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高空长航时无人机实用升限试飞
技术研究
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摘 要：实用升限是高空长航时无人机设计定型阶段的一项重要考核指标，本文针对高空长航时无人机实用升限试飞特点，

从爬升油门控制方式选择、有利爬升速度确定、试飞操纵方法设计、试飞剖面航路规划、试飞风险评估分析5个方面对高空

长航时无人机实用升限试飞方法进行设计。为将实际飞行数据向标准条件换算，确定了一套适用于高空长航时无人机实用

升限试飞的数据处理方法。研究表明，本文提出的实用升限试飞技术可以满足高空长航时无人机设计定型试飞验证需求，

同时还可以指导其他类型无人机的实用升限试飞工作。
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近年来，随着无人机技术的快速发展，不同类型和用途的

无人机层出不穷，在民用和军用领域都发挥着越来越重要的

作用，高空长航时无人机作为有人驾驶战略侦察机和侦察卫

星的重要补充手段，能够在战场长时间执行战略侦察任务，具

备高效可靠的情报搜集能力，目前已成为世界各国武器装备

发展的重点[1,2]。实用升限作为无人机使用飞行包线的边界限

制条件，直接影响高空长航时无人机的任务执行能力和作战

能力，是高空长航时无人机试飞鉴定考核的重要指标之一，确

定高空长航时无人机的实用升限具有重要意义[3]。

本文参考有人机实用升限试飞要求，针对无人机与有人

机系统组成和使用方式的差异性，分析了高空长航时无人机

实用升限试飞特点，确定了高空长航时无人机实用升限试飞

的一般流程和试飞剖面，识别了试飞中的风险并给出了降解

风险的措施，提出了一种合理可行的试飞数据处理方法。本

文提出的实用升限试飞技术可以满足高空长航时无人机飞行

性能试验验证需求，并可为其他类型无人机提供参考和指导。

1 实用升限试飞特点
实用升限试飞是飞机飞行性能试验的一项重要内容，国

内相关标准对有人机实用升限考核提出了相关具体要求，如

在GJB 34A中对飞机实用升限进行了定义，对计算实用升限

试飞时的飞机重量（质量）确定原则进行了规定[4]；在 GJB

1015A中对飞机实用升限的常规考核方法进行了要求[5]。对

于具有全自主飞行能力的高空长航时无人机，实用升限考核

试飞要求可参照有人机标准执行，但根据其系统特点和实际

使用方式，在实用升限试飞时的试飞方法与有人机相比还具

有一定的差异性，总体来说主要表现在以下几个方面[6-12]。

（1）有人机对实用升限定义为飞机在保持一定上升能力

的情况下所能达到的最大飞行高度，对于无人机而言，飞机

所能达到的最大飞行高度不但受发动机推力限制，还受飞控

系统保护条件制约，无人机在飞行过程中，为保证试飞安全，

飞控系统会根据使用飞行包线对飞行表速、迎角、油门状态

等参数进行限制，这对无人机的实用升限试飞造成影响。

（2）高空长航时无人机在试飞时不能像有人机一样实

时调整有利爬升速度，在无人机起飞前需要在任务规划中

根据不同试飞高度预先设定爬升速度，无人机会严格按照

设定的爬升速度全自主飞行；在首次进行升限试飞时，由于

控制逻辑、飞行速度包线等试飞项目可能验证不太充分，按

设计的有利爬升速度自主爬升，可能会存在超出飞行包线

的风险，需要制订详细的应急处置预案。
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（3）高空长航时无人机在实用升限试飞爬升过程中，连

续使用发动机最大状态可能会使发动机出现超温超转现

象，引起发动机稳定性下降，甚至可能出现发动机油门不跟

随现象，同时高空长航时无人机在高空低温恶劣环境下长

时间工作时，可能造成发动机加速膜盒工作不稳定，在高空

条件下涡轮喷气发动机的抗进气道畸变能力也较差，存在

空中停车的风险。

（4）高空长航时无人机在高空工作条件下发动机的剩

余推力较小，无人机使用飞行包线较窄，难以进行有效的机

动飞行，使用常规的试飞方法实施起来较为困难，同时无人

机在高空时爬升率较小，需要较长的时间和较大的空域才

能爬升至实用升限，可能对升限试飞科目考核状态（如全机

剩余油量不满足考核要求等）造成影响。

（5）高空长航时无人机在高空剩余推力较小，无人机的

有利爬升速度一般处于飞行包线左边界区域，在爬升过程

中由于飞行员不在驾驶舱内，因此无法直接感受到无人机

的失速状态，在升限爬升过程中可能出现飞行速度降低到

左边界外发生失速的现象，同时无人机飞行员操作存在较

大的时间延迟，这对无人机实用升限试飞提出更高的要求。

2 实用升限试飞方法设计
有人机在进行实用升限试飞时通常采用两种方法，一

种为直接爬升法，即通过既定试飞剖面进行爬升获取飞机

的升限；另一种方法为平飞加速法，即通过平飞加速获取不

同高度上飞机的最大爬升率，最终通过外延的方式确定飞

机的升限，这两种方法都可以对高空长航时无人机实用升

限试飞提供参考，但高空长航时无人机具有全自主飞行、控

制模式多等特点，为了充分考察无人机实用升限性能，需要

根据无人机特点，设计适用于无人机的实用升限试飞方法。

2.1 油门控制方式选择

针对无人机的系统特点和使用方式，无人机在平台科

目试飞考核过程中一般采用全自主飞行模式，即飞行员在

爬升过程中不动油门，不操纵方向舵和副翼，始终保持统一

航向，完全由无人机的飞行控制系统对发动机油门和爬升

速度进行控制[13,14]。一般来说，无人机的爬升控制方式具

有油门控制和姿态控制两种类型。

（1）油门控制

无人机自动油门控制是指将空速差和空速变化率信号

引入油门控制器来改变发动机油门的大小，自动油门控制

回路可以控制飞机以稳定的速度飞行，也可以用来改变飞

机当前的飞行速度。自动油门控制律通常以速度和速度微

分反馈作为发动机油门的主要控制量，以俯仰角和俯仰角

速率信号作为发动机微调的控制量，发动机主要起空速调

节的作用，并随飞行高度和姿态变化自动调整，典型自动油

门控制回路框图如图1所示。

（2）姿态控制

无人机姿态控制回路是指将无人机油门控制在最大连

续状态或额定状态，无人机以给定油门状态持续爬升，通过

改变无人机的俯仰姿态角或航迹角实现对爬升表速的控

制，同时通过控制律自带的迎角保护功能防止无人机失速，

无人机典型姿态控制回路如图2所示。

从现有的相关标准来看，高空长航时无人机在实用升

限试飞时，需要对飞机构型、飞行重量、发动机状态、机内可

用余油等参数进行要求，当飞行状态不满足要求时，在数据

处理中需要进行结果修正，而在修正过程中必然会出现一

定的误差，从试飞验证角度考虑，为避免由于爬升时间过长

引起飞行重量不满足要求，在无人机实用升限试飞时，一般

采用姿态控制爬升方式，使无人机起飞后以最短时间爬升

至实用升限试飞窗口。

2.2 有利爬升速度确定

在试飞中飞机的有利爬升速度与飞机在爬升的末段飞

机的爬升状态直接相关，不同的爬升速度通常对应着飞机

能够到达的实用高度，因此确定实用升限试飞时的有利爬

升速度对升限试飞有着重要的意义。
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图1 自动油门控制回路

Fig.1 The circuit of automatic throttle control
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图2 姿态控制回路

Fig.2 The circuit of attitude control
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与有人机试飞不同，无人机在试飞前需要进行任务规划

设计，将试飞高度、爬升速度等参数设置到试飞剖面中，之后

无人机会按照预先设定的爬升速度自主飞行，这就需要在实

用升限试飞前通过飞行试验确定无人机的有利爬升速度。

无人机在设计完成后，设计单位会计算出理论的有利

爬升速度，这与无人机实际的有利爬升速度可能有偏差，需

要通过飞行试验确定无人机真实的有利爬升速度，具体方

法为：在无人机飞行包线范围内选择合适的飞行高度，针对

每一试验高度，在设计计算的有利爬升速度两侧各选择2~

3个速度（含设计计算的有利爬升速度），设计不同的爬升剖

面使无人机自主爬升通过相应的试验高度，为消除风梯度

的影响，针对验证的飞行高度，须进行正、反航向两次爬升。

通过试验结果分析，可以确定出无人机在全包线范围内的

有利爬升速度。

2.3 试飞操纵方法设计

无人机由于受到飞控系统保护逻辑的制约，在全自主

飞行情况下可能无法得到飞机的实际实用升限，需要根据

实际飞控逻辑采取相应的人工操纵手段，主要包括人工调

节速度和人工调节油门两个方面。

当无人机在飞控速度保护逻辑下，无法达到有利爬升

速度时，可以在使用包线范围内人工遥调速度，使飞行速度

低于飞控限制值，用以增加迎角，使飞机在更有利爬升速度

下爬升；当在爬升过程中发现发动机剩余推力不足时，可以

在保证发动机转速、滑油温度等参数在限制范围内的前提

下，将发动机油门最大连续状态人工切换至发动机最大状

态。通过设计合理可行的试飞操纵方法，可以对高空长航

时无人机的实用升限进行充分验证。

2.4 试飞剖面航路规划

根据前面分析，无人机实用升限试飞时一般采用直接

爬升法，具体过程为：针对选定构型，无人机起飞后在低空

加速至给定的爬升速度，保持发动机于试验状态不变，用预

先设定的各高度有利爬升速度连续爬升至实用升限，停止

爬升，在整个爬升过程中，除非另有规定，都应始终保持同

一航向作垂直平面的直线爬升飞行，连续爬升飞行须在反

航向重复一次。

由高空长航时无人机实用升限试飞特点来看，高空长航

时无人机在升限试飞时，发动机长期工作于恶劣环境下，存在

空中停车的风险。为保证无人机在整个试飞剖面内都具有足

够的空滑能力，试飞剖面要设计在整个发动机空滑能量范围

内，并考虑空滑比与风速影响，否则无法保证无人机在空停后

能够安全返回着陆机场。基于该方面原因，在试飞剖面设计

时一般采用梯度爬升方式，试飞剖面示意图如图3所示。

如图 3所示，无人机试飞时按照剖面中的航点序号依

次飞行，1～8航点为正常起飞爬升航段，9～12航点、13～

16航点为不同高度层梯度爬升航段、17～20航点为实用升

限试飞窗口，21～31航点为下降着陆航段。

2.5 试飞风险评估分析

高空长航时无人机实用升限试飞时可能出现的风险主

要有高空环境温度过低、无人机重要系统故障、链路数据中

断、发动机空中停车、无人机着陆遭遇大侧风、操作员地面

仿真训练不充分等。针对可能出现的风险，本文提出了相

应降低风险的措施。

（1）高空环境温度过低

在升限试飞过程中，高空环境温度可能过低，当大气总

温、发动机冲压空气入口温度、发动机唇口温度、机体舱温、

燃油温度等参数临近或低于温度设计限制值时，需要人工

操纵使无人机增加飞行速度或降低飞行高度，从而使上述

温度上升至限制值以上。

（2）无人机重要系统出现故障

与有人机不同，无人机在飞行时主要靠操作员在地面

站内对飞行状态进行监控，飞行操作员、链路操作员、任务

操作员分别对其分管的系统界面负责，在试飞过程中，若无

人机飞管系统、发动机系统、链路系统、任务系统等出现故

障时，飞行员应立即采取措施，终止任务应急返航，在返航

途中，不同岗位操作员应各司其职，密切关注飞机及各系统

工作状态，任务指挥员应做好返航途中的空域协调工作，避

免与其他飞机航线引发冲突。

（3）链路数据中断

在试飞过程中，无人机数据链路可能存在中断风险，导

致飞行员在地面控制站内无法监控或操控飞机，为降低此

类风险，在试飞前应申请专用卫星，做好视距链路与卫通链

路备份，在试飞中应避免进行地面站之间的链路切换工作，

确须切换的，应在无人机平飞段切换，并在切换前两站人员

图3 实用升限试飞剖面

Fig.3 The flight profile of service ceiling flight test
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加强沟通，转换过程中应避免多余的指令操纵动作。

（4）发动机空中异常停车

当发动机发生空中异常停车时，飞行员应密切关注飞

机状态，在满足空起条件后，发出发动机空起指令，若发动

机起动成功，人工选择就近的着陆机场或备降机场着陆，若

空起未成功而飞机由于能量问题无法返回就近机场时，则

人工控制无人机选择平坦无人区迫降。

（5）无人机着陆遭遇大侧风

在试飞前，应加强气象监控，当无人机试飞完成着陆时

气象变化剧烈，导致着陆气象条件超出限制时，应保持空中

等待或择机反向着陆。

（6）操作员地面仿真训练不充分

无人机在进行实用升限等风险科目试飞前需要操作员

进行充分的地面仿真模拟训练，对空中可能出现的特情进

行演练。若操作员在地面训练不充分，在实际飞行中遭遇

特情时可能无法采取最优的应急处置方法，因此在实用升

限试飞前须设计地面仿真训练方案，针对所有可能出现的

特情，进行充分的模型演练。

3 无人机实用升限数据处理方法
无人机设计单位在设计过程中进行实用升限确定时，

主要依据飞机的气动数据、发动机工作特性等计算得到，但

由于采用数值分析、风洞试验等手段进行飞机的气动数据

获取过程中不可避免地引入误差，因此需要通过飞行试验

来确定飞机实际的实用升限。在进行飞行试验时，由于飞

机真实飞行条件下的发动机工作特性与理论分析结果存在

一定的差异，因此实际的试飞结果也并不能真实地反映飞

机的实际的最高升限，需要进行向标准条件换算，在传统升

限试飞的修正方法中，需要对飞行速度、飞行重量、大气温

度和发动机转速、爬升过程中的飞行状态以及风场影响进

行修正，修正方法为：

（1）飞行速度修正

根据空速系统测量原理，飞机的表速示数只取决于总

压与静压的差值，在气压高度一定时，飞机在实际环境与标

准环境下的飞行表速是相同的，因此在升限试飞结果处理

时，飞行表速可以不用修正。

（2）飞行重量修正

一般来说，无人机实用升限试飞时，要求机内燃油不低于

35%，当飞机重量偏差超过 3%~5%时，需要进行重量修正，但

当重量偏差过大时，换算误差也就过大，从飞行试验角度出

发，在实际试飞时重量需要尽可能地接近考核重量。当飞机

重量偏差误差在3%~5%以内时，近似修正方法如式（1）所示：

ΔVy,G = Vy,sj ´ ΔGG （1）

式中：ΔG为当实际重量与标准重量的偏差。

（3）大气温度和发动机转速

对于发动机转速，针对有人机来说，由于人工操纵误

差，发动机转速可能与标准状态有一定偏差，针对无人机来

说，由于采用自动油门控制技术，发动机转速在爬升过程中

稳定性良好，一般不需要修正。

对于大气温度，由于大气温度与标准状态不一致对发

动机推力影响较大，因此需要进行温度修正，图4为高空长

航时无人机在爬升过程的受力分析图。

从图中可以看出，无人机纵向质点动力学方程可表

示为：

m
dVg
dt =P cos(α+φ)-Q-G sin(θ -α) （2）

式中：G为重力；P为发动机推力；Q为阻力；θ为俯仰角；α为

迎角；φ为发动机安装角；Vg为地速。

当无人机作等速爬升时，有：

dVg
dt = 0 （3）

式（2）可以变为：

G sin(θ -α)=P cos(α+φ)-Q （4）

由运动学方程可以知道：

dH
dt = V t × sin(θ -α) （5）

结合式（4）和式（5），可以得到：

dH
dt =

P cos(α+φ)-Q
G

Vg （6）

由式（6）可知发动机推力与爬升率的关系，通过发动机

高度速度特性手册，根据实际环境温度与标准条件温度下

的发动机推力差异可以对爬升率进行修正。

（4）状态修正

在有人机试飞时，状态修正一般又称惯性修正，是指试

飞员未能保持给定的有利爬升速度而引起的修正量，对于

图4 爬升过程中的受力分析图

Fig.4 The force analysis during climbing process
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无人机来说，由于试飞速度是由飞控系统自动控制的，控制

精度较高，一般可以不进行惯性修正。

（5）垂直风场和风梯度修正

在传统有人机试飞中，对垂直风场和风梯度修正一般

采用气象雷达及探空气球等气象探测手段获得爬升区域内

准确的大气运动数据，但由于在测量时机、位置与实际试飞

有较大的差异，实际探测结果往往不能满足对实际试飞数

据结果精确修正的需要。

根据空气动力学知识，在风轴系下，由动力学方程可知：

nxw =
P cos(α+φ)-Q

G
（7）

结合式（6），可以得到：

dH
dt = nxw ×V t （8）

式中：V t为真空速；nxw为风轴系下的轴向过载。

无人机机体轴下的三向过载可以在试飞过程中通过

GPS设备直接测量，将无人机机体轴系参数向风轴系进行坐

标转换，可以获得无人机风轴下的轴向过载，转换公式为：

nxw=nx×cosα-nz×sinα （9）

nzw=nz×cosα+nx×sinα （10）

式中：nxw，nzw分别为飞机相对于风轴系的纵向及法向过载。

通过计算风轴系下的轴向过载，可以消除垂直风及风

梯度对飞机实际爬升率的影响，图 5为高空长航时无人机

实用升限试飞结果。

4 结束语
本文分析了高空长航时无人机实用升限试飞特点，确定

了高空长航时无人机实用升限试飞方法，并针对实际试飞结

果误差，给出了一套合理可行的试飞数据修正方法。本文提

出的实用升限试飞技术可以满足高空长航时无人机试飞验证

需求，并可为其他类型无人机实用升限试飞提供参考。
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图5 实用升限试飞结果

Fig.5 The result of service ceiling flight test
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HALE UAV. In order to convert the actual flight data to the standard conditions, this paper determined a set of data

processing method suitable for HALE UAV service ceiling flight test. The result shows that the service ceiling flight test

technology proposed in this paper can satisfy the requirements of HALE UAV design and flight test verification, and
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