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模块化航天器电源系统仿真研究
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摘要：模块化航天器快速响应对迅速提高我国空间信息支援能力具有重大意义，所以为了快速增强我国空间实力，以快速响应为背

景，对模块化航天器进行研究，首先介绍了模块化航天器及其快速集成测试方法，之后，以模块化航天器电源系统为例，通过数学模型

搭建了其Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型，主要对帆板面积，蓄电池容量，以及卫星在轨功率进行分析，最后，通过仿真结果验证了所建模型的准确性，

为模块化航天器快速响应奠定了基础，同时提出了模块化航天器电源系统的快速响应应用模式。

关键词：快速响应；模块化航天器；电源系统；仿真
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０　引言

信息条件下的现代化战争，空间信息极其重要，空间技术

以成为时代热点和一个国家综合实力的代表［１２］，卫星的信息

支援能力必当是夺取空间信息优势的重要保障。但是受传统航

天器 “整体式设计，一次性使用”设计思想的影响，传统航天

器无法满足突发战争时空间能力需求［３］。快速响应航天器的应

用恰好解决了传统航天器应对突发事件能力不足的问题。

快速响应航天器有两种发展思路。一种思路是一体化，集

成化设计。由于卫星和运载火箭已经连接在一起，这种思路可

以减少卫星和火箭的测试时间，能够实现快速集成，快速发

射。但是由于其技术特点，卫星载荷都是之前安装好的，所以

能够完成的任务较为固定；另一种思路是模块化设计。模块化

航天器按照其功能被分解为多个不同的模块。这些模块功能独

立、物理独立，通过标准接口集成在一起，实现整个航天器系

统的功能［４］。模块化航天器模块间可以进行灵活组装，满足不

同的任务要求，同时模块间采用标准化接口和即插即用技术，

方便其快速集成，测试。所以本文对模块化航天器进行研究。

随着模块化航天器技术日益成熟［５］，本文以此为背景，对

模块化航天器快速集成测试及其建模仿真进行研究，旨在提高

我国空间系统快速响应能力，这对于提高我国空间系统信息支

援能力具有重大意义。

１　模块化航天器及快速集成测试

１１　模块化航天器概况

模块化航天器已经有数十年的发展历史，下面介绍几种具

有代表性的模块化航天器。

１）ＳＭＡＲＴＢｕｓ：ＳＭＡＲＴＢｕｓ是基于多个功能模块协同工

作的智能模块化平台［６］，它采用可以堆叠的模块化结构，划分

为有效载荷基板、通信模块、姿态确定模块、姿态控制模块、

蓄电池模块以及太阳能帆板模块等子系统模块，如图１所示。

图１　ＳＭＡＲＴＢｕｓ整体结构

２）ＰＥＴＳＡＴ：ＰＥＴＳＡＴ （ＰａｎｅｌＥｘｔｅｎｓｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ）是日

本进行的模块化航天器研究项目。ＰＥＴＳＡＴ航天器由多个功

能板组成，共同实现航天器功能。ＰＥＴＳＡＴ以折叠状态发射，

入轨后展开，如图２所示
［６］。

３）Ｆ６卫星系统：Ｆ６计划是对分离模块概念进行的技术研

发和演示验证项目［７］。Ｆ６项目构想是把一个航天器的功能单
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图２　ＰＥＴＳＡＴ折叠及在轨展开示意图

元优化分解为多个模块，每个分离模块仍是一颗卫星，如图３

所示。

图３　Ｆ６计划原理图

１２　模块化航天器快速集成测试

快速集成测试是指将组成航天器平台的各分系统与有效载

荷集成为航天器并对各模块进行选择和测试的技术。这项技术

是模块化航天器能够实际应用的保证，主要分三步：

１）根据任务需求进行分析，通过得到的分系统模块参数，

从仓储的分系统模块中进行选择；２）通过模块之间的标准化

接口组装集成模块化卫星；３）测试组装集成的模块化卫星的

性能参数，检验其是否满足卫星设计要求和任务需求，满足则

进行快速发射，卫星入轨后，就可以实现空间信息支援。

本文以电源分系统为例，对其快速集成测试进行研究，通

过建模仿真，主要分析卫星电源系统部件的选择和测试过程。

２　模块化航天器建模仿真

卫星电源系统是星上产生、存储、转换、协调和分配电能

的系统，简称电源系统。电源系统的基本功能是应用能量转换

方法将光能等其他形式的能量转换成电能，就如同我们生活中

的发电站。卫星电源系统对于卫星来说，就如同是人类的心

脏，它要为卫星的正常工作提供动力，作为卫星的主要组成部

分，该系统是否能够正常运行直接决定着有效载荷能否可以顺

利完成任务。

２１　卫星电源模块分析

目前电源系统应用频率最高的是太阳电池阵－蓄电池组电

源系统，该电源系统主要包括三部分：太阳能帆板，蓄电池和

电源控制器，这三部分为卫星不间断地提供电能并保障系统稳

定可靠。太阳电池阵－蓄电池组电源系统的工作模式为：光照

期时，由太阳能帆板为负载供电，同时为蓄电池充电，将太阳

能转化为电能；地影期时，由蓄电池为负载供电。能量传输方

式多采用直接能量传递，将电能直接输入负载，传输效率高并

且可靠。

１）太阳能帆板：太阳能帆板将太阳能转换为电能，是由

太阳电池组件或太阳电池板按照特定的机电方式组装在一起构

成的直流发电装置，一般包括太阳电池电路，基板，连接架和

压紧及展开机构等。太阳能帆板按照其在航天器上的安装方式

主要分为体装式太阳能帆板和展开式太阳能帆板。体装式太阳

能帆板安装在航天器外部壳上，其形状可以是圆柱体、圆锥

体、多面体；展开式太阳能帆板安装在航天器外伸上，按对日

定向方式可以分为定向式和不定向式两种，对日定向式又可分

为太阳能帆板和航天器刚性连接的固连式和太阳能帆板能够独

自靠轴调姿的非固连式。

２）蓄电池：储能装置是航天器电源系统的重要组成部分。

当航天器运行在轨道的地影期时，太阳能帆板因为没有光照不

能给航天器提供电能，必须由储能装置为航天器供电，航天器

的储能装置有很多种，目前可重复进行充放电的蓄电池组是首

选的储能装置。蓄电池是将光照期太阳能帆板提供的能量进行

存储的装置，分为一次使用和二次使用。一次电池可以把化学

能转换为电能，但是不能反向进行，二次电池可以在充电时将

电能转化为化学能，又可以在放电时将化学能变为电能。当前

锂离子蓄电池以其比能量高的优势被广泛使用，得到航天工作

者的青睐。

３）电源控制器：电源控制器是卫星电源系统中的重要组

成部分。电源控制器主要有两类，一类由分流调节器、充电调

节器、放电调节器组成，另一类由串联开关调节器和峰值功率

跟随器组成。其起到的作用是处理太阳电池阵的输出功率、对

母线电压进行调整、控制蓄电池组的充放电、查找故障与分

离、重构系统和管理测控，切实保障电源系统安全可靠运行。

２２　仿真平台

本文应用Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真模型，Ｓｉｍｕｌｉｎｋ是 Ｍａｔｌａｂ中的重

要组成部分，它为用户提供了一种动态，综合的建模方法，并

且便于分析仿真结果。卫星子系统仿真对计算机的计算能力、

实时性有很高的要求，所以本文采用实时仿真机，该机器运算

能力强，实时性好，还具有良好的扩展能力，是卫星子系统实

时仿真的最佳选择。

２３　卫星电源模块数学模型及犛犻犿狌犾犻狀犽模型

本文卫星运行轨道为圆轨道，太阳能帆板安装方式为展开

式，帆板和卫星刚性固连，采用锂离子蓄电池。为了使电源系

统模型更加准确，本文建立了太阳能帆板面积，蓄电池容量，

卫星地影期判断以及太阳光与太阳能帆板法线夹角的数学模型

和Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型。

２．３．１　太阳能帆板模型

为了确定卫星所需太阳电池阵面积犃狊犪，首先要确定在整

个飞行期间的日照区间内太阳电池阵必须给卫星提供的功率

犘狊犪以及单位面积太阳电池阵寿命末期功率犘犈犗犔。

犘狊犪 ＝ （犘犲犜犲／犡犲＋犘犱犜犱／犡犱）／犜犱

　　在日照期，帆板产生的功率一方面为蓄电池充电，一方面

直接为负载提供电源，且负载所获功率为犘犱，传输效率为

犡犱，取０．８５。在地影期，蓄电池负责为负载提供电源，负载

所获功率为犘犲，这样由帆板产生的功率经过蓄电池馈送到负

载方式的传输效率为犡犲，取０．６５。犜犲 和犜犱 分别为每一圈轨

道中地影区和光照区的时间。

犘犈犗犔 ＝犘犅犗犔犔犱 （１）

　　犔犱 为太阳电池寿命退化因子，犘犅犗犔为寿命初期单位面积

太阳电池阵功率，其计算公式如下：

犘犅犗犔 ＝犘犛η犐犱ｃｏｓθ （２）

　　其中：犘狊 为入射太阳辐射，取值１３５８Ｗ／ｍ
２，η为太阳
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电池光电转换率，模型中用犻犫狓表示，犐犱 为太阳电池阵固有退

化因素，θ为太阳电池阵法线与太阳光的夹角，模型中用Ｓｉｔａ

Ｍａｘ表示。

这样可得太阳电池阵面积［９］：

犃狊犪 ＝
犘狊犪
犘犈犗犔

（３）

　　蓄电池组容量犆
［９］：

犆＝
犘犲犜犲
犆犱犞犱狀

（４）

　　犆犱 为蓄电池最大放点深度，犞犱 为蓄电池平均放电电压，

狀为蓄电池至负载的传输效率。其Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型如图４所示。

图４　太阳能帆板及蓄电池Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型

２．３．２　卫星地影期判断模型

由于本文采用的是太阳电池阵－蓄电池组电源系统，根据

其工作方式可知判断卫星是否受晒是必要条件。参考文献 ［１０

１１］可得出其具体数学模型。将模型简化，把地影近似看作

为半径为犪犈 的本影，阳光近似看作平行光，如图５所示。

图５　地影期示意图

航天器在地影内所满足的条件为：

ｃｏｓ０

ｓｉｎ＜
α犈烅

烄

烆 狉

（５）

　　其Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型如图６所示。

２．３．３　太阳光与太阳能帆板法线夹角模型

设太阳在Ｊ２０００系中的位置为 珗狉狊，则太阳单位矢量 （在天

球上的投影）坐标为：

珝狓狊犻 ＝
珗狉狊狓
珗狉狊
，　　珗狔狊犻 ＝

珗狉狊狔
珗狉狊
，　　珗狕狊犻 ＝

珗狉狊狕
珗狉狊

（６）

　　太阳单位矢量在卫星本体坐标系中的投影为：

狓狊犫

狔狊犫

狕

熿

燀

燄

燅狊犫

＝犚犫犻·

狓狊犻

狔狊犻

狕

熿

燀

燄

燅狊犻

（７）

　　犚犫犻为Ｊ２０００系到卫星本体坐标系的转换矩阵：

图６　地影期判断Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型

犚犫犻 ＝

犃１１ 犃１２ 犃１３

犃２１ 犃２２ 犃２３

犃３１ 犃３２ 犃

熿

燀

燄

燅３３

（８）

　　设太阳与卫星本体各对称轴狓犫，狔犫，狕犫 轴的夹角为ξ，η，

ζ，则：

ｃｏｓξ＝狓狊犫·狓犫＋狔狊犫·狔犫＋狕狊犫·狕犫 ＝

狓狊犫·１＋狔狊犫·０＋狕狊犫·０＝狓狊犫 （９）

　　所以：

ｃｏｓξ＝犃１１·狓犛犻＋犃１２·狔犛犻＋犃１３·狕犛犻 （１０）

　　同理：

ｃｏｓη＝犃２１·狓犛犻＋犃２２·狔犛犻＋犃２３·狕犛犻

ｃｏｓζ＝犃３１·狓犛犻＋犃３２·狔犛犻＋犃３３·狕｛ 犛犻

（１１）

　　太阳能帆板与航天器之间是刚性连接，可设卫星上太阳能

帆板的法线犗犃 轴在本体坐标系犗犫狓犫狔犫狕犫中的位置是指犗犃 轴

在平面犗犫狓犫狕犫 内与犗犫狓犫 轴夹角α，如图７所示，太阳与犗犃

轴的夹角可作如下计算：

图７　帆板法线示意图

因为犗犃 轴在犗犫狓犫狔犫狕犫 中的方向余弦为：

ｃｏｓα１ ＝ｃｏｓα

ｃｏｓα２ ＝０

ｃｏｓα３ ＝ｓｉｎ
烅

烄

烆 α

（１２）

　　所以太阳光与犗犃轴的夹角为：

α犃 ＝犪狉ｃｏｓ（ｃｏｓα狓犛犫＋ｓｉｎα狕犛犫）＝

犪狉ｃｏｓ（ｃｏｓα（犃１１·狓犛犻＋犃１２·狔犛犻＋犃１３·狕犛犻）＋

ｓｉｎα（犃３１·狓犛犻＋犃３２·狔犛犻＋犃３３·狕犛犻）） （１３）

　　其Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型如图８所示。

２．３．４　电源功率模型

太阳电池供电阵和充电阵的功率分别为：

犘ｓｕｐ狆犾狔 ＝犘狊犪
犘犱犜犱／犡犱

犘犲犜犲／犡犲＋犘犱犜犱／犡犱
（１４）

犘犮犺ａｒｇ犲 ＝犘狊犪
犘犲犜犲／犡犲

犘犲犜犲／犡犲＋犘犱犜犱／犡犱
（１５）

　　蓄电池输出功率
［１２］为：
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图８　帆板法线与太阳光夹角Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型

犘犫犪狋狋犲狉狔 ＝犆犞犱犆犱／犜犲 （１６）

　　其中：蓄电池的母线电压为犞犱 ，放电深度为犆犱 ，蓄电

池容量为犆。其Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型如图９所示。

图９　电源功率Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型

２４　仿真分析

２．４．１　仿真参数

根据本文设计的卫星电源模块Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型，确定如表１

所示的仿真参数。仿真开始时间为２０１７年３月１日１２：００

时，运行时间６小时，仿真结果需满足航天器功率需求。

表１　电源模块仿真参数

对象名称 仿真参数

轨道

参数

半长轴犪＝６８７０ｋｍ，轨道倾角犻＝４５°，偏心率犲＝０，升

交点赤经Ω＝６０°，近地点幅角狑＝０，真近地点角犳＝

６０°，每圈轨道光照时间犜犱＝３７００ｓ，每圈轨道地影时

间犜犲＝１９６８ｓ

航天器功

率需求

光照器平均功耗犘犱＝２００Ｗ，地影期平均功耗犘犲＝

１６０Ｗ

帆板

帆板通过蓄电池到负载的供电效率犡犲＝０．６５，帆板直

接到负载的供电效率犡犱＝０．８５，太阳电池光电转化效

率η＝１４％，电池阵组合损失因子犐犱＝０．７７，电池阵衰

减因子犔犱＝０．６２５

蓄电池
蓄电池最大放电深度犆犱＝０．２，蓄电池母线电压犞犱＝

２６．５Ｖ，蓄电池到负载的传输效率狀＝０．９

２．４．２　仿真结果与分析

太阳能帆板法线与太阳光夹角如图１０所示，卫星地影期

判断以及蓄电池输出功率，太阳能帆板充放电功率仿真结果如

图１１所示。

由图１０可知，太阳光与帆板法线夹角不断改变，导致太

阳光无法固定地照射到帆板上，所以太阳能帆板的供电功率和

图１０　太阳能帆板法线与太阳光夹角

图１１　地影期判断及功率

充电功率并不稳定，波动较大，如图１１所示。为了解决这一

问题，应对模型进行改善。修改后的模型帆板姿态由自身控

制，而不是固定在航天器上，帆板采用对日定向模式，故帆板

法线与太阳光夹角为零。修改后的帆板供电功率和充电功率如

图１２所示。

图１２　太阳能帆板对日定向下的功率

改进后的太阳能帆板功率稳定，光照期供电功率３７６．５０６Ｗ，

地影期输出功率１７７．７７８Ｗ，满足航天器功率需求。

３　总结与展望

当前世界各国都在积极研究快速响应模块化航天器，以美

国为代表的军事强国也把快速响应作为航天发展规划的重点。

所以，必须顺应时代趋势，把握机会，抢占先机，为我国快速

响应卫星的稳健发展奠定坚实基础。

为了实现快速响应，本文以卫星电源模块为研究对象，搭

建了卫星电源模块Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型，通过对其进行仿真可以得

到太阳能帆板面积，蓄电池容量等关键参数，利用这些参数就

可以实现卫星电源模块的快速选取。

基于快速响应的理念，本文电源模块模型的建立就是从这

个角度出发，旨在通过对模型的仿真，完成电源模块的快速选

择。电源模块快速响应应用模式想定为：

（下转第１７０页）
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用的存储设备容量高于测算结果，了解实际情况，主要原因是

存储设备是公用存储，导致设备使用率过低。

２）数据库服务器硬件资源：

将采集数据代入公式 （１１）～ （１２），得出内存消耗

＝２５．７６Ｇ。

将采集数据代入公式 （１５）～ （１７），得出数据库基准

ＣＰＵ消耗＝３９。

建议配置如下：

根据２节点ｒａｃ配置，单节点核数消耗是２０。２路ＰＣ每

台消耗４个核数 （最大支持１２核数）；低端小机每台消耗３个

核数 （最大支持８核数），每台机器负载率不高于７０％。

生产环境配置：

生产环境使用ＩＢＭｐ６５５０搭建２节点ｒａｃ每台服务器８

核，高峰期系统ＣＰＵ开销为３５％。

数据库评估结论：实际生产环境所使用的存储设备和测算

结果基本吻合。

３）应用服务器硬件资源：

最大并发用户数＝３００ （１＋０．１）３１．２＝４８０

２路ＰＣ按最优 （２核４Ｇ支持１６０并发），１６０４个服务

器＝６４０并发用户

考虑到系统重要性按照Ｎ－１模式配置，即配置２台２路

ＰＣ，总共８台服务器。

生产环境配置：生产环境使用２台８Ｃ虚机，高峰期系统

ＣＰＵ平均开销为１０％，每台机器分配一个服务器共２个，每

个服务器分配１Ｇ内存。

应用服务器评估结论：该系统生产环境应用服务器硬件配

置与测算值较为相符，但是生产环境中服务器内存分配较少，

容易导致高峰期时期系统延时等问题，可进一步完善。

４　结论

将信息系统硬件资源分解为存储硬件、数据库服务器硬

件、应用服务器硬件等３个部分，对每部分容量的关键指标进

行了定性分析以及灰色关联度的定量分析，基于实测数据通过

数据拟合的方式建立模型。仿真算例说明所建模型的计算结果

与实际环境较为相符，表明模型的正确性与有效性。
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由电源模块到任务。不同电源模块能够满足不同任务。比

如本文的仿真结果，当帆板面积为４．００３ｍ２ 时，能够提供的

供电功率为３７６．５０６ｗ。所以，我们可以结合我国当前形势，

对可能发生的典型任务进行分析，计算出对应的电源模块参

数，然后进行生产制造，一旦需要就可以直接应用。同时我们

也可以有规律的改变模型初始条件进行仿真，得到满足不同任

务需求的系列化电源模块，之后对系列化电源模块进行优化分

析，目的是设计出合理的系列化数量，使其能够最大程度地满

足所有任务。最后要对确定好的电源模块系列进行生产，

仓储。

其优点为：１）快速，当有突发任务时，可直接从仓储的

系列化模块中选择应用，节省了仿真计算和生产研制的时间；

２）经济，经过优化分析的电源模块能够以最少的系列数最大

程度的满足不同任务需要，所以我们不必生产各种型号的电源

模块，故减少了模块的仓储数量，同时也减少与之相关的财

力，物力，实现效益最大化。

４　结束语

本文基于模块化航天器快速集成测试，对模块化航天器进

行建模仿真研究。以电源模块为例，对其数学模型及Ｓｉｍｕｌｉｎｋ

模型详细描述，并对仿真结果进行分析，同时与快速响应理念

相结合，研究电源模块快响应用模式，这种全新的理念势必会

增强我国应对突发航天任务的能力。
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