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嫦娥四号中继星供配电分系统可靠性设计与验证
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摘 要:针对嫦娥四号中继星的轨道特点、在轨工作模式和任务要求,供配电分系统采用半调

节母线拓扑结构和电源调节与配电控制一体化的方案实现了集成化、轻量化设计需求。重点识

别了供配电分系统可靠性设计的关键要素,从供电可靠性、能源安全性和在轨能源管理等方面

进行分析和设计,并进行了充分的地面专项验证试验。通过在轨多种工况考核和遥测数据分析

可知,供配电分系统工作正常,满足设计要求。
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0 引言

嫦娥四 号 中 继 星 运 行 于 地 月 L2平 动 点 的

Halo轨道,通过中继通信系统提供着陆器和巡视

器在落月和月面工作期间的测控支持,实现将位

于月球背面的着陆器和巡视器获取的科学数据传

回地球[1]。受一箭多星运载质量约束,中继星采

用东方红卫星公司CAST100小卫星平台。供配

电分系统由太阳电池阵、蓄电池组、电源调控器

和低频电缆网组成[2]。其中,电源调控器将太阳

电池阵分流控制、蓄电池组充放电控制、负载配

电和火工品供电控制、电源下位机等功能进行一

体化集成化设计,不仅有效减少结构质量占比,
实现一次电源供电模块与配电模块之间功率的高
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效传输,而且采用一台下位机即可同时完成充放

电管理、供配电控制和能源策略实施等功能。

1 任务特点分析

鉴于中继星任务的特殊性,供配电分系统设

计中需要考虑以下特点及需求。
(1)质量小,功率大

嫦娥四号中继星基于CAST100平台研制,整

星质量约433kg,长期功耗约750W,供配电分系

统质量<23kg (不含电缆网)。与基线型号需求相

比,在分系统质量减少约10%的情况下,整星功

耗增加30%~40%。
(2)在轨温度变化大

与近地遥感卫星不同,中继星的运行轨道在

全寿命周期中连续两次阴影最小时间≥29d,因此

在分系统设计中,对太阳电池阵的存储温度、工

作温度、电源调控器的低温工作性能及蓄电池组

的低温放电性能的要求更严酷。

(3)在轨工作模式

根据任务要求,中继星需要为嫦娥四号巡视

器和着陆器保障全天时的实时中继通信,整星在

轨任务期间供配电分系统长期输出最大功率。中

继星轨道长期受照,蓄电池组放电少,需制定合

理的长光照存储维护机制。

2 供配电分系统设计

中继星供配电分系统的设计原理如图1所示,
分系统的配置如表1所示。为适应中继星小型化、
轻量化的设计要求,结合卫星以长光照期为主的

工作模式,采用半调节形式的一次母线设计方案。
该方案电路拓扑结构简单,无放电调节器,充放

电效率高。太阳电池阵通过S4R电路调节供电,
同时为蓄电池组充电[3-5]。MEA (主误差放大器)
为S4R电路提供维持一次母线稳定的控制信号,

BEA (蓄电池误差放大器)为蓄电池组充电提供

控制信号。蓄电池组输出功率经过放电开关和隔

离二极管后直接为负载供电。

图1 供配电分系统设计原理框图

Fig.1 Schematicdiagramofpowersupplyandcontrolsystem

表1 中继星供配电分系统的配置

Tab.1 Configurationofpowersupplyandcontrolsystem

序号 分系统设备 配置参数

1 太阳电池阵
 +Y 翼、-Y 翼各包含2个分阵,单阵面积1110mm×850mm,选用平均转换效率为≥30%的三结砷化

镓太阳电池片

2 蓄电池组 容量45Ah,由7个45Ah单体串联组成,采用高比能量的镍钴铝 (NCA)材料锂离子蓄电池

3 电源调控器 (PCDU) 包括S4R充电分流控制模块、均衡与遥测模块、电源下位机模块和配电与火工品控制模块等

4 低频电缆网 包括低频信号电缆、火工品星表连接器及短路插头、地面测试星表连接器、星箭分离开关、脱插连接器等
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  整星采用单母线配置和分散供电体制,一次

母线通过电缆网向整星各分系统电子设备供电。
一次母线分3个长期供电区:直通供电区 (星务、
测控、控制)、载荷1区供电 (中继通信固放、调

制器等)和载荷2区供电 (科学载荷、相机等)。
中继星有两路短期供电:太阳翼解锁火工品供电

和天线解锁火工品供电,火工品母线由蓄电池组

直接提供,不经过放电开关。

3 供配电分系统可靠性设计

由于中继星的使命轨道处于深空,低温可达

-200℃以下,舱外环境条件较低轨卫星更恶劣,
因此对供配电分系统的低温性能要求更高。

3.1 太阳电池阵可靠性设计

中继星太阳电池阵的力学设 计、电 磁 兼 容

(EMC)和抗辐照等可靠性设计继承多个在轨卫星

的成熟经验和先进技术。中继星需要进行3项可靠

性专项设计。
(1)低温性能验证

三结砷化镓太阳电池阵的正常工作温度为

-145℃~+90℃,根据中继星全寿命周期连续两

次阴影最小时间≥29d的轨道条件可知,太阳电池

阵地影期最低储存温度约为-206℃。目前嫦娥三

号着陆器太阳电池阵在轨低温存储试验温度为

-216.2℃~-213.5℃。通过与嫦娥三号着陆器

太阳电池阵工作温度 (-145℃~+125℃)、储存

温度 (-190℃~+138℃)和在轨存储温度对比

可知,中继星太阳电池阵采用相同的热设计和制

造工艺能够满足Halo轨道最低存储温度的要求。
(2)二极管工作温度验证

中继星每条太阳电池串接2个并联的隔离二极

管,每个二极管的实际最大电流不超过0.22A,热

耗约0.176W (正常工作温度-145℃~+90℃)。
根据嫦娥三号着陆器相关数据,太阳电池电路工

作温度预示值最高为138℃。为摸底隔离二极管在

最高结温不满足Ⅰ级降额情况下工作的可靠性,
进行了二极管高低温交变鉴定试验。试验期间高

温段对隔离二极管通电0.5A,试验温度范围为

-160℃~+153℃,循环1023次,试验条件充分

覆盖在轨工作状态。试验后二极管焊点表观正常,
无脱落现象,二极管引脚焊接处未发现裂痕或断

裂现象。经模拟阵测试,二极管在0.42A下的导

通电压和33V反向偏压下的漏电流与试验前基本

一致,满足使用要求。
(3)天线遮挡分析

受中继星的大口径伞天线的肋骨及网面影响,
太阳翼光照因伞天线角度受到不同程度的遮挡和

网面透光的影响。通过对天线肋骨在0°~75°范围

内对太阳翼遮挡试验得出,天线肋骨角度为30°时
太阳翼遮挡情况最为严重。

对实际天线网面材料遮挡后的太阳电池单片

进行光照试验,结果显示天线网面透光率在30%
以上。以遮挡最严重的情况进行太阳翼功率计算,
确保输出功率满足卫星在轨寿命期间的能源需求。

3.2 蓄电池组可靠性设计

根据中继星在轨低温、长阴影的特点,对蓄

电池组进行专项可靠性验证试验。
(1)低温充放电试验

由于低温充电会导致蓄电池内部产生锂枝晶,
对电池产生严重危害。针对中继星可能存在的长

阴影工况,进行了-10℃的极限低温试验。
试验 参 数 如 表2所 示。试 验 结 果 表 明,在

-10℃极端低温情况下,蓄电池放电至21V,容量

为38Ah。

表2 蓄电池极限低温容量试验参数

Tab.2 Testingparameterofbatterylowlimittemperature

序号 项目 试验参数

1 工作温度 -10℃

2 充电电流 4.5A (0.1C)

3 放电电流 13.5A (0.3C)

4 充电终压 28.7V

5 放电终压 21V

6 容量结果 38.02Ah

(2)深度放电试验

模拟长阴影工况,对蓄电池进行深度放电的

循环试验。
循环制度:在 (20±3)℃的环境条件下,蓄

电池以18A电流充电至4.1V后转恒压充电,至电

流<2.25A,静置10min后,以45A电流恒流放

电至3.0V,重复进行充放电循环。蓄电池的容量

保持率和循环次数关系曲线如图2所示。循环进行

至326周 (6.26a)时容量保持率为99.4%左右。
(3)在轨管理机制

中继星轨道与近地遥感卫星不同,除地月转

移和近月制动阶段以外,使命轨道基本为长期光
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图2 蓄电池循环次数与容量保持率的关系曲线

Fig.2 Relationshipcurveofrecyclingtimevs.capacity

照,蓄电池组的充放电次数很少,合理的长期储

存机制有利于蓄电池组的使用寿命。

3.3 电源控制器可靠性设计

针对阴影期低温工况,电源调 控 器 进 行 了

-40℃低温真空适应性验证试验。试验过程中模

拟进阴影前状态设置,按照卫星实际负载进行设

置,进行了放电开关单独供电试验。出影后进行

充电,充电及分流电路工作正常。考虑到蓄电池

组放电至过放保护阈值21V时整星断电的状态,
在试验过程中模拟了卫星低温断电后再启动的工

作模式。卫星在出影后可正常加电启动,一次母

线电压稳定,遥测参数正确,供配电分系统各指

标参数均在正常范围内。

3.4 分区供电控制可靠性设计

根据中继星的任务特点,整星设计了平台、
载荷1区和载荷2区共3个供电分区。为确保整星

地面测试及供电的安全性,采用各分区静态阻抗

测量和电源下位机上电自检相结合的双重措施。
一次母线供电区、载荷1区、载荷2区的静态阻值

测试结果如表3所示。测试结果表明,静态阻值能

正确反映星上设备状态变化,未出现负载短路等

供电安全隐患。

表3 供电区静态阻值检查结果

Tab.3 Resultsofstaticresistanceofpowerarea

序号 星上测试阶段 平台阻值/kΩ 载荷1区阻值/kΩ 载荷2区阻值/kΩ 星上设备状态

1 平台测试阶段 1.2~2.4 21.1 21.1 平台:1台或2台应答机

2 中继测试阶段1 1.2~1.3 3.79 21.1
平台:2台应答机

载荷1区:仅前向链路

3 中继测试阶段2 1.2~1.3 2.97 21.1
平台:2台应答机

载荷1区:前向、反向链路

4 科学试验载荷测试 1.2~1.3 2.97 8.7 所有设备装星

  在中继星加电后,电源下位机自主发送 “自
检供电通”指令,接通自检供电开关,将1.4V的

自检电压施加在负载上,并在 “自检供电通”指

令脉冲有效的时间内采集开关供电区的电压,通

过供电分区电压遥测判断对应供电区是否有短路

异常。

3.5 火工品解锁供电可靠性设计

太阳翼、天线解锁的火工品供 电 电 路 采 用

“分离开关+母线总开关+解锁开关”的三级开关

串联控制电路和正线保护插头设计机制,防止火

工品解锁电路误起爆,同时设计了全冗余的解锁

指令和解锁开关,确保太阳翼和天线解锁供电的

可靠性。

  为保证火工品供电控制电路的安全性与可靠

性,并减少起爆时对一次电源母线的冲击和对其

他电子设备的影响和干扰,火工品控制电路的供

电直接采用锂离子蓄电池组单独供电。火工品控

制电路正、负线从锂离子蓄电池组直接引出,不

经过放电开关,以减少因中间环节工作异常所带

来的影响。
星箭分离后,火工品母线指令线通过星箭分离

开关接通,采用2个分离开关8对触点并联使用。
考虑到发射窗口推迟或星箭分离时太阳翼未

展开导致蓄电池组放电深度增加的风险,按照最

低起爆电流5A的要求,对火工品解锁供电的最低

起爆电压进行分析。分析结果如表4所示。根据主

动段故障预案分析,蓄电池组的放电电压高于

25V,满足火工品的最低起爆电压。
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表4 火工品解锁供电最低起爆电压

Tab.4 MinimumvoltagedemandsofEED
(Electro-ExplosiveDevice)circuit

解锁供电回路
桥丝阻

值/Ω

整个回路阻值

(含电缆)/Ω

最低起爆

电压/V

+Y太阳翼火工品1# 1.60 4.65 23.2

+Y太阳翼火工品2# 1.58 4.63 23.1

-Y太阳翼火工品1# 1.52 4.57 22.8

-Y太阳翼火工品2# 1.52 4.57 22.8

天线火工品1# 1.75 4.80 24.0

天线火工品2# 1.75 4.80 24.0

4 在轨验证情况

2018年5月21日5时28分,中继星发射,
星箭分离55s后,太阳翼火工品起爆,+Y翼和

-Y翼展开正常。24min后,天线火工品起爆,中

继通信天线顺利展开到位。
在中继星发射段、地月转移段、使命轨道段

除轨控时间外,方阵电流无遮挡时最大为27.8A,
输出到母线功率为834W 左右。天线遮挡情况下,
方阵电流21A左右,输出到母线功率为630W 左

右,符合设计值。除轨控时间外,蓄电池无放电,
充电终止电压设置值较低。当自放电导致蓄电池

电压下降至解锁值后,充电电路自动解锁,将蓄

电池重新充至设定的终压。在轨充电电路工作正

常,安时计累计正确。

  中继星入轨1个月后 (2018年6月28日)经

历了一次阴影 (半影,时长4h),电源分系统关键

遥测参数变化如图3所示。随着进入阴影后光强越

来越低,最低达28%,逐渐关闭部分载荷,降低

整星功耗,尽量保证电池在进入半影的第1h内不

放电。为了使整星获得比较好的温度条件,卫星

负载电流最小保持为7.44A。渡过阴影期光强最低

的时间后,光强逐渐变大,此时逐渐增加整星负

载,使整星得到良好的温度条件。本次阴影区蓄

电池组的最大放电电量为4.5Ah (放电时间2h,
平均放电电流2.3A),放电深度10%。进出影全

过程,供配电分系统工作正常,遥测参数正确。
各设备温度遥测在此次长阴影结束之前的变化如

表5所示,工作温度遥测正确,热设计符合要求。

图3 电源分系统关键遥测参数变化曲线

Fig.3 Curvesofkeyparametersofpowersystem

表5 温度遥测参数变化

Tab.5 Temperaturedatameasuredinflight

序号 温度遥测
最低温 最高温

最低值/℃ 发生日期/卫星状态 最高值/℃ 发生日期/卫星状态

1 电源控制器壳温度 -5.2 20180525/近月制动 29.73 20180521/入轨当天

2 电源控制器内温度 -3.9 20180525/近月制动 33.01 20180521/入轨当天

3 +Y翼内板正面温度 -87.4
20180521/入轨当天

20180527/轨道修正
11.4 20180521~20180628

4 +Y翼外板正面温度 -100.8 20180527/轨道修正 98.9 20180525/近月制动

5 -Y翼内板正面温度 -88.6 20180521/入轨当天 109.2 20180525/近月制动

6 -Y翼外板正面温度 -110.3 20180521/入轨当天 108.2 20180525/近月制动

7 蓄电池组温度1 15.4 20180521~20180608 26.1 20180620/捕获

8 蓄电池组温度2 15.9 20180527/轨道修正 28.8 20180620/捕获
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5 结论

截至目前,中继星在轨一年多,供配电分系

统各单机工作正常,可靠性措施和专项设计得到

了充分验证,为开展后续型号积累了在轨数据,
具有重要的指导意义。
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