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高空长航时无人机用发动机推力需求
及技术特点分析
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1 引言

高空长航时无人机通常是指飞行高度超过

18 km且持续飞行 24 h以上的无人驾驶飞机，相比

于低轨卫星、有人驾驶飞机、高空飞艇等具有侦察功

能的飞行器，其具备任务高度范围广、滞空时间长、

机动能力强、使用和维护成本低廉等综合优势，被广

泛应用于军事和民用领域，执行侦察监视、搜索跟

踪、灾情勘测、气象研究等任务[1-3]。

由于高空长航时无人机特定的飞行任务属性及

其高空低雷诺数工作环境的特殊性要求，其配套动

力通常需要具备以下几个特征：一是要具备较高推

重比、低耗油率能力，以支撑飞机实现较强的载荷能

力以及在携带燃油量一定的情况下实现较长的滞空

时间。二是要具备可靠、稳定的高空工作能力，以应

对高空低雷诺数环境下部件效率降低、流通能力衰

减导致的喘振边界下移问题。研究表明，发动机高

摘 要：区别于常规涡扇发动机设计，高空长航时无人机发动机受高空环境影响显著，在设计中要充分考虑其工作特

点并进行适应性设计。以“全球鹰”无人机为对象，建立了高空长航时无人机及其动力性能需求计算模型。基于典型

任务剖面，分析了无人机在起飞、爬升、巡航等典型任务阶段的推力需求，研究了关键敏感性参数对发动机推力需求

的影响规律，提出了降低发动机研发难度的有效建议，并结合AE3007H发动机的设计特点，深入分析了高空长航时无

人机动力特性。
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Analysis of engine requirements and technical characteristics for
high altitude long endurance UAV

YU Guang-min1，WANG Feng-ming2，LU Juan2

(1.Aero Engine Corporation of China，Beijing 100097，China；2. Aero Engine Academy of China &
The Advanced Aviation Power Innovation Institution，Beijing 101304，China)

Abstract：Different from conventional aircrafts, the engine design of HALE UAV is affected by high alti⁃
tude, so it needs to consider the operation characteristics and adaptability design should be carried out ac⁃
cordingly. Taking "Global Hawk" UAV as the research object, the performance calculation model was estab⁃
lished and the thrust requirements of HALE UAV in typical mission stages (such as take-off, climb and
cruise) were analyzed. The influence law of key parameters on engine thrust was clarified, based on which
the suggestions were given to reduce the research difficulty for typical mission stages. Combined with de⁃
sign characteristics of AE3007H engine, the technical characteristics of HALE UAV propulsion were deep⁃
ly analyzed.
Key words：aero-engine；HALE UAV；low Reynolds number；thrust requirements；

technical characteristics；Global Hawk；AE3007H
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压压气机的喘振裕度在高空环境下只有在地面环境

下的35%左右[4]，压气机中间级放气是提高喘振裕度

的重要方法 [5]。三是要具备支持大功率提取的能

力，以满足无人机更高的用电需求及机载定向能武

器的功率需求。

“全球鹰”无人机是高空长航时无人机的典型代

表，最大飞行高度超过20 km，巡航空速650 km/h(马
赫数约0.6)[6]。本文以“全球鹰”无人机为例，对高空

长航时无人机用发动机的推力需求及技术特点进行

分析，以期为高空长航时无人机动力方案设计提供

输入和指导。

2 高空长航时无人机推力建模与分析

2.1 高空长航时无人机任务剖面

“全球鹰”无人机作战任务剖面如图1所示。主

要由地面起飞(起飞滑跑距离 1.524 km)、加速爬升

(爬升高度至15.240 km，最大爬升水平距离370 km)、
巡航爬升(爬升高度至 19.812 km，直线爬升距离 2
222 km)、盘旋巡航(巡航高度 19.812 km，24 h扫描，

扫描覆盖范围 103 600 km2)、退出段、下滑段以及降

落段等阶段组成。

典型任务剖面与发动机工作状态的对应关系如

下：起飞阶段——发动机以起飞/最大状态工作；加

速爬升阶段——发动机以爬升/额定状态工作；巡航

爬升阶段——发动机以额定-巡航状态工作；巡航

平飞阶段——发动机以巡航状态工作。

2.2 典型任务阶段需求推力计算模型

通过选取飞机典型任务剖面进行推力需求分

析，为发动机的性能设计提供输入。选取起飞、爬

升、巡航等3个典型任务阶段进行分析，建立发动机

需求推力计算模型。

2.2.1 起飞阶段

起飞阶段可分为两个阶段，从接到起飞指令、油

门推到最大到飞机前轮开始抬起为第一阶段，飞机

前轮开始抬起到飞机离地为第二阶段。起飞过程示

意如图2所示。图中，d1为飞机起飞第一阶段滑跑距

离，d2为飞机起飞第二阶段滑跑距离，V为飞机速度。

在第一阶段，飞机滑跑速度从0开始逐渐加速，

直至飞机前轮离地开始产生迎角，此时滑跑速度约

为 0.7～0.9 倍起飞安全速度(借鉴英、美定义方式，

本文起飞安全速度为飞机离地高度 15 m时对应的

飞机速度)，飞机受力分析如图3所示。

以地面为X轴、垂直于地面为Y轴建立坐标系对

飞机进行受力分析。有：

T =mdVdt +D +F (1)
N =W - L (2)
F = fN (3)

式中：T为需求推力，m为飞机质量，dV/dt为飞机加速

度，D为飞行阻力，F为飞机摩擦力，N为地面支持力，

W 为飞机重力，L为飞机升力，f 为摩擦系数。

L =(d/d1)W，d为飞机离地前某时刻的滑跑距离。

在第二阶段，飞机滑跑速度从 0.7～0.9倍起飞

安全速度逐渐加速到起飞安全速度，飞机前轮抬起，

飞行迎角从0°逐渐变大直至飞机离地15 m，此时飞

机受力分析如图 4所示。图中，ω为发动机安装角，

一般为1°～2°，计算时可以忽略不计。则有：

T cos θ =mdVdt +D +F (4)

图2 飞机起飞过程示意图

Fig.2 Schematic diagram of aircraft take-off process

V loV=0

15m离地开始

d2d1

图1“全球鹰”无人机作战任务剖面[7]

Fig.1 Operational mission profile of the Global Hawk

图3 飞机起飞第一阶段受力分析

Fig.3 Force analysis of aircraft in the first stage of
take-off process
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N =W - L + T sin θ (5)
联合公式(3)～(5)推导可得：

T = mdV/dt +D + f (W - L)
cos θ - f sin θ (6)

式中：θ为飞行迎角。

起飞阶段发动机油门杆通常处于最大状态，起

飞过程中飞机升力和飞行阻力的变化如图 5所示。

此时，飞行阻力平行于飞机飞行方向，可计算为：

D = 1
2CD0 ρV

2S + 1
2 AkC2

L ρV
2S (7)

式中：CD0为零升阻力系数；S为机翼面积；A为与飞机

气动外形相关的计算过程参数，A = 1/(πeR)，e为OS⁃
WALD系数(通常取 0.80～0.95，该数值在亚声速条

件下可认为基本不变，在超声速后会逐渐变小)，R为
机翼展弦比且R = b2 /S；k为地面效应修正因子，用于

表征飞机在近地面飞行时下降流和连带诱导阻力的

影响，k =(16h/b)2 /(1 +(16h/b)2)，h为机翼距地面高度，b
为翼展长度；CL为升力系数，CL = L/(0.5ρV 2S)，ρ为大

气密度。

2.2.2 爬升阶段

爬升阶段通常是从高度几百米爬升到10 000 m
以上，在低空小表速爬升阶段，飞机的飞行迎角大，

航迹角小，但随着爬升速度的增加，其飞行迎角变

小，航迹角逐渐变大。爬升通常有两种方式，一种是

最快爬升方式，此时发动机通常处于最大状态；另一

种是经济爬升方式，此时发动机通常处于爬升状

态。爬升阶段受力分析如图6所示。

以飞行途径为X轴、垂直于飞行途径为Y轴建立

坐标轴，对飞机进行受力分析。有：

mdVdt = T cos θ -D -W sinα (8)
mV 2

r = L + T sin θ -W cosα (9)
式中：

D = 1
2CD0 ρV

2S + 1
2 AC2

L ρV
2S (10)

L = 1
2CL ρV

2S (11)
CL =

2(W cosα +mV 2 /r)
ρV 2S

(12)
其中：r为飞行半径(自地心算起的半径，等于地球半

径与飞行高度之和)，α为航迹角。

推力计算式为：

T = mdV/dt +D +W sinα
cos θ (13)

2.2.3 巡航阶段

飞机在空中巡航通常也有两种方式，一种是最

大巡航，一种是经济巡航。经济巡航时，发动机工作

在最省油状态，飞机通常保持在某个迎角以确保产

生的升力等于重力，飞行表速增加，迎角逐渐越小。

巡航阶段飞机受力分析见图7。
以水平方向为X轴、垂直于水平为Y轴建立坐标

系，对飞机进行受力分析。有：

T cos θ =D (14)
L + T sin θ =W (15)图5 飞机起飞过程受力变化示意图

Fig.5 Schematic diagram of force change during aircraft
take-off process

L

沿地面距离，d d10

力

在起飞点，L=W

D + μ1(W - L)

μ1(W - L)
D

于广民等：高空长航时无人机用发动机推力需求及技术特点分析

图4 飞机起飞第二阶段受力分析

Fig.4 Force analysis of aircraft in the second stage of
take-off process

ω
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图7 巡航阶段飞机受力分析

Fig.7 Force analysis of aircraft in the cruise process
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图6 爬升阶段飞机受力分析

Fig.6 Force analysis of aircraft in the climbing process
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推导得：

CL =
2(W - T sin θ)

ρV 2S
(16)

D = 1
2CD0 ρV

2S + 1
2 AC2

L ρV
2S (17)

T =D/ cos θ (18)
联合公式(16)、(17)、(18)，推力迭代计算式为：

Ti + 1 =(12CD0 ρV
2S + 2A (W - Ti sin θ)2

ρV 2S
)/ cos θ (19)

2.3 计算结果及分析

基于建立的飞机推力计算模型，编制了面向作

战任务需求的发动机性能需求计算程序，并针对典

型任务阶段开展了仿真计算与敏感度分析。

2.3.1 起飞阶段推力需求分析

分析可知，起飞过程中飞机速度很低，升力和阻

力系数相对较小，对发动机性能有显著影响的因素

有飞机起飞质量与起飞滑跑距离。下面分别针对这

两个因素对推力的影响进行敏感度分析。

假定飞机初始起飞质量为12 000 kg，起飞地面

滑跑距离为 665 m，起飞地面滑跑时间为 23 s，起飞

离地速度为 55.3 m/s，飞机离地迎角为 10°，并以此

为计算输入条件进行起飞需求推力计算。

(1) 飞机起飞质量对推力影响的敏感度分析。

保持其他条件不变，仅改变飞机起飞质量，分别

为11 000 kg、12 000 kg、13 000 kg，计算得到的需求

推力如图 8所示。可以看出，随着飞机起飞质量的

增加，对发动机推力需求也明显增加，飞机起飞质量

每增加100 kg，发动机推力需求约增加300 N。

(2) 滑跑距离对推力影响的敏感度分析。

保持其他条件不变，仅改变飞机起飞滑跑距离，

分别为665 m、800 m、1000 m，计算得到的需求推力

如图9所示。可见，起飞滑跑距离越短，对发动机推

力需求越大。起飞滑跑距离从 665 m延长至 800 m
时，起飞滑跑距离每增加1 m推力需求约降低50 N；

起飞滑跑距离从800 m延长至1 000 m时，起飞滑跑

距离每增加1 m推力需求约降低10 N。

上述分析可知，在起飞阶段对发动机性能有显

著影响的因素有飞机起飞质量和起飞滑跑距离，因

此飞发协调设计时，发动机方需要注重对飞机起飞

质量的约束，并研究清楚飞机部署机场跑道情况，在

机场条件允许的情况下适当增加滑跑距离可以有效

降低发动机起飞推力需求，从而降低发动机研发难

度和技术风险。

2.3.2 爬升阶段推力需求分析

分析可知，爬升任务阶段对发动机性能有显著

影响的因素有飞机起飞质量和爬升加速度/爬升角

度，其中后者可以采用爬升率来综合反映。

假定爬升开始高度为 200 m，爬升结束高度为

15 000 m，起始爬升马赫数为0.38，结束爬升马赫数

为0.50，对爬升推力进行分析。

(1) 飞机起飞质量对推力影响的敏感度分析。

爬升时间为900 s，飞机起飞质量分别为11 000 kg、
12 000 kg、13 000 kg时，计算得到的需求推力如图

10所示。可见，随着飞机起飞质量的增加，发动机

推力需求增大；随着爬升高度的增加，由飞机起飞质

量差异引起的发动机推力需求差异逐渐变小。

(2) 爬升率对推力影响的敏感度分析。

飞机起飞质量为 12 000 kg，爬升时间分别为

850 s、900 s、950 s时，计算得到的需求推力如图 11
所示。可见，随着爬升高度的增加，爬升率对推力需

求的影响越来越显著。在确定的飞机气动布局条件

下，在高度10 000～15 000 m区间范围内，当爬升率

由17.98 m/s调整为15.47 m/s时，发动机推力需求降

图8 起飞阶段飞机起飞质量对发动机推力需求的影响

Fig.8 Influence of aircraft take-off quality on thrust
requirement in the take-off process
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图9 起飞阶段滑跑距离对发动机推力需求的影响

Fig.9 Influence of running distance on thrust requirement
in the take-off process
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低了约40%。

上述分析可知，爬升阶段对发动机性能影响最

显著的因素是爬升率，对于不需要急速爬升的高空

长航时无人机，适当降低爬升率指标或采用分段爬

升的方式有利于实现较远航程，同时可以有效降低

发动机推力需求和研发难度。

2.3.3 巡航阶段推力需求分析

分析可知，飞机巡航时发动机推力需求与飞机

起飞质量、飞行速度、飞机升阻比、飞行迎角有关，其

中对推力需求影响较为显著的因素是飞机升阻比、

飞行速度和飞机起飞质量。飞机升阻比和飞行速度

与飞机翼型设计相关，发动机的最佳工作区域应涵

盖飞机高升阻比区域。

假定巡航高度为 18 000 m，巡航马赫数为 0.5，
巡航时间为 24 h，消耗燃油质量为 4 500 kg，并以此

为计算输入条件进行需求推力计算。

保持其他条件不变，仅改变飞机起飞质量，分别

为13 000 kg、12 000 kg、11 000 kg，计算得到的需求

推力如图12所示。可以看出，随着飞机起飞质量的

降低，发动机推力需求减少，且在巡航过程中，由于

燃油消耗飞行质量持续降低，发动机巡航推力需求

变化较大，变化范围达32%～35%。

上述分析可知，由于高空长航时无人机巡航时

间较长，巡航过程中随着燃油量的消耗飞行质量逐

渐降低，发动机推力需求变化较大。因此，在高空长

航时无人机发动机设计中，要注重考虑采用可实现

较大范围内节流调节能力的技术手段和方法。

3 高空长航时无人机动力特性分析

3.1 AE3007H发动机设计特点

中/小型民用大涵道比涡扇发动机最接近高空

长航时无人机飞机使用需求。“全球鹰”无人机动力

是在艾利逊公司成熟的大涵道比涡扇发动机基础上

针 对 高 空 长 航 时 特 殊 使 用 要 求 改 进 发 展 的

AE3007H，由 1级风扇、14级轴流高压压气机、环形

燃烧室、2级高压涡轮及3级低压涡轮组成[8]。
AE3007H发动机具有以下设计特点[9-10]：
(1) 涵道比较大。AE3007H 发动机的涵道比

大约为5.0，属于大涵道比涡扇发动机。根据质量附

加原理，增大涵道比是降低涡轮发动机耗油率的有

效途径之一，但是为了避免发动机推力特性随高度

增加而衰减过快(高空无人机的特殊要求)，涵道比

又不能选取过大。

(2) 风扇压比较低，核心机压比较高。AE3007H
发动机采用单级风扇，压比只有1.47，而高压压气机

14 级，核心机压比达 16.30(F110-GE-129 发动机核

心机压比仅 9.41[11])，且没有压缩效果和效率较低的

增压级，是适合高空长航时低耗油率的最优构型。

(3) 低压涡轮级数多，单级落压比低。AE3007H

图11 爬升阶段爬升率对发动机推力需求的影响

Fig.11 Influence of climb rate on thrust requirement
in the climbing process
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图10 爬升阶段飞机起飞质量对发动机推力需求的影响

Fig.10 Influence of aircraft take-off quality on thrust
requirement in the climbing process
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图12 巡航阶段飞机起飞质量对发动机推力需求的影响

Fig.12 Influence of aircraft take-off quality on thrust
requirement in the cruise process
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发动机低压涡轮为 3级，相比战斗机用发动机级数

较多。这是因为高空长航时无人机用发动机的涵道

比较大，低压转子转速较低、单级落压比小等原因所

致，另外也是牺牲质量换取高效率理念的体现。

3.2 高空长航时无人机动力设计原则

结合 AE3007H 设计特点及本文对高空长航时

无人机进行的推力需求分析结果可知，高空长航时

无人机动力设计时应遵循以下几个原则：

(1) 要与飞机及作战任务剖面进行充分优化迭

代，通过与飞机气动性能、作战使用方式最佳匹配以

优化发动机热力循环参数。

可基于前文仿真结果得出在不同任务阶段飞机

对发动机推力需求影响因素的敏感度，并据此提出

优化发动机方案，降低研发难度。在高空长航时无

人机质量一定的情况下，起飞阶段对发动机推力性

能影响显著的因素是起飞滑跑距离和滑跑时间，在

实际设计时发动机方要与飞机方充分协调，在机场

跑道允许的情况下适当增加滑跑距离可以有效降低

发动机起飞推力需求；爬升阶段对推力需求影响最

敏感的因素是爬升率，对于高空长航时无人机，不必

像战斗机那样基于最快达到的策略进行爬升，而是

应基于航程最优确定合理的爬升率，如采用分段爬

升的方式，在有利于实现较远航程的同时，有效降低

发动机推力需求。

(2) 发动机部件需要具备更宽的工作范围，且

在高空环境下具备可接受的工作效率。

在巡航阶段，由于飞行时间长、耗油量多，飞机

质量变化明显，发动机推力需要在 2 500～4 500 N
之间变化。除了通过飞机姿态调整外，还需要发动

机高空节流特性好，以保证发动机在较大推力变化

范围内仍可维持较高效率。另外，高空低雷诺数效

应会引起发动机相关部件效率、通流能力等发生变

化，其工作线向压气机喘振线方向移动。因此，与传

统发动机相比，高空长航时无人机发动机各相关部

件需要具有更宽广的工作范围、更灵活的通流调节

能力，并在考虑高空低雷诺数效应的条件下具有可

接受的工作效率。

(3) 针对高空长航时无人机动力地面起飞/巡
航推力需求比大的工作特点，综合考虑高空推力与

耗油率的设计折衷。

高空长航时无人机动力起飞推力与巡航推力差

异大，地面起飞与巡航推力需求比高达10以上。若

涵道比选取过大，则在满足巡航推力需求时造成地

面起飞推力过大，导致发动机质量过大；若涵道比选

取过小，则会在满足地面起飞推力需求的情况下造

成巡航耗油率指标过大，无法支撑长航时的工作要

求。因此，需要在涵道比匹配等方面进行统筹考虑，

一是选取适中的涵道比进行匹配，如AE3007H涵道

比选取为5.0左右，既能保证巡航耗油率较低，又可

避免发动机推力特性随高度增加而衰减过快；二是

压比匹配要尽量靠近循环最经济压比。

(4) 部分系统要针对高空低雷诺数环境进行特

殊设计。

需要发展非气动燃油雾化能力强的燃油喷嘴。

当前我国航空发动机燃油喷嘴大多采用气动燃油雾

化喷嘴，由于高空环境下的空气密度只有地面的

5%～10%，喷嘴内的气流速度降低、气动力变小，导

致燃油雾化效果变差，影响燃烧效率。因此，高空长

航时无人机用发动机中需要发展非气动力燃油雾化

喷嘴，以改善发动机高空燃烧效率。如应用于 J79
发动机上的甩油盘式喷嘴，以及超声波燃油雾化喷

嘴等新概念燃油喷嘴。

此外，需要充分考虑滑油系统的高空密封性。

高空低速环境下，由于周围大气压力降低，发动机内

部压力也较低，特别是受到低雷诺数影响，轴承腔和

滑油箱的压力关系发生变化，导致封严失效。为防

止泄漏产生，一是采取技术措施增加封严压差，一方

面需要增加封严气体压力(如从高压压气机后面级

引高压气)，另一方面需要降低滑油腔压力(如增加

回油泵的泵油能力等)；二是采用新式密封，如利用

接触式密封代替目前发动机中常用的非接触式密

封，以克服高空低压环境对封严效果的不利影响。

接触式密封有手指密封、刷式密封等[12]，其中刷式密

封已经在F119、PW2500等发动机上得到应用。

4 结束语

高空长航时无人机的使用特性表明，其对配套

动力的需求有独特之处，最典型的是高空巡航推力

调节范围大、发动机高空性能要求高，同时高空低雷

诺数效应为高空长航时无人机动力设计带来了特殊

困难和挑战。文中从高空长航时无人机对动力的能

力需求角度出发，以“全球鹰”无人机为对象进行了

发动机推力需求建模分析，并结合AE3007H发动机

技术特点深入分析了高空长航时无人机动力特性，

提出了高空长航时无人机发动机需要遵循的设计原

则，相关敏感性参数对推力需求影响规律研究可为

高空长航时无人机动力方案设计提供输入和指导。

(下转第55页)
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