压 UBDR,时变系统的 iL
对应等效电路的电感电流 IL。 在大信号的直流稳定工作

点处进行线性化,为所有输入、输出变量添加线性扰动 x̂,
并去除其中直流工作点的非扰动信号,转化为小信号模

型,如下:

d
dt
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ûo

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
=

0 - 1
L

1
C

- 1
RC

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

îL
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é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
+

1
L
0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
û i (10)

式中: îL、ûo、û i、d̂ 分别为电感电流、输出电压、输入电压、
PWM 占空比的扰动信号。 最后,对小信号模型进行拉普

拉斯变换,并设模型初态为 0,可获得 BDR 的状态空间平

均的小信号模型,如下:
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BCR 模块的输入端电压 Ubus 高于输出端电压 UBCR,
故模型采用 Buck 降压式 DC-DC 功率变换器电路,等效

电路如图 7 所示。 输入端由母线提供能量,输出端对蓄

电池组充电。 为保证模型的准确性,将模型的输出等效

为蓄电池组电动势 Ubat 与蓄电池内阻 Rbat 的串联形式。
开关管采用输出电压的反馈调节,驱动 PWM 控制开关

管的通断。

图 7　 充电调节器等效电路

Fig. 7　 The
 

equivalent
 

circuit
 

of
 

BCR

假设 BCR 的 Buck 电路工作于 CCM,对开关管的导

通模式和截止模式分别按照 dt:(1 - d) t加权并除以 t,可
获得状态空间平均模型,如下,d 为 PWM 的占空比。

d
dt
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式中:时变系统的 vi 对应等效电路的输入电压 Ubus,时变

系统的 vo 对应等效电路的输出电压 UBCR,时变系统的 iL′
对应等效电路的电感电流 IL′。 蓄电池组的充电分为两

个阶段,在充电初始阶段为恒流充电,充电末尾阶段转换

为恒压充电。 本文通过数学等效建模,使用下式实现充

电模式的转换。
vo( t) = ubat( t) + ic( t)Rbat (13)
恒流充电阶段, 限制 ic( t) 的最大值为 Im, 此时

ubat( t) 较小,但通常 ic( t) = Im,因此充电速度快。 随着充

电的进行,ubat( t) 与 vo( t) 增大,当 vo( t) 等于最大值 Um

时,系统转为恒压充电。 直到 ic( t) 减小到预设值,则认

为蓄电池组充满, 充电结束。 开关管的占空比 d 计算

如下:

d( t) =
vo( t)
vi( t)

(14)

2. 3　 小结

　 　 本节系统地阐述了卫星电源系统机理模型的建模方
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法,遵循自顶向下的模块化建模思路,采用电路等效分析

与数学等效建模的方法实现。 首先,根据结构与机理建

立子系统的等效电路,进行电路级分析;其次,基于建立

的等效电路,进行机理分析,将电路元件等效为传递函数

或变换矩阵的形式;最后,求取数学等效模型的各项参

数,建立卫星电源系统机理模型。

3　 模型的虚实同步

　 　 在建立的机理模型的基础上,开展面向在轨动态工

况的建模方法研究。 通过获取卫星电源系统的实时 / 历
史遥测数据,使用动态参数辨识和参数提取的方法获取

在轨运行工况下模型准确的动态输入,驱动机理模型的

运行与仿真。 有效解决模型难以适应在轨动态工况的问

题,实现卫星电源模型的数字伴飞,模型虚实同步的结构

如图 8 所示。

图 8　 虚实同步结构框图

Fig. 8　 Structural
 

block
 

diagram
 

of
 

virtual
 

and
 

real
 

synchronization

对不同类别的遥测数据采用不同的建模方法,主要

涉及以下方法:
1)实时遥测数据的动态参数辨识

对于实时遥测数据,可通过动态参数辨识方法进行

分析与解算。 动态参数辨识方法利用遥测参数动态变化

的特性,通过解析遥测数据与输入参数间的物理关系,获
取不同工况下模型的实时输入参数。 本节以太阳入射角

参数为例,阐述实时遥测数据的动态参数辨识方法。
太阳入射角 θ 是太阳电池阵的重要输入参数,决定

着太阳帆板的对日角度,其数值的大小直接影响太阳电

池阵的输出电流。 太阳入射角参数的获取主要依赖于卫

星上的模拟式太阳敏感器( analog
 

sun
 

sensor,ASS),相比

于数字式太阳敏感器和“0 ~ 1”式太阳敏感器,ASS 具有

结构简单、视场适中、可靠性好的特点,且对于太阳入射

角的建模解算精度满足需求。 卫星的两组太阳帆板分别

对应两组 ASS,每组 ASS 包含四个光电探测器,其中 A、B
探测器相近放置排列在同一个平面上,用于测量俯仰角,

C、D 探测器相近放置排列在另外一个平面上,用于测量

偏航角。 当光电探测器捕获到太阳光并垂直照射到同一

平面的敏感元件上时,两个光电探测器产生的电流差几

乎为 0;当太阳光线不重合于垂直轴时,同一平面上的两

个光电探测器由于位置差异对于接收到的光线会产生不

同的电流 IA、IB 或 IC、ID, 其与太阳光强成正比,并通过遥

测数据进行传输。
为保证建模解算的准确性,采用多排列方向的光电

探测器计算方法,即分别计算第 n 种太阳光线相对于光

电探测器的排列方向的中间变量为 ΔIn, 并对 ΔI1,
ΔI2,…,ΔIn 取平方根平均数获得动态的太阳入射角输

入,对于太阳入射角的计算,n = 2 时可以达到精度要求,
计算如下:

ΔI1 =
IC + ID - IA - IB
IA + IB + IC + ID

(15)

ΔI2 =
IC + IB - IA - ID
IA + IB + IC + ID

(16)

θ = arctan ΔI2
1 + ΔI2

2 ·180
π

(17)

这种方法可有效减小由于传感器特性导致的系统

误差。
2)历史数据的动态参数辨识

部分模型的输入参数存在近似周期性特征,但由于

未在遥测数据中直接体现,因此相对难以获取,如太阳电

池阵模型的输入参数季节光照强度因子。 对于此类参

数,可通过动态参数辨识方法提取历史数据中有用的信

息或特征,进行数据拟合,将历史数据的类周期性特征转

换为模型可用的动态输入参数。 本节以季节光照强度因

子为例,阐述历史数据的动态参数辨识方法。
卫星电源系统的季节光照强度因子是指在不同的季

节和地理位置下,由于地球的倾斜和公转导致的太阳辐

射对卫星太阳电池阵的影响程度。 季节光照强度因子考

虑了不同季节时卫星的轨道位置及太阳高度角的变化,
因此在不同的季节和地点太阳电池阵受到的辐射量会发

生变化。 对该因子进行建模可有效模拟太阳电池阵在不

同季节输出的差异。
由于受季节的影响较大,季节光照强度因子呈现类

似正弦的周期性变化趋势。 为更好的模拟太阳辐照对卫

星太阳电池阵的影响,采集卫星电源近一年均匀分布的

历史遥测数据,将遥测数据中的日期作为自变量,光照状

态、温度及太阳敏感器电流作为待辨识的特征变量。 为

方便表达与计算,将日期自变量拟合为变量 u,每年近似

为 365 天,选取 1 月 1 日为基准,即 u = 1,12 月 31 日为最

大值,即 u = 365。 按照春分、夏至、秋分、冬至等典型季

节的历史遥测数据,拟合出光照状态及温度变化影响下

的季节光照强度因子,为满足类周期性变化趋势,采用三
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次多项式拟合,结果如下:
α l =- 1. 05 × 10 -8u3 + 9. 29 × 10 -6u2 -

2. 26 × 10 -3u + 1. 14 (18)
3)实时遥测数据的参数提取

参数提取方法用于实时遥测数据中存在的或经过简

单的数学运算可获得的动态输入参数,该方法简单易实

现,且参数实时性好。 通过该方法可直接获取温度、光
照 / 阴影状态等动态输入参数,经过多传感器数据加和可

获取负载电流等动态输入参数。

4　 实验与分析

　 　 为验证本文所构建的卫星电源系统数字伴飞模型的

有效性,利用在轨的高轨遥感卫星开展了数字伴飞实验

验证,并验证了误差累积的影响。 另外,将本文提出的数

字伴飞模型分别与文献[12]、[15]、[29]中的模型开展

定性对比分析,与文献[12]的模型输出参数及顺序开关

分流调节器(Sequential
 

Switching
 

Shunt
 

Regulator,S3R)型
高轨遥感卫星遥测数据进行定量对比分析,以验证本文

所提出方法的优越性和有效性。
4. 1　 数字伴飞验证

　 　 按照在轨遥感卫星的工作状态,通过模型的虚实同

步方法为所构建的模型提取与在轨条件下相同的动态输

入参数,以 0. 5
 

s / 次更新输入和输出参数,并将输出参数

与实时遥测数据逐次对比,定量分析并验证模型与在轨

遥感卫星的同步性。
由于高轨遥感卫星在春分与秋分附近时会经历光照

期与地影期的过渡和转换,即具有完整的充放电过程,对
比结果可信度高。 因此,本文在秋分日附近开展模型的

对比验证,模型输出与遥测数据的相对误差如图 9 所示。
在全部伴飞周期内,数字伴飞模型的输出参数的相对误

差均小于 5% 。 最大误差为 4. 64% ,出现在放电电流的末

期,总体误差较小,能满足数字伴飞的要求。
由于模型内部包含积分与微分环节,经过一段时间

的运行后,模型的输出会产生一定程度的误差累积。 为

讨论误差的累积情况,确定累积误差对模型的影响,本文

选取连续 30 天的遥测数据,辨识输入参数,开展模型连

续运行实验。 获取模型连续运行 30 天内的典型输出参

数,与对应的遥测数据对比,并逐天计算本文模型的准确

率(accuracy,Acc)。 根据文献 [ 30],准确率量化计算

如下:

Acc =
∑

n

i = 1
1 -

A i - F i

A i

× f i( )
n

× 100% (19)

式中: n 为模型待评价参数的总数,A i 为遥测数据中第 i

图 9　 模型输出与遥测数据的相对误差

Fig. 9　 Relative
 

error
 

between
 

model
 

output
 

and
 

telemetry
 

data

个参数的实际值,F i 为第 i 个参数的模型输出值,f i 为
A i - F i

A i
的归一化函数,将相对误差映射到[0,1] 区间

内。 结合所建立的模型,此处选取线性归一化方法。
模型连续运行时输出参数的准确率变化如图 10

所示。

图 10　 模型连续运行时输出参数的准确率变化

Fig. 10　 Variation
 

in
 

accuracy
 

of
 

output
 

parameters
 

for
 

continuous
 

operation
 

of
 

the
 

model

由图 10 可知,由于子模块包含较多的积分、微分环

节,放电电流 Id 和主误差放大器电压 UMEA 的准确率随运

行时间的增加缓慢减小, 具有较为明显的误差累积趋

势。 而由于进行了相应的等效且复杂运算较少,太阳电
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池阵电流 ISA、充电电流 Ic、蓄电池组电压 Ubat 的准确率变

化趋势平缓。 此外,母线电压 Ubus 是模型最重要的输出

参数之一,子模块具有多重反馈调节环节,因此母线电压

参数具备调节能力, 在一定的值域范围内保持动态

平衡。
30 天内输出参数的准确率量化如表

 

1 所示。 由于

篇幅限制,表中每间隔 6 天显示一次。 由结果可知,模型

经过 30 天运行,准确率的变化平缓,最大变化率不超过

1. 4% ,说明模型的误差累积速度较慢。 因此,误差累积

对运行 1 个月左右的模型输出影响可忽略不计。 若开展

以年计的长期在轨伴飞,则需要融合机理模型与数据驱

动模型(如神经网络、时间序列分析算法等)。 实时感知

模型输出与遥测数据的误差,当误差累积超过阈值时,数
据驱动模型将定期通过实测值对模型进行修正。

表 1　 输出参数的准确率

Table
 

1　 Accuracy
 

of
 

output
 

parameters

参数

模型的准确率 / %

第 1 天

/ %
第 6 天

/ %
第 12 天

/ %
第 18 天

/ %
第 24 天

/ %
第 30 天

/ %

ISA 99. 97 99. 96 99. 95 99. 94 99. 93 99. 92

Ic 99. 83 99. 82 99. 81 99. 80 99. 79 99. 78

Id 99. 88 99. 80 99. 76 99. 71 99. 67 99. 62

Ubus 96. 33 95. 23 95. 23 96. 06 95. 82 95. 43

UMEA 98. 47 98. 20 98. 12 97. 99 97. 97 97. 95

Ubat 98. 52 98. 50 98. 57 98. 61 98. 65 98. 70

　 　 综上所示,随着模型运行工况的变化,模型具有良好

的动态特性和调节能力,模型能准确地模拟卫星电源的

在轨运行状态,可以实现与在轨卫星电源系统的虚实同

步。 通过模型 30 天连续运行实验,表明本文方法存在误

差累积的现象,但误差累积速度慢,可满足 1 个月左右的

在轨伴飞要求。 若进行长期的在轨伴飞,则需要定期通

过实测值对模型进行修正。
4. 2　 性能对比分析

　 　 定性对比与定量对比均为重要的性能对比方法。 由

于机理建模一般与卫星电源对象相关,且文献通常无法

全面准确描述所有子系统模型的特征细节及输入输出,
对比模型常常难以准确完整地复现,故定性对比成为了

定量对比的重要补充手段。 本节分别对模型开展定性对

比分析与定量对比分析,从模型性能、误差、准确率等多

个维度验证本文提出方法的正确性与优越性。
1)定性对比

通过定性对比分析本文提出的模型与多个已有卫星

电源系统模型的功能结构与仿真能力,对比内容主要包

括模型是否具有反馈调节、参数是否动态可调、模型的验

证方法及计算量。 模型性能的定性对比评价结果如表
 

2
所示。 其中,对比文献[12]使用电路等效、机理简化、数
据拟合等方法分别建立了卫星电源的太阳电池阵、蓄电

池及控制器模型。 对比文献[29] 对航天器电源系统的

太阳电池阵、蓄电池组、DC-DC 变换器进行了简化建模,
并通过在轨卫星开展验证。 对比文献[15] 建立了瞬态

分析的卫星电源系统模型,具备多种轨道卫星电源的仿

真和分析能力。

表 2　 模型性能的定性对比评价

Table
 

2　 Qualitatively
 

comparative
 

evaluation
 

of
 

the
 

model
 

performance

对比内容 本文模型 文献[12]模型 文献[29]模型 文献[15]模型

是否具有反馈调节
是,由 MEA 控制的三域调节

实现母线电压的全调节
否 否

是,仅部分模块使用 PID
调节

模型参数是否动

态可调

具备,动态输入太阳入射角、
温度、光照状态、负载等信息,
可实现虚实同步

不具备,根据工况确定输入

的静态常值,太阳入射角光

照期为 0°,地影期为 90°

部分具备,仅在蓄电池模

型中通过调节 RC 并联单

元实现

不具备,按照预设输入参

数,包含太阳辐照度、 温

度和负载电流

模型验证方法
通过实时遥测数据对比,具备

数字伴飞功能
通过功能对比验证模型 通过在轨卫星验证模型 通过在轨卫星验证模型

模型的计算量
较大,但满足 0. 5

 

s / 次的虚实

同步映射

较小,充电、放电、分流状态

的确定与控制方法简单

中等,充放电的拟合建模

计算资源消耗较大

较小,对电源控制器和控

制逻辑简化程度较大

　 　 通过对比可知,本文提出的方法具有动态性能好,可
实现在轨数字伴飞与虚实同步等优点。 模型的参数动态

可调,且具有完整的母线电压反馈调节功能,保证了输出

的稳定性。 模型的多数对比评价指标均优于现有卫星电

源系统的建模方法。 本文的模型结构与实际卫星电源系

统结构一致,导致运算量较大,但仍能满足输出参数

0. 5
 

s / 次更新的数字伴飞需求,实现模型与实际卫星电

源系统的动态映射。
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2)定量对比

本节使用文献[12] 作为已有模型开展性能的定量

对比分析。 选取一个自然日的遥测数据,进行数据建模

后,将动态参数按照数据的时间戳输入到本文模型进行

仿真。 计算动态输入参数的平均值,并将温度、光照强度

及负载条件的均值输入到已有模型中。 定量对比的评价

指标主要包括平均绝对误差(mean
 

absolute
 

error,MAE)、
均方根误差(root

 

mean
 

square
 

error,RMSE)及模型输出相

对遥测数据的准确率。 模型性能的定量对比评价结果如

表
 

3 所示。

表 3　 模型性能的定量对比评价

Table
 

3　 Quantitatively
 

comparative
 

evaluation
 

of
 

the
 

model
 

performance

输出

参数

本文模型 已有模型

MAE RMSE Acc / % MAE RMSE Acc / %

ISA / A 1. 292 1. 871 99. 95 6. 568 14. 513 95. 34

Ic / A 0. 119 0. 386 99. 74 0. 400 1. 219 95. 11

Id / A 0. 061 1. 143 99. 76 4. 783 14. 049 94. 11

Ubat / V 0. 068 0. 080 98. 65 0. 702 1. 422 88. 54

UMEA / V 0. 298 0. 475 98. 41 - - -

Ubus / V 0. 096 0. 116 95. 35 0. 026 0. 030 82. 51

　 　 表 3 中,本文模型输出的太阳电池阵电流 ISA、充电

电流 Ic、放电电流 Id 及蓄电池组电压Ubat 均明显优于已有

模型。 本文模型的 MAE、RMSE 相较于已有模型均有较

大幅度减小,其中,MAE 减小 70. 04% 以上,RMSE 减小

68. 30%以上。 同时,本文模型的准确率提升明显。 由于

已有模型的母线电压 Ubus 为设定的 42V 常值,虽然使其

MAE 与 RMSE 优于本文模型,但设定值的实际参考意义

较小。 反而,由于准确率以遥测数据为基准,更能反映母

线电压的输出性能。 基于上述结果,本文模型的准确率

相比于已有模型提升了 4. 84% ~ 15. 56% 。 由于已有模

型未使用三域控制原理,即不存在 MEA,故此处不涉及

主误差放大器电压 UMEA 的性能对比。
根据模型的性能对比,绘制模型典型输出与遥测数

据对比结果如图 11 所示。 结果表明,本文模型的输出与

对应的遥测数据相似度高,而已有模型与遥测数据存在

较为明显的差异。 本文模型动态性能更好,能较好地模

拟空间环境的辐射、干扰等因素导致的噪声,而已有模型

状态变化较为简单,难以表征卫星电源系统的动态特性。
具体的,图 11(a)中,本文模型在光照期和入影期存

在一定的输出波动,通常是由于太阳敏感器对太阳光的

捕获过程导致的,而已有模型波形平滑,不能表示这一状

态。 太阳电池阵模型是在最大功率点处建立的,而在轨

卫星的太阳电池阵的实际工作点通常位于最大功率点附

近,故与实际系统的输出存在细微差异。 图 11( b)中,本
　 　 　 　

图 11　 模型典型输出与遥测数据对比结果

Fig. 11　 Comparison
 

of
 

typical
 

outputs
 

of
 

the
 

model
 

and
 

telemetry
 

data
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文模型较好地模拟了“先恒流后恒压”的充电过程,但由

于实际卫星电源蓄电池组电压的采样点位于 BCR 中,其
与蓄电池组之间存在电缆的压降,导致模型充电模式的

转换点滞后于实际系统。 而已有模型难以模拟该模式,
其充电模式为先快速充电,后涓流充电,故图中存在电流

阶梯状下降的情况。 图 11(c)中,随着放电的进行,蓄电

池组电压逐渐下降,为维持放电输出功率,放电电流逐渐

增大,两种模型均较好的表征了该特性,已有模型的放电

电流略大于本文模型。 图 11( d)中,同样由于蓄电池组

电压采样点布局的差异,电缆压降的影响,使本文模型的

电压输出与卫星电源系统存在误差。 已有模型充电过程

电压的变化过于线形,充电状态转换时蓄电池组电压不

够平稳。 且由于已有模型的放电区间采用曲线拟合的方

法实现建模,其蓄电池组的放电电压取决于拟合的参数

和放电电流,放电深度明显大于实际系统。
图 11(e)与( f)中,本文模型的 UMEA 与 Ubus 互相影

响,相互关联,由于实际系统的参数不公开,机理模型的

控制参数需要进行解算和设计,与实际系统的动态特性

存在差异,因此导致本文模型输出的纹波大于实际系

统。 但 Ubus 的纹波范围可控,约为 42. 0
 

V±0. 3
 

V,纹波能

够满足模型的数字伴飞需求。 已有模型则将 Ubus 简单设

定为 42
 

V,故 Ubus 无纹波,与实际系统存在较大的差异。
综上所述,本文模型的输出结果与在轨卫星电源系

统更相似,模型误差小,准确率高,相比于已有模型具有

更好的动态特性。

5　 结　 　 论

　 　 本文提出一种卫星电源系统的数字伴飞建模方法,
通过电路等效法、数学等效法,状态空间平均的小信号建

模等方法,建立了卫星电源系统高保真机理模型。 同时,
使用遥测数据动态参数辨识和参数提取的方法获取模型

的动态输入,驱动机理模型实现数字伴飞。 本文与 S3R
型高轨遥感卫星开展的实验结果表明,卫星电源的太阳

电池阵、蓄电池组、电源控制器模型的典型输出参数的准

确率高于 95% 。 与现有建模方法相比, 准确率提升

4. 84%以上,MAE 与 RMSE 均有较大幅度减小,且模型具

备 0. 5
 

s / 次的虚实同步映射与数字伴飞能力。
后续计划在低轨卫星电源上进一步开展数字伴飞建

模及应用研究,并解决长期在轨伴飞下模型误差累积的

修正问题。
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