
摘要

摘 要

微纳技术(MNT)和微电子机械系统(MEMS)技术的发展为投资成本低、

研制周期短、功能密度高的微小型航天器的发展提供了契机。浙江大学研制的

ZDPS．1A卫星在轨运行一年多的结果表明，其电源系统功能正常，性能良好，

但也尚存一些不足之处。本课题在ZDPS．IA卫星电源系研制经验的基础上，针

对某型号微小卫星的具体任务要求，提出了一种小型、高效、长寿命、高可靠性

的电源系统设计方案。此方案采用经过ZDPS．1A卫星在轨验证的国内效率最高

的三结砷化镓太阳能电池作为一次能源，采用锂离子电池作为二次能源，采用高

效率工业级器件完成功率交换和分配电路。在电路拓扑结构上，选择了MPPT

代替在ZDPS．1A上应用的DET结构，以提高太阳能电池的能量利用率，并对

MPPT进行了软硬件设计和初步测试。提高了ZDPS．1A上工作不理想的分流模

块的分流能力和加入了模块的控制功能。根据某型号微小卫星的具体参数，建立

了电源系统仿真模型，对比分析了MPPT结构和DET结构下的太阳能电池能量

利用率，并得到了采用MPPT结构下，某型号微小卫星太阳能电池面积和卫星能

量平衡的关系。

同时，为了满足卫星能量平衡半实物仿真的要求，设计以及实现了一个适合

于微小卫星地面试验应用的太阳能电池模拟装置。此装置具有恒压输出、恒流输

出和模拟输出三种工作方式，利用降压型DC／DC芯片和数字电位器实现了低功

耗的功率输出电路。测试结果表明，系统恒压输出误差<2．6％，纹波<200 mV；

恒流输出误差Q％；模拟输出误差<5．62％。

关键字：微小卫星，ZDPS．1A，电j!景系统，MPPT，太阳能电池模拟装置
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Abstract

Abstract

The micro—satellite with the advantages of low cost，short R&D cycle，high

functional density was well developed because of the progress of the Micro-Nano

Technology(MNT)and the Micro-Electro-Mechanical Systems(MEMS)technology．

The analysis results ofthe on-orbit data for nearly one year ofthe power system ofthe

ZDPS-1 A show that the ZDPS-1 A's power system was imperfect．A new design

method was proposed in this thesis to meet the mission requirements of a particular

model micro—satellite and improve the technical shortcomings of the power system of

the ZDPS-1A．Tri-junction GalnP2／GaAs／Ge solar cells．1ithium-ion batteries and

COTS devices which were validated by the ZDPS-1 A were adopted in this method．A

MPPT module was designed in order to improve the energy efficiency of power

system and the preliminary test of the MPPT module was taken．An energy balance

simulation model based on Matlab／Simulink was established acorrding tO the specific

parameters of the micro-satellite and achieved the relationship of the area of the

solar-cells and the energy balance state of the micro-satellite．

Furthermore，a solar cell simulator can be used in the semi-physical simulation of

the micro-satellite was designed and implemented．The simulator was based on

step—down DC／DC and digital potentiometer ICs，could operate in three different

modes such as Constant Voltage(C-V)mode，Constant Current(C—I)mode and

Solar-cell Simulation(S—S)mode．The test results of the simulator show that：in the

C—V mode，the rippe of the output voltage is less than 200 mV and the error is less

than 2．6％；in the C—I mode，the error of the output current is less than 2％；in the S-S

mode，compare to the ideal 1-V curve，the error of the simulation output is less than

5．62％

Keywords：micro—satellite，ZDPS—IA，power system，MPPT,solar cell simulator
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绪论

第1章绪论

1．1引言

自1957年人类向太空发射第一个航天器以来，经过全世界科学家的艰苦努

力，航天技术在短短的50年间取得了突飞猛进的进展，对国民经济、科学研究

和大众生活有着深远的影响。然而，传统大功率、长寿命、多用途的航天器的研

制周期长、费用高、风险大、技术复杂，严重制约了航天技术的发展。因此，航

天器的微小型化研究成为一种必然。20世纪80年代，微纳技术(Micro．Nano

Technology，MNT)和微电子机械系统(Micro—Electro-Mechanical Systems，MEMS)

技术的蓬勃发展，为航天器的微小型化发展提供了契机，微小卫星研制的热潮应

运而生【1]【21。相较于传统大卫星，微小卫星具有功能密度高、技术性能高、投资

与运营成本低、灵活性强、系统建设周期短等诸多优点，且可利用分布式的星座

来实现目前大卫星难以实现的任务‘3】[4】，在未来的空间技术中拥有很大的潜力．

电源系统(Electrical Power System，EPS)是航天器上产生、储存、变换、

调节和分配电能的分系统，基本功能是通过某种物理或化学变化，将光能、核能

或化学能转换成电能，并根据需要进行储存、调节和交换，然后向航天器的各个

系统供电瞳任何一个航天器都必须配备一个合适、可靠的电源系统，其供电质

量的优劣，将直接影响到航天器的性能和工作寿命。电源系统作为小卫星平台的

关键系统之一，为了满足卫星微小型化的发展要求，必须进行小型化的研究。然

而，微小卫星电源系统的研究，不是将传统大卫星的电源系统小型化，而是要根

据微小卫星自身的特点和研究要求，将适合于小卫星应用的先进总体设计思想和

部件研制技术应用于微小卫星上，在保证电源系统功能、性能、可靠性等方面的

基础上，减小电源系统的比重，提高功能密集度，降低开发成本和缩短研制周期。

2010年9月22日，由浙江大学自主研制的“皮星一号A”(ZDPS．1A)卫星

在中国酒泉卫星发射中心成功发射，至今已正常工作16个多月，获得圆满成功。

ZDPS．1A卫星的正常工作，表明其电源系统的设计方法是可行的，系统的功能、

性能和可靠性于已经基本得到了验证。然而，ZDPS一1A．卫星作为我国第一颗公

斤级的卫星，在能源系统硬件、地面仿真系统等的设计上还存在一些不足，需要
1
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在后续的工作中进行改进。更重要的是，ZDPS．1A卫星仅是一个技术试验平台，

如果要使得微小卫星充分发挥其优势，在航天产业中展现更大的作用，必然对卫

星的功能、性能、可靠性、成本和研制周期有更高的要求，这就需要在微小卫星

电源系统克服微小卫星资源有限的困难，采用先进技术，真正实现性能高、重量

轻和体积小等的目标继续努力，这些也是微小卫星技术自身发展的必然趋势．

1．2微小卫星发展现状

一般来讲，微／J,Y_星是指10～100公斤级的卫星，如表1．1所示。本文所提

到的微小卫星，指百公斤级别及其以下的卫星，旨在通过对这些卫星的了解，总

结在微小卫星电源系统上研究的经验，为后期几十公斤级的卫星电源系统的设计

提供经验。

表1-1卫星分类【6】

星体分类 星体质量／kg

大卫星

中型卫星

小卫星

微小卫星

纳卫星

皮卫星

飞卫星

自20世纪80年代出现微小卫星的研究热潮以来，世界上已有20多个国家

和地区展开了对微小卫星的研究，并呈现出以技术试验和实际应用为目标，学校

研究机构和工业部门共同合作开发的态势。目前，美国、俄罗斯、英国和意大利

都拥有了自己的小卫星和小卫星平台乃至星座，印度、韩国、日本和巴西等也以

此为切入点，带动航天技术的发展。

在欧洲，英国的萨瑞技术有限公司(Surry Satellite Technology Ltd．SSTL)

是微小卫星研究领域的领头羊【71．其在20多年研究经验的基础上，开发出了

MicroSat-70平台，此平台研究的卫星质量在50-70 kg，具有承载25 k载荷的能

力，适合应用多种火箭。至今，已经发射了十多颗这类平台的卫星，其中包括中

国清华大学的“清华一号”卫星【81，葡萄牙的POSAT-1卫星等。

在美国，以国防预研局为首的军方和国家宇航局先后提出了“小卫星技术创

咖删吾|i硼邶¨¨堋眦胁胁卜¨知
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新计划”、“新盛世”等微小卫星计划。2000年1月26日，美国国防高级研究计划

局成功的以子母星的方式发射了5颗微小卫星。母星JAWSAT由空军军官学校

与韦伯州立大学联合研制，重8．6 kg，大小86 cm×89 cmxl07 cm，携带等离子体

卫星实验装置以及姿态控制平台(Attitude Control Platform，ACP)，入轨后立即

释放4颗子星，体现了现代微小卫星发展相当高的水平。不仅如此，2000年2

月7日，Aerospace公司生产的两颗绳系皮卫星从近地球轨道上的母卫星“OPAL”

上送入太空，每颗卫星约101．2 cmx71．6 cmx21．5 cm，质量小于230 g。这次发射

是世界上第1次发射的功能较全的皮卫星。后来，由美国斯坦福大学(Stanford

University)和加州理工州立大学(California Polytechnic State University)共同发

起了“立方星(Cube．Sat)”研制计划，并且制定了Cube．Sat标准，掀起了世界范

围内大学研究卫星的热潮．美国由于有良好的技术基础，在发展微小卫星方面一

直走在世界的前列，目前已进入现代小卫星及星座技术开发应用的试验、验证阶

段。

我国的微小卫星研究起步较晚，在国家航天部门的重视和我国科研人员的努

力下，取得了一些的成果，先后发射了“清华一号”、“创新一号”、“探索一号”，

“希望一号”、“纳星一号”、ZDPS．1A、“神舟7号伴飞卫星”等微小卫星，积累了

一些微小卫星研制的经验。

2000年1月28日，由清华大学和SSTL合作研制的“清华一号”小卫星成功

发射。该小卫星体积40 cmx40 cmx70 cm，重量70 kg，主要用于环境与灾害

检测、民用特种通信及科普教育等方面，卫星运行良好。2003年10月21日，

由中国科学院研制的“创新一号”卫星成功发射，该卫星质量小于100 kg，主要

用于交通运输、环境保护和防汛抗旱等的数据信息传递。2004年4月18日，“试

验卫星一号”和“纳星一号”成功发射。试验一号卫星重204 kg，是一颗用于立体

测绘的小卫星。“纳星一号”卫星质量在25埏左右，体积小于0．04 m3，主要用于

轨道保持预报变轨、对地成像试验和卫星程序上载与软件试验等。

浙江大学研制的ZDPS．1A卫星是首颗完全我国自主研制的公斤级微小卫星，

质量3．5 k，大小仅为15 cmxl5 cruxl5 cm，其主要任务是对皮卫星若干关键技

术进行集成试验，检验皮卫星的总体设计和单机部件，为皮卫星后续发展和军事

领域的应用奠定基础。
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1．3微小卫星电源系统发展现状

1．3．1 电源系统重要部件的发展

提高太阳电池和蓄电池性能、电源分系统部件集成化设计、采用模块化设计

等方法，是减小电源分系统重量、体积和成本的重要途径，因此以上各部件的发

展对整个电源系统的发展至关重要。

1．太阳能电池现状

太阳能电池是现今发射的大部分航天器的供能器件，调查发现，20世纪90

年代初期，小卫星大部分使用Si太阳能电池，到了90年代末期，薄Si太阳能

电池取代了si太阳能电池的地位．进入21世纪以来，高效三结砷化镓

(Tri．Junction GalnP2／GaAs／Ge)电池开始在空间使用。如2002年6月美国发射

的Galaxy／IIC卫星采用了美国Spectrolab生产的效率高达26．5％的改进型三结

GaAs电池。2003年发射的Herschel是首次使用效率高达27％的三结GaAs电池。

著名的立方星几乎都使用三结GaAs电池作为一次电源。在我国，国产三结GaAs

电池也在“希望一号”卫星和ZDPS．1A卫星都进行过在轨试验，性能良好。所以，

三结GaAs电池是现阶段微小卫星最理想的一次能源。部分太阳能电池效率如表

1-2所示。

表1．2空间太阳能电池性能f9】

25"C．舳条件下太弼·乜池效孝

2． 蓄电池

蓄电池作为主流的卫星储能部件，是卫星阴影区唯一的能源，一旦失效，航
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天器将瘫痪，因此其性能和可靠性的要求很高。表1．3是部分卫星用蓄电池性能

比较，综合考虑比能量、能量密度、寿命等条件，可知Li．Ion和Li．Polymer优

于其他两种电池。然而，Li．Polymer电池的固态内阻大，比功率小；商用Li．Polymer

电池一般为塑封，在真空环境中会膨胀；更重要的是，Li．Polymer电池中有金属

锂的存在，安全性不高，以上三点原因使得其不利于太空应用。相反，Li．Ion电

池内阻小，用金属容器密封，无金属锂的存在，是微小卫星储能部件的最佳选择

110]0 t11121。

表1-3各种星上蓄电池的比较‘13】【141

3．其他部件

微小卫星电源系统的其它部件有功率变换单元、控制单元、分流调节单元。

在近些年来一些微小卫星对商业器件的太空试验表明，在保障系统完备的情况下，

商业器件也可以满足太空使用的要求，因此，功率变换单元、控制单元、分流调

节单元都可以选则商业器件来完成，大大减小了卫星体积和成本。

1．3．2 电源系统拓扑结构

卫星电源系统的拓扑结构按能量传输的方式可分为直接能量传输(Direct

Energy Transfer，DET)和峰值功率追踪(Maximum Power Point Track，MPPT)

的方式【161，如图1．1和图1．2。

图1．1 DET能量传输方式拓扑结构图

瓤
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图l-2 MPPT能量传输方式拓扑结构图

DET拓扑结构太阳电池工作点随负载变化，MPPT则能够使得太阳能电池始

终工作在最大功率点上。DET和MPPT结构优性能比较如表1．2。

表1．4 DET和MPPT结构的性能比较

在微小卫星电源系统的设计中，需基于卫星的实际情况，综合考虑太阳能电

池的能量利用率、电路的复杂程度、系统的传输效率等因素，选择适合的拓扑结

构。

SEDSAT-1卫星是美国阿拉巴马大学开发的一颗学生小卫星【17】，其电源系统

拓扑结构如图1．3所示。SEDSAT-1电源系统由太阳电池阵、二极管、蓄电池组

和供电母线组成，采用DET拓扑，单一不调节母线结构。蓄电池组通过二极管、

继电器开关和限流电阻的并联电路接于母线，母线电压12-24V，负载平均功率

14．5 w，峰值功率70 w，二次电源为分散式配置，每个负载都配有自己的DC／DC

变换器。太阳能电池阵为充电阵和供电阵双阵合一的模式。

图1．3 SEDSAT-1卫星电源系统框图

6
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“创新一号”卫星为我国发射的一颗微小卫星，其电源系统的结构如图1．4所

示【1 81。·t创新一号，’的电源系统采用DET模式，单一全调节母线结构。蓄电池与

母线之间有充放电调节模块，保护蓄电池安全。母线与地之间有分流调节模块和

滤波模块，分别用来防止系统能量过剩和保持母线电压稳定，“创新一号”平均功

耗30 w，峰值功耗75～80 w，太阳能电池阵为充电阵和供电阵双阵合一的模式。

图l-4创新一号微小卫星电源系统框图

CanX．1卫星为加拿大多伦多大学研制的一颗基于立方星标准的皮卫星，其

电源系统的结构如图1-5所示【191。CanX．1的电源系统采用DET和MPPT相结合

的模式，单一不调节母线，蓄电池与母线直接相连。太阳能电池阵为充电阵和供

电阵双阵合一的模式。

图l一5 CanX．1电源系统框图

ZDPS．1A为我国第一颗公斤级卫星【201，平均功耗只有3．5 W，电源系统结构

相对简单，采用DET能量传输方式，单一不调节母线结构，使用稳压二极管作

为分流元件，锂离子电池通过继电器与母线相连，太阳能电池阵为充电阵和供电

阵双阵合一，如图1-6所示。
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图1．6 ZDPS一1A卫星电源系统框图

岳Wi

图1．7 CP2卫星电源系统拓扑结构

CP2卫星是加州理工州立大学卫星研制的符合立方星标准的卫星，其电源系

统结构如图1-7所示【2¨。CP2功耗约1 w，采用MPPT拓扑结构，单一不调节

母线，锂离子电池通过充、放电保护电路接于母线，太阳能电池阵为充电阵和供

电阵双阵合一的模式。

以上5颗卫星的电源系统拓扑结构参数对比如表1．5：

表1．5部分微小卫星能源系统拓扑结构参数

囝
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通过上表可知：

>母线电压、母线电压调节方式、能量传输方式有所不同。

>在太阳能电池布阵方式上都选择了充电阵和供电阵两阵合一的方式。这

主要是由于微小卫星自身资源有限和功能复杂度还不是很高。在有限的

太阳能电池布片面积下，利用充电阵和供电阵两阵合一的方式能够尽可

能的利用太阳能电池的功率，也能够使得后续系统结构变得简单。

>母线电压数量都为1条。这是由于微小卫星功能还不是很复杂，单条母

线已经能够解决后续负载的供电问题，也使得电源系统的结构尽可能简

化，有利于小型化的要求。

所以，现今微小卫星电源系统的设计中1221123l【24】【25】，多采用单母线，单太阳

电池阵方式，有利于微小卫星的设计。在母线电压的调节方式，根据卫星的设计

具体要求可做具体选择。另外，对于微小卫星功率需求小，大规模使用商业器件

(Commercial．Off-The．Shelf,COTS)，减小体积的发展趋势，选择低电压，不调

节母线具备一定优势，如CP2和ZDPS．IA卫星。在能量传输方式的选择上，DET

是是成熟而可靠的方式，被广泛采用，但MPPT在太阳能效率的利用上有更大的

空间，对于微小卫星能源系统提高效率具备优势。

1．4本论文的工作

本文以某型号微小卫星电源系统的设计为中心点，在充分调研国内外微小卫

星电源系统和分析ZDPS．1A卫星电源系统性能的基础上，针对某型号微小卫星

的需求，设计了一个结构简单，功耗小，效率高、可靠性高的电源系统。另外，

还设计了一个适用于微小卫星地面试验的太阳能电池模拟装置。

第l章，绪论。阐明本课题研究的目的及意义，对微小卫星及微小卫星电源

系统的发展进行简单介绍。

第2章，ZDPS．IA卫星电源系统在轨性能分析。对ZDPS．1A卫星电源系统

各重要部件的在轨性能以及在轨故障进行分析，总结了ZDPS．1A电源系统设计

的优缺点，为后续某型号微小卫星电源系统的设计提供借鉴。

第3章，某型号微小卫星电源系统的设计。明确某型号微小卫星电源系统的

设计要求、总体结构以及和ZDPS．1A卫星电源系统的不同点，对电源系统的各
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个某块进行详细设计，特别是对在ZDPS．1A卫星电源系统的设计上的不足点进

行着重改进，并且对电源系统的能量平衡进行仿真．

第4章，最大功率追踪模块设计。对MPPT的工作原理和算法进行简要介绍。

对MPPT模块的硬件电路实现和软件实现进行详细说明，硬件设计主要基于工业

化的升降压DC／DC集成电路芯片和数字电位器，软件实现主要基于登山／扰动观

察法。最后，对MPPT模块进行初步测试并对结果进行分析．

第5章，太阳能电池模拟装置的设计．对太阳能电池的数学模型进行分析，

推导求解太阳能电池工作点的算法．完成基于降压型工业级DC／DC芯片和数字

电位器太阳能电池模拟装置的硬件设计。完成系统的下位机软件设计，主要包括

上、下位机的通信以及太阳能电池输出工作点计算的软件实现。最后，对太阳能

电池模拟装置在三种工作模式下进行性能测试。

第6章，总结。对本课题研究的微小卫星电源系统及其相关试验设备的设计

进行总结，提出在电源系统设计上一些需要完善和进一步验证的地方，提出

MPPT模块和太阳能电池模拟装置设计的不足之处，最后对后续工作进行展望。

1．5本论文创新点

> 总结了我国首颗皮卫星ZDPS．1A卫星电源系统中国产三结高效Gab．s0L池、锂

离子蓄电池等新技术产品以及工业级元器件的在轨性能，为其他微小卫星电

源系统的设计提供很好的理论和实践依据。

>提出了一种基于工业级DC／DC芯片和数字电位器的，适用于微小卫星的

MPPT模块的设计方法。

>提出并实现了一种基于DC／DC芯片和数字电位器的太阳能电池模拟装置，可

根据特定的太阳能电池参数输出特定的特性曲线，同时，也可以根据不同的

温度和光照条件的变化，改变其输出特性曲线．此装置模拟太阳能电池输出

精度小于5．62％，特别适合于微小卫星试验应用。

10
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第2章ZDPS．1A卫星电源系统在轨性能研究

2．1本章引言

ZDPS．IA卫星是迄今为止我国发射的体积最小、重量最轻的卫星，外形采

用立方体结构，大小15 cmxl5 cmxl5 cm(不含天线)，重3．5埏，轨道高度600～700

km，周期约97 min的太阳同步轨道。两颗ZDPS．1A卫星自2010年9月22日从

中国酒泉卫星发射中心发射以来，已正常工作1年多，传回了大量卫星遥测数据。

本章将对ZDPS．1A卫星电源系统结构进行简要介绍，然后结合其地面测试

数据、能量仿真数据和近一年的在轨数据，分析其太阳能电池、锂离子电池、负

载(只包括有电流采样的负载)以及整星的能量平衡的在轨工作状态，以验证

ZDPS．1A电源系统的设计方法和基本功能。同时，也对ZDPS．1A卫星电源系统

在轨出现的问题总结和深入的剖析，为后续微小卫星的设计提供借鉴。

2．2 ZDPS．1A电源系统简介

＼⋯⋯⋯⋯⋯⋯⋯一．，
图2．1 ZDPS．1A电源系统原理框图(不包括虚线框部分)
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2．2．1系统构成

ZDPS．1A卫星电源系统由电源、电源控制设备、电源变换器、电源配电接

12组成，如图2．1所示(虚线部分为星务系统的内容)．电源包括作为一次能源

的三结砷化镓太阳能电池和作为二次能源的锂离子蓄电池；电源控制设备包括太

阳电池电压调节单元．继电器开关以及分流稳压二极管；电源变换器包括功率分

配单元，限流／防短路单元，电源监测单元；电源配电接1：2包括电源走线及一系

列接口。此外，还有一系列测试接口。

2．2．2工作原理简介

ZDPS．1A卫星选择太阳能电池一蓄电池联合供电电源【261，采用统一不调节

母线的DET拓扑结构，母线电压保持在2．7~4．2 V之间，通过直流电压变换，为

整星提供1．8 V、2．5 V、3．3 V、5 V和7 V五种类型的二次电源。星上ADC采集

电源系统的电流电压信息给星务系统，以便作为卫星控制中枢的星务系统对电源

系统进行相应控制。

ZDPS．1A电源系统的工作方式为：光照区，太阳能电池获取电能，在给后

端负载供电的同时给蓄电池充电，如果光照区负载的瞬时功率超出太阳能电池的

供电能力，则由太阳能电池和蓄电池联合为负载供电；阴影区，由蓄电池单独为

负载供电。ZDPS．1A卫星有安全和正常两种工作模式，在正常工作模式下，又

分为模拟测控应答机工作模式和数字测控应答机工作模式，这三种工作模式的功

率各不相同，如图2．2所示。星务系统可以根据整星的能量状况和地面指令要求

在三种模式之间切换，以保持整星的能量平衡。

图2-2 ZDPS．1A卫星三种工作模式下的功耗

式
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2．2．3系统关键指标

>锂离子电池容量： 2．5 Ahx5=12．5 Ah

> 锂离子电池平均放电深度：在容量70％处，幅度为lO％

> 母线工作电压：2．7—4。2 V(运载供电除外)

>可提供整星系统平均负载功率：之3．50W

> 电源系统效率：85％

> 太阳电池输出功率：平均输出4．5 w

>各路供电电压：需求电压士2％，纹波望00 mV

>采样电路数据：实际值-4-5％

2．3 ZDPS．1A电源系统在轨性能测试

ZDPS．IA01、02两星电源系统设计一致，本节只对02星测试结果进行讨论。

2．3．1 太阳能电池在轨试验

在皮卫星处于不同光照角、不同负载条件下，对太阳能电池的输出电流和电

压的监测，从而对太阳能电池的在实际空间环境中的表现进行分析。

1．太阳能电池在轨伏安特性

(a)·Y面 (b)+Y面 (c)+X面

(d)．X面 (e)+z面 (f)一Z面

图2．3 02星6路太阳能电池电压变化

13
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(a)-Y面

1

《O．5

0

0 30 60 90

7I，min

(b)+Y面

(d)·X面 (e)+Z面

1

《0．5

O

O 30 60 90
TImin

(c)+x面

1

《0．5

O

图2-4 02星6路太阳能电池电流变化

O 30 60 90
TImin

(f)-Z面

图2．3、图2．4是02星入轨第一天，姿态稳定后，6路太阳能电池电压、电

流单圈变化图。由图可知，6路电池的电压、电流都随着时间缓慢变化，光照区

有输出，阴影区基本为零，体现了卫星的转动，说明太阳能电池功能正常。

图2．5是卫星在轨25天，．Y面太阳能电池电压、电流变化。由图知，太阳

能电池开路电压大于5 V(由于电压采样范围设计过小，电压采样满偏为5 V)；

短路电流大于l A(由于电流采样设计缺陷，电流在最小时可能达到．0．155 A，

可认为电流小于0A时，实际值即是0A)。太阳能电池地面性能测试的结果如表

2．1，其中。Y面开路电压为5．34 V，短路电流为1．162A，在轨测试值和地面测试

结果基本吻合(考虑采样满偏)。其他面太阳能电池在轨测试结果列于表2．2，

与表2．1对比知，太阳能电池在轨测试结果和地面测试结果基本符合。

因此，以上结果表明，02星6路太阳能电池在轨伏安特性正常。

㈣
(a)一Y面电压

14

《0．5

O㈣
0 1000 2000 3000 4000 5000

T／rain

(b)．Y面电流
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表2-2 02星各面太阳能电池在轨测试性能

2．太阳能电池功率评估

02星各路太阳能电池的最大功率值列于表2-2，由表中数据可知，受照各面

太阳能电池功率均有较大输出，表明在太空环境中太阳能电池性能良好。

图2-6是02星在轨25天太阳能电池总功率的变化情况。由图可知，太阳能

电池的总功率最大可大于10 w，平均功率为5．448 W，而卫星正常工作的功耗在

3．5 W左右，因此，太阳能电池的能源供给完全能够满足卫星正常工作能量平衡

的需求。

12r

i—A阳电池总功率
10

8

；6
、

也
4

2

0

0 1000 2000 3000 4000

7．，min

图2-6 02星在轨25天太阳能电池总功率变化情况

15
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2．3．2锂离子电池在轨试验

图2-7为02星锂离子电池单圈充、放电电流变化情况。由图可知电池充电

电流最大O~0．8 A(0．064 C)，时间大致60分钟；放电电流最大0．8～1 A(0．08 C)，

时间大致30分钟。因此，锂离子电池的充、放电电流在安全范围内，充、放电

时间和轨道条件相符，锂离子电池充、放电功能正常。

I一充电i
．|一。破也i ’‰、1

●

}

r帆，
图2．7 02星单圈锂离子电池充放电电流变化情况

图2．8为02星单圈锂离子电池电压变化情况。由图可知锂离子电池电压为

4．6 V，高出设计值(4．2 V)近0．4 V，原因将在2．4．2节详述。过高的工作电压

会对锂离子电池产生严重损害【27】【28】f291【301，导致其性能下降，性能下降的表现将

在2．4．1节详述。

13

●名}

>

≥·j}

L——一—。⋯。。⋯。————，。．⋯。。。，．。————。一⋯⋯．● 砷 ∞ ∞ 秘'柏

Tlmin

图2-8 02星第一圈母线电压变化情况

2．3．3负载功率在轨试验

图2-9是02星在轨25天各负载的功率变化情况，其中数字测控由于未开，

所以功率为0 W，飞轮在出现故障后，电流满偏，功率很大．各负载的在轨功率
16
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值和地面功率值列于表2-3。

1_2 1．4， 。1．享，删孤‰删懒
0 8-

O．1

；O．05
乱

0 2500 5。000
7．／mIn

(a)PA／LNA

Oo 25‘00 5,000
7-／min

(b)模拟测控

差：：IIr～～”
(d)指令执行单元 (e)动量轮

图2-9 02星在轨25天各负载功率变化

由表2．3中数据可知，模拟测控和PA／LNA总功率较地面测试稍小，指令执

行单元和在轨功耗较地面测试稍大，考虑到采样误差等其他因素，可认为在轨数

据和地面数据具有一致性。飞轮由于失效，功耗变得很大，表中飞轮功率的数据

是以其满偏电流计算，因此实际飞轮功耗应该更大。

表2-3 02星在轨25天各负载功率情况

2．3．4能量平衡评估

图2。10是02星在轨25天锂离子电池电量的变化，其中认为发射前锂离子

电池处于满电量(100％)的状态。由于入轨后，锂离子电池工作在高于4．2V的

母线电压下，而卫星发射前的锂电池电压是4．2 v，且太阳能电池电量充足。因

此，在入轨初期，随着充放电循环的增加，锂离子电池的电量相应也慢慢增加，

一～一～
；己



浙江大学硕士学位论文

高于发射之前。经过了一天多的在轨运行之后，锂离子电池总电量平衡在原先电

量的1160／o-121％。然后由于飞轮电流增大，卫星能量失衡，锂离子电池电量下

降，重新平衡在原先电量的115％左右。

平衡时，电量的波动范围在4‰5％，和仿真结果一致，如图2．11【1 31。

图2．10 02星在轨25天电池电量变化情况

图2-11 卫星能量平衡仿真结果

2．4 ZDPS．1A电源系统故障分析

ZDPS．1A电源系统采用了高效的三结GaAs太阳能电池、高能量密度的锂离

子蓄电池，以及大量的工业级元器件，实现了电源系统的高效和小型化设计，卫

星的在轨的数据表明，高效三结GaAs电池、锂离子电池和工业级元器件在太空

工作状态良好，在后面微小卫星电源系统的设计中仍可继续采用。

当然，ZDPS．1A卫星电源系统在轨测试结果也暴露了其一些不足，比较典型

的有如下几个。
18
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2．4．1 锂离子电池性能下降分析

(a)电量

7．，min

(b)母线电压

图2-12卫星电池电量和母线电压变化曲线(2010／9／22-2010／10／15)

(a)电量

O 1000 2000 3000 4000
7．，min

(”母线电压

图2—13卫星电池电量和母线电压变化曲线(2011／3／15-2011／6／18)

图2．12和图2．13为2010／9／22至2010／10／15和2011／3／15至2011／6／18皮卫

星锂离子电池电量和电池电压的变化情况。图2．12中，电池电量变化和电压变

化趋势一致，表明两者对能量水平的表征一致，也说明电池充入的电量可以完全

被释放，充、放电损耗很小。在图2．13(a)中，电池电量呈一直上升状态，说明

卫星能量水平一直上升，而在图2．13Co)中，电池电压平衡在3．6-4．2 V，说明卫

星处在能量平衡的状态。电池电量和电压两者对能量平衡的表征矛盾．

原因是长期的高压工作使得电池快速老化，内阻增加，充、放电过程中电池

的内阻耗去了大量能量，并以热能的形式释放。图2．14是卫星U型框(星体内

某结构部件)和锂离子电池组件的温度变化曲线，对比卫星入轨初期和卫星工作

半年后两者温度的变化，u型框温度变换范围基本不变，而电池组件的温度上升

了近15℃，这就是电池内阻耗能发热所致。
19
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竺

呈

(a)u型框

2．4．2母线电压过高分析

图2．14温度变化曲线

(b)锂离子电池

在ZDPS．1A卫星电源系统的设计中，有两种方式可保证卫星的母线电压过

高。一是太阳能电池和母线之间的LDO并联二极管电路，可通过设置LDO输出

电压值，使得母线电压不高于4．2V，如图2．15．二是母线上接有由限流芯片和

稳压二极管构成的分流电路，限流芯片全开，当母线电压高于4．2 V时，有将近

500 mA的分流能力，如图2一16。然而，对于方式一，由于轨道上的光照状况较

好，太阳能电池的输出电压较高：

珞：煳一％>4．2V (2-1)

使得太阳能电池的电流绕过LDO，由二极管流向母线，LDO对母线电压的

钳位功能失效。

方式二中，考虑到两个稳压值为4．7 v的二极管并联和一个4．2 V稳压值的

二极管在4．2 V的母线电压下通过电流的能力相同，为了提高可靠性，选择了两

个4．7 V的二极管并联，忽略了当电压高于4．2 v时，两个4．7 V二极管并联结构

的分流能力要小于一个4．2 v二极管的分流能力，导致了稳压电路稳压能力过低。

另外，在试验过程中，也忽视了稳压电路的测试。

图2．15 LDO并联二极管电路
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‘=，

图2．16 ZDPS．1A分流电路

正是由于方式一、二都存在问题，导致了母线电压过高以及后续的一些列问

题，这在后续微小卫星电源系统中需进行改进。

2．4．3 ZDPS．IA电源系统不足总结

ZDPS．1A卫星电源系统存在的问题，有如下几点：

> 对太阳能电池的在轨能量输出能力考虑不足，太阳能电池的能量利用率

低

>整星开机时所有负载一起启动，导致开机电流浪涌过大，卫星在太阳能

电池单独供电时启动成功率不高

> 太阳能电池和母线间的LDO并联二极管电路结构设计未能稳定母线电

压，需重新考虑

>分流模块的分流能力设计不足，未进行充分测试

> 电源监测模块中电流和电压采样的裕量不够

>锂离子电池无保护电路，导致其在卫星母线电压过高时出现了性能的快

速下降

以上几点在后续微小卫星电源系统的设计中应着重考虑。

2．5本章小结

本章对ZDPS．1A卫星电源系统的进行了简要介绍，结合其地面测试数据、

能量仿真数据和近一年的在轨数据，对其太阳能电池、锂离子电池、负载(只包

括有电流采样的负载)、整星的能量平衡的在轨工作状态以及在轨出现的三个故

障进行了深入剖析，在此基础上总结了ZDPS．1A卫星电源系统设计的长处和不

2l
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足，为后续微小卫星电源系统的设计提供了经验和指明了方向。



某型号微小卫星电源系统设计

第3章某型号微小卫星电源系统设计

3．1本章引言

ZDPS．IA卫星的成功，表明其电源系统的设计方法和验证手段是正确有效

的，此电源系统平台能够作为后续微小卫星电源系统设计的基础。

本章将依据ZDPS．1A卫星电源系统的设计经验，继续选用高效三结GaAs

电池、锂离子蓄电池及工业级元器件做为主要的元器件，对其设计上的不足之处

进行改进，同时结合某型号微小卫星电源系统的研制要求，优化设计一个功能、

性能更加优越的电源系统。

3．2需求、指标和难点

3．2．1 需求分析

1．任务需求

某型号微小卫星重10 k，体积25 cmx25 cmx25 cm，平均功耗12 W，高度

600～700km太阳同步轨道，具有实际应用功能，其电源系统的任务要求如下：

> 可靠地提供分系统能源供应，保障各个分系统的工作

>保证在姿态控制失效情况下仍然提供充分能源

> 蓄电池供电能保证整星10小时以上全负荷工作

>应答机下行信号优先供电

> 能源系统具备对各个系统的开关能力

> 能源系统对整系统上电顺序进行控制

>具备安全工作模式，在能量不足情况下，按照能源等级对各个系统进行

断电操作，保证整星的能量平衡

>安全可靠的放电通道以防止整星能量过高
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2．功耗需求

根据某型号微小卫星的总体设计要求，分析其电源系统的需求如下：

表3-1 某型号卫星电源系统需求分析

测控系统的工作状态为模拟测控和模拟测控PA开机或者数字测控和数字测

控PA开机，即模拟测控和模拟测控PA不会和数字测控和数字测控PA同时开机。

姿态控制系统中，动量轮1和动量轮2互为备份，不会同时开机，同样，主

份磁强计和备份磁强计互为备份，不同时开机。

常开系统包括：测控系统、姿控系统、综合电子系统和电源系统，其功耗为

这四个系统功耗的总和。

安全模式为常开系统除去姿控系统和综合电子系统中的GPSl。

峰值功率为常开系统中，GPSI改成GPS3，同时由于备份供电的负载还未确

定，因此，系统的峰值功耗可能大于现在统计的峰值功耗．另外，由于部分负载
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在轨时的开机状态未定，所以，峰值功率持续时间未定。

3．2．2总体设计指标

某型号卫星电源分系统性能指标：

> 设计寿命：三3年

> 系统质量：3 kg

> 母线工作电压：2．7～4．2 V(运载供电除外)

> 可提供整星系统平均负载功率：>12 W

> 各面太阳电池平均输出功率：之14 W

> 电源系统效率：>85％

> 各路供电电压：需求电压士2％V，纹波翌00 mV

> 采样电路数据：实际值士5％

3-2．3设计难点

与ZDPS．1A卫星相比，某型号微小卫星不仅仅是一个试验平台，在功能和

性能上都将有所提高。

在平均功率需求上．某型号微小卫星和ZDPS．IA卫星的平均功率比为3．4，

而两者的表面积比是2．78，表明某型号微小微小卫星在太阳能电池的能量利用率

上需要有很大的提高。并且，为了尽可能继承ZDPS．1A卫星的元器件应用，某

型号微小卫星保持了2．7~4．2 V不可调母线电压的设计，使得系统供电的电流加

大，导致在导线和一些隔离器件(如二极管，LDO)上的功耗增大，给电源系统

的高效率设计提出了挑战。

在寿命需求上，某型号微小卫星为3年，这首先需要对系统的能量平衡做更

精确分析。因此，在系统的设计阶段，能量平衡仿真系统需更加完善；在卫星原

理样机或者是初样阶段，将进行半实物仿真，以确保系统的能量平衡，此时也就

需要满足于半实物仿真应用的太阳能电池模拟装置。另外，星上的储能部件也是

卫星长寿命工作的关键，如ZDPS．1A卫星的锂离子电池就出现了性能下降的情

况，所以，需对星上储能部件进行严格得选取和对其的寿命进行科学的计算。

再有，卫星功率、功能和寿命的提高，使得电源系统的微小型化、可靠性等
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的设计上也要做更深入的考量。

3．3能量平衡仿真初步

能量平衡仿真初步有两个目的：

>初步了解标校星是否满足12 W平均功率的要求，估算太阳能电池布片

面积

> 权衡MPPT和DET能量传输方式太阳能电池能量的利用率上的优劣，

以便在后续设计中做出选择。

在已知某型号微小卫星的平均功耗和其太阳能电池的安装方式的前提下，可

通过初步的理论仿真，估算其太阳能电池的大致布片面积。步骤为，首先计算在

某一布片面积研下卫星的能量平衡功率尸』，然后根据太阳能电池功率和布片面

积成正比的原则，估算当平衡功率在12 w时，需要的太阳能电池布片面积&，

如式(3-1)。

最孝s (3-1)

3．3．1模型建立

文献[31]提出了ZDPS．1A卫星能量平衡仿真系统的搭建方法【31】f321‘33】p41，此

方法基于Matlab／Simulink软件，所搭建的能源系统为DET结构，如图3．1。可

在此模型的基础上进行适当的修改，使之适用于某型号微小卫星的仿真应用，以

分析某型号微小卫星采用MPPT代替DET的优势以及其能量平衡状况【351。

图3-1 DET结构仿真系统结构框图
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某型号微小卫星体积为25cmx25cm×25cm，ZDPS．1A卫星体积为

15cmxl5cmxl5cm，两者采用相同的太阳能电池单体。由于太阳能电池的功率输

出能力和其面积成正比，ZDPS．1A单面的布片面积是144．25cm2，所以，假设某

型号微小卫星太阳能电池的布片系数和ZDPS．1A卫星相同，则可得单面布片面

积为400．7cm2，即功率输出能力是ZDPS．1A卫星的2．78倍。又由于两颗卫星的

母线电压相同，所以只需将模型中太阳能电池的短路电流和最大功率点电流改为

原来的2．78倍，即得到某型号微小卫星太阳能电池的输出能力。在此情况下仿

真得到的结果即为某型号微小卫星在DET结构下的能量平衡结果。

另外，在DET结构的仿真系统中，将太阳能电池的最大功率作为输出，如

图3—2，便可得到MPPT结构下的仿真结果。

在DET结构中，由于母线电压和其余太阳能电池输出电压的钳位作用，认

为当某一面太阳能电池的光照入射角小于60度时无输出；在MPPT结构中，由

于太阳能电池和母线之间有串联开关调节器，不存在母线电压和其余太阳能电池

输出电压的钳位作用，所以认为其在很小的光照强度下也有能量输出。需要注意

的是，无论是DET结构还是MPPT结构的仿真，其线上损耗和器件损耗皆考虑

为0， MPPT效率假设为100％。

3．3．2仿真分析

图3-2 MPPT结构仿真系统结构框图

1．卫星姿态稳定情况仿真

卫星姿态稳定是指卫星不自转的情况。

图3．3为采用MPPT结构的电源系统负载功率拉偏情况，当MPPT效率为

100％时，如要求整星能量平衡，负载最大可以到15 W。如果MPPT的效率为90％，
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则最大的负载可为15x90％=13．5 w。

图34为采用DET结构的电源系统负载功率拉偏情况，则如果要求整星能

量平衡，负载最大可以到10．5W．

对比图3．3和图34可知，理想情况下，当MPPT的效率大于10．5／15=70％

时，MPPT比DET结构的能量利用率更高。当MPPT的效率大予12／15=80％时，

能够维持负载为12 W时的能量平衡。

图3-3 MPPT姿态稳定情况负载功率拉偏情况(MPPT效率100％)

图3-4 DET结构姿态稳定情况下负载功率拉偏情况

2．卫星姿态最差情况仿真

最差姿态是指卫星以10度每秒的速度绕某一轴匀速转动。

图3．5为采用MPPT结构的电源系统，姿态最差情况下负载功率拉偏情况．

当MPPT效率为100％时，如要求整星能量平衡，负载功率最大可以到9．68 W。

如果MPPT的传输效率为90％，则最大的负载可为9．68x90％=8．70 W．图3-6

为采用DET结构的电源系统，姿态最差情况下的负载功率拉偏情况，如果要求

整星能量平衡，则负载最大可以到6．8 W。

对比图3．5和图3-6可知，如果MPPT效率大于6．8／9．68=70．2％，则MPPT
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比DET结构有效率。由于当MPPT效率100％时，负载大于9．68 W已不能保持

能量平衡。所以，若姿态最差情况下负载平均功耗12 w，卫星不能保持能量平

衡，需增加太阳能电池的布片面积。

图3-5最差姿态情况下MPPT负载功率拉偏情况(MPPT效率100％)

3．3．3结论

埘锄，s xlo．

图3-6最差姿态情况下DET结构负载功率变化情况

由3．3．2节的仿真结果可知，无论是姿态稳定还是姿态最差情况，MPPT在

效率100％时，对太阳能电池的能量利用率都高于DET结构。在姿态稳定时，只

要MPPT效率大子70％，其能量利用率即大于DET结构；在姿态最差时，只要

MPPT效率大于70．2％，其能量利用率即大于DET结构。所以，选用MPPT结

构，有很大提升太阳能电池利用率的空间，在后续的电源系统设计中选用MPPT

结构。

太阳能电池面积计算方面，在姿态稳定时，若MPPT效率为100％，已知

St=400．7 cm2，PJ--15 W，由式(3．1)得S．r=320．56 cm2。令MPPT效率为1IMp盯，

单面太阳能电池布片系数为砖，则：
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簟
慑
jC

话

最：—320—．56
r／Meet

。 320．56 0．513

，o=一=一‘qMP．PTx625 qMp叮

MPPT效率

图3-7姿态稳定时单面布片系数和MPPT效率关系图

(3-2)

(3·3)

如图3—7，若假设最大布片系数为0．9，则MPPT的效率只要大于58％即可。

在姿态最差时，若MPPT效率为100％，已知$1=400．7 cm2，P，=9．68 W，由

式(3-1)得Sx=496．74 cm2，则：

最=—496—．74(3-4)
r／Mepr

，496．74 0．795

，o=一=一‘

玎MPPT×625 nMPPT

IklPWI"敛睾

图3-8姿态最差时单面布片系数和MPPT效率关系图

(3-5)

如图3-8，若同样假设最大布片系数为0．9，如果要使能量平衡不受姿态变

化的影响，则MPPT的效率要大于88％．
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3．4总体设计

某型号微小卫星电源系统如图3-9，由电源、电源控制设备、电源变换器、

电源配电接口组成。

外部供电1：3

图3-9某型号微小卫星电源系统原理框图

电源包括太阳电池阵和锂离子蓄电池。其中，太阳能电池作为一次能源，可

充电蓄电池作为二次能源。由于某型号微小卫星体积和重量的限制，不能携带大

量的能源，采用太阳电池阵一蓄电池组系统可以最有效地减轻电源系统的重量，

而且比功率大，可靠性和安全性高。此种能源结构的供电方式为：光照区，太阳

能电池阵在给负载供电的同时，给电池组充电；阴影区，蓄电池给负载提供功率。

某型号微小卫星电源系统母线采用非调节母线方式，太阳电池阵和蓄电池组输出

未经调节直接向负载供电，则母线电压取决于太阳电池阵输出特性、蓄电池组放

电电压及负载功率。由于这三项因素经常处于变化状态，因此母线电压在一定范

围内波动。

电源控制设备包括电压调节单元和继电器开关。电压调节单元主要作用是将

母线电压控制在一个相对稳定的范围内，防止母线电压过高而损坏蓄电池。该单

元包括MPPT模块和分流调节单元。继电器单元的功能是对蓄电池的通断进行控

制，以达到保护蓄电池和负载的作用。

电源变换器包括功率分配单元、限流／防短路单元和电源监测单元。功率分

配单元主要将母线电压进行转换，以符合各不同负载的配电要求。限流／防短路

单元根据各路供电的不同情况设定限流值，以防止负载短路造成的大电流现象，

同时也可通过限流开关控制供电的通断。电源监测单元用于监测星上各重要网络
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(包括电源、配电单元等)的电压电流等信息，并将信息告知综合电子系统。

此外，系统还提供一系列外部供电和测试接口．一是外部电源供电接13，满

足卫星利用外部电源进行测试的要求．二是蓄电池充电接口，满足对星内蓄电池

进行充电的要求；三是继电器通断切换接口，保证蓄电池在保存和运输等环节中

断开，停止对负载放电。四是内部关键器件状态测试接口，以在地面测试和试验

时便于掌握电源系统状态．

3．5模块设计

3．5．1太阳能电池阵模块

某型号微小卫星是外形为25 cmx25 cmx25 cm的立方体，太阳能电池为体装

式结构，直接布于卫星的外壳上。其中，卫星的对地面安装有其他重要部件，不

可进行太阳能电池的布片，所以，只有5个面能够安装太阳能电池。

体装式太阳能电池的布片结构无运动部件，工作可靠，但在卫星轨道运行时，

整个太阳电池阵不能同时受到光照，有效光照的面积仅仅是太阳光照方向的投影

面积，因此输出功率较小．

1． 太阳能电池选型

与ZDPS．1A卫星一样，某型号微小卫星选用天津18所的三结砷化镓

(GalnP2／GaAs／Ge)高效率太阳能电池，该电池为目前国内产品化的效率最高的

太阳能电池，可最大程度地减小太阳电池所需要的面积，其特性参数如表3．2。

表3-2 Tri．Junction GalnP2／GaAs／Ge太阳电池特性参数(25℃)

参数

短路电流Isc／(mA／cm2)

开路电压Voc／V

最佳工作点电流I。√(mA／cm2)

最佳工作点电压V，√V
填充因子FF

光电转换效率T1／％

0【S

eH

2．太阳电池阵负载功率估算

太阳电池阵的负载功率：

值一5

6乃￡!M名挖￡!塑M拍|萎抛懈螂眦塞|
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式中：

忍=M(气+％+尼+名)／‰孵 (3．6)

既——太阳电池负载功率

PsL——光照区供电母线的负载功率

PBc——蓄电池的充电功率

％——太阳电池阵输出隔离LDO功耗

n——供电线路损耗

M——设计裕度，取1．05

r／Mpp7’——MPPT效率

1) 蓄电池充电功率Psc的计算

蓄电池充电功率计算公式为：

(B)c=(岛)D／(％‰毛)

(岛)D=(B)D弓，％

式中：

佑一D——蓄电池组的放电能量

，7c——蓄电池充电调节器效率

玎鼢——蓄电池瓦时效率(即能量效率)

％——在轨道周期内可供蓄电池组的充电时间

(PB)o——地影区供电母线的负载功率

殇——最长的地影时问

玎D——蓄电池组放电调节器效率

(3·7)

(3-8)

某型号微小卫星轨道为600～700 km的太阳同步轨道，地影区负载功率

例DFl2 W，地影时间To=32．7 min，蓄电池组放电效率叩D芦1(因为蓄电池
直接连在母线上，彻和野c都等于1)，则蓄电池放电能量(Es)D=6．54wh。

轨道内供蓄电池充电时间Tc=66 min，瓦时效率qwh=O．85，蓄电池充电

效率玎C=l，则充电功率(POc=6．99 W。
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2) 隔离用LDO功耗计算

LDO功耗的计算公式：

昂=AvD×厶 (3·9)

式中：

4％——LDO两端压降；

易——流过LDO电流．

在通常的设计中，各面的太阳能电池采用二极管进行隔离，此处选择

LDO进行隔离，在保持了二极管反向隔离功能的同时，其两端的压降

要小于二极管，从而减少了功率损失。
O·5

O·4

￡
导o·3
O

乏o．2
，

O·'

O

voLrr-3V

j。■

’ ’j 2 2．5 3

louT《A}

图3．10某型号LDO输出电流和两端压降关系图
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，

：0．5
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，3A
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3 3．5 ● ●．5 ●
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图3-1l 某型号LDO输出电压和两端压降关系图

每一面的太阳能电池通过两个LDO并联的方式保证可靠性，同时降低

在LDO上的压降。

图3-12 LDO和太阳电池连接示意图
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某型号LDO输出电流、电压和其两端压降的关系如图3．10和图3．11．

假设，通过每个LDO电流为2．5A，则LDO上的压降为0．36V左右，那么

功耗为1．44 W。

3) 太阳电池负载功率估算

根据以上计算，光照区的负载功率为12 w，充电功率6．99 W，隔离LDO

损耗1．44 w，供电线路功率损耗不计，设计裕度1．05，则太阳电池负载功

率据式(3-6)，为21．45／riMPPTW。

3．太阳电池阵面积的再估计

第3．3．3节已对不考虑损耗的情况下太阳能电池的布片面积进行了分析。然

而，由于隔离LDO上的损耗为1．44 w，不可忽略。隔离LDO的损耗只有在光

照区有，考虑卫星光照区和阴影区时间比，将LDO的损耗折算为卫星平均功耗

的折算系数为O．67，所以平均功耗变为12．96 w。假设MPPT效率为0．9，那么，

由式(3．1)、(3-2)和(3．3)可得，姿态稳定时，单面布片面积为384．7 cm2，

布片系数为61．5％；姿态最差时，单面布片面积为596．1 cm2，布片系数为95．37％。

由于卫星表面上还有镜头、敏感器等其他器件，高达95．37％的布片系数显然不

可能实现，所以，MPPT效率0．9，姿态最差时，系统将不能保持能量平衡。

3．5．2锂离子蓄电池模块

蓄电池作为某型号微d'Y-．星的二次电源，是星上的贮能装置。其工作方式是

在光照期间贮藏太阳电池产生的多余功率，在太阳电池不能工作或不能提供足够

的功率时作为备用电源释放能量。如果要保证卫星长期、稳定、可靠地工作，就

必须配置一个寿命长、安全性好、可靠性高的蓄电池组。

卫星对蓄电池有独特的要求：

> 高真空环境下密封不泄漏，泄漏率优于lxl0～Pa-dm3．s。1

> 在每个轨道周期都要对蓄电池进行充放电，电能、化学能的转换效率

要高

> 要能够支持高功率输出，以满足星上峰值负载及脉冲负载工作

》 蓄电池的充放电过程要安全、可靠，寿命要长

锂离子电池是近几年来卫星蓄电池的热门选择，相较于同类的镍镉电池、镍
35
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氢电池，优势在于能够大容量地贮存能量。另外，其工作电压高(一般在3．6 V

以上)，工作电压随时间缓慢下降，比较容易显示剩余电量，充放电的寿命长，

无记忆效应．和ZDPS．1A卫星一样，某型号微小卫星选用SANYO公司的某型

号锂离子电池。该电池的标称容量为2500 mAh，直径18．24 mm，长度65．10 mm，

标称电压3．7 V，重量44 g。

1． 电池组额定容量计算

co=镌+CDl ㈣

G2而I,D(3-11)
式中：

Co——电池组放电电量；

Cb，——电池组光照期脉冲负载放出，而太阳电池阵未补充充电的电量；

而——阴影区时间(h)

Ⅳ——串联电池数

‰——单体电池平均放电电压

尸D——蓄电池组输出功率

Ck——电池组额定容量

D∞——蓄电池放电深度

由于锂离子电池工作电压与母线电压相近，不需要采用电池组串联，即N=I；

蓄电池-9母线间通过继电器和采样电阻连接，线上损耗忽略不计，因此，蓄电池

组放电功率即等于阴影区平均负载功率12 w；阴影时间32．7 min；平均放电电

压3．7 V，考虑太阳电池可以满足脉冲功率要求，因此光照区没有锂离子电池的

补充放电，cD，=0 W，据式(3．10)，得CD=I．77 Ah。

根据所选用锂离子电池器件手册数据，锂电池在放电深度100％g,J情况下，

残留容量70％时的循环寿命为300次充放电，如图3．13。

取残留容量50％为电池寿命末期电量。将图中的曲线按其趋势延长，可得在

放电深度loo％90情况下，残留容量50％时的循环寿命为750次充放电。锂电池

放电深度和循环寿命的关系大致是：

CLDoo=面CLi万oo．,‘ (3-12)
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式中：

c￡DDD——放电深度DOD时的循环寿命

CL，∞％——放电深度100％时的循环寿命

DOD——放电深度。

标校星周期为大致90 min，锂电池每天有16个充放电循环，设计寿命3年，

则设计寿命内共有17520个充放电循环，那么电池的放电深度为：

DOD=750／17520=4．28％

那么锂离子电池的额定容量为：

CⅣ=1．77／4．28％=41．36(Ah)

再考虑15％的设计裕量，则电池的容量为47．6Ah。
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图3．13锂离子电池循环特性图

2．确定电池数量

据以上计算结果，电池容量为47．6 Ah，每个电池单体容量为2．5 Ah，则电

池数目为：

％r=47．6／2．5=19．04≈20(个)

3． 锂电池组设计

由于某型号微小卫星母线电压为2．7~4．2 V，和单节锂离子电池工作电压兼

容，所以将20节电池并联设计成的锂离子电池组，可省略变压电路，直接挂在

母线上，提高系统效率【36】137】1381。
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锂离子电池的充放电电流安全范围为<0．2 C，工作电压安全范围为2．7^4．2V。

由于太阳能电池给锂离子电池充电的总功率为6．99 W，假设母线电压2．7 V，则

锂电池充电电流为2．59 A(0．054 C)；又因为卫星负载的峰值功率为12．812 W

左右，同样假设母线电压为2．7 V，则放电电流为4．75 A(0．1 C)。所以锂离子

电池在工作时的充、放电电流都在锂离子电池工作的安全充、放电电流以内。

另外，母线电压的最大值由分流调节模块控制，为4．2 V；而对于低于2．7 V的

工作电压，出现这种情况时，表明卫星已经出现了能量失衡的情况，对电池的

保护已没有意义，所以，锂电池的工作的电压也满足其要求。

综上所述，锂电池组可直接接在卫星母线上。

3．5．3最大功率追踪模块

图3．14电源系统MPPT结构框图

太阳能电池输出的功率输出点和负载的大小有关，如果太阳能电池并联后直

接接到卫星母线，则会使得太阳能电池的工作点电压小于4．2V，不利于太阳电

池的功率输出。解决的方法是在太阳能电池并联之前接一个MPPT模块，通过对

MPPT模块的控制，提高太阳能电池的功率输出能力。MPPT原理如图3．15，由

图可知，在电源系统中加入MPPT模块，只需要加入一个用于调整负载阻抗的

DC／DC和设定DC／DC输入电压的电压设定部件【391，电流、电压采样和数据处理

部分可以依赖于星上已有的电源监测部分和星上计算机，所以，在某型号微小卫

星电源系统的设计中，在ZDPS．IA卫星DET结构的电源系统结构的改为MPPT

结构所需增加的硬件和版图很小。MPPT模块的具体设计将在第五章详细介绍。

控制信号
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3．5．4分流模块

图3-15 MPPT原理框图

分流模块的作用是为卫星提高一个能量泄放的通道，防止卫星因能量过高而

损坏。

1．分流需求预估

据太阳能电池输出功率计算，太阳能电池输到负载端的最大输出功率为

21．45W，给锂离子电池充电功率为6．99 w，卫星的平均功率为12 w。分流模块

的设计要求：

> 在分流全开的情况下希望能全部分流完负载不需的太阳电池功率，以

便于调节整星的能量水平，即总分流能力大于9．45 W。

> 分流受控，具有多级分流的能力。

2．模块设计

某型号微小卫星电源系统分流模块由多个限流芯片串联稳压二极管再并联

的结构构成，如图3．16。ZDPS．1A分流电路的设计中，限流开关为常开，且只

有两个分流单元，而在某型号微小卫星分流部分的设计中，各个限流开关设计为

受综合电子系统单独控制，满足逐级分流的需求，并且4个分流单元并联来提高

分流模块的分流能力和可靠性。

、刑US+

一

图3．16分流模块原理框图
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某两型号的稳压二极管特性如下：

表3-3稳压二极管特性特性

'咖

霎瑚
2

凄
芷

8由
墨
击
鼍'
N

表3-4稳压管I．V曲线图

某两型号的限流芯片特性如下：

表3-5限流芯片特性

在4路分流单元中，前2路采用型号A限流芯片串联型号A稳压二极管结

构，后2路采用型号B限流芯片串联型号B稳压二极管结构。

由于型号A限流芯片限流值为500 mA，型号B限流芯片限流值为1000 mA，

则前2路每路的分流能力大致为：500 mAx4．2 V=2．1 W；后2路每路的分流能力

大致为：1000 mAx4．2 V=4．2 W。总分流能力为：2．1 Wx2+4．2 Wx2=12．6 W，可

满足分流9．45 w功率的需求。

3．分流模块工作方式

4路分流单元都受控于星上综合电子系统，整星启动时，前2路分流单元默
40
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认开启，后2路分流单元默认关闭，卫星在轨工作各数据如表示母线电压正常，

自主关闭前2路分流单元。

分流单元的开关分为自主和地面控制两种模式。在自主模式当中，当综合电

子系统判断母线电压出现高于4．2 V的情况，打开第1路分流单元，如果母线电

压还是过高，继续打开第2路分流单元，以此类推。在地面控制模式当中，如果

地面工作人员发现卫星出现能量异常状况，可通过地面发送指令关闭分流单元。

3．5．5继电器开关模块

在卫星发射前因为保存和运输需要，将锂离子电池通过继电器开关进行控制，

防止锂离子电池对负载供电，以达到保护蓄电池和负载的目的。选用的某型号继

电器特性如表3-6。

表3-6某型号继电器特性

参数 数值 一

触点形式

额定电流／A

温度范围／℃

触点导通压降／V

绝缘电阻／mQ

线圈额定电压／V

触发脉冲宽度／ms

如图3．17所示，母线通过两个并联的继电器，再对各分系统供电。为增强

可靠性将继电器触电两端引到综合测试接I：2，在发射前将短路插头接上，保证即

使继电器工作异常也能保证电池与母线连接。

图3．17继电器电路结构
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3．5．6功率分配模块

卫星母线电压为2．7~4．2 V，星上各系统各种设备需要3．3 V、5 V、6 V、7 V

四种电压，电压精度均要求为士2％，输出纹波电压峰峰值<_200 mV，需通过直流

．直流(DC／DC)变换器变换，以满足用户的供电需求。电源系统按各个分系统

需求配置2种电源变换器(升降压，升压)，集中变换后分配给各个系统。而各

分系统对各自不同的需求自带电源变换器。这种方案既兼顾到了控制电源变换器

的数量，提高电源变换的效率，又在一定程度上保证了可靠性和电磁兼容性。

功率分配电路结构

本设计中，有2种DC／DC电路结构：

> 单路DC／DC结构
。

> 双路DC／DC结构

所谓单路DC／DC变换，即在供电电路中只有一个DC／DC变压模块，然后根

据负载的个数选择限流开关的个数，如图3．18。此设计占用版图面积小，然而

相对双路DC／DC变换结构来说，可靠性较低，适合与星上非关键系统供电。

双路DC／DC交换，即在供电电路中，采用两个DC／DC并联交换，两者同时

工作，互为热备份，如图3．19．由于DC／DC不能直接并联使用，采用先串联隔

离元件再进行并联的方案。此设计占用版图面积较大(近2倍于单路变换)，然

后采用了备份设计，可靠性提高，适合于星上关键系统的供电。

另外，由于动量轮与主份磁强计的供电电压大于5 V，而星上所选用的限流

开关的输入电压在2．7～5．5 V之间，因此，两者的供电结构为通过限流开关，再

接DC／DC。为防止DC／DC之间相互干扰，在DC／DC前端加入电感加电容的L

形网络进行滤波。

图3．18单路DC／DC变换
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3．5．7限流／防短路模块

图3．19双路DC／DC变换

由于微小卫星能源总量十分有限，若负载短路，不仅可能损坏器件，也会消

耗掉大量能源，导致整星能量降低乃至无法工作，因此有必要对各路供电采取适

当的防短路措施，如图3．20。限流MOS阵列开关具有超低导通电阻，并具有限

流和过热保护功能，非常适合卫星的实际情况。开关器件的使能端和卫星指令执

行单元通过指令执行单元来控制负载的通断，具体限流值由各路供电的功耗确定。

3．5．8电源监测模块

DC／Dc 。 限流开关

图3．20 限流／防短路模块结构

为能使综合电子系统和地面掌握电源系统各部分的工作情况，对电源系统一

些关键的电路的电压、电流、温度和电池电量信息进行监测，并告知综合电子系

统。

图3-21 电源监测模块结构
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电源监测采样包括电压、电流、温度和电量采样，电压采样方式为将供电电

压进行分压后接入AD；电流采样则将电流通过采样电阻转换为电压再进行采样；

温度采样则通过温度传感器芯采样；电池电量采样用并联式电量采样芯片采样，

此芯片通过采集锂电池的电压来计算电量，无需接入电池的充放电回路中，提高

了电路的可靠性。

ZDPS．1A的在轨测试结果表明ZDPS．1A的电压、电流采样范围过小，在本

电源系统设计中，各负载的电流、电压经过严格计算，采样范围在其最大值的基

础上留50％的裕量。

3．6其他设计考量

3．6．1分步启动设计

ZDPS．1A卫星无分步启动设计，整星启动电流浪涌很大，在单独太阳能电

池供电(断开锂电池)时，整星启动成功率不高。卫星在太空中如果不能由太阳

能电池单独启动，在蓄电池失效的情况下，卫星将最终进入永久掉电状态；反之

则当锂电池失效后，卫星在光照区还能重新启动，这能有效得提高卫星的可靠性。

所以，在某型号微小卫星电源系统的设计中，将加入上电时序的设计。

1．上电时序分析

卫星上电顺序有两种情况：

第一，整星在完全掉电的情况下启动时的上电顺序。此时将整星的系统分为

A类部分和B类部分。A类部分指整星启动时默认开启的部分，包括整个电源系

统、指令执行单元，综合电子系统总供电、模拟测控供电、ATTC PA供电、数

字测控供电，B类部分指整星启动时默认关闭的系统。A类部分在整星启动时通

过控制DC／DC软启动来实现上电的顺序的控制。B类部分根据任务需要来由综

合电子系统控制开关。

第二，卫星分系统开启时各部件的上电情况。主要指姿态控制分系统中各个

敏感部件的启动顺序，由综合电子系统控制。

2．上电时序实现

星上所用DC／DC的软启动通过在其SS管脚接一个RC充电电路来实现，当
44
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SS脚的电压大小和芯片的状态关系如下：

>魄f0．4V，芯片关断

> 1．4 V<Vss<2．．4 V，芯片使能，误差放大器被软启动电压钳位，无输出

>蚝驴2．4V，确保误差放大器没有被软启动钳位，芯片正常工作

图3-22 DC／DC软启动原理框图

据图3．22，‰和％的关系如下：

‰=V,,x(1-e。枷)(3-13)

所以，可通过改变RC的配比来控制ss管脚电压上升至2．4V的时间，进而

控制各系统的启动时间。 ⋯

3．6．2高效率、可靠性设计

1．高效率设计

充足的能量是航天器良好工作的前提，从能量转化、传输的角度看，某型号

微小卫星电源系统包含了多次的能量损失：太阳能电池光伏转化损失、太阳电池

阵隔离二极管的传输损失、蓄电池的充、放电损失以及功率分配单元的转换损失。

对于太阳能电池光伏转化损失，选用国内光电转换效率最高的的三结GaAs

太阳能电池，最大程度了提高了效率；同时采用MPPT拓扑结构，最大程度的提

取太阳能电池的功率。

对于太阳能电池阵隔离二极管的传输损失，采用了LDO代替传统的二极管

隔离，降低了隔离压降，提高了效率。

对于蓄电池充放电损失，采用锂离子电池直接接在母线上的形式，免去了充

放电调节单元和蓄电池保护电路上的损失。

对于功率分配单元，选取高效率(95％左右)的集成DC／DC变压芯片，降

’45
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低了电压转换功耗损失。

2．可靠性设计【40】

良好的可靠性是卫星成败的关键，某型号微小卫星电源系统的可靠性设计采

用了如下措施：

> 冗余设计，重要电源变换采用双路冗余，如综合电子系统、数字测控、

模拟测控等供电

> 各路供电采用限流开关进行防短路设计

> 设计多种工作模式，依据卫星能量水平切换不同工作模式工作以减少

系统功耗，保证能量平衡

> 分步启动设计，保证在单独太阳能电池供电时卫星能够启动

> 并联电路采样电池电量，不接入到电池的充、放电回路

3．6．3针对ZDPS．1A电源系统的改进

>采用MPPT电路代替DET电路，去除LDO和二极管并联结构，解决了

太阳能电池能量利用率低的问题

>整星采用分步启动设计，减小开机电流浪涌，保证卫星在太阳能电池单

独供电时能成功启动

>对分流调节模块详细设计，分析了分流需求，提高了分流能力，并在分

流路径上增加了控制功能，分路调节回路的严格设计也保证了蓄电池不

会出现过压充放电状态

>电流、电压采样电路在设计时进行严格计算，并留有50％采样裕量

3．7本章小结

本章全面分析了某型号微小卫星电源系统的设计需求、指标和设计难点，结

合ZDPS．1A卫星电源系统的设计经验，对某型号微小卫星的能量平衡进行了初

步仿真，估算了其太阳能电池面积，选择了MPPT结构作为电源系统的能量传输

结构。然后，针对其设计的高效率．高可靠性、和ZDPS．1A卫星电源系统的不

足，对电源系统的总体结构和各模块进行了详细设计，至此电源系统的设计已基

本完成。至于关键的MPPT模块，将在后续章节进行详细设计。
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第4章最大功率追踪模块设计

4．1本章引言

在利用太阳能光伏发电系统的卫星上，设计者们都希望最大程度的利用太阳

能电池的功率，以达到减小卫星质量和体积，提高功能密度的目的【4l】。特别是太

阳能电池体装式的微小卫星，有限的表面积使得能量的输入十分有限。图4．1

是太阳能电池工作点变化曲线图，A、B、C分别是负载电阻在R咀、Rb、＆下的

太阳能电池负载工作点，在由图可知，太阳能电池的功率大小由太阳能电池和负

载共同决定。

I

Isc

Im

O

图4．1 太阳能电池工作点变化曲线

V

ZDPS．1A卫星采用DET的拓扑结构，将母线电压钳位在4．2 V。然而，

ZDPS．IA太阳能电池的最大功率点电压在4．7 v左右，因此，假设太阳能电池输

出的电流为l A，则有近500 mW的功率损失。并且，在体装式太阳能的卫星当

中，6路太阳能电池并联连接，光照条件差的太阳能电池片由于输出电压低于光

照条件好的太阳能电池片，导致其功率不能输出，也会损失一部分的功率。如果

采用MPPT的拓扑结构，其太阳能电池的输出功率点将会维持在最大功率点附近，

保证太阳能电池的最大功率输出，另外，对于体装式的卫星来说，如果每路太阳

能电池安装有MPPT电路，即使得光照强度较弱的面也输出功率。

本章将对MPPT原理和算法进行简要介绍，并设计一个适用于几十瓦功率级

别的微小卫星应用的MPPT模块，包括硬件设计、软件设计和测试结果。
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4．2 MPPT原理及算法

4．2．I MPPT工作原理

MPPT主要原理是在太阳能电池阵与负载、蓄电池组之间引入一个串联开关

调节器，通过动态调节串联开关调节器的工作状态来改变太阳能电池负载的阻抗

大小，进而获取太阳能电池阵的最大输出功率【421，如图3．15．串联开关调节器

的工作状态由峰值功率跟踪器控制实现，峰值功率追踪器采样太阳能电池的输出

功率状态，根据其内部的MPPT算法，计算出控制量去控制串联开关调节器。

4．2．2 MPPT算法

到目前为止，有将近20种的算法可实现MPPT功能【43】【44】。其中，比较成熟

的有登山／扰动观察法(Hill．climbing／P&Q)、增量电导法(IncCond)、Voc微调

法(Fractional Voc)、Isc微调法(Fractional Isc)、模糊逻辑控制(Fuzzy Logic Contr01)

以及神经网络法(NeuralNetwork)等。

登山／扰动观察法的原理是，在太阳能电池原先的工作点上加一个电压扰动

量，方向任意，测量太阳能电池的输出功率变化，如果功率变大，则按原先方向

继续扰动，如果功率交小，则按相反的方向扰动。以上过程不断循环直至找到太

阳能电池的最大工作点，如图4．2。

0
V1 v2 v3 V-v4 v5

图4-2登山／扰动观察法示意图

j卯de，／ddV矿>=。O，,((V矿<=圪V．； @．。，

ldP／dV<0，(矿>圪)
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因为

万dP=等=I+Vdd矿Z-I'-“"at-矿笪 (4-24-AV
)一=一= =，y— I，I

dy dy dy
、 。

所以，式(4．1)可写成

fM／AV=-I／V，(矿=圪)
{AI／AV>-I／V，(矿<圪) (4．3)

lAI／AV<-I／V，(矿>圪)

因此可通过比较瞬时电导和增量电导的大小，来确定太阳能电池工作电压的

改变方向，进而取得最大功率输出点。

Voc微调法和Isc微调法原理类似，是当温度或者是光照强度变化时，最大

功率点的电压V。和Voc呈近似线性关系，最大功率点电流I。和Isc呈近似线性

关系．o

‰≈墨‰(4-4)

I旧P≈kII蚤l 心一勋

其中幻是比例常数，一般在O．71~0．78之间，幻也是比例常数，一般在

0．78~o．92之间，两者仅和所用的太阳能电池有关，可由通过实验测得。

须知，Voc微调法和Isc微调法达到的效果都只是近似的工作在最大功率点

上，不是真正的MPPT。

表4．1部分MPPT性能比较【4习

表4．1列出了几种常用的MPPT算法的比较结果，其中登山／扰动观察法实

现复杂度低，能够试验真正的MPPT效果，适合微小卫星MPPT系统的应用。
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4．3 系统设计

4．3．1硬件设计

基于微小卫星的特点，本设计将立足于工业级元器件，其电路框图如图4．3。

Solar

图4．3 MPPT电路框图

artery

其中，串联开关调节器按照拓扑结构的不同有降压型(BUCK)、升压型

(BOOST)、升降压型(BUCK／BOOST)等多种结构【46】【471。如图4．4：

(a)BUCK

(b)BOOST

(c)BUCK／BOOST

图4-4开关模式变压电路拓扑结构

BUCK的特点是输出电压等于或者小于输入电压，其输入输出电压的关系如

式(4．6)。BOOST的特点是输出电压等于或者大于输入电压，其输入输出电压的
s0

，．．胁，．

+

№．一

一．№

+
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关系如式(4-7)。BUCK／BOOST的特点是输出电压小于、等于或者大于输入电压，

其输入输出电压的关系如式(4-8)。

U=砬×V (4-6)

t o=矗×V 。(4-7)

uo=去×∽ (4-8)

由于某型号的微小卫星太阳能电池在一个太阳光强照度下的最大功率点电

压在4．8 v左右，母线电压为4．2 v，输入电压的大小可能小于、等于和大于输

出电压的大小，因此，选用BUCK／BOOST结构的DC／DC变换器在提高整个系

统效率方面最具有优势。

本设计选用的升降压型DC／DC输入电压范围2．7～lO V，输出电流最大可达

10 A，转换效率最高可达96％。选用现成商用工业级芯片的优势在于不用对

DC／DC内部电路进行设计，可加快设计进度，减小电路复杂度，提高系统可靠

性。

本设计选用的数字电位器额定阻值为100 KQ，1024分辨率，SPI通信接口。

本设计选用MOSFET阈值电压为0．6～1．2 V，导通电阻50 mD，源漏耐压值

20 V。

MCU选用ADuC841，ADC选用ADS7828。特别的，在星上的实际应用中，

由于太阳能电池的电压、电流采样和控制中枢已有，因此，只要ADuC841和ADC

所要完成的任务可由星上现有的器件完成。

DC／DC芯片的常规工作方式是通过两个电阻将输出电压进行分压【481，再将

分压值接入DC／DC的FB管脚，以此来设置输出电压的大小，如图4-5(a)。而

图4-5(b)电路中的DC／DC工作方式为用电阻将输入电压的进行分压，再将分压

值接入DC／DC的FB管脚，以此来控制输入电压大小的目的．当FB管脚的电压

小于芯片内部％时，DC／DC开启，当FB管脚电压大于芯片内部％时，DC／DC

关闭。若将太阳能电池的电压直接分压输入DC／DC的FB管脚，则当太阳能电

池的电压高于设定值时，DC／DC关闭，太阳能电池的电压将继续增加，当太阳

能电池的电压低于设定值时，DC／DC开启，其电压将继续减小，形成了正反馈
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回路，太阳能电池的电压不能稳定。因此，在太阳能电池输出电压的分压电阻和

DC／DC的FB管脚之间加入一个由上拉电阻R3和N沟道MOSFET构成的反相

电路，即当太阳能电池电压过高时，DC／DC开启以降低电池电压，太阳能电池

过低时，DC／DC关闭以提高电池电压，形成负反馈，以使太阳能电池的输出电

压稳定在设定值。

4．3．2软件设计

(a)g规电路 (b)本设计电路

图4-5 DC／DC外围电路结构

本设计利用登山法计算最大功率点，软件流程如图4-6。

图4-6 MPPT软件流程图
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其具体工作步骤为：

第一步，系统初始化，设置太阳能电池的初始工作电压和工作电压的变化步

长。

第二步，采样此时太阳能电池的输出电压和电流，计算出太阳能电池输出功

率。

第三步，将太阳能电池的输出电压按某方向扰动，测量相应的输出电压和电

流，计算输出功率．

第四步，比较扰动后的太阳能电池的输出功率P2和扰动前的输出功率P1，

如果PI>P2，则改变扰动方向；如果PI<P2，则按原先方向继续扰动。继续第二

步。

4．4系统测试初步

4．4．1测试平台

在MPPT模块的测试中，采用钨丝灯作为光源，其测试平台如图4-7。

㈤三
钨丝灯

4．4．2 电压定点测试

太阳能

电池

◇址机
图4．7 MPPT模块测试平台

通过配置输入DC／DC输入端电阻的比值来测定模块对太阳能电池输出电压

的定位能力，结果如表4．2。其中，R1和R2即为图4．5(b)中的电阻，MOSFET

栅电压为图4．3中场效应管Q的栅电压，理论电压为R2、R1的比值和MOSFET

栅电压的乘积．
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图4．8 MPPT系统中太阳能电池输出电压理论值和实测值对比图

如图4．8所示，太阳能电池输出电压随R2、R1比值的增大而增大，表明

MPPT模块能够通过调节DC／DC输入端的电阻值来改变太阳能电池的输出电压。

但是，太阳能电池输出电压波动很大，如图4-9。图4．9是R2：R1为3．9：l时

太阳能电池电压、电流输出曲线(上面一条为电压曲线，下面一条为电流曲线)，

可知，电压有近2 V的波动，频率近3．1 KHz，造成此现象的原因可能是MOSFET

的开关速度过慢所致，有待进一步研究。另外，太阳能电池电压大幅度波动使得

MPPT模块中ADC不能采集到一个电压的稳定值，进而还不能进行自动最大功

率追踪试验。

■‘■_■■—·-．‘s上1稀11 a：13椭∞；2

图4-9 MPPT系统中太阳能电池电流、电压输出曲线
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4．5本章小结

本章对MPPT的原理进行了简要介绍，详细对比了几种成熟的MPPT算法，

最终从算法的成熟度、复杂度以及效率等方面选择登山法作为本设计MPPT模块

的算法。然后，对MPPT模块进行了硬件和软件设计，对比了BUCK、BOOST

和BUCK／BOOST三种开关电路拓扑结构在某型号微小卫星电源系统上应用的优

劣，选择了提出了最能够提高某型号微小卫星太阳能电池能量利用率的

BUCK／BOOST结构作为本设计MPPT的开关调节器。在此基础上提出了基于

DC／DC芯片和数字电位器的MPPT硬件电路结构，并对其进行了初步测试，结

果表明，其能够改变太阳能电池的输出电压、但是电压波动幅度很大，原因可能

是模块中MOSFET的开关速度过慢导致。限于时间原因，模块的调试和最大功

率追踪的测试工作将在后续进行，不在本文中体现。
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第5章太阳能电池模拟装置设计和实现

5．1本章引言

在现今发射的航天器中，大部分采用太阳光伏供电系统，其优点是技术成熟、

能满足卫星长寿命工作的要求，然而，由于太阳能电池的一些原因，此系统不利

于地面试验。首先，航天太阳能电池造价昂贵，若地面试验过程中如果对其造成

损害，将在增加研制成本的同时减慢设计进度；其次，卫星的太阳能电池部件一

旦完成研制，其输出的功率就确定了，较难随着试验的需要(如负载大小的改变)

改变其的输出功率，降低了试验的灵活性；第三，地面和太空的试验条件，如光

照强度、温度等有着很大的区别，如果需要了解卫星能够在太空环境下的能量平

衡状况，提高整星能量平衡的可靠性，就需要在地面模拟包括光照，温度在内的

太空环境，试验平台异常复杂和庞大。

基于以上三点，则希望有一种太阳能电池模拟装置，可根据试验的具体需求

输出相应的太阳能电池特性曲线，以此应用于卫星的地面试验，便能够加快设计

进度、降低设计成本以及提高卫星能量平衡的可靠性．特别是对于需要有短研制

进度的微小卫星研制来说，意义更加重大。

本章将对太阳能电池工程用数学模型进行分析，并对满足于功率在几十瓦级

别的微小卫星应用的太阳能电池模拟装置的工作原理、设计方法以及测试结果进

行详细介绍。

5．2太阳能电池数学模型分析

5．2．1太阳能电池输出特性

太阳能电池为由半导体材料制成的依靠光生伏打效应，直接将光能转化为电

能的装置，其输出特性包括了I-V特性曲线和尸．矿特性曲线，其中，I-V特性曲

线是表征太阳能电池的性能的重要指标，同时也可通过多条^y曲线的对比研究

外界环境对于太阳能电池性能的影响。
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1．太阳能电池伏．安特性曲线

太阳能电池的伏．安特性曲线如图5．1所示。其中，Voc为将负载开路(I--)0)，

太阳能电池测得的电压，称为开路电压(Open Circuit Voltage)；Isc为将负载短

路(V--)O)，太阳能电池输出的电流，称为短路电流(Short Circuit Current)；％

和厶为太阳能电池输出最大功率时的电压和电流．可以看出，太阳能电池既非

恒流源，也非恒压源，不能够为负载提供无限大的功率。然而，在其工作电压的

相当大一个范围内，其呈现类似恒流的特性(电流变化极小)，在电压大到一定

程度后，电流急剧减小，呈现类似恒压的特性。

I限

Isc

I-

0 U／v

图5．1太阳能电池伏．安特性曲线

2．光照和温度太阳能电池输出特性曲线的影响

％c和％随着光照强度的增加而增加，随着温度的上升而减小，玫和厶随

着光照强度的增加或者温度的上升而增加；同时，随着光照强度和温度的变化，

太阳能电池的最大功率电也会发生偏移，如图5．2和图5．3。

1／I：A?一一．一熔
(a)光照强度对／-V特性的影响 (b)光照强度对P-V特性的影响

图5-2光照强度太阳能电池性能的影响

I／^

Il

(a)温度对I-V特性的影响 (b)温度对P．y特性的影响

图5-3温度对太阳能电池性能的影响
58



太阳能电池模拟装置设计和实现

5．2．2太阳能电池数学模型

1．模型推导

Iph

t

11s与

图5-4太阳能电池等效电路

负
荷

(gO

太阳能电池的等效电路如图5-4，其中，锄为光照引起的光生电流，其随着

光照强度的增加或者电池温度的提高而增加。厶为电池的暗电流，即太阳能电池

在无光照的时候，外部电压作用下其尸．Ⅳ结流过的单向电流，其，-嘴性和二极管

电流类似。，．助太阳能电池的输出电流和输出电压，即负载得到的电流和电压。

如为太阳能电池的旁路电阻，一般为几千欧姆。R，为电池的串联电阻，一般小于

1欧姆。

％。v如小厶[eXp(掣)斗等p·，
其中，g为电子电荷，1．6×10。9 C，A为P-N结的曲线常数，后为玻尔兹曼常

数，0．86x10’4 eV／K，T为绝对温度，Io为二极管饱和电流。R曲和足都是太阳能

电池本身的固有电阻，通常，如极大，因此，太阳能电池的旁路电流远小于其

输出的电流，(矿+珉)／如项可忽略。又由于思远小于二极管的正向导通电阻，

故模型中的光生电流锄可等效为短路电流岛。所以，公式(5．1)可以简化为H9】【50】f511：

，=k(1一G{exp[y／(C2‰)]一1))(5-2)
在最大功率点处，肛％．J=，肘，可知：

厶=匕(1一cI{exp[圪／(c2‰)]一1))0-3)

I由-Y"exp[V,．／(c2‰)]》1，则c，为：

C1=(1一L／如，)expE-圪／(GG，)]0-4)



浙江大学硕士学位论文

当太阳能电池处于开路状态时，I=0A．肛Voc，可得：

o=k{l一(1一L／k)eXp[一圪／(C2‰)]·[exp(1／C2)一1])(5-5)

由于exp(1／C：)>>1，则可求得。为：

C2=(圪／‰一1)[111(1一L／I,。)]‘1(5-6)

由上面的推导可知，只要某温度个光照条件下的k、圪。、厶、‰四个参数

已知，就可以由公式(5-2)、(5—4)和(5．6)得到在此条件下二y特性曲线．

此外，太阳能电池工作的实际环境中，温度和光照会发生变化，因此，要考

虑温度和光照给／-V特性曲线带来的影响。如前文所述，太阳能电池的I．V特性

曲线由厶。、1：o。、厶、‰这四个参数决定，因此，只要得到温度和光照对这四个

参数的影响，便可求得在任意温度和光照条件下的太阳能电池伏安特性曲线。温

度和光照强度对厶、％、厶、％的影响可由以下的公式求出：
．

AT=T一％ (5-7)

AT=T一％ (5-8)

丛=s／·％一1 (5—9)

立=IscS／％(1+aAT) (5-lo)

喙=Voc(1-cAr)ln(e+bAS) (5—11)

fm=I§|s r彳(1+aAT、 §-12)

吃=V,．(1-cAT)ln(e+bAS) (5一13)

其中，a为电池的短路电流和最大功率电电流的温度变化系数，b为开路电

压和最大功率点电压随的光照强度变化系数，C为开路电压和最大功率点电压随

温度变化系数。

式(5-11)和(5-13)中，h1(P+6丛)涉及对数运算，不利于处理器求解，可将

hl(P+施s)按级数展开：

-n(e+bAS)小竽一一．1(竽)2+-．I(竽]3一三．(竽)4+．⋯侉∽
60
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所以，据式(5．14)和开路电压精度要求，便可简化In(e+bASl的求解。

另外，温度和光照强度对C，和Q的影响结果如式(5．15)和(5．16)，可知，

温度和光强的变化不会导致。和c2的变化。

岛=(吃／‰一1)[1n I一‘／立)]-l=(％／‰一1)[1n0一L／L)]～=C2(5-15)

C：=(i-I；／sL．．)eXp[一吃／(C2‰)]=(1一L／k)exp[一Vo／(CYOc)]：C,(5-16)
2．模型验证

在某光照强度下，通过改变负载的阻值，对一块实际的太阳能电池进行测量，

并将测量结果作图，推算出其k、％。、厶、％四个参数，将其代入太阳能电池

模型中，求得其理论曲线。

太阳电池四个参数具体值为：厶=1．98 A、1／o。=6．87 V、厶=1．775 A、‰=5．9 V。

光照强度和温度具体值为S=1350 w／衲2、T=25℃。实际和理论测试数据如表5．1

和图5．5。

表5-1 太阳能电池电流理论值和实际值对比

电压／ 实测电流／ 理论电流／ 万／ 电压／ 实测电流／理论电流 艿／

V A A ％ V A ／A ％

6．8586 0．004 0 0 5．9991 1．663 1 1．4988 5．07

6．6996 0．5437 0．3757 ．0．35 5．8917 1．7244 1．5656 0．50

6．5879 0．8449 0．5223 0．76 5．6296 1．831 1 1．7755 5．01

6．4074 1．21 14 0．7308 3．63 5．1955 1．915 1．9578 8．63

6．2613 1．4206 1．1003 3．68 4．6068 1．9497 1．9778 7．29

6．1238 1．5712 1．2028 2．97 2．5784 1．9257 1．9798 8．37

6．0765 1．5965 1．2172 ．5．58 1．6473 1．9243 1．98 6．33

定义：

⋯·理涂拯缝
1．5“ ·实测点

! '：

O．5一

留一⋯彳一

⋯—：⋯⋯～7～、．．
、、·

、
～

●

●'

’

图5．5太阳能电池实测曲线和理论曲线对比
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Z=

万：生三×100％
I汇

(5-17)

(5—18)

式中，占为理论值相对-9实际值的相对误差，z为理论值相对于实际值的标

准差，k为实测开路电压，L为模型求解的电流值，‘为电流实测值，栉为测

试次数。

则由图5．5看出，太阳能电池实测点均匀得分布在模型拟合曲线旁，由表

5．1、式(5．17)和(5．18)，可得模型拟合曲线的相对误差万最大值为8．63％，

标准差z为98 mA．考虑由于测量工具和方法带来的一些误差，可认为此模型在

已知某太阳能电池k、‰、厶、％四个参的情况下，能够准确得求得其伏安特

性曲线。

5．2．3太阳能电池模拟装置工作点计算

太阳能电池模拟装置的输出点是太阳能电池输出特性曲线和负载曲线的交

点，如图5-6中A点。欲求A点，可列出以下方程组：

f，=k(1一cl{exp[矿／(c2‰)]_1)) (5-19)
I V=IR

I|k

Ise

0

图5巧太阳能电池负载工作点示意图

但是由于太阳能电池特性曲线方程中，指数项和1次项中都含有未知数，不

能直接求解。下面，提出一种基于查表法和二分法求解输出工作点的方法。令：

矿(功=z(行)C2p盔(5-20)
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，(")=，sc(1一c：(y(刀)一1))

y(n)=P。‘”’ (5-22)

则如果知道相应x(”)对应的y(n)，便可求出矿(”)相应的，(”)的值。为了加

快计算速度，减少计算所消耗的资源，将x进行等分，并将相应结果y的值存入

存储单元中，如图5．7，x的范围和等分精度根据实际情况而定。

I／A

Isc

0

VI‘v2’⋯⋯。7ki，v-

图5．7太阳能电池电压等分示意图

在求解过程中，负载的阻值可由负载的电压和电流值计算得出：

R=V／， (5-23)

然后二分法查表求输出电压值，先选取某一x(n)，求得相应的yO)和I(n)，

两者相除得对应的R(n)，将尺(，7)和负载的R进行比较，如果两者不相等，二分

法求下一个尺值，直至尺落入某一R(n)和R(n+1)之间，此时对应的V(n)即是模

拟装置的电压工作点．

5．3系统设计

5．3．1硬件设计

本设计的太阳能电池模拟装置的原理框图如图5-8，其中，控制单元(又称

下位机)采用ADuC841单片机，其基于8052内核，内部有62 K程序存储空间，

4 K数据存储空间，2304 B片上用户RAM，集成硬件SPI和12C接口，支持在

系统编程。其大容量的程序存储空间方便用户程序中有大规模的表格数据，无需

外挂片外存储器。
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图5-8太阳能电池模拟装置原理框图

变压电路采用降压式开关电源和数字电位器相结合的电路，如图5-9。本设

计选用的降压型DC／DC输入电压范围5．5—36 v，输出电压最低可至1．221 V，

最高可接近于输入电压，5 A连续输出(6 A峰值)电流，内部集成导通电阻为

110 mQ的MOSFET开关，效率高达90％，500 kHz工作频率，输出可调，输出

电压大小可由式(5．24)得到：

Vo埘--1．221x(h鲁j 仔24，

本设计选用的数字电位器特性为：9—33 v单端供电，额定阻值100 k．O，1024

分辨率，精度士1％，SPI通信接口，所以最大输出电压理论值为13．43 V。由此可

得本模拟装置的电流电压输出范围如图5．10阴影区。

图5-9 太阳电池模拟装置变压部分示意图

根据以上设计，可得电压交换电路输出的电压范围理论值为1．221 V至输入

电压；由于数字电位计的分辨率为1024，电阻值的非线性度为士l LSB，所以输
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出电压分辨率和误差范围理论值为：

圪咖咖=1．221×10／1024=0．012(V)

△V=±1．22l×10／1024=±0．012 (V)

I／

O

图5．10

12 Uf、|

模拟装置输出电流电压范围

在电池信息采集方面，电流采样电阻为两个10 mQ锰铜电阻并联，采样信

号通过电流敏感芯片放大50倍，经由ADC数模转换后，通过12C总线传送给控

制单元。电压先经过两个阻值比为6：1的电阻分压后，再由ADC通过12C总缘

传送给控制单元．选用的ADC参考电压为2．5 V，采样率50kHz，12Bit采样精

度。
，：

蜷

因此，采样电路所允许的电流的最大值为lOA，电压最大值为17．5 V。

保护电路的原理框图如图5．11，当控制单元测得输出有异常时，其发出信

号对MOSFET进行操作，然后MOSFET和上拉电阻构成的网络驱动后端的继电

器。继电器的驱动电压为5 V，可通过的直流电流为10A。MSOFET为N沟道

型。

整个模拟装置的控制和显示由中央处理单元(又称上位机)实现，上位机通

过RS232接口将控制指令发送给控制单元，控制单元接收上位机的控制指令，

结合模数转换单元上传的电流电压采样信息，对六路变压电路进行控制。同时，

控制单元也将模数转换单元上传的电流电压采样数据发送给PC机进行显示。

图5．11 太阳能电池模拟装置保护电路示意图
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5．3．2软件设计

在软件设计中加入了模拟装置的恒压、恒流求解计算，使得模拟装置有恒压

输出、恒流输出和太阳能电池模拟数出三种工作模式，其软件流程如图5．12。

其软件具体工作流程如下：

>第一步：系统初始化．

分配SPI和12C的工作管脚，配置SPI、12C、UART的工作模式。通过12C

总线初始化ADC。初始化数字电位计，数字电位计的初始值设置为0 Q，使得

DC／DC输出电压为1．221 V。初始化模拟装置的工作模式，默认工作模式为太阳

能电池模拟输出．

图5．12太阳能电池模拟装置工作流程图
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>第二步：接受上位机的参数。

上位机向下位机发送29 Byte的指令，告知下位机6路输出的工作参数。如

果下位机收到的指令有更新，则下位机根据收到的参数计算出各路输出新的工作

状态或输出的曲线形式，进入下一步；如果为非新指令，则直接进入下一步。

29 Byte指令结构如下：

HF Flag Mode CI C2 C3 C4 C5 C6 TF

1 Byte 1 Byte 2Byte 4Byte 4Byte 4Byte 4Byte 4Byte 4Byte 1 Byte

HF：帧头。

0x7D正确，其余错误。

Flag：新旧指令标志。

Mode：各路输出的工作状态。

C1一C6：

模拟太阳能电池输出状态时，为各路输出的光照值和温度值；

恒压或恒流方式时，为恒压值或恒流值。

TF：帧尾。

0xFF正确，其余错误。

Mode域的定义如下：

些型蝉ion Temperature／V—VI

2Byte 2Byte

Illumination：模拟太阳能电池输出时，为某路输出光照强度。

Temperature／V_VI：模拟太阳能电池输出时，某路输出温度；恒流或恒压

输出时，恒流值或恒压值。

>第三步：采集信息，计算输出。
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控制模数转换单元采集第l一6路输出的电压、电流信息并根据此信息依次

计算6路的负载电阻R，DC／DC需要输出的电压值以及置入数字电位计的数据。

三种工作模式的计算方法分别如下：

一模拟太阳能电池输出算法：

1)判断输出是否正常，若不正常，关断输出，计算下一路；若正常，直接

计算下一路。

2)按5．2节所述方法计算输出电压值儿并根据V计算得置入数字电位计

的数据。

RData=1024，I l一牵] 仔捌

将RData通过SPI总线传输给相应的数字电位计。

_恒流输出算法：

1)判断输出是否正常，若不正常，关断输出，计算下一路；若正常，直接

计算下一路。

2)将采样电流与设置电流比较，如果设置电流与采样电流不符，调整输出

电压，调整后的值为：

y=矿+(L一』)·R (5-26)

式中：L为设置电流值。根据V算得置入数字电位计的数据，如式(5—26)，

然后将RData通过SPI总线传输给相应的数字电位计。

-恒压输出算法：

1)判断输出是否正常，若不正常，关断输出，计算下一路；若正常，直接

计算下一路。

2)根据设置电压V计算得置入数字电位计的数据，如式(5．26)，然后将

RData通过SPI总线传输给相应的数字电位计。

>第四步：六路输出计算完毕后，将采样数据通过UART发送给上位机。发送

数据的帧格式如下：
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HF：帧头。

0x7D代表正确，其余错误。

V1一V6：六路模拟输出的电压。

Il一16：六路模拟输出的电流。

TF：帧尾。

0xFF代表正确，其余错误。

>第四步执行完毕，返回执行第二步直至停机。

5．4系统测试

5．4．1恒压模式测试

1． 空载测试

在系统无负载的情况下，通过上位机将电压由2 V逐渐增大，测量其输出电

压值，如表5．2。

表5．2太阳能电池模拟装置空载时恒压模式输出电压数据

理论／V实测／V绝x／,／v-误差相篱差 一，．⋯ ．。⋯， 绝对误差／ 相对误差
理论／V 实测／V 。4℃‘一 1⋯?磊‘。

2 2．013l 0．013l 0．655 8 7．9611 ．0．0389 ．0．486

3 3．0071 0．0071 0．237 9 8．95 l 2 -0．0488 ．0．542

4 3．9951 ．0．0049 ．0．123 10 9．9396 -0．0604 ．0．604

5 4．9868 ．0．0 l 32 -0．264 ll l 0．926 -0．0740 ．0．673

6 5．9782 -0．02 1 8 -0．363 12 11．913 —0．0870 -0．725

7 6．9708 ．0．0292 ．0．4 l 7 || ／ i

理论电’静V

图5．13模拟装置恒压模式空载时理论电压和实测电压关系图
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由表5-2和图5．14可知，在电压2～12 V的范围内，空载情况下，输出电

压精度<0．725％，并且输出纹波电压188 mV。

图5．14模拟装置恒压模式空载时输出电压纹波

2． 带载测试(黔10 Q)

在系统负载约为10Q的情况下，通过上位机将电压由l v逐渐增大，测量

其输出电压值，如表5．3。

表5-3模拟装置恒压模式负载约lOQ情况下输出电压数据

理论／V实测／V雒对／V误差相鬻差
⋯．⋯ 。。⋯． 绝对误差／ 相对误差

理论／V实测／V。4”V‘4⋯7茹。
1 1．233 0．2330 23．3 8 7．9458 --0．0542 -0．678

2 2．0026 0．0026 0．13 9 8．9342 -0．0658 —0．73 1

3 2．9953 ．0．0047 ．0．1 57 1 0 9．9226 ．0．0774 ．0．774

4 3．9837 ．0．0163 —0．408 11 1 0．9024 -0．0976 -0．887

5 4．972 1 ．0．0279 ．0．558 12 11．8908 ．0．1092 ．0．910

6 5．9648 -0．0352 -0．587 13 12．905 -0．095 -0．73 l

7 6．9532 ．0．0468 ．0．669 14 12．905 ．1．095 -7．821

15，

>10一

盏

吾
蔫
杯5

06⋯ ～∥一一一≯ i一育⋯ 稻⋯+话⋯“
理论电压，V

图5．15模拟装置恒压模式负载约loQ时理论电压和实测电压关系图
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由表5．2和图5．16可知，在电压2～12 v的范围内，空载情况下，输出电

压精度<0．91％，输出纹波电压194 mV。当理论设置电压<2 V或者是>12 V后，

由于超出了模拟装置的工作电压范围，输出电压大幅度的偏离理论电压。

^一■_h曲—·●m ’怔埘{7翟《辅∞：?

l置瀚剿2影嚣髭霞l嚣麓鬣霸醚漤糍黧燃翥獭囔i萋1溉■瀚燃贬

嗣翟豳瞄_，_j盈翻啊鞠羽—●一蕊明晖秘曝—Ii熏瑟一曩i雾曩_
≯，竺：⋯}曼羔：，j，。翌奠婆羔、|：{．三霉羔=●～：燮2}

图5．16模拟装置恒压模式负载约10Q时输出电压纹波

3． 带载测试(R~2 Q)

在系统负载约为2 Q的情况下，通过上位机将电压由1 V逐渐增大，测量其

输出电压值，如表5-4。

表5．4模拟装置负载约2 Q情况下恒压模式输出电压数据

理论／V实测／V绝背差相鬻差
绝对误差／ 相蚪增差’

理i．-U v-"姗Jl
v咒4。v眵‘4⋯1,A／tl％“

l 1．233 0．233 23．3 6 5．8487 -0．1513 ．2．522

2 1．9639 ．0．036l -1．805 7 6．8371 ．0．1629 ．2．327

3 2．9351 ．0．0649 ．2．163 8 7．8212 —0．1788 -2．235

4 3．902 —0．098 ．2．450 9 8．8311 一O．1689 —1．877

5 4．8732 ．0．1 268 ．2．536 10 9．798 -0．202 -2．02

10i
8·

>

墨6f
囊4}

2；

％～⋯一一—}一一一i～————i⋯～⋯一富————≮
理论di压IV

图5．17模拟装置恒压模式负载约2Q时理论电压和实测电压关系图
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由表5．4和图5．1 8可知，在电压2～10 V的范围内，空载情况下，输出电

压精度<2．6％，输出纹波电压200 mV。同样，当理论设置电压<2 V时，受输出

范围的限定，输出电压大幅度的偏离理论电压。另外，当输出电压>10V时，由

于此时输出功率过大，芯片启动了热保护，如图5．19。

’。^■■nIh曲_h-h M州F碓1 3∞■33筠12

图5．18模拟装置恒压模式负载约2 Q时输出电压纹波

：’二^一I—11d I-i-～研u庄E13 0111 27 2012

一。目粼蝴鼬■■■。．蓉-．__瞄越⋯一％嘲。塞鎏：：=甏疆嘎≯i鬈。?i，。甏：：．i曼?量麓霪夔嚣黼：i鬟
图5．19 DC／DC芯片过热保护时太阳电池模拟装置输出电压波形

5．4．2恒流模式测试

1．负载约2 Q情况测试

在系统负载约为2 Q的情况下，通过上位机将电流由0．2A逐渐增大，测量

其输出电流值，如表5．5。

由表5-5可知，当负载约为2 Q时，输出电流在0．9~4．3 A范围内的误差<2％。

当电流小于0．9A时，输出电压小于模拟装置的设计值，导致其输出电流和理论

设置值不符；当电流大于4．4A时，系统输出功率超出模拟装置工作范围，DC／DC

芯片启动了热保护。
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表5．5模拟装置恒流模式负载约2 Q情况下输出电流数据

理论／A删／A绝对／A误差相篙差
。、。．． 。。，． 绝对误差／ 相对误差

理论IA窭渤jA““：4"7l最4
O．9 0．8995 -0．0005 -0．056 2．8 2．7559 ．0．0441 ．1．575

l 0．99 1 5 ．0．0085 ．0．85 3．2 3．1557 ．0．0443 ．1．384

1．4 1．38 ·0．02 -1．429 3．6 3．5488 ．0．0512 ．1．422

1．8 1．7746 —0．0254 ．1．411 4 3．9246 ．0．0754 ．1．885

2 1．9776 ．0．0224 -1．12 4．2 4．1365 ．0．0635 ．1．512

2．4 2．36 ．0．04 ．1．667 4．4 4．3218 ．0．0782 ．1．777

5’

●’

t

圣s’
吾

要2-

1-

8：5 矿 1名 ；。z；s i 3=i j+‘-5
理论电l¨A

图5．20模拟装置恒流模式负载约2 Q时理论电流和实测电流关系图

2．负载约lO Q情况测试

在系统负载约为10 Q的情况下，通过上位机将电流由0．2 A逐渐增大，测

量其输出电流值，如表5-6。

表5-6模拟装置恒流模式负载lO Q情况下输出电流数据

理论／A 实测／A
绝对／A误差 相篙差 一、．．． 。。⋯ 绝对误差／ 相“担差

理论／A 实测／A
““A“一 14／x／,J％一

0．2 0．1999 ．0．0001 -0．05 1．2 1．1954 ．0。0046 ．o．38333

0．4 0．397 1 ．0．0029 ．0．725 1．4 1．2447 -0．1553 -11．0929

0．6 0．5944 -0．0056 ．o．93333 1．6 1．2474 —0．3526 ．22．0375

0．8 0．7916 ．0．0084 -1．05 1．8 1．2447 m．5553 ．30．85

1 0．9928 —0．0072 ．0．72 2 1．2447 ．0．7553 ．37．765

，．：
引
O．5：

％⋯一oi一⋯～i⋯⋯⋯一j苫一⋯～■
理论电蛸VA

图5．2l 模拟装置恒流模式负载lO Q时理论电流和实测电流关系图
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t由表5-6可知，当负载约为10 Q时，输出电流在0．2～1．2 A范围内的误差

<1．05％。当电流小于o．2A时，输出电压小于模拟装置的设计值，导致其输出电

流和理论设置值不符；当电流大于1．2A时，系统输出电压超出模拟装置输出电

压上限，输出电压无法继续增大，进而输出电流保持在1．2447A。

5．4．3模拟输出模式测试

本设计中，根据某型号微小卫星所用太阳能电池的特性，则a、b、c值分别

为：a--0．000727℃-1．A一，b=0．005，e=0．00238℃-1．V1。

1．输出曲线精度

太阳电池参数1：Ix=1．98 A、Voc=6．87 V、I,n=1．775 A、vm=5．9 V、S=1350 W／m2、

T-25℃

表5．7模拟工作模式下的输出电流、电压数据(参数l情况)

电压／ 模拟装置 理论电流／8／ 电压／ 模拟装置 理论电流 万／

V 电流／A A ％ V 电流／A ／A ％

6．8586 0．004 0．052 l -2。43 5．9991 1．6631 1．7215 ．2．95

6．6996 0．5437 0．6506 -5．40 5．8917 1．7244 1．7789 ．2．75

6．5879 0．8449 0．9562 ．5．62 5．6296 1．8311 1．8711 ．2．02

6．4074 1．21 14 1．3086 ．4．91 5．1955 1．915 1．9405 一1．29

6．2613 1．4206 1．5029 -4．16 4．6068 1．9497 1．9700 一1．03

6．1238 1．5712 1．6341 ．3．18 2．5784 1．9257 1．9799 —2．74

6．0765 1．5965 1．6703 ．3．73 1．6473 1．9243 1．9800 ．2．81

U，V

图5-22太阳能电池理论和实测伏安特性曲线对比图(参数1情况)

同5．2．2节式(5．18)和(5．19)定义，求模拟器输出值与理论值的相对误

差万和标准差z．不同的是，此时， k表示理论曲线开路电流，‘为模拟器输
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出电流值，‘为理论电流值，n为测试次数。万值如表5-7，最大值为5．62％，z

为69 mA。

2．光照对输出曲线的影响

太阳电池参数2：Ise=4．5 A、k=6．0 V，厶=4．03 A、％=5．2 V、T=25℃、

S=1350 W／m2。通过上位机输入光照强度参数，分别测试光照强度在675 w／m2、

1350 w／m2、1500 w／m2下的1-V特性曲线，如图5．23。

由图5．23可知，模拟装置的输出曲线变化符合光照强度的变化趋势，即开

路电压、短路电流和输出功率都随光强的变大而变大。

uV

图5-23不同光照条件下的1-V特性曲线

3．温度对输出曲线的影响

太阳电池参数2：Isc=4．5 A、Voc=6．0 V、厶_4．03 A、％=5．2 V、T=25℃、

S=1350 w／m2。通过上位机输入光照强度参数，分别测试温度在．50℃，0℃，

25℃，50℃下的厶矿特性曲线，如图5．24。

由图5．24可知，模拟装置的输出曲线变化符合温度的变化趋势，即开路电

压、随温度的升高而降低，短路电流随温度的升高而升高。

图5．24不同温度条件下的二y特性曲线

¨^w

_I，；卦；，釜}．分；l：町；；蛙u



浙江大学硕士学位论文

5．5本章小结

本章从太阳能电池的输出特性出发，建立了太阳能电池计算机解析模型，并

通过实际太阳能电池板的测量验证了模型的精度。然后，提出了基于查表法的太

阳能电池工作点求解方法方法。设计和实现了基于降压型DC／DC、数字电位器

和单片机的太阳能电池模拟装置，并进行了测试，结果表明，恒压模式时，电源

纹波小于200 mV，输出精度小于2．6％；恒流模式时，电流输出精度小于2％；

模拟输出模式时，输出曲线精度小于5．62％，方差69 mA，且模拟装置能够随着

光强和温度值的变化，改变输出的二y特性曲线。此模拟装置可以作为微小卫星

模拟太阳能电池以及其他低功率设备的电源。
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第6章总结和展望

本文以为某型号微小卫星研制小型化、高效率、高可靠性的电源系统为中心

点，主要完成了以下工作：

(1) 对ZDPS．1A卫星电源系统进行了全面的分析。

结合ZDPS．1A卫星的地面测试数据、能量仿真数据和近一年的在轨数据，

对其高效三结砷化镓太阳能电池、锂离子电池。负载(只包括有电流采样的负载)，

整星的能量平衡的在轨工作状态进行了分析。表明三结高效太阳能电池在轨伏安

特性正常，功率输出能力极佳，锂离子电池充放电功能正常，各负载功耗稳定，

整星能量平衡有波动，但仍可维持卫星稳定工作．同时，ZDPS．1A电源系统也

出现了一些设计上的不足，首先是分流电路分流能力不佳，太阳能电池和母线间

的LDO并联二极管电路设计欠考虑，两者同时导致母线电压过高，危及了锂离

子电池的寿命；其次是采样电路裕度不够，导致电流、电压采样的满偏；最后整

星无分步启动设计，导致整星启动电流浪涌很大。ZDPS．1A电源系统在轨数据

的分析结果，为某型号卫星卫星电源系统的设计提供了借鉴，其中，ZDPS．1A

电源系统设计的优势部分，如高效率砷化镓太阳能电池、高能量密度的锂离子电

池和工业级元器件的采用，将继续保持，而对于出现的问题，将逐一采取措施进

行改进。

(2) 完成某型号微小卫星电源系统的设计。

充分分析了某型号微小卫星电源系统的需求和设计难点，建立了基于某型号

微小卫星具体参数的电源仿真系统，能量预估了太阳能电池的面积，仿真分析了

卫星采用DET和MPPT拓扑结构时，在姿态稳定和姿态最差情况下的能量平衡

状况，比较了DET和MPPT在对能量平衡的影响。结果表明，MPPT只要效率

大于70．2％，即能比DET提供更多的功率，且在姿态最差的情况下，即便是MPPT

的效率为100％，系统也不能保持平均功耗12 w时的能量平衡。然后，对某型

号微小卫星电源系统的各个模块进行了设计，详细设计了分流部分电路、MPPT

结构代替了DET结构，对所有负载进行了分步启动设计，改进了ZDPS．1A卫星

电源系统的不足。
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(3) MPPT模块的设计

分析了某型号卫星卫星母线电压2．7~4．2 V和太阳能电池最大工作电4．7 V

左右情况下选择升降压型DC／DC最有利于提高卫星的能量利用率。基于升降压

型DC／DC芯片和数字电位器设计了MPPT模块的硬件电路，选择了登山法作为

最佳功率追踪算法。最后搭建了设施平台对MPPT模块进行了初步测试，结果表

明，MPPT能够对太阳能电池的输出电压进行定点追踪。不足是系统的环路响应

速率过低，导致定点时太阳能电池的输出电压波动很大，还需进一步研究．

(4) 太阳能电池模拟装置设计和实现

太阳能电池模拟装置可应用于微型卫星的半实物能量平衡仿真，提高卫星能

量平衡的可靠性。本文分析了太阳能电池的计算机解析模型，提出了基于查表法

的太阳能电池工作电的计算方法，使得在单片机上能实现对太阳能电池工作点的

求解。详细设计了模拟装置的硬件和软件设计。为其设计了恒压、恒流和模拟输

出三种工作模式，并对每次工作模式进行了测试，结果表明，系统恒压输出误差

<2．6％，纹波<200 mV； 恒流输出误差<2％；模拟输出误差<5．62％，且模拟装

置能够随着光强和温度值的变化，改变输出的I-V特性曲线。

以上工作为某型号微小卫星电源系统及太阳能电池模拟装置的的设计方案

和一些测试数据。由于受时问和实验条件的限制，在设计中也存在着一些可以提

高和改进的地方。下面对后续改进工作提出一些建议：

(1) 在第3．5．2节中，锂电池的寿命计算采用了寿命和放电深度成反比的关系，

这只是一种较为粗略的估算，相对更精确的寿命计算还需要深入研究锂电池

的特性，查阅更多相关的文献或做相应的试验。

(2) 在完成了某型号卫星电源系统的实际测试后，可基于电源系统的实际参

数改进仿真系统，使得仿真系统提供更加精确的能量平衡结果。

(3) MPPT模块的设计中，定点追踪是太阳能电池的电压不稳定，这应该是

MPPT模块反馈环路响应速度过慢所致，并且MPPT效率不高。在后续的设

计中，可考虑利用其他拓扑结构的DC／DC电路进行试验，如采用结构相对

简单的降压型DC／DC，便于设计和调试。当然，与此同时，卫星太阳能电池

的最大功率点电压需要相应的提高。

(4) 太阳能电池模拟装置的设计中，由于模拟装置工作点的计算方式是基于
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采样输出点的流压信息，计算负载电阻，然后再计算相应的输出电压值，这

个过程包括了采样，计算和输出三个环节，导致模拟装置的响应存在一定的

范围。当后续的负载接MPPT系统时，可能不能稳定输出，所以，对于太阳

能模拟装置，可以在提高其输出响应速度上进行加强。
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