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“天基红外系统”高轨卫星构型分析与启示
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摘要：“天基红外系统”（SBIRS）是美国空军为取代“国防支援计划”（DSP）预警卫星而设计部署

的后续新型导弹预警卫星系统，用于支持导弹预警、导弹防御和作战空间感知等领域，是美国战略战术

作战与防御系统的重要组成部分，对国防军事领域具有关键支撑作用。文章根据公开资料，在对 SBIRS
GEO-3卫星的任务、技术指标和总体能力进行分析的基础上，对其构型设计与特点以及应用的新技术等

进行分析和总结，以期为我国的高轨遥感卫星构型设计提供启示。
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Configuration analysis and enlightenment of high orbit satellite
in the Space-Based Infrared System
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Abstract:  The  Space-Based  Infrared  System  (SBIRS)  is  a  follow-up  new  missile  early  warning  satellite
system designed and deployed by the US Air Force to replace the Defense Support Program (DSP) early warning
satellite. It is used to support fields such as missile early warning, missile defense, and battlefield awareness. It is
an  important  part  of  the  US strategic,  tactical  operations,  and  defense  system,  and  plays  a  key  role  in  national
defense and military affairs. According to public information and based on the analysis of the mission, technical
specifications,  general  capabilities  of  the  SBIRS  GEO-3  satellite,  this  paper  analyzes  and  summarizes  the
configuration design, characteristics, and new technological applications of GEO-3 satellite, with an expectation
to provide enlightenment for the design of high orbit remote sensing satellites in China.

Keywords:  optical  remote  sensing  satellite;  Space-Based  Infrared  System;  configuration  analysis;
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 0    引言

“天基红外系统”（Space-Based Infrared System,

SBIRS）是美国空军为取代“国防支援计划”（Defense

Support Program, DSP）预警卫星而设计部署的后续

新型卫星系统。该系统由低轨道卫星星座（SBIRS

Low，后来被重新命名为空间目标跟踪和监视系

统，即 STSS）及高轨道卫星星座（SBIRS GEO和

SBIRS HEO）组成，并可联动“国防支援计划”预警

卫星，以支持导弹预警、导弹防御、作战空间感知和

技术情报收集任务
[1-3]

。

SBIRS的高轨卫星系统由洛克希德·马丁（洛

马）公司负责研制，卫星平台采用洛马 A2100M平

台，有效载荷采用诺斯罗普·格鲁曼公司的红外相

机。截至目前，SBIRS高轨部分已发射布署了 6颗

地球同步轨道（GEO）卫星和 2颗椭圆轨道（HEO）

卫星
[3-5]

，最后一颗 GEO卫星于 2022年 8月 24日

发射并入轨。其中，GEO卫星 5颗在用、1颗为备

份，HEO卫星 2颗在用。

本文在对 SBIRS GEO-3卫星的任务、相关技

术指标和总体能力进行分析的基础上，对 SBIRS卫

星构型设计与特点以及应用的新技术等进行分析

和总结，以期为我国的高轨遥感卫星构型设计提供

启示。

 1    SBIRS GEO-3 卫星任务及主要技术指标

 1.1    卫星任务

高轨导弹预警系统用于对发射阶段导弹的探

测，对弹道导弹主动段、高超武器助推段的探测和

跟踪，以及协同低轨导弹预警系统对导弹自由段进

行探测和跟踪，并且可将探测到的信息传输至地面

系统和天基预警系统低轨星座，以便协同将导弹的

准确飞行轨迹信息提供至地面雷达使至引导拦截系

统
[3, 5-6]

。作为导弹预警系统的重要组成部分，SBIRS

的功能如图 1所示。

SBIRS卫星网络可实时对全球进行监视和侦

查
[5,7]

。其卫星采用多波段探测技术与新型 See-To-

Ground探测技术，通过配置扫描和凝视红外相机

来搜索、发现、识别和跟踪目标对象，具有红外、可

见光和紫外多谱段探测能力，可近于全天候监视全

球导弹和卫星的发射，跟踪多个目标，提供飞行目

标的发射及助推段非成像信息，并估算出导弹的大

致攻击地点
[6-7]

。
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图 1    SBIRS高轨卫星的任务功能

Fig. 1    Mission functions of high orbit satellite in the SBIRS
 

 1.2    主要技术指标

SBIRS的 GEO卫星所采用的洛马 A2100M军

用型平台
[5]
由 A2100平台改进而来，针对军事用途

进行了加固与改进
[8-10]

。A2100M平台采用三轴稳

定方式，姿态控制精度 0.05°，配置了混合动力推进

装置框架推力器系统（包含 BPT-5000霍尔效应推

力器）
[11]

。

SBIRS GEO-3卫星的主要技术指标如表 1所
示。图 2展示的是卫星的在轨飞行状态。
 

  
表 1    SBIRS GEO-3 卫星的主要技术指标

Table 1    Main technical indicators of SBIRS GEO-3 satellite
 

项目 参数

有效载荷
1台扫描型红外相机
1台凝视型红外相机

远地点双组元
发动机

推力458 N
（型号LEROS-1C，

燃料N2O4/MMH）[5, 11-12]

电弧推力器
推力222～258 mN
（型号MR-510）[5, 11]

霍尔效应推力器
推力168～294 mN

（型号BPT-4000）[5, 11]

电源
功率28 kW×2

（可展开式太阳电池阵）
[12]

整星设计寿命/a 12[12]

发射质量/kg 4500[12]

在轨质量/kg 2 486.25[12]

有效载荷质量/kg 495[12]

发射前燃料总质量/kg 2 013.75[12]

在轨燃料剩余质量/kg 193.5[12]

卫星展开包络/m 14.7×6.6×6.0[12]
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图 2    SBIRS GEO-3卫星在轨飞行状态示意

[13]

Fig. 2    Schematic diagram of SBIRS GEO-3 in orbit flight[13]
 

 1.3    载荷配置

SBIRS GEO-3卫星配置高速扫描型和凝视型

2种红外相机，扫描型红外相机（线阵）负责快速搜

索和识别特定红外特征目标，凝视型红外相机（面

阵）负责红外目标的精跟踪。2种相机的外形（地面

调制阶段）分别见图 3和图 4，图 5为凝视相机的内

部结构和部分光路，图 6为两相机的组合体
[8, 14]

。

据现有公开资料，SBIRS GEO-3卫星载荷的技术指

标如表 2所示。
 

 

 
图 3    扫描相机

[8]

Fig. 3    Scanning camera[8]
 
 

 

 
图 4    凝视相机

[8]

Fig. 4    Staring camera[8]
 
 

 

 
图 5    凝视相机内部光学结构

[14]

Fig. 5    Internal optical structure of staring camera[14]
 
 

 

 
图 6    相机组合体

[14]

Fig. 6    Camera assembly[14]
 

 

  
表 2    SBIRS GEO-3卫星载荷的主要技术指标

Table 2    Main indicators of payloads of SBIRS GEO-3 satellite
 

项目 参数

相机类型
1台扫描型红外相机

1台凝视型红外相机

相机光学结构 双波段短轴施密特光学结构

焦平面红外阵列传感器 HAWAII 2RG[15]

相机质量/kg 495[12]

传感器谱段范围/μm 1.65～5.50/STG波段
[5]

相机视场/(°)
10×20（扫描型红外相机）

1×2（凝视型红外相机）
[1]

光学孔径/mm 280[14]

焦距/mm 560[14]

像素间距/μm 18[15-16]

地面分辨率/km
1.1（扫描型红外相机）

0.9（凝视型红外相机）
[1, 15-16]

 

 2    SBIRS GEO-3 卫星总体能力分析

 2.1    卫星探测目标种类

扫描相机的视场较宽，可对大范围预警区域进

行扫描监视，及时发现目标。凝视相机的视场相对

较小、分辨率高，可对目标进行跟踪和确认。

根据表 2数据，卫星探测波段为 1.65～5.5 μm/

STG。据推算，该红外谱段可探测的温度（峰值温度）

范围在 2000～600 K，实际可探测温度范围宽于该

区间。导弹尾焰喷口附近的温度约 3000～1500 K，超

声速飞机气动摩擦致热的蒙皮温度约 290～570 K，

舰船烟囱的辐射波段约为 3～5 μm。而大气红外窗

口波段大致分为 0.7～2.5 μm、3～5 μm和 8～14 μm。

可见，卫星的探测对象主要为各种类型的导弹、舰

船等地面和空中目标，相机光轴指向可能需要在空

间目标和地面目标间转换，因此卫星应具备一定的

机动能力。
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 2.2    卫星探测能力

卫星运行轨道为小倾角 GEO，轨道周期与地

球自转周期相同，年周期相对地球轨位变化情况见

图 7，基本沿着相同经度、在±2.6°纬度范围内移

动。卫星相对太阳每天周期性转动，图 8和图 9所
示分别为春分点和夏至点当天卫星+X 面与太阳矢

量夹角以及卫星表面太阳外热流密度的变化情况，

图 10和图 11所示分别为春分点和夏至点当天卫

星+Z 面与太阳矢量夹角以及卫星表面太阳外热流

密度的变化情况，卫星轨道年周期 β 角变化曲线见

图 12。
 

 

Satellite1

 
图 7    卫星年周期轨位变化情况

Fig. 7    Annual periodic orbit position change of the satellite
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Fig. 8    Curve of included angle of satellite +X plane and solar

vector  varies  with  solar  external  heat  flux  at  spring
equinox
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曲线（夏至点）

Fig. 9    Curve of included angle of satellite +X plane and solar
vector  varies  with  solar  external  heat  flux  at  summer
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图 10    卫星+Z 面与太阳矢量夹角和太阳外热流密度变化

曲线（春分点）

Fig. 10    Curve  of  included  angle  of  satellite  +Z  plane  and
solar  vector  varies  with  solar  external  heat  flux  at
spring equinox

 

可以看到，卫星 6面受晒，南北面受晒程度相

对较弱，因此热耗大的设备一般布置在卫星的南北

面；太阳电池阵的旋转轴垂直于轨道面，以与轨道

相同的平均角速度旋转。
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图 11    卫星+Z 面与太阳矢量夹角和太阳外热流密度变化

曲线（夏至点）
Fig. 11    Curve  of  included  angle  of  satellite  +Z  plane  and

solar  vector  varies  with  solar  external  heat  flux  at
summer solstice

 
 

 

20

15

10

5

0

-5

-10

-15

-20

2022 Apr 2022 Jul 2022 Oct 2023 Jan

时刻 (UTCG)

β/
(°

)

 
图 12    卫星轨道年周期 β 角变化曲线

Fig. 12    Variation of satellite orbital β angel in annual period
 

GEO卫星的地球视角为 17°。根据星上 2种红

外相机的视场角，经 STK软件仿真，扫描相机的视

场为 10°×20°，经 1次机动 2次扫描即可完成对地

搜索；凝视相机的视场为 1°×2°，星下点的覆盖范围

约 630 km×1260 km（见图 13）。而导弹飞越此等范

围区域的最短时间为 min级别，因此卫星需要具有

较强的机动能力去跟踪目标。相机工作模式见图 14。
 

 

 
图 13    相机工作视场

Fig. 13    Camera working field of view
 
 

 
图 14    凝视相机与扫描相机工作模式

Fig. 14    Operating modes of staring and scanning cameras
 

 2.3    卫星探测精度与模式

参数取 1650～5500 μm波段，相机口径 0.28 m，

轨道高度 35 800 km，像元尺寸 18 μm，焦距 0.56 m

（F=2）进行计算。如不考虑像元大小，分辨率约为

260～860 m，邻斑中心间距约 4～13 μm；如按像元

尺寸反算，则分辨率约为 1160 m，与公开数据基本

相符。可见该分辨率已远大于目标尺度，因此卫星

不采用成像探测模式，而采用将目标对象视为点目

标的雷达搜索和跟踪模式。

对于点目标，为保证像点信噪比，积分时间内

卫星扰动所引起的像点移动不应超出像元范围。如

按 100 ms积分时间估计，则卫星低频扰动的平均

角速度应控制在 1.3×10-3 (°)/s以内，指向精度 (′)级

即可，高频扰动角位移幅值同样应控制在 (′)级。

 2.4    卫星散热能力

卫星采用被动成像方式，对功率的需求较小，

故其太阳电池阵的尺寸和面积都不大。

卫星工作在近红外和中红外波段，故探测器有

制冷需求，并需要考虑相机载荷的散热。

从图 11可以看出，每天都有一段时间太阳与

相机光轴的夹角较小，阳光会射入光学系统，影响

其成像质量（见图 15），故相机需要采取遮光措施。

根据 STK软件仿真，遮光罩长度方向沿 Z 向、宽度

方向沿 Y 轴方向布置的效果较好。遮光罩同时具有

隔热效果。
 

 

遮光罩

相
机 相

机
相
机

遮光罩
遮光罩

 
图 15    遮光罩对相机光照的影响

Fig. 15    Influence of lens hood on camera illumination
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 2.5    其他

卫星携带约 2000 kg燃料，用于 GTO变轨和轨

道保持。燃料较重，需要考虑贮箱布局和传力问题。

 3    SBIRS GEO-3 卫星构型及特点分析

 3.1    采用 A2100M平台

A2100M平台是在 A2100平台基础上针对具

体应用开发的系列平台之一。A2100平台于 1996年

首次经过飞行验证，此后不断融入新的技术元素，

例如霍尔推力器、锂离子电池、多结砷化镓太阳电

池等，逐步提高了卫星平台的性能
[11]

。

A2100M平台的主要参数如表 3所示。
 

  
表 3    A2100M平台主要参数

Table 3    Main parameters of A2100M satellite bus
 

项目 参数

平台尺寸/m 2.3×2.3×2.4[9]

太阳电池阵翼展/m 26
发射包络/m 2.7×3.7×4.7[12]

寿命初期功率/kW 5.7～15 [11]

发射质量/kg 2000～4700[12]

入轨质量/kg 1100～2580[12]

双模式霍尔效应推力器/kW 4.5[11]

远地点发动机推力/N 490
 

A2100M平台构型的主要特点如下：

1）较高的承载和运送能力

平台可提供高达 4700 kg的卫星发射质量，变

轨燃料最多可达 2000 kg。

2）采用分舱和模块化设计

平台主体分为平台舱和载荷舱两部分，见图 16。
 

 

平台舱

载荷舱

太阳电池阵

载荷舱结构

平台舱结构

 
图 16    A2100M平台组成

Fig. 16    Composition of A2100M satellite bus
 

分舱和模块化设计可提高研制效率，洛马公司

宣称收到订单后可以在 18个月内交付产品。分舱

设计也可降低载荷与卫星平台之间的相关度，使得

平台舱和载荷舱可并行设计、生产制造、测试等；平

台舱标准化程度高，批生产保障条件好，研制周期

短；模块化/通用化/标准化的设备和太阳电池阵等

的研制和总装流程成熟。

3）箱板承力筒复合主传力体系

A2100M平台承力结构继承 A2100平台，总体

上为分布式传力结构，其构型与组成见图 17，采用

箱板和承力筒构成的串联传力体系，箱板式框架结

构位于承力筒上方，箱板框架结构内部安装燃箱。

承力筒除承载平台箱板结构、分系统设备以及有效

载荷舱的力载外，还承担与运载对接的任务。箱板

结构生产制造简单，部装/总装方便。
 

 

蜂窝板

承力筒

主结构板

剪切板

 
图 17    A2100M平台承力结构构型与组成

Fig. 17    Load-bearing structure configuration and composition
of A2100M satellite bus

 
 

箱板承力筒复合主承力结构需要重点处理方

圆过渡问题。据图 18初步推测，上端方梁（框）与

承力筒端框通过板加筋（或梁）结构实现方圆过渡，

以减小集中载荷等问题。来自相机等设备的载荷均

通过舱板结构以分布方式传递到星箭对接面上，舱

体结构上的应力分散分布、相对平均。
 

 

MMH

承力筒

火箭

载荷F

载荷f1 载荷f2 载荷f3

剪切
板

剪切
板

主结构板

N2O4

（4块）

 
图 18    卫星纵向载荷传力路径

Fig. 18    Longitudinal load transmission path of satellite
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4）推进系统贮箱布局

平台携带燃料较多（约 2000 kg），因此贮箱是

卫星构型和布局中的重点，需着重考虑的因素包括

贮箱（带燃料）的传力效率、局部强度以及空间利用

效率等。A2100M燃箱和氧箱采用的是并置方式布

局（见图 17），燃箱布置在结构中心位置，氧箱布置

在侧面（承力筒外部），2个气瓶安装在承力筒下

方。本文对 A2100M平台燃烧剂和氧化剂质量进

行初步预计，如推进剂总重 2000 kg，混合比为 1.65，

则燃烧剂重约 754 kg，氧化剂重约 1246 kg，每个氧

箱携带 623 kg，即 3个贮箱的质量近似相等。

为比较贮箱三箱并置和两箱串联布局方案，本

文假定结构质量、推进剂质量、载荷质量、材料特

性以及边界条件相同，对两布局方案的基频进行分

析计算，有限元模型和计算结果分别见图 19、图 20

和表 4。结果表明，三箱并置方案不仅质心低，整星

高度也低，而且横向基频也高于两箱串联方案。
 

 

 
图 19    贮箱串联布局承力筒结构有限元模型及模态振型

Fig. 19    Finite  element  model  and  modal  vibration  mode  of
the serial layout load-bearing cylinder structure of the
storage tank

 
 

 

 
图 20    三贮箱并置布局板式结构有限元模型及模态振型

Fig. 20    Finite element model and modal vibration shape of plate structure with parallel layout of three tanks
 

 

  
表 4    贮箱三箱并置和两箱串联布局方案的基频对比

Table 4    Fundamental  frequency  comparison  between  three-
tank juxtaposition and two-tank serial layout schemes

 

贮箱布局 三箱并置 两箱串联

载荷质量/kg 500 500
推进剂质量/kg 2000 2000
结构质量/kg 151 148
质心高度/m 1.3 1.64

一阶横向频率/Hz 11 8.5
二阶横向频率/Hz 12 8.5

 

载荷安装部位的传递函数为

Hxf(ω) =
N∑

r=1

φxrφfr

Kr

(1− (
ω

ωr

)2

)+ j2ξr
ω

ωr


， (1)

式中：φxr 和 φfr 分别表示响应点和激励点某模态的

振型矢量值；Kr 表示根轨迹增益；ξr 表示阻尼比；

ω 表示无阻尼振荡频率；ωr 表示阻尼自然振荡频

率。通常，卫星质心越低、尺寸越小，φxr 则更小些。

因此，对于相同的激励，载荷部位的响应越小，力学

环境越好。显然，相比两箱串联，三箱并置布局方

案可改善载荷的力学条件。

5）设备布局

GEO-3卫星的设备布局参见图 21，2组太阳电

池阵对称布置在卫星两侧（Y 向/南北向），2台相机

安装在卫星上部舱内，2幅双波段万向波束天线对

称布置在卫星两侧（Y 向/南北向），蓄电池外挂在卫

星-X 面，可展开式遮光罩安装在卫星对地面（+Z）

的-X 向
[4-5, 12]

。太阳电池阵采用三角连接架与太阳

电池板串联结构方式，整体刚度和根部刚度较弱，

基频估计较低。遮光罩为可展开式结构，发射段收

拢，入轨后展开，其展开刚度估计较弱。故初步推

断，整星控制频率可能较低。2幅数传天线发射段

收拢在相机镜筒部位（凹下部分），以桁架结构（3根

杆件）支撑固定。电池以模块形式安装在卫星平台

基座上，安装方便，也有利于热隔离。这种蓄电池

外挂方式也见于 WV3平台。卫星采用动量轮作为

控制系统的力矩执行机构，布置安装在舱体中部

Y 向侧面的竖直板上。
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双波段万向
波束天线

有效载荷防护壳

 
图 21    GEO-3卫星设备布局

Fig. 21    GEO-3 satellite equipment layout
 
 

 3.2    双相机一体化构型、布局设计

GEO-3卫星的 2台相机采用一体化构型布局

设计和总装操作。2台相机的成像机制和成像模式

不同，其光机结构也必然有差别。根据图 6分析推

断，2台相机采用了一体化设计思路，从空间利用

率、总装、散热、力学、测试、与平台结构尺寸匹配

及数传天线布局等方面进行了综合考虑和优化，具

有布局紧凑、空间利用率高、共用/同结构最大化、

与卫星平台尺寸匹配性好、可单机装配/调试/检测、

组合体装星等特点，能有效减小载荷质量，提高加

工和装调效率。

从图 22看，相机一体化构型布局同时解决了

数传天线发射段压紧空间的问题。而且，星敏安装

在相机结构上，可缩短姿态测量基准与目标探测基

准的结构尺寸，以减小结构形变、振动等引起的误

差，提高目标预报的精度。
 

 

 
图 22    相机及数传天线安装

Fig. 22    Installation of camera and data transmission antenna
 

 3.3    遮光罩设计

GEO-3卫星相机的遮光罩设计为可展开式结

构，发射段收拢压紧在卫星侧面（+Z 面），入轨后垂

直+Z 面展开，收拢和压紧状态见图 23[14]。外遮光

罩主要由 3部分组成，板 1、板 2为外遮光罩主体；

板 3为辅助板，可相对于板 2翻转，如图 24[14] 所示。
 

 

 
图 23    遮光罩构型及布局

[14]

Fig. 23    Configuration and layout of lens hood[14]
 

 

 

4900

2
1
0
0

板3 板2 板1 卫星平台

 
图 24    遮光罩组成

[14]

Fig. 24    Composition of lens hood[14]
 

遮光罩的遮光原理如图 25[14] 所示，其中 α、β
为太阳光入射角（α＞β），当太阳处于地球圆盘边缘

的午夜时刻，可以进一步限制视场；辅助板的翻转

可以有效防止太阳杂散辐射进入光学系统，大大减

少太阳直射造成的光学系统内部及周围的热流，达

到保护光学系统的目的。这种可展开式遮光罩设计

的不足之处在于，遮光罩的随动功能需要卫星姿控

设备和相应的地面控制单元予以配合，增大了卫星

在轨运行的不稳定概率和相关后续图像处理单元

的成本和复杂度
[14]

。 
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成像系统

光路1

板2 板1

板3

β
成像系统

板2 板1

板3光路2

(a) (b) 
图 25    遮光罩遮光原理示意

[14]

Fig. 25    Schematic diagram of light shielding principle of lens
hood[14]

 

 3.4    技术特点总结

根据以上分析，GEO-3卫星构型布局具有以下

特点：

1）平台采用承力筒舱板组合承力体系，卫星总

体上为分布式传力结构。并采用板加筋结构实现方

圆过渡和解决应力集中问题。

2）贮箱采用水平并置方式布局，燃箱和氧箱分

别安装在承力筒的两侧，可降低整星质心，同时减

小贮箱支撑结构的弯曲应力。

3）蓄电池采用较为少见的外挂布局，相比于通

常所用的内置布局（将蓄电池安装在外舱板的舱内

表面），外挂布局受到的约束较少，空间利用率更高。

4）2台相机采用一体化构型布局优化设计，使

整星结构布局紧凑，提高了平台的空间利用率和传

力效率，减小了载荷质量，简化总装操作，同时可实

现散热统一管理。

5）卫星采用可展开式遮光罩来减小太阳光照

对光学系统成像时间和质量的影响。

 4    新技术应用

随着技术的进步，SBIRS卫星也在不断更新其

技术，下面主要对其中涉及新材料、新工艺等方面

的应用情况进行介绍。

1）石墨烯材料应用

为了降低成本、减小结构质量、提升比刚度，洛

马公司为 SBIRS卫星太阳电池阵展开臂开发了一

种新型石墨桅杆和展开系统。图 26 为带有桅杆的

柔性太阳电池阵渲染图
[12]

。
 

 

 
图 26    带有桅杆的柔性太阳电池阵渲染图

[12]

Fig. 26    Rendering of flexible solar array with mast[12]
 
 

2）分裂线轴释放装置应用

太阳电池阵展开机构使用了分裂线轴释放装

置（见图 27[11]），通过缓慢释放发射约束机构中的机

械应变能来展开太阳电池阵。整套机构没有火工品

起爆步骤，消除了火工品起爆带来的高频冲击。
 

 

 
图 27    分裂线轴释放装置

[11]

Fig. 27    Split spool release device[11]
 

3）燃料贮箱 3D打印技术应用

燃料贮箱采用 3D打印技术进行制造，可有效

降低制造成本、缩短研制周期。图 28为 3D打印制

造的贮箱构件。
 

 

 
图 28    3D打印的贮箱构件

Fig. 28    3D printed storage tank
 

4）电推进技术应用

SBIRS卫星采用 BPT-4000霍尔推力器以及一

款全新的双轴万向框架推力组件，搭配 MR-510电
弧推力器来实现在轨卫星的全方位推进，可以根据

需求改变推力方向。相比于传统的燃料推进，电推

进技术的应用可大幅减小卫星结构的质量，但其推

力较小，取得相同的速度增量需要的时间较长
[11]

。

 5    借鉴与启示

综合上述对 SBIRS GEO-3卫星构型及技术特

点的分析，可以得到以下启示：

1）用少量结构板和小尺度承力筒组合搭构成

封闭的承力结构，其组成简单、传力路径清晰，可降

低设计和制造难度，有效缩减成本，提高研制效率，

尤其是对于批量产品效果更为显著。

2）贮箱采用并置方式，可降低整星质心、提高
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整星动态刚度和改善星上产品的力学环境；同时，

三贮箱并置的球冠圆柱贮箱，仅需适当增加贮箱柱

段和平台高度，便可增加平台的燃料携带量、扩展

舱容，从而适应平台能力扩展需求。

3）采用蓄电池外挂布局、相机一体化构型和可

展开式遮光罩，有助于提高卫星平台的空间利用率

和探测效能。

4）应用第 4章所述有关新技术，有望提升研制

效率，以及减小卫星（特别是高轨卫星的）发射质量。
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