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摘要：气液压发射起飞是近年来国际上出现的一种先进的中小型无人机发射方式，以气液压能源提供动力实现无人机发射起

飞。基于气液压系统原理，对蓄能器气体弹簧的弹性系数进行分析，建立由气液压系统动力学模型、增速滑轮组动力学模型、

无人机及滑车的运动方程构成的发射过程动力学模型，并进行仿真计算和数值分析，分析结果表明无人机及滑车质量、蓄能

器充油压力、液压缸活塞有效面积、蓄能器容积是影响发射过程和起飞速度的关键参数，在一定范围内通过调节气液压系统

参数可适应于不同的无人机起飞质量和起飞速度要求。采用与试验结果比对的方法修正气液压系统的总粘性阻尼系数，将仿

真结果与试验结果进行对比研究，研究结果表明仿真计算结果与试验结果表现出较好的一致性，证明了发射过程动力学模型

的正确性，为无人机气液压发射装置的工程研制提供了重要的理论参考。 
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Dynamic Numerical Simulation of the Pneumatic and 
Hydraulic Launching of UAV 

LI Yue  PEI Jinhua 
(Research Institute of Pilotless Aircraft,Nanjing University of Aeronautics & Astronautics, Nanjing 210016) 

 
Abstract：The takeoff by pneumatic and hydraulic launching is an international advanced launching technology of medium and small 

unmanned aerial vehicles (UAV) recently. The power for launching comes from pneumatic and hydraulic energy. The elastic 
coefficient of accumulator gas spring is analyzed on the basis of the principle of pneumatic and hydraulic systems. The dynamic 
models of launching process are built and simulated, including dynamics models of pneumatic and hydraulic systems and pulley 
block system and movement equations of UAV and shuttle. The results of simulative calculation and numerical analysis indicate that 
the mass of UAV and the shuttle, the accumulator volume and oil charge pressure and the effective area of hydraulic cylinder piston 
are the key parameters affecting launch process and takeoff velocity. Moreover, adjusting the parameters of pneumatic and hydraulic 
systems within a certain range can adapt to different requirements of takeoff mass and velocity of UAV. The total viscosity damp 
coefficient of pneumatic and hydraulic systems is corrected by comparing with the experiment result. The result of simulation is in 
good accordance with that of experiment, which proves the correctness of the dynamic models of launching process, thus providing 
an important theoretical reference for the development of pneumatic and hydraulic launching equipment of UAV. 
Key words：Unmanned aerial vehicle  Launching  Takeoff  Dynamic models  Numerical analysis 

 

0  前言* 

无人机气液压发射方式以气液压能源作为发

射动力，是近年来国际上出现的一种先进的中小型

无人机发射方式，只有美国、德国等极少数国家掌

握此项技术
[1-2]

。与常用的火箭助推起飞方式相比， 
具有诸多优点，不会产生光、声、热和烟雾等信号，
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便于起飞场地的隐蔽；不存在火控器材的存储、运

输和管理问题；且每次进行无人机发射时耗材及支

援保障的费用较低；其中最突出的优点是，能在一

定范围内通过调节气液压能源系统参数，便可适应

于不同无人机起飞质量和起飞速度要求。本文基于

气液压系统原理建立发射过程动力学模型，进行仿

真计算，并将仿真结果与试验结果进行对比分析，

为气液压发射装置的工程研制提供理论参考。 
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1  气液压能源描述 

气液压系统是无人机发射装置的核心部分，为

无人机发射起飞提供动力；液压储能元件—气囊式

蓄能器是唯一动力源
[3-4]

，可实现瞬时大流量液压油

供给，以满足无人机瞬时加速的需求。 
气液压系统如图 1 所示，蓄能器的出油口通过

管道与液压缸相连，液压缸的活塞杆与绕有钢丝绳

的动滑轮组联接，钢丝绳另一端与装载无人机的滑

车联接，滑车在导轨上运动，滑轮组起增速作用。 

 
图 1  气液压系统简图 

1. 冷气开关  2. 气囊式蓄能器  3. 截止阀  4. 卸荷阀 

5. 回油箱  6. 单作用式液压缸  7. 液控单向阀   

在准备发射时，预先将高压气体充入蓄能器气

囊腔，并将无人机安装在被锁住的滑车上，打开冷

气开关和截止阀，关闭卸荷阀，由液压泵向蓄能器

液压油容腔内充入高压液压油，当充油压力达到预

定值，关闭液压泵，此时蓄能器液压油容腔、液压

缸有杆腔以及管道内均充满高压液压油，钢丝绳处

于紧绷状态，蓄能器气囊腔内高压气体被压缩，使

能量储存于蓄能器中
[5-7]

。无人机发动机启动后，滑

车被释放，执行发射动作，蓄能器气囊腔内的高压

气体急剧膨胀
[8-13]

，迫使蓄能器油腔内的高压油迅

速排出，驱动液压缸活塞杆和动滑轮组，无人机与

滑车则在钢丝绳牵引力和发动机推力的作用下沿导

轨加速至起飞速度；受行程开关控制，截止阀关闭，

卸荷阀打开，实现迅速卸荷，以消除液压动力。 

2  发射过程动力学模型 

2.1  气囊式蓄能器分析 
蓄能器作为气液压动力子系统唯一的动力源，

其放油过程是非常短暂的，可以当绝热过程处理；

蓄能器的充油过程较长，可认为是等温过程。假设

蓄能器气囊内的气体为理想气体，并考虑蓄能器在

排油过程中液压油输出流量为气体容积的变化率，

通过推导得出
[14] 
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式中，ke 为蓄能器气体弹簧的弹性系数；q 为排油

过程中液压油输出流量，即蓄能器气囊腔内气体容

积的变化率；VT 为蓄能器容积；pT 为蓄能器预充气

压力；p0 为充油后的蓄能器内气体压力，以下简称

充油压力；p 为排油过程中的蓄能器内气体压力；γ

为绝热指数， γ =1.4。 
文献[3]对蓄能器气体弹簧的弹性系数进行了

分析，认为在排油过程中气体压力 p 变化不大时，

ke可作为常数处理。为便于计算和分析，将 ke 近似

作为常数处理，并令式(2)中 0p p= ，则 

 
2

0
e

T T

pk
V p
γ

=  

2.2  气液压系统动力学模型 
蓄能器作为气液压系统的储能元件，瞬时大流

量供油驱动液压缸以实现无人机及滑车加速。将气

液压系统简化为图 2 所示的蓄能器—液压缸驱动系

统，以采用两个蓄能器为例建立模型。 

 
图 2  蓄能器—液压缸驱动系统 

1. 单作用式液压缸  2. 动滑轮组  3. 蓄能器   

气囊式蓄能器工作时，气囊的变形状态在理想

状态下可以认为气囊在排油过程中的动作与活塞式

蓄能器的活塞一样，做平行移动。蓄能器的出油口

处内部结构较复杂,则将这部分简化为节流器
[15]

。同

时，由于液压油的弹性模量对总流量的影响很小
[4]
，

忽略液压油的可压缩性；并且假设液压油的流动为

层流，不考虑液压缸的泄漏问题，假设大气压力为

零。由于蓄能器与液压缸连接的管道较短，为了分

析方便，故按集中参数考虑。 
基于上面的分析和假设，可以得到方程 
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式中，p1 为蓄能器油压；p2 为液压管路油压；p3 为

液压缸油压；Aa 为蓄能器活塞的截面积；A0 为蓄能

器出油口的截面积；A1 为液压管道的截面积；A2 为

液压缸有杆腔活塞有效面积；mx 为蓄能器活塞的质

量；ma为蓄能器内油液的质量；m0 为蓄能器出油口

中油液质量；m1 为液压管道中油液质量；ms 为液压

缸活塞及活塞杆质量；cx 为蓄能器活塞的粘性阻尼

系数；ca 为蓄能器内油液的粘性阻尼系数；c0 为蓄

能器出油口中油液粘性阻尼系数；c1 为液压管道中

油液粘性阻尼系数；cs 为液压缸活塞粘性阻尼系数；

xa 为蓄能器活塞的位移；x0 为蓄能器出油口中油液

的位移；x1为液压管道中油液的位移；x 为液压缸活

塞的位移；Fz为液压缸活塞及活塞杆上的负载力。 
根据式(1)～(6)，考虑到由两个蓄能器供油以驱

动液压缸活塞杆，蓄能器在排油过程中液压油输出

流量为气体容积的变化率， 并考虑到流量连续方程 
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通过进一步推导可得 
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式中 

 
2 2 2

* 2 2 2
x a 0 1 s2 2 2

a 0 1

( )
2 2 2
A A Am m m m m m
A A A

= + + + +   

 
2 2 2

* 2 2 2
x a 0 1 s2 2 2

a 0 1

( )
2 2 2
A A Ac c c c c c
A A A

= + + + +   

从式(8)可以看出，蓄能器活塞和油液以及蓄能

器的出油口、管道中油液的质量、粘性阻尼系数可

以用折算的办法，折算到液压缸的活塞上去，形成

折算后的等效质量 m*
和等效粘性阻尼系数 c*

。对于

模型中的 c*
，如果按照层流状态计算，则会比紊流

状态的实际值小得多，可先对其值进行估计，然后

采用与试验结果比对的方法进行修正。 
2.3  增速滑轮组动力学模型 

增速滑轮组由动滑轮组和定滑轮组构成，钢丝

绳自由端与滑车相联，绕于动滑轮和定滑轮之间的

钢丝绳相互平行。图 3 为增速倍率 n 为奇数的增速

滑轮组力学模型，滑轮个数为 n−1，滑轮按钢丝绳

绕入次序编号，钢丝绳绕过最后一个定滑轮后，其

末端固定于动滑轮组支架。如须增速倍率 n 为偶数，

则钢丝绳绕过最后一个动滑轮后，其末端固定于定

滑轮组支架。液压缸活塞及活塞杆上的负载力 Fz

对于动滑轮组、无人机及滑车来说为驱动力，当气

液压系统提供驱动力，滑轮组不仅具有增速功能，

且起到了传递驱动力的作用，这里将动滑轮组作为

运动体来进行研究，以寻求直接作用于无人机及滑

车的钢丝绳牵引力与液压缸驱动力之间的关系。 

 

图 3  增速倍率 n 为奇数的增速滑轮组力学模型 

在此忽略钢丝绳的质量、变形和僵性阻力，假

设每个滑轮在同一时刻的转动速度一致，与钢丝绳

接触点的线速度相等，由于动滑轮组的运动速度与

液压缸活塞运动速度是一致的，则动滑轮组的动力

学方程为 
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式中，F 为钢丝绳牵引力；x 为动滑轮组、液压缸

活塞杆的运动位移；Fi 为滑轮组内第 i 根钢丝绳受

力；mh 为动滑轮组的质量；fh 为动滑轮组所承受摩

擦力；n 为滑轮组的倍率。 
对于每个滑轮来说，绕入边与绕出边的受力是

不相等的，它们的关系为 

 1 hi i iF F f−= +   (10) 

式中，fhi (i=1,2, ···, n−1)为第 i 个滑轮上钢丝绳所受

摩擦力。 
当 i=1 时， 0F F= ，即 

 1 h1F F f= +   (11) 

对于每个滑轮来说，滑轮与钢丝绳之间的摩擦

力是滑轮转动的驱动力，使滑轮产生转矩，并考虑

滑轮轴承处摩擦阻力，结合式(9)～(11)推导可得 
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式中  
hμ ——动滑轮组的运动摩擦因数 

h=0.05μ  

1μ ——滑轮轴承处转动摩擦因数 

1=0.002μ  
rh——滑轮的半径 
rc——轴承的半径 

mp——单个滑轮的质量 
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2.4  无人机及滑车的运动方程 
无人机与滑车在加速过程中承受钢丝绳牵引

力、发动机推力、空气阻力、升力、重力、导轨支

撑力和摩擦阻力的作用，通过推导可得出无人机及

滑车的运动方程 
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式中，m 为无人机及滑车的质量；c'x 为空气阻力系

数，c'x=0.08，为某型无人机气动特性设计经验值；

c'y 为升力系数，c'y=1.0，为某型无人机气动特性设

计经验值；s 为无人机的空气动力参考面积；ρk 为

空气密度；l 为无人机及滑车的运动位移， l nx= ；

θ 为导轨安装角；φ为发动机推力与无人机纵轴线

的夹角； 2μ 为滑车的运动摩擦因数， 2μ =0.05，查

自机械设计手册；g 为重力加速度； Fp 为无人机发

动机推力；v 为无人机及滑车的运动速度；a 为无人

机及滑车的运动加速度。 

3  发射过程数值分析  

3.1  参数对加速过程的影响 
根据式(8)、(12)～(15)计算可得在发射过程中

(假定导轨和液压缸活塞杆行程足够长)不同参数下

的无人机运动速度―时间曲线，图 4～9 表明了总粘

性阻尼系数 c*
、无人机及滑车质量 m、蓄能器容积

VT、蓄能器的充油压力 p0、动滑轮组质量 mh、液压

缸活塞有效面积 A2 对无人机加速过程的影响。 
在图 4～9 中，各曲线峰值(即最高速度值 vmax)

标注于对应的曲线，所有用实线“——”表示的曲

线所对应的参数完全相同，即 c* = 2 kN·s·m–1
，m = 

150 kg，VT = 63 L，p0 = 20 MPa，mh = 60 kg，A2 =     
0.005 9 m2

。从计算结果可以看出以下几点。 

 
图 4  不同 c*对应的 v-t 曲线 

 
图 5  不同 m 对应的 v-t 曲线 

 
图 6  不同 VT 对应的 v-t 曲线   

 
图 7  不同 p0 对应的 v-t 曲线 

 

图 8  不同 mh 对应的 v-t 曲线  
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图 9  不同 A2 对应的 v-t 曲线 

(1) 随总粘性阻尼系数 c*
增大，速度上升的趋

势减小，且最高速度值 vmax 下降。c*
由 0 N·s·m–1

增大至 2 kN·s·m–1
时，vmax 下降 12.1%；c*

由 2 
kN·s·m–1

增大至 5 kN·s·m–1
时，vmax 下降 15.9%。 

(2) 随着无人机及滑车质量 m 的增加，速度上

升的趋势减小，且最高速度值下降。m 由 100 kg 增

大至 150 kg 时，vmax 下降 16.3%；m 由 150 kg 增大至

200 kg 时，vmax 下降 12.3%。 
(3) 蓄能器的容积 VT 影响了气体弹簧的刚度

ke，容积 VT 越大，刚度 ke越小，蓄能器中的油压下

降越小，增大容积 VT 能在相同充油压力状态下         
提供较大流量的液压油，使得无人机及滑车能持         
续加速，最高速度值随之上升。VT 由 15 L 增大至 40 
L 时，vmax 上升 57.1%；VT 由 40 L 增大至 63 L 时，

vmax 上升 22.4%；VT 由 63 L 增大至 100 L 时，vmax             

上升 21.9%。 
 (4) 随着蓄能器充油压力 p0 的增大，使得液压

缸内油压加大，则速度上升的趋势加大，且最高速

度值上升。p0 由 15 MPa 增大至 20 MPa 时，vmax 上升

18.4%；p0 由 20 MPa 增大至 25 MPa 时，vmax 上升

13.6%。 
(5) 滑轮增速系统的动滑轮组质量mh的变化对

速度的影响非常小，三条曲线几乎重合。mh 由 60 kg
减小至 40 kg 时，vmax 仅上升 0.06%；mh 由 40 kg 减

小至 20 kg 时，vmax 仅上升 0.1%。 
(6) 液压缸活塞有效面积 A2 增大，使速度上升

的趋势加大，且最高速度值有小幅度上升。A2 由

0.003 1 m2
增大至 0.004 5 m2

时，vmax 上升 8.2%；A2

由 0.004 5 m2
增大至 0.005 9 m2

时，vmax 上升 4.4%；

A2 由 0.005 9 m2
增大至 0.007 9 m2

时，vmax 上升 3.5%；

A2 由 0.007 9 m2
增大至 0.01 m2

时，vmax 上升 2.2%。

通过增大 A2，速度能在较短时间内很快达到最大

值，但是加速度 a(图 10)可能在发射过程前阶段超

过无人机所能承受的最大纵向加速度，当 A2=   
0.007 9 m2

时，v 在 1 s 内达到最大值，a 最大值达

到 105 m·s–2
；当 A2=0.001 m2

时，v 在 0.8 s 内达到

最大值，a 最大值达到 134 m·s–2
。 

 
图 10  不同 A2 对应的 a-t 曲线 

理论计算表明影响发射过程和发射起飞速度

的关键参数有无人机及滑车质量 m、蓄能器充油压

力 p0、液压缸活塞有效面积 A2 和蓄能器的容积 VT。

因此，在发射装置设计时，滑车的质量应尽量小；

选择液压缸时不是活塞有效面积 A2 越大越好，由于

不同规格蓄能器的容积 VT 和出油口结构尺寸不同，

则必须选择与蓄能器相匹配的液压缸，才可能在加

速度不超过无人机所能承受最大纵向加速度的前提

下最大限度地提高无人机发射起飞速度。 
3.2  参数对发射起飞速度的影响 

无人机发射起飞速度 vf是衡量加速性能的重要

指标之一，是指无人机在导轨终点的速度，在此假

设导轨长度为 10 m，根据式(8)、(12)～(15)计算可

求得无人机及滑车质量 m、蓄能器容积 VT、蓄能器

的充油压力 p0、液压缸活塞有效面积 A2 分别取值不

同情况下的无人机运动速度—位移曲线，如图 11～
14 所示。各曲线末端速度值(即发射起飞速度 vf)标
注于对应的曲线，所有用实线“——”表示的曲线

所对应的参数完全相同，即 c*=2 kN· s·m–1
，m = 150 

kg，VT = 63 L，p0 = 20 MPa，mh = 60 kg，A2 = 0.005 9 m2
。 

从图 11～14 的计算结果可以看出以下几点。 

 
图 11  不同 m 对应的 v-l 曲线 
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图 12  不同 VT 对应的 v-l 曲线 

 
图 13  不同 p0 对应的 v-l 曲线 

 

图 14  不同 A2 对应的 v-l 曲线 

(1) 无人机及滑车质量 m 的增大使发射起飞速

度降低。m 由 100 kg 增大至 150 kg 时，vf下降 17.8%；

m 由 150 kg 增大至 200 kg 时，vf下降 13.2%。 
(2) 蓄能器的容积 VT 对发射起飞速度有影响，

VT 较小时，速度上升趋势较小，发射起飞速度较小。

当 VT 增大，发射起飞速度增大，VT 由 15 L 增大至

40 L 时，vf 上升 15.41%；VT过大，则曲线几乎重合。 
VT 由 40 L 增大至 63 L 时，vf仅上升 2.8%；VT由 63 L
增大至 100 L 时，vf仅上升 1.6%。因此在气液压能

源系统设计时，蓄能器的容积不必设计得过大。 
(3) 蓄能器的充油压力 p0 增大，可提高发射起

飞速度。p0由15 MPa增大至20 MPa时，vf上升16.3%；

p0 由 20 MPa 增大至 25 MPa 时，vf上升 12.4%。 
(4) 液压缸活塞有效面积 A2 对发射起飞速度影

响较大，随着 A2 在一定范围内增大，发射起飞速度

增大。A2 由 0.003 1 m2
增大至 0.004 5 m2

时，vf 升

20.9%；A2 由 0.004 5 m2
增大至 0.005 9 m2

时，vf上升

14.2%；A2 由 0.005 9 m2
增大至 0.007 9 m2

时，vf上升

14.6%。 
数值分析结果表明，在一定范围内通过调节气

液压系统参数便可适应于不同的无人机起飞质量和

起飞速度要求。 

4  仿真结果与试验 

发射装置的动力学仿真参数如下。蓄能器容

积：63 L；液压缸活塞有效面积：0.004 5 m2
；无人

机质量：135 kg；滑车质量：52 kg；导轨长度：8.8 
m；增速倍率：7。 

从仿真计算结果(图 15、16)可以看出发射起飞

速度 vf 随着充油压力 p0 的提高相应增大；当充油压

力 p0 提高，无人机及滑车在导轨上加速运动时间缩

短，发射起飞速度 vf 增大。当充油压力 p0 提高至

26 MPa 时，仿真计算结果是加速度最大值为 65 
m·s–2

，钢绳牵引力最大值为 12 540 N，无人机以

32 m·s–1
的速度发射起飞。仿真计算结果表明通过

调节充油压力能在一定范围内满足无人机以不同速

度发射起飞。 

    
图 15   vf-p0 的关系曲线 

 
图 16 不同 p0 对应的速度仿真曲线 

为验证发射过程动力学模型的正确性，必须将

仿真计算结果与试验结果进行对比。为便于比较，

充油压力 p0 的取值相同。图 17 是充油压力为 19.6 
MPa 时，发射过程中的液压管路油压 p2 试验测量结

果和计算结果的对比，可以看出，在发射过程结束

时油压降为 17.68 MPa，下降幅度为 9.8%，由于液
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压管路油压变化幅度较小，则可以认为蓄能器在排

油过程中的气体压力 p 变化不大，蓄能器气体弹簧

的弹性系数 ke可如第2.1节所述近似作为常数处理。 

 
图 17  p0=19.6 MPa 时的 p2 曲线 

发射起飞速度 vf的试验测量方法是将一对光电

开关安装于导轨终点位置，当固定在滑车上的宽度

为 Δs 的挡片从一对光电开关间扫过，由光电开关

获取的信号经放大整形后传输到数字存贮示波器，

测量出滑车和无人机运动 Δs 距离所需的时间 Δt，
则间接获得滑车和无人机在导轨终点的 Δs 距离范

围内的平均速度，即发射起飞速度 vf的试验结果。 
不同充油压力 p0 所对应的无人机发射起飞速

度 vf试验结果与计算结果的对比情况见下表，通过

对几组数据的对比分析，试验结果与仿真计算结果

的数据接近。采用与试验结果比对的方法对等效粘

性阻尼系数 c*
进行修正后，c*=2 600 N·s·m–1

。试

验结果表明发射起飞速度 vf随着充油压力p0的提高

而相应增大，这与理论分析相吻合。 

表  发射起飞速度 vf 的试验结果与计算结果对比 

充油压力 

p0／MPa 
试验结果 

vf／(m·s–1) 
计算结果 

vf／(m·s–1) 

19.6 27.6 27.96 

20.3 28.5 28.52 

24.4 29.6 30.31 

26.0 32.1 32. 05 
 
将蓄能器的气体弹簧弹性系数近似作为常数

处理，并假设蓄能器的气囊在排油过程中的变形状

态相当于活塞式蓄能器活塞的平行移动，这是计算

结果与试验结果不完全一致的主要因素。未考虑气

液压系统的油液可压缩性，通过与试验结果比对的

方法修正等效总粘性阻尼系数 c*
，且忽略滑轮组系

统中钢丝绳的质量、变形和僵性阻力，这也导致了

计算结果与试验结果的偏差。 
综上所述，通过将仿真计算结果与试验结果进

行对比，验证了发射过程动力学模型的正确性。 

5  结论 

(1) 基于气液压系统原理，建立了由气液压系

统动力学模型、增速滑轮组动力学模型、无人机及

滑车的运动方程构成的无人机发射过程动力学           
模型。 

(2) 数值分析结果表明无人机及滑车质量、蓄

能器充油压力、液压缸活塞有效面积、蓄能器容积

是影响发射加速过程和发射起飞速度的关键参数，

在一定范围内通过调节气液压能源系统参数可适应

于不同无人机起飞质量和起飞速度要求。 
(3) 仿真结果与试验结果表现出较好的一致

性，证明了发射过程动力学模型的正确性。本文的

研究结果对无人机气液压发射装置的工程研制具有

重要的参考价值。 
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