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再入飞行器侧窗抛罩技术研究
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摘要 : 为提升再入飞行器在复杂电磁干扰条件下的高精度打击能力，提出一种适用于雷达/红外双模复合制导模式的整体

式红外侧窗抛罩技术方案。通过地面试验和仿真分析，验证了红外窗口热密封结构的可靠性和抛罩方案设计的合理性，并获

取了在高马赫数、大动压条件下红外玻璃保护罩抛出后的运动轨迹和姿态。试验结果表明：红外窗口热密封性能良好，能够

有效防止外部热流进入飞行器内部。抛罩时保护罩可被顺利抛出，保护罩与弹体分离后能够顺利飞出激波影响区，并始终朝

着远离弹体的方向运动，不会与弹体发生碰撞。抛罩后红外光学玻璃无破碎，能够确保红外导引头通光视场无污染。该项研

究成果可为再入飞行器抛罩技术的发展提供技术支撑。
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Research on Side Window Cover Throwing Technology for Reentry Vehicle

QIU Xiangru, LIU Xiuchun, LI Xiaodong, WU Qiao, LIANG Huan
(Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing, 100076)

Abstract: In order to achieve the purpose of precision strike of reentry vehicle under complex electromagnetic interference 

conditions, a side window cover throwing technology for radar/infrared dual-model combined guidance is proposed. Through 

simulated analysis and ground tests, the rationality of heat seal structure of infrared window and the reliability of cover throwing 

scheme is verified, and the motion track and flight attitude of cover are obtained under high-Mach and high dynamic pressure 

conditions. The results show that the heat sealing performance of infrared window is effective, which can prevent the external heat 

flow into the interior of the vehicle successfully. The cover can be thrown successfully when it's needed, the cover can fly out the 

shock wave-affected zone and always move away from the vehicle continuously, which can not crash the vehicle. The infrared glass is 

in good condition, which is not broken and polluted. The research provides a technical support for the investigation on cover throwing 

technology for reentry vehicle.

Keywords: reentry vehicle; side window cover throwing technology; simulated analysis; test verification

0　引 言

在末制导技术中，雷达/红外复合制导模式可大

幅提高武器在复杂环境中的抗干扰能力和打击精度，

成为精确制导武器技术发展的热点［1-2］。复合制导系

统集成设计时，为了便于雷达天线对回波信息的有效

接收，红外导引头通常安装在雷达导引头的后方，其

通光窗口需设置在飞行器的侧壁处。由于红外光学玻

璃洁净度对成像质量影响显著，且飞行过程中弹体表

面会遭遇气动力、气动加热等恶劣环境，因此需要在

红外窗口处安装保护罩，只有在进入飞行末端时，才

将保护罩抛掉，露出红外光学玻璃对目标区域成像，

直至飞行器击中目标［3-5］。因此，抛罩前红外窗口处

的热密封性能及保护罩的侧向可靠分离技术，成为影

响红外制导成败的关键。

根据公开资料，目前国内外常见的应用于再入飞

行器的抛罩方式包括整体拔罩式、分瓣式和破碎式

等。文献［6］给出了一种利用燃气发生器提供分离

能量的整体式抛罩方案，如图1所示，抛罩信号发出

后，燃气发生器在密闭容腔中迅速产生高压气体，当

压力增加到一定量级时头罩与弹体的连接销钉被拉

断，头罩在高压气体的作用下从弹体前方整体“拔

出”，露出红外导引头，当头罩完全离开弹体时，头
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罩侧向的喷口打开，使高压气体从头罩侧向的喷口处

喷出，产生侧推力将头罩横向抛离弹体，防止与弹头

的碰撞。文献［7］报道了一种分瓣抛罩的技术，如

图2所示，在保护罩顶点处安装一个执行机构，该执

行机构由中心处的扩张器和均布的 4个切割器组成，

切割器与保护罩内壁接触，在导引头需要工作时，扩

张器推动保护罩向外扩张，切割器沿纵向将保护罩切

开，最后在高速气流下使保护罩与弹体完全分离。文

献［8］给出了另一种分瓣式抛罩方案，保护罩分为

半罩 1和半罩 2，通过若干个螺钉组合成一个整体后

安装在弹头前端，在需要抛罩时分离装置点火动作，

使两个半罩朝相反的方向运动的同时拉断保护罩的连

接螺钉，最终在气动力的作用下飞离弹体，如图3所

示。文献［9］给出了一种破碎式抛罩方案。导引头

保护罩由刚性聚乙烯外壳非金属材料交错拼接而成，

内部填充半刚性的聚乙烯泡沫内衬，在保护罩和内衬

之间预埋柔性导爆索，抛罩时刻利用导爆索将头罩炸

开，实现与弹体的分离，如图4所示。

从上述各抛罩技术可以看出，现有的抛罩形式主

要集中在基于单一红外制导模式的头罩分离技术，抛

罩组件的安装结构及分离过程较为复杂，且分离产物

有对红外光学玻璃造成二次伤害的风险，无法适应用

于雷达/红外复合制导模式的再入飞行器。本文依据

工程实践，提出了一种具有良好热密封结构的整体式

侧窗抛罩方案，以满足武器系统对多种类目标的精确

打击需求。

1　抛罩方案设计

针对某飞行器平台工作环境，对其抛罩系统设计

提出以下要求：a）保护罩在分离前连接可靠，在长

时间飞行的气动加热下，红外窗口处的热密封性能良

好；b）保护罩能够在飞行末段马赫数高、动压大的

外部环境下完成顺利分离，分离产物不会与弹体发生

碰撞；c）抛罩瞬间分离装置产生的冲击力尽可能小，

抛罩后红外光学玻璃须保持完好状态，红外视场通光

范围内无多余物。

综合上述技术要求，根据飞行器保护罩安装区

域的结构空间的限制，设计了一种整体式侧窗抛罩

方案，如图5所示。其工作过程为：抛罩前，红外玻

璃保护罩通过紧固螺钉与弹体进行连接，保护罩安

装后与弹体的接触区域形成拼缝对接迷宫结构，可

以有效阻隔外部热流。在保护罩下方对称两侧各安

装一个推冲器，每个推冲器均采用双路冗余点火，

在抛罩时刻两个推冲器同时接收到控制系统点火信

号，点燃推冲器内部的产气组件产生高压燃气，使

推冲器中的活塞组件在高压燃气的作用下迅速推动

红外光学玻璃上方的保护罩，紧固螺钉在保护罩的

运动下被拉断，解除保护罩与弹体的连接约束，使

保护罩朝远离弹体的方向高速运动，实现与弹体的

图1　整体拔罩式技术

Fig.1　Integral pull-out cover technology

图2　被动式分瓣技术

Fig.2　Passive split technology

图3　主动式分瓣技术

Fig.3　Active split technology

图4　破碎式抛罩方案

Fig.4　Crushing cover throwing technology

9



导 弹 与 航 天 运 载 技 术（中英文） 2024年

侧向分离。

2　仿真分析

为了准确地模拟红外玻璃保护罩的分离过程，获

取保护罩的最小安全分离速度，采用基于网络重构技

术的多体分离非定常数值仿真进行计算。根据飞行弹

道及红外导引头工作需求，选择的抛罩初始条件为：

来流马赫数 Ma=3，飞行攻角为 15°（抛罩面为背风

面），侧滑角为0°，来流动压为300 000 Pa，保护罩初

始分离速度为6 m/s。

分离动态过程如图6所示，仿真结果表明，在抛

罩初始时刻，保护罩与弹体分离后首先沿着弹体侧壁

向远离飞行器的方向运动，大约经过 0.03 s后保护罩

开始在气动力的作用下沿俯仰方向发生翻转，经过约

0.04 s后，保护罩与弹体已拉开足够的安全距离，并

持续向远离弹体的斜后方运动。

根据非定常计算结果绘制的保护罩的运动轨迹如

图 7所示，从图 7中可知保护罩的分离轨迹呈抛物线

式，这是因为抛罩时弹体保持正攻角，抛罩面位于背

风面，当抛罩速度足够大时可迅速摆脱脱体激波区域

的影响。在仿真末时刻（t=0.045 s），保护罩距离飞行

器外表面约 3.3 m，保护罩质心沿弹轴方向相对速度

约为 230 m/s，沿弹轴法向相对速度约为 110 m/s。表

明在设定的抛罩初始条件下，保护罩可安全与飞行器

分离。

图5　侧窗抛罩方案

Fig.5　Side window cover throwing scheme

图6　抛罩仿真计算示意

  Fig.6　Schematic diagram of simulation calculation for throwing cover

图7　保护罩运动轨迹

Fig.7　Motion trajectory of cover
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3　地面试验

3.1　静态抛罩试验

3.1.1　试验方法

为了验证抛罩方案的可行性和仿真结果的正确性，

开展了地面抛罩试验。为了便于开展试验，试验件选

用飞行器壳体局部件。抛罩火工品、保护罩及结构件

安装在壳体局部件侧壁上。试验前将壳体局部件大端

与试验工装连接，使抛罩窗口朝上并与地面成约45°的

夹角。为了获取抛罩分离过程中的冲击数据，在试验

件内部靠近抛罩窗口附近安装一个二轴冲击传感器进

行测量，传感器的X向与抛罩方向垂直，Y向与抛罩方

向保持平行。在试验件后方放置若干海绵垫，用于回

收保护罩，在正对试验件侧向布置一台高速摄像机，

记录整个试验过程，如图8所示。

3.1.2　试验过程

地面控制系统发出“抛罩”指令后，作动装置工

作实现了保护罩的分离。高速摄像记录了整个抛罩过

程，由图8可以看到，整个抛罩过程正常，保护罩在推

冲器的作用下完成了可靠分离，通过高速摄像判读得

到保护罩的初始分离速度为15 m/s，满足6 m/s的仿真

条件。保护罩与弹体分离后，首先沿弹体母线方向平

动分离，没有发生侧向翻转，说明两个推冲器工作的

同步性很好。在分离约64 ms后，保护罩在俯仰方向有

翻转的趋势，这是因为保护罩在结构设计时，使其质

心位于沿长度方向偏大端附近，这样通过保护罩在俯

仰方向的翻转更有利于与弹体拉开安全距离。

3.1.3　试验结果

对抛罩后红外光学玻璃的状态进行检查确认，发

现红外光学玻璃表面完好，无破裂、无污染，如图 9

所示。一方面，所用抛罩火工品的药量较小，点火后

产生的分离冲击响应较小；另一方面，通过在红外光

学玻璃四周安装缓冲垫，抛罩过程中吸收了作动装置

产生的冲击能量，对红外光学玻璃起到了很好的保护

作用。

抛罩冲击测量结果见图 10，从图 10中可知整个

抛罩冲击过程时间很短，持续时间不超过 0.15 s，说

明在这段时间内完成了推冲器的响应和紧固螺钉的断

裂，此后的时间中保护罩在一定的初始速度下完成分

离。X、Y两个方向上冲击相应的变化规律相似，加速

度响应峰值分别为84g和251g，这与推冲器活塞组件

沿Y向运动的现象相吻合。

图8　抛罩试验高速摄像照片

Fig.8　High speed photograph of cover throwing test

图9　红外光学玻璃

Fig.9　Infrared window glass

图10　抛罩冲击时域曲线

Fig.10　Time-domain of throwing shock
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3.2　热密封试验

3.2.1　试验方法

采用多状态组合轨道超声速射流试验方案，通过

模拟飞行器在飞行过程中的气动加热环境，验证抛罩

前红外窗口保护罩与弹体之间的热密封性能。试验在

电弧风洞设备上进行，如图11所示。

3.2.2　试验过程

根据试验条件，选取红外窗口局部件为被试品，

在两个推冲器底部各布置1个温度测点，在保护罩下

表面中心处布置1个温度测点，如图12所示。试验状

态包括高、低表面热流峰值两个状态，可以有效地模

拟真实的飞行环境。

3.2.3　试验结果

图 13给出了热密封试验件试验前后表面形貌对

比情况。可以看出，经过长时间高温环境后，红外玻

璃保护罩与试验件外表面仍为圆滑过渡，没有出现烧

蚀台阶，外表面仅有少量的碳化层，在保护罩和试验

件的连接处未出现粘连、蹦边等现象，证明热结构匹

配性能良好。

图 14 给出了保护罩内侧 3 个温度测点的温升曲

线，从图 14中可以看出，两个推冲器药盒处的温升

一致性较好，均在 30 ℃以内。保护罩中心处的温升

约为 18 ℃，说明该防热结构热密封设计合理，飞行

过程中能够满足火工品及红外光学玻璃的温度使用

要求。

4　结 论

针对再入飞行器雷达/红外导引头复合制导模式，

提出了一种低冲击、高可靠的整体式侧窗抛罩技术方

案，研究结果表明：

a）通过多体分离运动仿真计算，得到在马赫数

Ma=3、飞行攻角为 15°、侧滑角为 0°、来流动压为

300 000 Pa的抛罩初始条件下，保护罩的最小安全分

离速度为 6 m/s，分离后在气动力的作用下沿俯仰方

向发生翻转并持续向远离弹体的后方运动。

b）在地面静态抛罩试验中，保护罩以 15 m/s的

速度与弹体发生平动分离，测得的最大冲击时域值为

251g，抛罩后红外光学玻璃无破裂、无污染。

图11　电弧风洞试验设备

Fig.11　Arc-heated tunnel test equipment

图12　温度测点示意

Fig.12　Schematic diagram of temperature measuring point

图13　试验前后烧蚀情况对比

Fig.13　Comparison of ablation before and after the test

图14　测点温升曲线

Fig.14　Temperature rise curve of measuring point
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c）在热密封试验中，通过模拟飞行器飞行过程

中的气动加热环境，测得推冲器处的温升不大于

30 ℃，红外光学玻璃表面的温度为 18 ℃，说明防热

结构设计有效，能够保证推冲器及红外光学玻璃的可

靠工作。
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