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摘  要 

随着航天器系统复杂性的增加，对其能源系统的可靠性、自主性和安全性提出了更高要求。本文针对航

天器能源系统自主功能验证的挑战，提出了一种基于数字孪生技术的解决方案。首先，详细分析了卫星

电源系统各子系统(太阳电池阵、蓄电池组、电源控制器)之间的耦合关系、与外界的交互关系以及电源

控制器内部的耦合关系，构建了高保真模型结构。其次，从数学建模和功能实现角度，精细化构建了电

源控制器仿真模型，包括分流、充电、放电调节器及母线取值模块，并分析了其工作模式和状态转移。

最后，将各子系统模型集成，形成完整的电源系统数字孪生仿真模型，并以某卫星在秋分点处的在轨环

境作为外部输入参数进行系统级仿真。仿真结果表明，所构建的数字孪生模型能够实现母线电压的全调

节，电源控制器能有效管理电池组充放电和过剩功率分配，验证了模型对不同工况的动态响应能力与高

保真性。本研究为航天器能源系统的在轨健康管理、故障诊断及自主运行提供了理论依据和技术支持。 
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Abstract 
With the increasing complexity of spacecraft systems, higher demands are placed on the reliability, 
autonomy, and safety of their energy systems. This paper addresses the challenges of autonomous 
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functional verification for spacecraft energy systems by proposing a solution based on digital twin 
technology. Firstly, the coupling relationships among subsystems (solar array, battery pack, power 
controller), their interactions with the external environment, and the internal coupling within the 
power controller of a satellite power system were analyzed in detail to construct a high-fidelity model 
structure. Secondly, from the perspectives of mathematical modeling and functional implementation, 
a refined simulation model of the power controller was developed, including shunt, charge, discharge 
regulators, and bus value acquisition modules, with an analysis of its operating modes and state tran-
sitions. Finally, the subsystem models were integrated to form a complete digital twin simulation 
model of the power system. System-level simulations were conducted using the on-orbit environment 
of a specific satellite at the autumnal equinox as external input parameters. Simulation results demon-
strate that the constructed digital twin model can achieve full regulation of bus voltage, and the power 
controller effectively manages battery charging/discharging and surplus power distribution, verify-
ing the model’s dynamic response capability and high fidelity under various operating conditions. 
This research provides theoretical basis and technical support for on-orbit health management, fault 
diagnosis, and autonomous operation of spacecraft energy systems. 
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1. 引言 

随着航天技术的飞速发展，航天器系统日益复杂，对系统的可靠性、自主性和安全性提出了更高的

要求。能源系统作为航天器的“心脏”，其稳定、高效运行是航天器在轨任务成功的关键保障[1]。传统

的航天器能源系统验证方法通常依赖于地面物理仿真和在轨遥测数据分析，这些方法在成本、周期和全

面性方面存在局限性[2]。特别是在面对日益增长的自主运行需求时，如何实现能源系统的自主功能验证，

确保其在复杂多变空间环境下的性能和可靠性，成为当前航天领域面临的重要挑战。 
近年来，数字孪生(Digital Twin)技术以其在物理实体与虚拟模型之间建立实时、动态、高保真映射的

能力，为解决上述挑战提供了新的思路[3]。数字孪生概念最早由 Grieves 教授于 2003 年在产品生命周期

管理课程中提出，并首先应用于航空航天领域，旨在解决航空航天飞行器的健康维护与保障问题[4]。美

国国家航空航天局(NASA)在阿波罗 13 号事故中曾尝试利用数字孪生技术模拟航天器在太空中的各种场

景，以帮助宇航员解决突发情况，这被认为是数字孪生技术早期应用的典范。当前，数字孪生技术已成

为国防和航天工业的六大顶尖技术之一，并在飞行器设计、测试、验证以及能源管理系统优化等方面展

现出巨大潜力[5]-[7]。 
航天器能源系统的自主功能验证，要求系统能够根据自身状态和外部环境变化，自主进行故障检测、

诊断、重构和管理，从而确保能源供应的连续性和稳定性[8]。这不仅涉及太阳电池阵、蓄电池组和电源

控制器等核心组件的高精度建模，还包括对这些组件之间复杂耦合关系以及与外部环境交互的深入理解。

传统的基于经验或简化模型的验证方法难以全面覆盖各种工况，尤其是在极端或未知条件下，其验证效

果往往不尽如人意[9]。 
本文旨在构建基于数字孪生技术的航天器能源系统自主功能验证平台，以提升航天器能源系统在轨
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运行的可靠性和自主性。通过对卫星电源系统各子系统间的耦合关系、子系统与外界的交互关系以及电

源控制器内部的耦合关系进行深入分析，本文确定了高保真模型结构。在此基础上，针对电源控制器，

搭建了能够准确反映其控制原理和工作逻辑的模型。最终，将太阳电池阵模型、蓄电池组模型和电源控

制器模型通过耦合关系连接，形成完整的电源系统数字孪生仿真模型，实现了卫星电源系统在不同工作

模式下的仿真与验证。 

2. 卫星电源系统的高保真模型结构确定 

卫星电源系统高保真模型结构的确定过程依赖于各子系统间耦合关系、子系统与外界的交互关系以

及电源控制器内部的耦合关系。 
(1) 各子系统之间的耦合关系、与外界之间的交互关系分析 
卫星电源系统各子系统之间的耦合关系、与外界之间的交互关系分析如图 1 所示。对于太阳电池阵子

系统，以外界的环境参数(温度、光照、太阳入射角等)、单体电池性能参数(峰值电压、峰值电流、短路电

流和开路电压)以及阵列结构参数(串并联数)作为输入，电流作为输出。蓄电池组子系统以结构参数(串并联

数)、性能参数(额定容量、初始荷电状态、蓄电池组电流、蓄电池组状态字等)作为输入，当前电量、荷电

状态、电压等作为输出。电源控制器子系统根据某时刻太阳电池阵的输出电流、蓄电池组的状态信息和控

制参数(快速/涓流充电电流阈值、放电深度等)，实现分配和调节电能、稳定母线电压、正确充放电的功能。 
 

 
Figure 1. The coupling relationship diagram among each subsystem and the interaction relationship 
diagram with the outside world 
图 1. 各子系统之间的耦合关系、与外界之间的交互关系图 

 

(2) 电源控制器内部的耦合关系分析 
 

 
Figure 2. Coupling relationship diagram of the power controller subsystem 
图 2. 电源控制器子系统耦合关系图 
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随着卫星在轨环境的变化，如太阳光强的波动、地球阴影区的穿越以及轨道高度的差异等，太阳电

池阵的能量供给能力和各负载的电力消耗需求也不断地变化。在全调节母线的拓扑结构中，电源控制器

能够运用相应的调节技术手段，对功率进行控制，从而使母线电压保持在稳定范围内。本文根据卫星电

源系统拓扑结构的原理，对控制器各个调节器之间的耦合关系进行了分析，其耦合关系如图 2 所示。电

源控制器所需的调节器包括分流、充电和放电三种，各模块之间通过控制逻辑进行耦合，具体建模过程

如 2 节所示。 
综上，将低层级模型不断向上聚合为上一层级模型，最终得到卫星电源系统高保真结构框图，如图

3 所示。图中黄色标记的部分表示电源系统的固有参数，其根据系统构成以及卫星轨道参数、环境参数等

进行设置。橙色标记的部分是虚拟模型各部分接口产生的内部参数，它们反映了模型之间的交互。因为

实际的遥测通道有限，只有绿色标记的部分作为遥测输出，即虚拟模型产生的孪生数据。 
 

 
Figure 3. High-fidelity model structure block diagram of satellite power supply system 
图 3. 卫星电源系统高保真模型结构框图 

3. 电源控制器子系统的模型仿真 

3.1. 控制器工作模式分析 

卫星在轨运行时，随着轨道条件的变化，电源系统需灵活地在不同工作状态间进行切换。由于各状

态下电源控制器的调节逻辑存在差异，因此在建模过程中，需要针对多种运行场景(如地影期、光照区等)
进行精细化处理，以确保能够准确描述电源系统在不同环境和模式下的行为特征。本文采用状态机图来

描述各转换条件和工作模式，电源控制器子系统则通过识别状态转换条件，动态实现电源系统的状态切

换。这种方法不仅有助于在设计初期及时发现问题，而且能够降低后期迭代的成本。 
电源控制器子系统工作模式状态转移如图 4 所示，各状态说明如下： 
状态 1：太阳电池阵供电蓄电池充电。在该状态下，太阳电池阵的输出功率首先满足负载的需求，若
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蓄电池的荷电状态未达到最大充电设定值，太阳电池阵则会将其富余的功率用于为蓄电池充电提供能量。 
状态 2：太阳电池阵供电蓄电池不充电。当太阳电池阵的输出功率超出负载的需求，与此同时，蓄电

池的荷电状态已达到最大充电设定值，太阳电池阵富余的功率此时不能为蓄电池充电，分流调节器将多

余功率分流。 
状态 3：联合供电模式。当太阳电池阵的输出功率小于负载需求功率，且卫星处于光照期，即太阳电

池阵输出功率不为零，蓄电池的荷电状态未达到最小放电设定值，蓄电池放电来补充不足的功率。 
状态 4：蓄电池供电模式。当太阳电池阵的输出功率异常为 0 或者卫星进入地影期，且蓄电池的荷电

状态大于最小放电设定值，由蓄电池单独放电提供负载所需功率。 
 

 
Figure 4. State transition diagram of the satellite power supply system’s working mode 
图 4. 卫星电源系统工作模式状态转移图 

 
结合系统状态转移图，电源控制器工作过程中，首先计算太阳能电池阵发电量与负载需求量的差值；

其次判断蓄电池的荷电状态，检查其是否达到最大或最小设定值；最后，根据蓄电池荷电状态和太阳电

池阵发电量与负载需求量的差值，进行相应的比较与决策，从而选择合适的控制策略执行调节操作。 

3.2. 分流调节器建模 

在实际应用中，为了提高效率和管理的灵活性，太阳电池阵通常被分为多级结构，每级都配备了分

流调节器，用以精细控制该级阵产生的电流流向。为了简化分析过程，本文将太阳电池阵视为一个整体。

当电池阵产生的电能超出了当前负载的即时消耗能力，并且仍有足够的余量满足蓄电池的充电需求时，

多余的电力通过分流调节器的作用，以热能等形式被消耗掉，具体分流过程为：首先，基于母线的参考

电压以及系统的负载需求，计算出所需的参考电流值；其次，结合这一参考电流、太阳电池阵提供的电

流和蓄电池充电电流，计算出应分流掉的电流量，以此来调节系统中的电流分布，从而确保母线电压能

够保持稳定。模型输入输出量如表 1 所示。该调节器的仿真模型如图 5 所示。 
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Table 1. Input and output quantities of the shunt regulator simulation model 
表 1. 分流调节器仿真模型输入输出量 

变量类型 变量符号 变量说明 

输入量 

loadP  负载功率 

SAI  太阳电池阵电流 

batI  蓄电池组电流 

输出量 

chargeSignal  充电信号 

remainI  剩余电流 

dischargeSignal  放电信号 

fenliuI  分流电流 

0 _ BusU  光照期母线电压 

0 _ BusI  光照期母线电流 
 

 
Figure 5. Simulation model of the split regulator 
图 5. 分流调节器仿真模型 

3.3. 充电调节器建模 

在卫星电源系统中，充电调节器的功能如下： 
(a) 充电电流的控制。不同的充电模式预设的充电电流值不一样，在仿真卫星蓄电池组子系统时，本文

设定了两种充电模式——快速充电模式和涓流充电模式。当荷电状态处于 0~0.99 之间时，则为快速充电模

式，此时，采用较大的充电电流，使蓄电池能够在短时间内达到额定电压；当荷电状态处于 0.99~1 之间时，

则为涓流充电模式，此时，采用非常小的充电电流，以缓慢提升蓄电池电压，从而延长其使用寿命； 
(b) 充电截止的控制。蓄电池的过度充电不仅会显著缩短蓄电池组的寿命，甚至可能引起温度骤升和

爆炸等严重事故，为避免上述风险，确保充电过程的安全性，需对充电截止进行严格控制。本文使用电

子计量法来监控蓄电池组的电量，当检测到电量达到预设的额定值时，系统判断充电完成并切断充电电
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流，实现对充电截止的有效控制。 
模型输入输出量如表 2 所示。快速充电模式下电流定义 0 20Q ；涓流充电模式下电流定义为 0 400Q 。

batSTATE 取值为 1、−1 和 0，它们分别与充电、放电和不工作状态相对应。 batI 取值有正数、负数和零这

三种情况，正数代表充电电流，负数代表放电电流，当其值为 0 的时候表示蓄电池处于不工作状态。充

电调节器仿真模型如图 6 所示。 
 
Table 2. Input and output quantities of the charging regulator simulation model 
表 2. 充电调节器仿真模型输入输出量 

变量类型 变量符号 变量说明 

输入量 

0Q  蓄电池组额定电量 

remainI  剩余电流 

nowSOC  蓄电池组实时荷电状态 

argch eSignal  充电信号 

输出量 
batSTATE  蓄电池状态字 

batI  蓄电池电流 

 

 
Figure 6. Charging regulator model 
图 6. 充电调节器模型 

3.4. 放电调节器建模 

鉴于本文所探讨的卫星电源系统采纳的是全调节母线结构，因此，即使在地影期，电源控制器也能

对母线电压实施调控。该过程中，放电调节器利用脉冲宽度调制技术，通过精准操控开关元件的导通与

关断状态，来调整母线电压。具体而言，母线电压 busU 和蓄电池组工作电压 batU 关系如下所示，两者之间

通过一个放大比例系数来调整： 

1
bat

bus
U

U
Z

=
−

                                      (1) 

式中， Z 为导通时间占比。 
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蓄电池组电流 busI 和母线电流 batI 两者之间满足如下关系： 

1
bus

bat
I

I
Z

=
−

                                      (2) 

模型输入输出量如表 3 所示。其中， refU 取值为母线电压的额定值 busU ； argdisch eSignal 取值为 1 或 0，
分别表示放电调节器工作和不工作。放电调节器仿真模型如图 7 所示。 
 
Table 3. Input and output quantities of the discharge regulator simulation model 
表 3. 放电调节器仿真模型输入输出量 

变量类型 变量符号 变量说明 

输入量 

refU  参考电压 

remainI  剩余电流 

batU  蓄电池组电压 

argdisch eSignal  放电信号 

输出量 

Z  占空比 

argdisch eI  蓄电池放电电流 

1_ BusI  地影期母线电流 

1_ BusU  地影期母线电压 
 

 
Figure 7. Discharge regulator model 
图 7. 放电调节器模型 

3.5. 母线取值模块建模 

母线取值模块的输入输出量如表 4 所示。仿真模型如图 8 所示。 
 
Table 4. The input and output quantities of the busbar value module 
表 4. 母线取值模块输入输出量 

变量类型 变量符号 变量说明 

输入量 _p busI  光照期母线电流 
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续表 

输入量 

_p busU  光照期母线电压 

_e busI  地影期母线电流 

_e busU  地影期母线电压 

输出量 

_dis signal  放电信号 

busU  母线电压 

busI  母线电流 
 

 
Figure 8. Busbar value module simulation model 
图 8. 母线取值模块仿真模型  

4. 基于数字孪生的能源系统自主功能验证 

4.1. 仿真参数设置 

(1) 外界输入参数设置 
某卫星主要特点为：在独立于其他系统影响的条件下，该卫星的有效载荷功率呈现小幅度波动；卫

星运行周期为 24 h，在一年里，处于日照区域的时间占比 99.5%，而处于地影期的时间仅占 0.5%；在每

年的春分和秋分这两个特殊的时间点上，卫星进入地影期的时间大约为 72 min，占全天时间的 5%左右，

地影期的持续时间达到全年最长；电源系统部分重要指标如表 5 所示。 
由于秋分点处有助于更准确地验证电源控制器模型的准确性和可靠性，因此，本文选择在该点附近

的时间段进行仿真。在仿真中，设置时间约为两个周期，每个周期为 24 小时，采用的步长为 1 s。其中，

光照期持续时间为 82,080 s，能够有效接受太阳光，太阳光入射角为 90˚；地影期时间设定为 4320 s，在

此期间太阳光入射角为 0˚；负载功率均值为 800 W，母线额定电压为 42 V。输入参量如图 9 所示。 
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Table 5. Satellite simulation system indicators 
表 5. 卫星仿真系统指标 

指标 确定方法 

母线电压 42 V ± 0.5 V 

母线电流 0~30 A 

输出纹波 ≤200 mV 

太阳电池阵输出功率 1200 W 左右 

蓄电池电压 34~39 V 

轨道飞行周期 24 h 
 

 
Figure 9. System-level simulation of external input parameters 
图 9. 系统级仿真外部输入参量 
 

(2) 电池子系统参数仿真设置 
(a) 太阳电池阵结构参数的设置。太阳电池阵的串联数 M 和并联数 N 计算方式如下： 

,load bus m BM P U I=                                    (3) 

,bus m BN U V=                                      (4) 

式中， loadP 为负载功率， busU 为母线额定电压， ,m BI 和 ,m BV 为太阳电池片峰值电流和电压。 
(b) 蓄电池组结构参数的设置。根据电池单体的额定电压、额定容量、最低放电电压和整个电源系统

工作最低电压计算。系统至少需要的单体电池数为系统最低放电电压与单体最低放电电压的比值。为了

提高系统的可靠性，额外增加若干个电池单体作为备用，则系统的总额定电压为单体电池数与其额定电

压的乘积。 
根据该卫星系统的设计要求，结合第三章对太阳电池和锂电池模型的参数辨识结果(硬件参数说明如

表 6 所示)和模型参数配置的计算方法，完成该卫星太阳电池阵和蓄电池组模块的仿真模型搭建。 
将搭建好的所有子系统模型按照 1 小节中分析得到的高保真模型结构和模块间耦合关系进行连接，

从而构建出整个电源系统的虚拟模型。 
在电源系统实体运行过程，将轨道参数、负载功率、母线电压等参数作为输入驱动仿真模型，通过

运行整个系统模型，能够生成一个包含 10 维数据的遥测参数集。遥测参数的具体内容如表 7 所示。 
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Table 6. Hardware parameter description of the battery subsystem 
表 6. 电池子系统硬件参数说明 

硬件参数名称 符号 所属部分 

峰值电流 ,m BI  

太阳电池阵 
峰值电压 ,m BV  

短路电流 ,sc BI  

短路电压 ,oc BV  

欧姆内阻 0R  

蓄电池组 
极化电阻 1R 、 2R  

极化电容 1 2C C、  

开路电压 ocU  

 
Table 7. Telemetry parameters generated by the digital twin model of the power supply system 
表 7. 电源系统数字孪生模型生成的遥测参数 

遥测参数名称 符号 组成部分 

太阳电池阵电流 SAI  
太阳电池阵 

太阳电池阵功率 SAP  

蓄电池组电压 batU  

蓄电池组 
蓄电池组电流 batI  

蓄电池组荷电状态 nowSOC  

蓄电池组状态字 batSTATE  

分流电流 fenliuI  分流调节器 

放电调节器占空比 Z  放电调节器 

母线电流 busI  
母线取值单元 

母线电压 busU  

4.2. 仿真结果分析 

将图 9 所示的数据导入整体仿真模型，并对系统的关键参数进行遥测，结果如图 10 所示。 
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Figure 10. Output results of the satellite power supply system model 
图 10. 卫星电源系统模型输出结果 
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由图 10 可知，单个仿真周期被划分为地影期、出影期和光照期三个阶段，对各遥测参数的分析如下： 
(a) 卫星处于光照期时，数据显示太阳电池阵输出功率 SAP 基本为 1200 W，处于地影期时，功率为

0，与电源系统物理实体一致，验证了模型对太阳电池阵在光影期切换过程中的准确描述，体现了模型对

光照环境变化的响应； 
(b) 在光照期间，太阳电池阵产生的多余功率能够为蓄电池组进行充电，电压 batU 和 SOC 在初期增

大速率较快，后期速率较慢。当蓄电池满电状态后，SOC 取值为 1，电流则取值为 0 A。在地影期，需要

蓄电池对负载进行供电，电流取值为负数，且 SOC 也相应减小； 
(c) 蓄电池组状态字 batSTATE 取值为 1、−1 和 0，分别对应充电、放电和静止状态，与不同工作模式

下的实际状态一致，能够正确反映蓄电池所处的工作模式和电源系统所处的状态； 
(d) 分流调节器的值定义为太阳电池阵输出电流和蓄电池组充电电流这两者的差值，根据本文实验

结果可知，分流调节器能够达到预期的分配效果； 
(e) 卫星电源系统采用全调节母线拓扑结构时，母线电压在整个运行周期内保持恒定。观察遥测数

据，在系统运行期间， busI 大致在 19 A 附近， busU 大致为 42 V，这一结果符合预期的设计标准和性能要

求。 

5. 总结 

本文围绕航天器能源系统自主功能验证需求，深入研究基于数字孪生技术的解决方案：先详细分析

卫星电源系统各子系统(太阳电池阵、蓄电池组、电源控制器)间及子系统与外界的交互关系、电源控制器

内部耦合关系，确定高保真模型结构与模块间耦合关系，为精确建模奠定基础；接着从数学建模和实现

功能角度对电源控制器子系统精细化建模，构建分流调节器等模块仿真模型，分析不同工作模式状态转

移逻辑，对关键功能建模以准确模拟其控制原理和工作逻辑，为能源系统自主管理提供核心支撑；最后

根据子系统数据流向集成太阳电池阵、蓄电池组和电源控制器模型，构建完整电源系统数字孪生仿真模

型，以某卫星在秋分点处的在轨环境为外部输入参数进行系统级仿真，结果表明该模型能实现母线电压

全调节、保持稳定，有效管理电池组充放电和过剩功率分配，验证了其对不同工况的动态响应能力与高

保真性，证明了基于数字孪生技术的航天器能源系统自主功能验证的可行性和有效性。 
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