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新型航天飞行器２０犽犠级空间电源设计

曾　发１，麻雨欣２，刘　飞１，曾贵明１
（１．中国运载火箭技术研究院 系统工程部，北京　１０００７６；２．航天材料及工艺研究所，北京　１０００７６）

摘要：新型航天飞行器具有用电功率大、电压等级多、用电时间长、负载变化大、回灌电能多的特点，为满足其用电需求，

设计了一种基于太阳电池阵－蓄电池的具有升压、降压、能量双向流动的空间电源，采用２０ｋＷ 级多路双向半桥拓扑结构，利

用ｂｏｏｓｔ电路升压，ｂｕｃｋ电路降压，并通过ＰＷＭ闭环控制和引入电流连续系数，不仅能够实现能量双向流动，而且可适应不同

工况和负载变化，不同输入电压下可获得不同电压恒压输出，同时具有多种故障保护功能，并研制了一台样机进行模拟试验，主

要测试了几种典型工况的电流纹波、电压纹波，在升压工况下，最大电流纹波６．６４％、电压纹波０．６５％，降压工况下，最大电

流纹波７．２６％、电压纹波０．０４％，特别是引入电流连续系数后，明显改善了电流纹波情况，试验结果表明，设计的空间电源满

足新型航天飞行器对电源系统要求。
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犇犲狊犻犵狀狅犳２０犽犠犛狆犪犮犲犘狅狑犲狉犛狌狆狆犾狔犳狅狉犖犲狑犜狔狆犲犛狆犪犮犲犮狉犪犳狋

ＺｅｎｇＦａ
１，ＭａＹｕｘｉｎ２，Ｌｉｕｆｅｉ１，ＺｅｎｇＧｕｉｍｉｎｇ

１

（１．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＬａｕｎｃｈＶｅｈｉｃｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００７６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓａｎｄＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００７６，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｎｅｗｔｙｐｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｈａｓｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，ｍｕｌｔｉｐｌｅｖｏｌｔａｇｅｌｅｖｅｌｓ，ｌｏｎｇｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐ

ｔｉｏｎｔｉｍｅ，ｌａｒｇｅｌｏａｄｃｈａｎｇｅｓ，ａｎｄｍｏｒｅｒｅｃｈａｒｇｅｅｎｅｒｇｙ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍｅｅｔｉｔｓｐｏｗｅｒｄｅｍａｎｄ，ａｓｐａｃｅｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙｗｉｔｈｂｏｏｓｔ，ｄｅｐｒｅ

ｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎａｎｄｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｅｎｅｒｇｙｆｌｏｗｂａｓｅｄｏｎｓｏｌａｒｃｅｌｌａｒｒａｙｂａｔｔｅｒｙｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｗｈｉｃｈａｄｏｐｔｓ２０ｋＷｌｅｖｅｌｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｂｉｄｉｒｅｃ

ｔｉｏｎａｌｈａｌｆ－ｂｒｉｄｇｅｔｏｐｏｌｏｇｙｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ，ｂｏｏｓｔｃｉｒｃｕｉｔａｎｄｂｕｃｋｃｉｒｃｕｉｔｔｈｒｏｕｇｈＰＷＭｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｕｓｉｎｇａｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｔｉｎｕｉ

ｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ．Ｉｔｃａｎｎｏｔｏｎｌｙｒｅａｌｉｚｅｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｅｎｅｒｇｙｆｌｏｗ，ｂｕｔａｌｓｏａｄａｐｔｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｌｏａｄｃｈａｎｇｅｓ．Ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｃａｎｂｅｓｅｌｅｃｔｅｄａｎｄｅｘｐｏｒｔｅｄａｔｃｏｎｓｔａｎｔｖａｌｕｅ．Ｉｔａｌｓｏｈａｓａｖａｒｉｅｔｙｏｆｆａｕｌｔｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ．Ａｐｒｏｔｏｔｙｐｅｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔ，ｗｈｉｃｈｍａｉｎｌｙｔｅｓｔｓｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｒｉｐｐｌｅａｎｄｖｏｌｔａｇｅｒｉｐｐｌｅｏｆｓｅｖｅｒａｌｔｙｐｉｃａｌ

ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｂｏｏｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｃｕｒｒｅｎｔｒｉｐｐｌｅｉｓ６．６４％，ａｎｄｔｈｅｖｏｌｔａｇｅｒｉｐｐｌｅｉｓ０．６５％，ｕｎｄｅｒｔｈｅ

ｄｅｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｃｕｒｒｅｎｔｒｉｐｐｌｅｉｓ７．２６％，ａｎｄｔｈｅｖｏｌｔａｇｅｒｉｐｐｌｅｉｓ０．０４％，ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙａｆｔｅｒｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｔｉ

ｎｕｉｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｓａｄｏｐｔｅｄ，ｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｒｉｐｐｌｅｓｉｔｕａｔｉｏｎｉｓｏｂｖｉｏｕｓｌｙｉｍｐｒｏｖｅｄ．Ｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｓｐａｃｅｐｏｗｅｒ

ｓｕｐｐｌｙｍｅｅｔｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍｏｆｎｅｗｔｙｐｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｆｌｏｗｉｎｇ；ｓｐａｃｅｐｏｗｅｒ；ｂｏｏｓｔｃｉｒｃｕｉｔ；ｂｕｃｋｃｉｒｃｕｉｔ

０　引言

空间电源是飞行器重要分系统，为飞行器进行电能的

产生、存储、变换、调节、分配和管理，其主要过程是将

一次能源，如太阳能、核能、化学能转化为电能，并根据

器上用电需求对电能进行处理、存储和变换，再给其他分

系统提供高可靠、高质量供电［１３］。空间电源重量一般占到

飞行器重量２５％～３５％，成本占到飞行器成本３０％左

右［４５］，寿命长短基本决定飞行器使用寿命。目前空间电源

主要包括镍氢电池、锌银电池、氢氧燃料电池、锂电池、

太阳电池阵－蓄电池、核同位素电池、飞轮电池等，其中

太阳电池阵－蓄电池占据９５％左右份额
［１２，６］。现在太阳电

池阵－蓄电池主流方案是在向阳面用太阳电池阵将光能转

化为电能，并用蓄电池储存富裕电能，在背阴面再用蓄电

池对外供电，存在太阳电池阵和蓄电池电压等级单一且电

压较低，无法多电压，特别是高压供电，功率等级较低，

不同飞行器电源通用程度低等问题，其他电源方案存在类

似问题或技术尚不成熟［１，７８］。

天地往返可重复使用飞行器、长期在轨／变轨飞行器、

深空探测飞行器等新型飞行器器上用电设备多、电压等级

多、使用时间长，随着大型空间机构、空间机器人、电推

进发动机、大力矩执行机构、机电伺服机构应用，用电需

求还呈现高压大功率、大容量、电能回灌特点，现有空间

电源方案难以满足这类新型飞行器用电需求。结合当前技

术基础，以太阳电池阵－蓄电池／锂电池作初级能源，开发

具有升压、降压，双向流动的大功率空间电源成为现实途

径，也是研究热点。

１　总体方案

面向新型航天飞行器机电伺服、电推进高压用电和仪

器设备低压用电特点和要求，设计一种２０ｋＷ级空间电源，

选用太阳电池阵为发电单元，锂电池组做主要储能单元，

主电路拓扑采用Ｂｏｏｓｔ－Ｂｕｃｋ模型，以电感元件、续流元

件、开关器件组成多路双向半桥结构，用ＤＳＰ生成ＰＷＭ
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控制开关器件通断，实现多路电压升降和能量流向控制，

完成飞行器上电能的产生、存储、变换、调节、分配和管

理，并对各路进行参数检测和故障保护，电路拓扑结构简

单，通用性广泛，开关损耗低，效率高，成本低，可大幅

减少电源体积和重量，提高系统可靠性，主要电气参数见

表１，电气组成见图１。

表１　　主要电气参数

参数名称 数值

电机驱动最大功率／ｋＷ ２０

电推进最大功率／ｋＷ １０

仪器电最大功率／ｋＷ ２

太阳电池阵放电电压／Ｖ １８０

锂电池组放电电压／Ｖ １０５

锂电池组充电电压／Ｖ １４７

电机驱动电压／Ｖ ２７０、４００

电推进电压／Ｖ ３００、１１００

仪器电电压／Ｖ ２８

电压波动／％ ２

电流波动／％ ２０

图１　电气组成框图

仪器设备一直耗电，电机、电推进按照任务动作耗电，

根据此用电特点和要求及太阳电池阵－锂电池组特性，电

源设计１０种基本工作模式：１）太阳电池阵降压给仪器设

备供电；２）太阳电池阵升压给电推力器供电；３）太阳电

池阵升压给电机驱动器供电；４）太阳电池阵降压给锂电池

组充电；５）锂电池组降压给仪器设备供电；６）锂电池组

升压给电推力器供电；７）锂电池组升压给电机驱动器供

电；８）电机制动回收电能降压给仪器设备供电；９）电机

制动回收电能降压给锂电池供电；１０）太阳电池阵富裕电

能经泄放电阻分流耗电。太阳电池阵发电和锂电池组充电

用 ＭＰＰＴ策略控制，通过开关器件控制功率电阻分流耗电

实现，同时用于母线电容泄压。用电端采用优先级策略，

优先级：低压用电＞高压用电＞电池充电，先满足高优先

级，再满足低优先级；供电端采用优先级策略，优先级：

太阳能＞回收能＞储蓄能，先使用高优先级，再使用低优

先级。有多个供电端、用电端时，由基本工作模式组合工

作。不同工作模式切换见图２。

图２　工作模式切换

２　详细设计

２１　太阳电池阵

太阳电池阵由三结太阳电池单体串并联组成。电池阵

在最高温度时，工作于最大功率点，输出电压１８０Ｖ，得单

体串联数取整后为９４；器上全部电能源于电池阵，以位于

向阳面、背阴面时间各一半，仪器设备平均８００Ｗ 功耗设

计电池阵最大功率为２．２ｋＷ，得单体并联数取整后为６０。

电池阵主要参数见表２。在向阳面，电池阵超出器上用电和

电池组充电的富裕电能经功率电阻分流耗电，由开关器件

控制通断时间实现能量平衡。

表２　太阳电池阵主要参数

参数名称 数值

单体最大功率点电压／ｍＶ ２４４１

单体最大功率点电流／ｍＡ ２０１．６

温度系数／（Ｖ／℃） －７．２

最大输出功率／ｋＷ ２．２

线路压降／Ｖ ３．８

单体串联个数 ９４

单体并联个数 ６０

　　注１：在标准测试环境下（１３５．３ｍＷ／ｃｍ
２，２５℃）测试

２２　锂电池组

锂电池组由１８６５０型锂电池单体串并联组成。电池单

体放电曲线见图３，飞行器在背阴面全部由锂电池组供电，

电池组最低放电电压１０５Ｖ，放电深度９５％，得单体最低

放电电压为３Ｖ，单体串联数为３５；电池组满足仪器设备

最大功率工作１ｈ，平均功率工作１１ｈ，电机最大功率工作

０．２ｈ，电推进最大功率工作０．５ｈ，得单体并联数取整后为

５４
［９１１］。锂电池组主要参数见表３。

２３　功率电路

２．３．１　主电路

主电路使用ＩＧＢＴ下管和上管二极管，外接电抗器，构
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图３　电池单体放电曲线

表３　锂电池组主要参数

参数名称 数值

电池组容量／Ａｈ １６１．６４６

电池组工作电压／Ｖ １０５～１４７

电池组放电深度／％ ９５

单体容量／Ａｈ ３

单体工作电压／Ｖ ２．５～４．２

单体放电电压／Ｖ ３～４．２

单体串联个数 ３５

单体并联个数 ５４

建Ｂｏｏｓｔ升压电路，将１０５～１４７Ｖ 锂电池组电压或／和

１８０Ｖ太阳电池阵电压升至２７０Ｖ／４００Ｖ电机驱动电压或

３００Ｖ／１１００Ｖ电推进电压，其原理见图４；使用ＩＧＢＴ上

管和下管二极管，外接电抗器，构建Ｂｕｃｋ降压电路，将

２７０Ｖ／４００Ｖ电机制动电压降至１０５～１４７Ｖ锂电池组充电

电压或２８Ｖ仪器设备电压，或将１８０Ｖ太阳电池阵、１０５～

１４７Ｖ锂电池组电压降压至２８Ｖ仪器设备电压，原理见图

５。太阳电池阵、锂电池组和仪器设备共用一个三桥臂

ＩＧＢＴ，分别使用一组上下管和一个电抗器，分流耗能另用

一个 ＭＯＳＦＥＴ，外接功率电阻，构建可控泄放电路，主电

路拓扑结构见图６。

图４　Ｂｏｏｓｔ升压电路 图５　Ｂｕｃｋ降压电路

２．３．２　电感

为维持器上电源输出功率变化时电流纹波稳定，引入电流

连续系数犽，即１个周期内，电感有电流时间占ＰＷＭ比例。

Ｂｏｏｓｔ模式下，锂电池组支路将电压１０５～１４７Ｖ升至

２７０Ｖ、３００Ｖ、４００Ｖ、１１００Ｖ，太阳电池阵支路将电压

１８０Ｖ升至２７０Ｖ、３００Ｖ、４００Ｖ、１１００Ｖ。升压电感值由

式 （１）计算：

犔≥
（１－犇／犽）

２犇犞２
狅狌狋

η犘狅狌狋犳狊
（１）

图６　主电路拓扑结构

　　电流连续系数犽锂：１，犽太：０．２２，电流纹波系数η：

０．１，开关频率犳狊：２０ｋＨｚ，得犔锂 最小值：０．９４ｍＨ，犔太

最小值：１．３６ｍＨ。

Ｂｕｃｋ模式下，仪器电设备支路将电压１０５～１４７Ｖ、

１８０Ｖ、２７０Ｖ、４００Ｖ降至２８Ｖ，锂电池组支路将电压１８０

Ｖ、２７０Ｖ、４００Ｖ降至１０５～１４７Ｖ。稳压电感值由式 （２）、

式 （３）计算：

犔≥
犞狅狌狋

２（犽－犇）

η犘狅狌狋犳狊
（２）

犔≥
犞犻狀

２（犇／犽）２（犽－犇）

η犘狅狌狋犳狊
（３）

　　电流连续系数犽仪：１，犽锂：１，电流纹波系数η：０．０２；

开关频率犳狊：２０ｋＨｚ，得犔仪 最小值：０．９２ｍＨ，犔锂 最小

值：１．４４ｍＨ。

结合Ｂｏｏｓｔ、Ｂｕｃｋ电路，锂电池组支路电感取１．４４

ｍＨ，额定电流１５０Ａ，耐压３０００Ｖ；太阳电池阵支路电感

取１．３６ｍＨ，额定电流１５０Ａ，耐压３０００Ｖ；仪器电设备

支路电感取０．９２ｍＨ，额定电流１５０Ａ，耐压３０００Ｖ。

为减小重量、体积，电感订制，采用日本 Ｓｕｇｉｋｕｒｏ

ＣＮＴｓ／Ｃｕ碳纳米复合铜线制作线圈，安泰科技非晶合金制

作磁芯，相比传统纯铜线圈和硅钢片磁芯，重量、体积都

减小一半以上，可适应航天轻质化、小型化要求。

２．３．３　电容

Ｂｏｏｓｔ模式下，电机驱动器、电推力器高压侧稳压电容

由式 （４）确定：

犆≥
犘狅狌狋犇

η狏犞
２
狅狌狋犳狊

（４）

　　开关频率犳狊：２０ｋＨｚ，电压纹波系数η狏：０．０１，得

犆驱最小值：８３８．３μＦ，犆推最小值：３６１．１μＦ。

选用爱普克斯２２００μＦ／４００ＶＢ４３３１０－Ｃ９２２８－Ｍ 型

薄膜电解电容，４个两两串接后再并联作为电机驱动器侧稳

压电容，４个串接后作为电推力器侧稳压电容。为使各个电

容均压，分别使用４个５０Ｋ／６Ｗ旁路精密电阻进行分压。

Ｂｕｃｋ模式下，仪器电设备、锂电池组低压侧稳压电容

由式 （５）确定：

犆≥
１－犇

８犔η狏犳
２
狊

（５）

　　电压纹波系数η狏：０．００５，开关频率犳狊：２０ｋＨｚ，得

犆仪最小值：６３．２μＦ，犆锂最小值：３２．１μＦ。
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分别选用１个爱普克斯６８０μＦ／４００ＶＢ４３２５２－Ａ９６８７

－Ｍ型薄膜电解电容作为仪器电设备和锂电池组低压侧稳

压电容。

２．３．４　功率电阻

功率电阻消耗最大电流为太阳电池阵全部电流，阻值

由式 （６）确定：

犚≥
犝太

犐太
（６）

　　得功率电阻犚 最小值：１４．９Ω，订制７１８厂 ＲＩＧ５／

２０００型功率电阻，阻值２５Ω，额定功率２．５ｋＷ。

２．３．５　功率器件

主电路最大电流８１．５Ａ，最大电压１１００Ｖ。选用英飞

凌ＦＳ１５０Ｒ１７ＰＥ４型ＩＧＢＴ，拥有６个开关器件，构成三桥

臂结构，内含温度检测热敏电阻，额定电流１５０Ａ，峰值电

流３００Ａ，耐压１７００Ｖ，门极驱动电压１５Ｖ，最大开关频

率４０ｋＨｚ，满足电气要求。为消除ＩＧＢＴ高频开关引起的

高频尖峰脉冲，靠近ＩＧＢＴ 串联接入２个爱普克斯０．４７

μＦ／１０００ＶＢ３２６５６－Ａ４７４－Ｋ６高频无感吸收电容。选用

英飞凌ＡＵＩＲＦＳ６５３５型 ＭＯＳＦＥＴ分流耗电，额定电流１９

Ａ，耐压３００Ｖ，栅极驱动电压１０Ｖ，满足电气要求。

２４　控制电路

２．４．１　驱动电路

总共有７路ＰＷＭ驱动电路，由ＤＳＰ发出ＰＷＭ信号，

通过光耦隔离后，经２个三极管推挽驱动。上管驱动使用

光耦ＰＣ９２３；下管驱动使用光耦ＰＣ９２９，内部具有短路保护

电路，可关断光耦，并发出故障信号。推挽电路两端施加

２４Ｖ 电压，稳压管ＺＤ１使 ＥＶ 点电压偏置为－７．５Ｖ。

ＰＷＭ信号低电平时，光耦导通，Ｑ１导通，ＧＶ和ＥＶ间

电压约２１Ｖ，ＩＧＢＴ导通；ＰＷＭ 信号高电平时，光耦关

断，Ｑ２导通，ＥＶ和 ＧＶ间电压约７．５Ｖ，ＩＧＢＴ关断。

其中一个桥臂驱动电路见图７，另一个桥臂驱动电路一样，

各推挽电路两端施加＋２４Ｖ电压相互隔离。

图７　功率开关器件驱动电路

２．４．２　信号检测

电压检测包括高压侧、太阳电池阵、锂电池组电压。

被检测电压采用电阻分压后，接运放ＬＦ３５３输入端，构成

差分电路，并经运放隔离，输出采样信号。设定ＡＤＣ接收

信号范围０．２～２．８Ｖ。高压侧电压最大１２００Ｖ，处理后对

应ＡＤＣ电压２．８Ｖ；太阳电池阵、锂电池组电压最大１８０、

１４７Ｖ，处理后对应ＡＤＣ电压２．４８Ｖ。高压侧电压检测电

路见图８，根据高压侧电压变化范围和控制电路过压保护信

号取值，选取Ｒ２８和Ｒ３７、Ｒ２５４和Ｒ２５６阻值大小。太阳

电池阵、锂电池组电压检测电路类似。

图８　电压检测电路

电流检测包括太阳电池阵、锂电池组电流。使用南京

中霍传感ＴＢＣ５０ＳＹ电流传感器，串接于被测回路中，输出

对应电压信号，再经运放ＬＦ３５３比例减小，并隔离。设定

ＡＤＣ接收信号范围０．２～２．８Ｖ。太阳电池阵、锂电池组最

大电流１２．１Ａ、２０９．６Ａ，处理后对应 ＡＤＣ电压２．８Ｖ。

锂电池组因有充电和放电，电流检测输出电压信号有正负，

采用＋１．５Ｖ电压偏置成正电压。太阳电池阵电流检测电路

见图９，根据太阳电池阵电流变化范围和控制电路过流保护

信号选取Ｒ１和Ｒ４、Ｒ１６６和Ｒ１７３阻值大小。锂电池组电

流检测电路类似。

图９　电流检测电路
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温度检测包括ＩＧＢＴ温度。ＩＧＢＴ内置热敏电阻，温度

升高时，热敏电阻阻值下降，Ｔｅｍｐ处电压降低，取内部温

度１００℃时作过热报警，此时热敏电阻阻值５００Ω，Ｔｅｍｐ

处电压２Ｖ，当ＤＳＰ检测到ＡＤ－Ｔｅｍｐ电压２．４Ｖ，发出

过热报警。温度检测电路见图１０。

图１０　温度检测电路

２．４．３　故障保护

系统故障主要有高压侧过压、太阳电池阵过流、锂电

池组过流、ＩＧＢＴ过流／短路故障等。将３．３Ｖ电源采用电

阻分压获得０．２Ｖ、２．８Ｖ电压比较阙值，并用运放ＬＭ３５３

隔离，电路见图１１。通过比较器ＬＭ１３９，将电压、电流信

号分别与０．２Ｖ、２．８Ｖ比较，超出范围，比较器输出低电

平，作为过压、过流故障信号。过压比较电路见图１２，太

阳电池阵，锂电池组过流比较电路见图１３。

图１１　电压阙值电路

图１４　故障保护电路

故障保护电路见图１４。Ｕ４为八输入与门芯片，任一故

障发生，对应输入为低电平，Ｕ４Ｐｉｎ１输出低电平。Ｕ５为

两输入与非门芯片，任一输入为低电平，输出高电平。

ＲＳＴ＿Ｅｒｒ，ＤＳＰ上电初始运行时

或故障清除后由ＤＳＰ输出高电平，

无故障时保持高电平；ＨＷ ＿Ｅｒｒ，

ＤＳＰ上电初始运行时由ＤＳＰ输出高

电平；／ＸＲＳｎ，硬件复位信号。无

故障时，Ｕ４Ｐｉｎ１输出高电平，与

Ｕ５ＢＰｉｎ５高电平与非后输出低电

平，再与 Ｕ５ＡＰｉｎ１高电平与非后

输出高电平，即 ＨＷ ＿Ｅｒｒ保持为

高电平，再与／ＸＲＳｎ高电平与非后

输出低电平，使能 Ｕ６－１。任一故

障发生，Ｕ４Ｐｉｎ１输出低电平，与

Ｕ５ＢＰｉｎ５高电平后输出高电平，再

与Ｕ５ＡＰｉｎ１高电平后输出低电平，

再与／ＸＲＳｎ高电平与非后输出高电

平，禁止Ｕ６－１。

图１２　过压比较电路

图１３　过流比较电路

为防止正负极接反烧坏系统，设计防反接电路。高压

侧接线防反接电路见图１５。正常接法下，ＶＰＮ为正，大于

０，比较器不接通 ＧＮＤ，ＲＥ－ＶＰＮ 为３．２８Ｖ；若反接，

ＶＰＮ为负，小于０，比较器接通ＧＮＤ，ＲＥＶＰＮ为０Ｖ 。

检测ＲＥ－ＶＰＮ可知是否反接。其他防反接电路与此一致。

３　试验结果与分析

根据所设计电路，研制一台２０ｋＷ级三路双向半桥结

构电源样机。设计几种典型工况，经与软件一起调试，调

整ＰＷＭ占空比大小，并采用闭环控制，外接可调功率电

阻，使输出功率为２、２．２、１０、２０ｋＷ，升压模式下，电

压可由１０５～１８０Ｖ升至２７０～１１００Ｖ，降压模式下，电

压可由１０５～４００Ｖ降至２８～１４７Ｖ。试验结果见表４和

表５。
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图１５　防反接电路

表４　升压试验数据

输入电压／Ｖ 占空比／％ 输出电压／Ｖ 电流纹波／％ 电压纹波／％

１０５ ０．９０５ １１０５．４ ３．４６ ０．０７

１０５ ０．６５２ ３０２．０ ２．５０ ０．６５

１８０ ０．１２２ ４０５．７ ６．６４ ０．１９

１４７ ０．５１０ ３００．６ ３．８３ ０．２６

１０５ ０．７３４ ３９５．１ １．４１ ０．２１

１８０ ０．０８８ ２９９．５ ４．７８ ０．０９

１０５ ０．６１１ ２６９．９ １．１７ ０．０４

１８０ ０．０７３ ２７０．４ ３．９８ ０．０９

　　注：针对太阳电池阵，犽取０．２２，其余情况犽取１。

表５　降压试验数据

输入电压／Ｖ 占空比／％ 输出电压／Ｖ 电流纹波／％ 电压纹波／％

４００ ０．０７１ ２８．３ １．９８ ０．０２

４００ ０．３６３ １４５．０ ２．３３ ０．０２

１８０ ０．１５６ ２８．１ １．８０ ０．０４

２７０ ０．５００ １３５．３ １．５８ ０．０２

１０５ ０．２６７ ２８．１ １．５６ ０．０４

１４７ ０．１９０ ２７．９ １．７３ ０．０３

１８０ ０．５８３ １０４．９ ７．２６ ０．０１

１８０ ０．８１７ １４７．１ ６．２４ ０．０１

升压模式下，最大电流纹波６．６４％，小于１０％，最大

电压纹波０．６５％，小于１％。对于某输入电压，输出电压越

大，ＰＷＭ开通时间越长，电感电流变化越大，即电流纹波

越大，而此时输出电压由稳压电容供电时间越短，自然电

压纹波越小，当输出功率变大时，由于电感电流基数变大，

因而电流纹波变小，而此时稳压电容放电越多，自然电压

纹波变大。当输入电压变大，上述变化程度减缩，使电流

纹波、电压纹波呈相反变化。同时可看出，引入ｋ后，明

显改善电流纹波情况，特别是输出功率变小时，尤为重要。

引入ｋ，实质上会减小ＰＷＭ开通时间，使电感电流变化减

少，从而减小电流纹波。

降压模式下，最大电流纹波７．２６％，小于１０％，最大

电压纹波０．０４％，小于１％。对于某输入电压，输出电压越

小，ＰＷＭ开通时间越小，即电感电流需经下管续流时间越

长，自然电流变化越大，电流纹波越大，同样稳压电容经

下管放电时间越长，自然电压纹波越大，当输出功率变大

时，由于电感电流基数变大，因而电流纹波变小，而此时

稳压电容经下管放电时间不变，故电压纹波不变。当输入

电压变大，上述变化程度加剧，使电流纹波、电压纹波呈

相同变化。

试验结果表明，样机设计满足设计指标要求，并与电

流和电压纹波计算结果吻合。

４　结束语

试验结果表明，设计的这种空间电源，不仅能实现能

量双向流动和升降压，而且可适应不同工况，不同输入电

压下可由程序设置获得不同电压恒压输出，且适应不同功

率负载，电压精度高，电感电流纹波较小，满足新型航天

飞行器对电源系统要求。
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