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ABSTRACT

Li-Ion battery is used in the most satellites now due to advantages such as weight,

thermal dissipation and self discharge compared to the previous generations of

electrochemical batteries. The performance analysis model of the Li-Ion battery is needed to

aid the design of new satellite electrical power subsystem. This paper develops the

performance analysis model of the Li-Ion battery to apply to the electrical power

subsystem design and energy balance analysis on geostationary orbit. The analysis model

receives the satellite bus power, solar array power and battery temperature and gives the

battery voltage, charge and discharge currents, taper index, state of charge and power

dissipation. The results from the performance analysis are compared and analyzed with the

flight data to verify the model. The compared results show satisfactory without significant

difference with the flight data.

초 록

리튬-이온 배터리는 이전의 전기 화학 배터리에 비교해 무게, 열 소산 및 자가 방전 등

의 장점으로 인해 현재 대부분의 인공위성에서 사용되고 있다. 리튬-이온 배터리의 성능

해석 모델은 새로운 위성 전력계 설계를 지원하기 위해 필요하다. 본 논문은 정지궤도위

성 전력계 설계 및 에너지 밸런스 해석에 활용하기 위해 리튬-이온 배터리 성능 해석 모

델을 개발하였다. 해석 모델은 위성체 버스 전력, 태양전지배열기 전력 및 배터리 온도를

입력 받고 배터리 전압, 충방전 전류, 테이퍼 지수, 충전 상태 및 소산 전력을 제공한다.

성능 해석 모델의 결과는 모델을 검증하기 위해 정지궤도위성의 비행 데이터와 비교 분석

하였다. 비교된 결과는 비행 데이터와 현저한 차이가 없었다.
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Ⅰ. 서 론

리튬-이온(Li-Ion) 배터리는 이전의 니켈-카드

뮴(NiCd)이나 니켈-수소(NiH2) 배터리에 비해

무게, 열 소산 및 자가 방전 등의 장점으로 인해

현재 대부분의 인공위성에서 사용되고 있다[1-2].
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리튬-이온 배터리의 성능해석 모델은 새로운 위

성 전력계 설계를 지원하기 위해 필요하다[2].

본 논문에서는 정지궤도위성 전력계 설계 시

배터리의 과도한 사이징을 방지하며 요구조건에

맞는 최적 사이징을 지원하고 에너지 밸런스 해

석에 활용하기 위해 리튬-이온 배터리 성능 해석

모델을 개발한다. 성능 해석 모델은 위성체 버스

전력, 태양전지배열기 전력 및 배터리 온도를 입

력 받고 배터리 전압, 충방전 전류, 테이퍼 지수

(taper index), 충전 상태(SOC, State Of Charge)

및 소산 전력(power dissipation)을 제공한다. 성

능 해석 모델은 배터리로부터 요구되는 전력에

따른 배터리 전류 및 배터리 전압 계산에 사용된

다. 배터리 전류는 배터리 충전 상태 및 배터리

소산 전력 계산에 사용된다. 배터리 전압은 셀

모듈 전압, 배터리 저항 및 배터리 전류로 계산

한다. 배터리 저항 모델은 배터리 전압 및 소산

전력 계산에 사용된다. 성능 해석 모델의 결과는

모델을 검증하기 위해 정지궤도위성의 비행 데이

터와 비교 분석하였다. 이를 위해 성능 해석 모

델로 입력되는 위성체 버스 전력, 태양전지배열

기 전력 및 배터리 온도는 비행 데이터를 사용하

였다. 리튬-이온 배터리 성능 해석 결과로 출력

된 소산 전력 값은 열제어계에서 수행하는 배터

리 열 설계 및 해석에서 입력 데이터로 활용할

수 있다.

Ⅱ. 본 론

2.1 정지궤도위성 전력계 및 배터리 구성

2.1.1 전력계 구성

태양전지배열기는 3중 접합 GaAs 셀을 사용

하여 단일 윙으로 2장의 태양전지판으로 구성되

어 위성에서 요구되는 전력을 생성한다[3-4]. 태

양전지배열기에서 생성된 에너지는 단일 리튬-이

온 배터리에 저장된다[4-5]. Fig. 1은 전력공급기,

태양전지배열기 및 배터리로 구성된 전력버스 조

절도이다[6]. 전력계는 태양기간 및 식기간 상태

에서 완전 조절 단일 50V 전력버스를 제공한다.

태양전지배열기는 배터리 충전 동안 최대 전류를

제한할 수 있도록 설계된 전력공급기로 인해 메

인섹션(main section)들과 충전섹션(charge

section)으로 분리되어 전력공급기의 션터 스위치

(shunt switch)와 연결된다. 태양기간 동안 메인

섹션들에 연결된 션터 스위치의 동작을 통해 버

스 전압을 조절하고 충전섹션을 통해 배터리를

충전한다.

Fig. 1. Power bus regulation

Figure 2는 태양기간 동안 배터리 충전 구성도

이다[6-7]. 충전섹션을 통해 입력되는 전류(Isection)

는 배터리를 충전하고(Icharge) 남은 여분의 전류

(Isection-Icharge)를 배터리 방전기(BDR, Battery

Discharge Regulator)를 통해 전력버스로 전환된

다. 이때 충전섹션에 연결된 배터리 방전기는 배

터리 충-방전기(BCDR, Battery Charge Discharge

Regulator)로 동작한다. 배터리 충-방전기는 태양

기간에 배터리 충전전류를 제어하고, 식기간에

배터리 방전기로 동작한다.

Figure 3은 배터리 충전 테이퍼(taper) 원리도

이다. 배터리 전압이 충전종료(end of charge) 전

압에 도달하면 충전 전류는 한 단계 감소되어 테

이퍼 된다. 충전 테이퍼 전류는 Fig. 4와 같이 테

이퍼 지수에 따라 18개 전류 레벨로 낮추어 진

다. 식기간에는 배터리에 연결된 6개의 배터리

방전기가 병렬로 동작하여 버스에서 요구되는 전

력을 공급하고 버스 전압을 조절한다[4].

 

Fig. 2. Battery charge configuration

Fig. 3. Battery charge taper principle
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Fig. 4. Battery charge taper current

2.1.2 배터리 구성

Figure 5는 직렬로 연결된 10개의 셀 모듈, 충

방전 전류를 측정하기 위한 션터, 낮은 저항의

전력 라인을 제공하는 알루미늄 플렛 케이블(flat

cable), 히터 On/Off 및 바이패스 장치의 안전

보호 스위치들로 구성된 릴레이 브래킷(RB 358)

및 컨넥터들로 구성된 배터리 모델이다. 배터리

는 요구되는 방전율을 만족하게 설계하기 위해

SAFT사의 38.5Ah 용량의 VES140S[8] 셀 5개가

병렬로 구성되어 192.5Ah (38.5Ah*5) 용량을 갖

는다[5]. 배터리는 배터리 방전기에서 요구되는

전압을 제공하기 위해 10개의 셀 모듈이 직렬로

구성되었다.

Figure 6은 일례로 9개의 셀이 병렬로 연결된

셀 모듈이다. 셀 모듈은 VES140S 셀, 셀을 장착

하기 위한 기저판(baseplate), 셀 모듈 전압을 밸

런싱하는 밸런싱 모듈(BSM, Balancing System

Module), 성능 감소된 셀 모듈을 단락시키기 위

한 NEA8043 바이패스 장치, 셀의 양극(positive)

을 바이패스 장치와 연결하는 버스바(busbar), 셀

의 음극(negative)을 바이패스 장치와 연결하는

케이블 및 서미스터(thermistor) 온도 센서로 구

성된다[5].

Fig. 5. Battery model overview

Fig. 6. Cell module layout for 9P

configuration

2.2 배터리 성능 해석 모델

Figure 7은 리튬-이온 셀 전압 동작 특성이다

[9]. 리튬-이온 셀 전압(Vcell)은 우선 내부 전압

(Vint)과 관련되며 순간적인 과도상태 전류 동안

초기에 나타나는 영향은 내부 저항(Rint)으로 기

인된다[9]. 방전 동안 전압 감소(DVd)는 방전 전

류(Id) 및 충전상태의 함수이며, 충전 동안 전압

감소(DVc)는 충전 전류(Ic) 및 충전상태의 함수이

다[9]. 셀 전압은 과도상태 초기에 전류 변화량,

내부 저항 및 화학 확산 현상에 의해 변화되고

과도상태 기간 후에 충방전 전압(Vdischg2, Vchg1)으

로 도달된다[9]. 리튬-이온 배터리 전압 특성을

분석하기 위해서는 셀의 내부 전압, 충방전 전압,

내부 저항, 충방전 전류 및 충전상태가 배터리

성능 해석 모델에 반영되어야 한다.

Figure 8은 리튬-이온 배터리 성능 해석 모델

의 블록도이다. 위성체 버스 전력, 배터리 온도

Fig. 7. Li-Ion cell voltage behavior
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Fig. 8. Block diagram of the Li-Ion battery

performance analysis

Fig. 9. Solar array and satellite bus power,

sun/eclipse status (flight data)

Fig. 10. Battery temperature and sun/eclipse
status (flight data)

및 태양전지배열기 전력이 해석 모델로 입력되

고, 배터리 전압, 충방전 전류, 테이퍼 지수, 충전

상태 및 소산 전력이 해석 모델로부터 출력된다.

리튬-이온 배터리 성능 해석 모델 검증을 위해

해석 모델로 입력되는 위성체 버스 전력 및 태양

전지배열기 전력은 Fig. 9, 배터리 온도는 Fig.

10과 같이 2012년 9월 22일 추분일의 비행 데이

터를 사용하였다.

Figure 11은 리튬-이온 배터리 성능 해석 모델

의 흐름도이다. 성능 해석 모델은 배터리로부터

요구되는 전력에 따른 배터리 전류 및 배터리 전

압 계산에 사용된다. 배터리 전류는 배터리 충전

상태 및 배터리 소산 전력 계산에 사용된다. 배

Fig. 11. Flow diagram of the Li-Ion battery
performance analysis

터리 전압은 셀 모듈 전압, 배터리 저항 및 배터

리 전류로 계산한다. 셀 모듈 전압은 인공위성용

VES140S 셀의 개발 초기에 제조사로부터 제공된

충전상태 및 온도에 따른 값을 이용하여 선형 보

간(linear interpolation) 방법을 사용하여 계산한

다. 배터리는 일정 전류로 충전하다가 배터리 전

압이 충전종료 전압에 도달하면 테이퍼 지수에

따라 규정된 전류 레벨로 낮추어 진다. 충전 상

태는 식(1)

      

   × (1)

을 이용해 이전 충전상태(SOCn-1), 충방전 전류

(Ic, Id), 셀 자체의 누설(leakage) 에너지를 보상하

기 위해 방전된 에너지 대비 충전하는 에너지를

2% 추가하는 충전 귀환 비(k, 1.02), 셀 및 전기

접속라인에서 누설되는 드리프트(drift) 방전 전류

(-0.1A) 및 시간 증분(dt)으로 적분하여 계산한다.
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배터리 전압은 식(2)

   ×   × (2)

를 이용해 직렬 연결된 셀 모듈 수(Ns), 셀 모듈

전압(Vcell), 셀 모듈 저항들을 제외한 배터리 저

항(Rbat) 및 배터리 전류(Ibat)로 계산한다. 배터리

전체 저항(Rbat_T)은 식(3)


  × (3)

을 이용해 직렬 연결된 셀 모듈 수, 셀 모듈 저항

(Rcell) 및 셀 모듈 저항들을 제외한 배터리 저항으

로 계산한다. 셀 모듈 소산 전력(Pcell)은 식(4)

   ×   (4)

를 이용해 셀 모듈 기전력(EMF, Electro Motive

Force) 전압과 충방전 전압 및 배터리 전류로 계

산한다. 배터리 소산 전력은 식(5)

   ×   ×
  (5)

를 이용해 직렬 연결된 셀 모듈 수, 셀 모듈 소

산 전력, 셀 모듈 저항들을 제외한 배터리 저항

및 배터리 전류로 계산한다.

Figure 12는 인공위성용 VES140S 셀의 개발

초기에 제조사로부터 제공된 충전상태 및 온도에

따른 셀 전압이다. 개방 회로 전압으로 불리는

셀의 기전력 전압은 양극과 음극의 기전력 차이

로 충전상태의 함수이다[10]. 전류가 흐르지 않을

때 셀의 기전력 전압은 평형(equilibrium) 상태로

충전상태 상태에 따라 변화되고, 완전 방전 및

완전 충전 가까이를 제외하고 온도에 따른 변화

는 적다[11]. 셀의 전위(potential)는 충전을 시작

하면 기전력 전압에 더해져 셀 전압이 상승하고,

방전을 시작하면 기전력 전압에 빼져 셀 전압이

감소된다[11]. 셀의 충전 전압은 온도에 따라 변

화량이 적고, 방전 전압은 온도에 따라 변화량이

크게 나타난다. 셀의 기전력 전압은 충전상태에

따라 선형 보간 방법을 사용하여 계산하고, 셀의

충방전 전압은 충전상태 및 온도에 따라 선형 보

간 방법을 사용하여 계산한다.

배터리 저항 모델은 배터리 전압 및 소산 전

력 계산에 사용된다. Fig. 13은 하나의 셀 모듈에

대한 저항 모델이다. 셀 모듈 저항은 셀 저항, 셀

의 양극을 바이패스 장치와 연결하는 버스바의

저항(Rb1, Rb2, Rb3, Rb4), 셀의 음극을 바이패스 장

치와 연결하는 케이블 저항(Rwire1, Rwire2) 및 바이

패스 장치 저항(Rbp)으로 구성한다. Fig. 14는 전

체 배터리 저항모델이다. 전체 배터리 저항은 셀

모듈 저항(Rmod), 알루미늄 플렛 케이블 저항

(Rcab1, Rcab2, Rcab3, Rcab4, Rcab5), 충방전 전류를 측

정하기 위한 션터 저항(Rsh) 및 컨넥터 핀 저항

(Rpin)으로 구성한다. 셀 모듈 저항은 충전상태,

온도 및 전류 흐름의 방향에 관계된다[12]. 그러

나 셀 모듈 저항은 인공위성용 VES140S 셀의 개

발 초기에 제조사로부터 제공된 데이터가 전류

및 온도에 따른 값이기 때문에 온도 및 전류의

관계로 계산하였다. Fig. 15는 계산된 전체 배터

리 저항이다.

Fig. 12. A cell EMF, charge and discharge

voltage

Fig. 13. A cell module resistance model

Fig. 14. Battery resistance model
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Fig. 15. Battery total resistance

2.3 배터리 성능 해석 결과

리튬-이온 배터리 성능 해석 모델을 검증하기

위해 모델의 결과는 정지궤도위성의 2012년 9월

22일 추분일에서 비행 데이터와 비교 분석하였

다. Fig. 16은 배터리 전압에 대해 성능 해석 결

과와 비행 데이터를 비교 분석한 것이다. 식기간

에서 방전 최소 전압은 비행 데이터에서 36.52V

이고, 해석 결과에서 36.46V로 60mV 정도 차이

를 보였다. 해석 모델은 방전에서 충전으로 전환

되는 과도상태에서 충전 전압에 대해 점진적인

변화를 모사하지 못하고 충전으로 들어갈 때 순

간적으로 도약되고, 방전 때와 충전 전류가 테이

퍼 되기 전에 실제 배터리 특성과 차이를 보였

다. 이때 배터리 전압 차이는 해석한 결과와 비

행 데이터를 비교하였을 때 100mVpp 이내였다.

이 전압 차이는 제조사로부터 제공된 충전상태

및 온도에 따른 셀의 기전력 전압, 충방전 전압

Fig. 16. Battery voltage

Fig. 17. Battery charge & discharge current

Fig. 18. Battery charge current and taper

index

및 모델링 한 셀 모듈 저항이 실제 셀의 특성과

차이로 인해 발생하는 것으로 예측된다.

Figure 17은 배터리 충방전 전류에 대해 성능

해석 결과와 비행 데이터를 비교 분석한 것이고,

Fig. 18은 배터리 충전 전류 및 테이퍼 지수에

대해 성능 해석 결과와 비행 데이터를 비교 분석

한 것이다. 해석 결과는 배터리 충전종료 전압인

40.75V에 도달되는 시간 차이로 인해 충전 전류

가 테이퍼 되는 시간에서 비행 데이터와 차이를

발생하였다.

Figure 19는 배터리 충전상태에 대해 성능 해

석 결과와 비행 데이터를 비교 분석한 것이다.

식기간에서 방전 에너지는 비행 데이터에서

59.4Ah이고 해석 결과에서 61.5Ah로 2.1Ah 정도

차이를 보였다. 배터리 용량 192.5Ah에 대해 식

기간에서 방전율은 비행 데이터에서 30.9%이고

성능 해석 결과에서 32.0%로 1.1% 정도 차이를

보였다.

Figure 20은 배터리 전체 및 10개 셀 모듈에

대한 소산 전력에 대해 성능 해석 결과이다. 배

터리는 식기간에서 70W 이하의 전력을 소산하

며, 태양기간에서 5W 이하의 전력을 소산할 것

으로 예측된다. 배터리의 소산 전력은 대부분 10
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Fig. 19. Battery state of charge

Fig. 20. Battery power dissipation

개 셀 모듈에서 발생함을 알 수 있다. 소산 전력

값은 열제어계에서 수행하는 배터리 열 설계 및

해석의 입력 데이터로 활용할 수 있다.

Table 1은 배터리 성능의 주요 항목들에 대해

성능 해석 결과와 비행 데이터를 비교 분석한 결

과를 요약한 것이다. 식기간에서 방전 최소 전압

은 성능 해석 결과에서 비행 데이터보다 60mV

정도 낮았고, 방전 에너지는 성능 해석 결과에서

비행 데이터보다 2.1Ah 정도 많았고, 방전율은

성능 해석 결과에서 비행 데이터보다 1.1% 정도

많았다. 태양기간에서 충전 종료 전압은 성능 해

석 결과와 비행 데이터가 같았고, 일정 충전 에

너지는 성능 해석 결과에서 비행 데이터보다

항목 비행 데이터 해석 결과

방전 최소 전압 36.52 V 36.46 V

방전 에너지 59.4 Ah 61.5 Ah

방전율 30.9 % 32.0 %

충전 종료 전압 40.75 V 40.75 V

일정 충전 에너지 53.4 Ah 57.6 Ah

테이퍼 충전 에너지 6.8 Ah 5.0 Ah

충전 완료 시간 16.0 hour 17.3 hour

Table 1. Summary between flight data on

orbit and analysis result

4.2Ah 정도 많았고, 테이퍼 충전에너지는 성능 해

석 결과에서 비행 데이터보다 1.8Ah 정도 적었

고, 충전 완료 시간은 성능 해석 결과에서 비행

데이터보다 1.3시간 정도 길었다. 성능 해석 결과

와 비행 데이터를 비교 분석한 결과 배터리 성능

의 주요 항목들은 큰 차이가 발생하지 않음을 확

인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 정지궤도위성 전력계 설계 시

배터리의 최적 사이징을 지원하고 에너지 밸런스

해석에 활용하기 위해 리튬-이온 배터리 성능 해

석 모델을 개발하였다. 개발된 배터리 성능 해석

모델은 위성체 버스 전력, 태양전지배열기 전력

및 배터리 온도를 입력 받고 배터리 전압, 충방

전 전류, 테이퍼 지수, 충전 상태 및 소산 전력을

제공한다. 성능 해석 모델은 해석 결과와 정지궤

도위성의 비행 데이터를 비교 분석하여 검증하였

다. 배터리 성능의 주요 항목들은 성능 해석 결

과와 비행 데이터를 비교 분석한 결과 큰 차이가

발생하지 않음을 확인하였다. 배터리 셀 제조사

로부터 충전상태 및 온도에 따른 셀의 기전력 전

압, 충방전 전압 및 셀 저항에 대해 비행 배터리

와 동일한 특성을 갖는 셀 데이터가 제공되면 정

밀한 배터리 성능 해석을 할 수 있을 것이다. 리

튬-이온 배터리 성능 해석 결과로 출력된 소산

전력 값은 열제어계에서 수행하는 배터리 열 설

계 및 해석에서 입력 데이터로 활용할 수 있다.
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