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摘 要:介绍了一种无人机气动弹射系统的组成、结构、工作原理和发射过程。通过对其物理模型进
行简化，采用基于封闭矢量环法与力平衡方程的联立约束法分析推导了该无人机弹射系统的动力学
求解数学模型。在 Matlab /Simulink环境中创建了弹射系统发射过程的动态仿真模型，得到了无人机
的加速度和速度随时间变化的曲线等参数。并将遗传算法与 Simulink有机结合，方便实现了气动弹
射系统的仿真与优化。结果表明:该无人机弹射系统改善了现有弹射系统弹射加速度有明显峰值、发
射轨道利用率低、发射长度过长等不足，为无人机气动弹射系统的工程研制提供了重要的理论参考，
优化后进一步缩短了发射长度，减小了最大过载和加速度波动，为无人机气动弹射的系统级建模、动
态仿真与性能优化提供了一个工作平台。
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无人机气动弹射起飞方式是 20世纪 90年代国
际上发展起来的一种先进的导轨动能弹射起飞方

式，采用气压能源作为无人机弹射起飞的动力。与
常用的火箭助推起飞方式相比，它具有诸多优点，不

会产生光、声、热、烟雾等信号。国外最先把气动弹
射起飞技术应用于无人机发射系统，由于技术复杂，

难度较大，最初只有美国、英国和瑞士等少数国家掌
握此项技术［1-2］。但现有无人机气动弹射系统也同
样存在缺点，例如，弹射无人机时需要足够大的场

地，在狭小空间很难安装操作; 发射小型无人机时加

速度会很大，无人机的结构和设备可能遭到破坏; 还

有不能以一种有效限制过载的方式吸收和传递压缩

气体能量，可能使发射系统和无人机受损［3］。
针对现有无人机气动弹射系统存在的缺点，本

文对一种具有楔形轨道的无人机气动弹射系统进行

研究，建立发射过程动力学模型进行仿真计算，分析

其加速度特性，改善了现有无人机气动弹射系统存

在的不足，并用遗传算法进行优化，为无人机气动弹

射系统的工程研制和后续改进提供理论参考。

1 动力学分析

1. 1 物理模型及其坐标系的建立
无人机气动弹射系统如图 1 所示，选定 O 点作

为原点建立笛卡尔坐标系。先把滑车返回到出发位
置，弹射前，上部滑车用安全销限动，气压作动筒开

始充气，并对缆绳产生预紧力，下部滑车因预紧力自

动处于某一平衡位置。达到预定气压值后，去除安
全销，释放滑车，存储在气压作动筒中的压缩空气驱

1．无人机 2．上部滑车 AD 3．发射斜面 4．缆绳
5．滑轮 6．下部滑车 BC 7．气压作动筒

图 1 无人机气动弹射系统示意图
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动活塞做功，从而带动滑车和无人机共同向前加速

运动。当上部滑车达到最大速度并开始减速时，无
人机由于惯性，脱离滑车继续前进，完成发射。
1. 2 弹射系统的运动学分析
在分析图 1 的基础上，建立如图 2 所示的矢量

封闭环。

图 2 矢量封闭图①＆②

对发射系统建立闭环矢量方程如下:

Ｒ1 + Ｒ2 = Ｒ3 + Ｒ4

Ｒ4 + Ｒ5 = Ｒ6 + Ｒ7
{ ( 1)

将( 1) 式向 x轴和 y轴分别投影，得到方程为:
xa = xbr4cosθ4
r1 = yb + r4sinθ4
r4cosθ4 + r5 = r6cosθ6 + r7cosθ7
r4sinθ4 = r6sinθ6 + r7sinθ7











( 2)

式中，r1为发射斜面的左端长度，xa为上部滑车 A端
的水平坐标，xb和 yb分别为下部滑车 B端距O1点的

水平和垂直距离，r4 和 r7 分别为上下滑车间左右两
条缆绳长度，r5 和 r6 分别为上下滑车的长度。
将( 2) 式对时间求二阶导数，可得该系统的二

阶微分方程，即各构件的加速度和角加速度约束关

系式:

ẍa = ẍb + r̈4cosθ4 － 2w4 r4sinθ4 －

a4r4sinθ4 － w2
4r4cosθ4{

ÿb + r̈4sinθ4 + 2wr4cosθ4 +

α4r4cosθ4 － w2
4r4sinθ4 = 0{

r̈4cosθ4 － w4 r4sinθ4 － α4r4sinθ6 －

w4 r4sinθ4 － w2
4r4cosθ4 = － α6r6sinθ6 －

w2
6r6cosθ6 + r̈7cosθ7 － 2w7 r7sinθ7 －

α7r7sinθ7 － w2
7r7cosθ7













r̈4sinθ4 － w4 r4cosθ4 － α4r4cosθ4 +

w4 r4cosθ4 － w2
4r4sinθ4 = α6r6cosθ6 －

w2
6r6sinθ6 + r̈7sinθ7 + 2w7 r7cosθ7 +

α7r7cosθ7 － w2
7r7sinθ7







































( 3)

式中，̈xa 为滑车 AD 的加速度，̈xb 和 ÿb 分别为滑车

BC的 B端 x轴向和 y轴向的加速度分量，r4 和 r7、̈r4
和 r̈7分别为滑车两侧缆绳 r4、r7的长度变化速度、加
速度，ω 4和 ω 7、α4和 α7分别为缆绳 r4、r7的角速度、
角加速度，ω 6、α6 为滑车 BC的角速度、角加速度。
下面确定滑车BC的C端加速度约束关系式; 由

于将要进行的动力学仿真需要，还需确定下部滑车

BC质心处的加速度约束关系式，故建立如图 3所示
的矢量封闭环:

图 3 矢量封闭图③＆④

对下部滑车 BC建立闭环矢量方程如下:
Ｒ3 + Ｒ6 = ＲO1C

Ｒ3 + ＲBE = ＲO1E
{ ( 4)

式中，E点为滑车 BC的重心。
将( 4) 式向 x轴和 y轴分别投影，得到方程为:

xb + r6cosθ6 = xc

yb + r6sinθ6 = yc

xb + rbecosθ6 = xe

yb + rbesinθ6 = ye











( 5)

式中，rbe为滑车BC的B端距重心E点的距离，xc和
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yc 分别为滑车 BC 的 C 端距 O1 点的水平和垂直距

离，xe 和 ye 分别为滑车 BC重心 E点距 O1 点的水平

和垂直距离。
参照上述求导过程直接对( 5) 式求两阶导数，

得到系统运动的加速度求解方程组:

ẍa － α6r6sinθ6 － ω2
6 r6cosθ6 = ẍc

ÿb + α6r6cosθ6 － ω2
6 r6sinθ6 = ÿc

ẍb － α6rbesinθ6 － ω2
6 rbecosθ6 = ẍe

ÿb + α6rbecosθ6 － ω2
6 rbesinθ6 = ÿe













( 6)

式中，̈xe、̈ye 分别为 E点的 x轴向、y轴向加速度。
( 3) 式、( 6) 式表明了两滑车的加速度与滑车

间缆绳的角速度和角加速度之间的关系，构成了进

行动力学仿真的基础。
1. 3 弹射系统的动力学分析
分别取上下两个滑车 AD、BC 进行受力分析。

首先分析下部滑车 BC受力情况:

图 4 下部滑车 BC受力图

图中，FNb 和 FNc 分别为轨道对 B、C 端的支持
力，fb 和 fc 分别为轨道对滑车 B、C两端的滚动摩擦
力，Ge 为滑车 BC 的重量，θ 为弹射系统的发射角
度，等效于重力方向向左偏 θ°。
忽略掉滑车 B、C端与轨道接触的小滑轮半径，

并近似认为两侧绳子的拉力 Fba 和 Fcd 固定作用在

滑车 BC的 B1 和 C1 点。写出受力方程有:

∑Fx = meẍe

∑Fy = meÿe

∑ME( F) = Ibcα6

( 7)

式中，Ibc 为下部滑车 BC的转动惯量。
注意到滑车 BC 两端沿楔形轨道运动，故 B、C

两端点的加速度的 x、y 分量满足某一约束条件，下
面推导该约束方程。

图 5 滑车 BC两端的速度矢量图

图中，f( x) 是楔形轨道的函数表达式。vb、vc分
别为 B、C 两端的速度。由上图易得速度约束关
系式:

yb = df
dx x = xb

· xb

yc =
df
dx x = xc

· xc










( 8)

对( 8) 式求时间 t的一阶导数，可得加速度约束
关系式:

yb =
d2 f
dx2 x = xb

·( xb )
2 + df

dxx = xb
·ẍb

yc =
d2 f
dx2 x = xb

·( xc )
2 + df

dxx = xc
·ẍc











( 9)

下面分析上部小滑车 AD，图 6 为上部滑车 AD
的受力图:

图 6 弹射系统上部滑车 AD受力图

图中，G点为上部滑车 AD与无人机整体重心，
FNa 和 FNd 分别为轨道对滑车 A1、D1 两端的支持

力，fa 和 fd 分别为轨道对 A1、D1 两端的滚动摩擦力，

Gg 为滑车 AD和无人机的总重量。
近似认为两侧绳子的拉力 Fba、Fcd 固定作用在

滑车 AD的 A、D点。可得如下受力方程:

·768·
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∑F x = mgẍa

∑Fy = 0

∑MG( F) = 0

( 10)

1. 4 气压作动筒受力分析
无人机弹射系统发射无人机的能量来自于气压

作动筒中存储的压缩空气的内能。压缩空气驱动活
塞做功，从而带动无人机起飞。在弹射过程中，气缸
内的气体状态不断变化。由于弹射过程进行较快
( 约 0. 23 s) ，来不及与外界进行显著的热量交换，
这样的过程可以看作是绝热过程。在绝热过程中，
气体的 P、V、T 3个状态量同时改变，其中 P、V 间的
绝热方程为 PV1. 4 = P0V

1. 4
0 。由于气压作动筒的活塞

通过动滑轮与缆绳连接，故活塞运动距离为绳长变

化的一半，则活塞对绳的拉力为:

F = η( P － P大气) S = η( P0( V0 /V)
1. 4 － P大气) S =

η( P0［V0 /B( V0 + S·

( Ｒ4 + Ｒ7 － r4 － r7 ) /2) ］
1. 4 － P大气) S ( 11)

式中，S为气缸的横截面积，η 为气压作动筒的效
率，Ｒ4、Ｒ7 分别为滑轮两侧绳长 r4、r7 的初始绳长。

2 simulink仿真及结果分析

第 1节已经得到了对初始的闭环矢量方程求二
阶导数获得的方程，以及上下滑车的受力方程。从
矢量方程中得到了 8个标量方程( ( 3) 式和( 6) 式) ，
从动力学方程中得到了 8 个标量方程( ( 7) 式、( 9)

式、( 10) 式) ，这些方程形成了一组弱耦合关系的线
性形式的力和加速度方程［4］。其中有 16个未知量，
即 x16×1 = ［̈xa，̈xb，̈yb，̈xe，̈ye，̈xc，̈yc，α6，̈r4，α4，̈r7，α7，

FNa，FNb，FNc，FNd］
T。联立 8个运动约束方程和 8

个动力学方程，即得一个关于 16个未知量的线性方
程组，在进行 Simulink仿真之前的最后一步是将所
有的 16个方程组装成矩阵形式:

A16×16·x16×1 = b16×1 ( 12)
式中: ai，j 为矩阵 A16×16 中对应未知量 x16×1 的系数，

bi 为对应方程的常数项。
将矩阵方程( 12) 嵌入 simulink 仿真进行求解，

设置好 simulink仿真初始条件，选取无人机质量为
20 kg，气压作动筒的初始气压为 5．31×105 Pa，发射
角为 25°。运行 Simulink 仿真，仿真结果见图 7、图
8。可以看出，无人机发射速度随时间从零平稳加速
到最大值，在速度最高点从滑车自动脱离，完成起

飞。无人机的起飞速度为 27. 1 m /s，最大纵向过载
为 16. 55g，起飞距离 3. 38 m，用时 2. 225 s。
这种无人机气动弹射装置的特点是轨道呈楔

形，楔角作为长度的函数而增加。由图 7可看出，这
种特点使得无人机发射时可以保持接近恒定值并有

小范围波动的加速度，由图 9可知，即使作动筒接近
冲程末端，作动筒输出的力已经大幅减小时，加速度

仍可几乎保持不变。这种安排的优点是可减少加速
度突变，在整个发射期间均能有效加速，可在有限距

离内迅速加速无人机，使其可用于狭小场地。

图 7 无人机加速度仿真曲线 图 8 无人机速度仿真曲线 图 9 作动筒冲程－加速度 /力仿真曲线

图 10对比了该楔形气动弹射装置与某型弹射
装置的加速过程［1］。容易看出，右侧加速度迅速达
到峰值，后段加速度逐渐接近零，发射加速度曲线呈

尖峰形状，不能充分利用有限的轨道长度。而左侧

加速度在整个发射区间接近保持一恒定值不变，接

近理想的恒值加速度曲线形状，能够以有效的限制

过载方式吸收气体能量，充分利用有限的轨道长度，
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避免了现有弹射装置加速度有明显峰值、发射轨道
利用率低、发射长度过长的问题。
发射过程中的运行情况见图 11，每隔 0. 01 s截

取一次上下滑车及连接滑车的缆绳位置。容易看
出，相邻 2 条线的间隔逐渐增大，故速度也逐渐增
大，符合仿真前对系统运行情况的设想。

图 10 2种弹射系统加速度曲线对比 图 11 弹射系统运行情况

为验证发射过程动力学模型的正确性，必须将

仿真计算结果和实验结果进行对比。图 12 是当无
人机质量分别为不同值时，不同充气压力 P0 所对应

的无人机发射起飞速度的实验数据和仿真结果对比

情况。通过 40组数据的对比分析，仿真结果与实验
结果的数据吻合良好，可通过调整气缸充气气压，满

足不同重量飞行器对发射速度的要求，从而为无人

机气动弹射系统设计和实验提供可靠依据。

图 12 计算结果与实验结果对比

3 多目标遗传算法优化

如果能缩短发射轨道长度，可进一步降低弹射

系统对发射场地的要求，使得无人机能够更加灵活

部署。由上节仿真结果可知，无人机发射过程中所
承受的最大纵向过载约为 16. 5g，若能降低最大过
载，并减小加速度波动，则有利于无人机使用寿命。
故采用遗传算法对弹射系统进行优化设计。

由于楔形轨道的形状对于无人机弹射加速度时

程曲线有很大影响，是无人机加速度曲线能够保持

接近恒定值的原因，故以楔形曲线轨道的函数表达

式的各系数为设计变量。曲线轨道的函数表达式为
五阶傅里叶级数，共有 12个常系数，如下所示:

f( x) = a0 +∑
5

i = 1
［aicos( iωx) + bisin( iωx) ］( 13)

因此，该优化设计的设计变量可取为:

X = ( a0，a1，b1，a2，b2，a3，b3，a4，b4，a5，b5，ω)

( 14)
为了缩短发射距离，减小无人机在弹射阶段的最大

加速度和加速度波动，取无人机起飞时滑车位移、加
速度最大值和加速度波动值为多目标函数值:

U( X) = W1xmax + W2amax + W3Δa ( 15)
式中: xmax 为无人机开始脱离滑车起飞时的滑车位
移量，amax为整个弹射过程中的加速度最大值，Δa为
无人机在弹射阶段( 除去加速度开始迅速减小的末

段) 的加速度波动值。W1、W2、W3 为加权系数。
在求解目标函数时，还要考虑约束条件。从结

构强度考虑，上下轨道最窄处高度 rmin 不小于 0. 256
m; 由于气压作动筒的长度限制，作动筒最大行程
lmax 不超过 0. 6 m; 为保证无人机正常起飞，无人机
最大速度 vmax 不小于 27. 1 m /s :

rmin ≥ 0．256 m

lmax ≤ 0．6 m

vmax ≥ 27．1 m /s
{ ( 16)

遗传算法优化时，采用实值编码，个体的数量为 240
个，分成 6 个子种群，每隔 10 代在临近子种群间迁
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移 20%的个体，交叉概率为 0. 7，变异概率为 0. 06，
遗传代数为 121 代。优化过程中，通过 Matlab 程序
调用 Simulink模型来实现目标函数值的求解，仿真
和优化交替进行。优化后最大加速度显著降低，加
速度波动明显减小，起飞距离有所缩短，达到了优化

目的。优化结果见表 1、图 13、图 14。
表 1 优化结果

优化目标
最大加速度 加速度波动 起飞距离

amax / ( m·s－2 ) Δa / ( m·s－2 ) xmax /m
优化前 162. 2 71. 2 3. 38
优化后 138. 9 40. 9 3. 29
减小百分比 14. 4% 42. 6% 2. 7%

图 13 优化前后加速度仿真曲线

图 14 优化前后轨道形状

4 结 论

1) 该型无人机气动弹射装置的轨道呈楔形，楔
角作为长度的函数而增加，根据其运行原理，基于矢

量封闭法建立了无人机气动弹射系统的发射过程动

力学模型。通过 Simulink 建模仿真，得到了无人机
发射过程的加速度和速度等仿真曲线，掌握了气动

弹射系统的性能特征。
2) 仿真结果表明，这种无人机气动弹射装置发

射无人机时可以输出接近理想恒值加速度曲线，可

减少加速度的突变，能够以有效的限制过载的方式

吸收气体能量，在整个发射期间均能有效加速，充分

利用有限的轨道长度，解决了现有弹射装置加速度

有明显峰值、发射轨道利用率低、发射长度过长的
问题。

3) 仿真结果与实验结果的数据吻合良好，可通
过调整气缸充气气压，满足不同重量飞行器对发射

速度的要求，从而为无人机气动弹射系统设计和实

验提供可靠依据。
4) 优化后缩短了发射距离，降低了无人机发射

过程承受的纵向最大过载，减小了加速阶段的波动。
从而便于运输，降低对发射场地的要求; 有助于减小

发射阶段对无人机及机载设备的影响和对结构强度

的要求。
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Dynamic Simulation and Optimization of UAV Pneumatic Launching

Lu Wei，Ma Xiaoping，Zhou Ming，Yang Huitao
( The 365th Institute，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China)

Abstract: The constitution，structure，working principle and launching process of an UAV pneumatic launcher are
described． Dynamic mathematical model of the pneumatic launcher is analyzed and established by using the simulta-
neous constraint method based on the closing-vector-circle method and the equations of force balance by simplifying
its physical model． In order to get the parameters such as the variations of velocity and acceleration with time，the
dynamic simulation model of the launching process is established in the environment of Matlab /Simulink． By combi-
ning Genetic Algorithm with Simulink，the simulation and optimization of the pneumatic launcher are realized． The
results and their analysis show preliminarily that: the pneumatic catapult launcher suppresses the drawbacks of the
existing launch devices such as requiring substantial space，acceleration peak，and low efficiency of track; it offers
significant theoretical reference for the manufacture of the UAV pneumatic launcher． After optimization，the launch-
ing length is shortened，the maximum of acceleration decreased and the acceleration wave is reduced． A working
platform is offered for the modeling，simulation and optimization of the UAV pneumatic launcher．

Key words: acceleration，actuators，angular velocity，catapults ( aircraft launchers ) ，computer simulation，
constrained optimization， genetic algorithms， kinematics，mathematical models，MATLAB，
multiobjective optimization，schematic diagrams，unmanned aerial vehicles ( UAV) ，veloity，dynamic
simulation，pneumatic launching
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