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民航客机推力目标值计算方法
李    仪，苏三买，梁凯恒，朱天宇

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 710072）

摘　　　  要：    推力管理是民航客机飞行管理系统的重要功能之一。在整个航线内，飞行管理系统根据不同

飞行航段以及不同飞行状态，确定飞机对发动机的推力需求，并以此作为推力目标值形成发动机油门杆控制

的指令，其中推力目标值的计算是推力管理的核心。针对民航客机各飞行航段的特点，采用飞行动力学方法

对飞机爬升、巡航、下降三个航段中不同飞行方式下的推力目标值计算方法进行研究。以波音 737-800实际

飞行记录数据为算例，进行推力目标值计算方法仿真对比验证，结果表明：所计算的推力目标值变化趋势与

飞行性能理论相符，典型航段推力目标值计算与实际飞行数据的对比误差不大于 3%。所提出的推力目标值

计算方法可为民航客机推力管理系统设计提供参考。
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Calculation method of thrust target value for civil aircraft
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（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract:   Thrust management is one of the important functions of civil aircraft flight management
system. In different flight phases and flight states of the whole route，the flight management system needs
to calculate the aircraft thrust requirements for engine，and then use the required thrust as the target thrust
to generate the command of engine throttle control. Of which，thrust target value calculation is the core of
thrust  management.  According to different flight characteristics of each phase， the calculation method of
aircraft thrust target value was studied by using flight dynamics. The calculation process of climb，cruise，
descent phases at different flight modes were analyzed in detail. Taking Boeing 737-800 flight record data
as an example，the thrust target value calculation method was simulated and verified. The results showed
that  the  calculated  thrust  value  was  consistent  with  the  flight  performance  theory，and  the  relative  error
between the  calculated thrust  and the  actual  flight  record data  in  typical  flight  phases  was less  than 3%.
The  thrust  target  value  calculation  method  can  provide  a  reference  for  civil  aircraft  thrust  management
system design.

Keywords:   civil aircraft；thrust management；thrust target value calculation；flight performance；
flight dynamics
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L/N 飞机升力 CL 升力系数
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D/N 飞机阻力 CD 阻力系数

Vt/（m/s） 真空速 T0/K 大气温度

Vias/（m/s） 表速 T1*/K 发动机进口总温

Sw/m2 机翼面积 p0/Pa 大气压力

h/m 飞行高度 a/（m/s） 当地声速

Ma 马赫数 Rc/（m/s） 爬升率

T/N 发动机推力 Tcor/N 发动机换算推力

m/kg 飞机质量

现代民航客机各个飞行航段均在飞行管理系

统（flight management system, FMS）的综合控制下

运行，自动控制飞机的速度、航向以及发动机推

力等参数，使得飞机沿着飞行计划制定的航路

飞行[1]。

推力管理是飞行管理系统重要功能之一，需

考虑发动机的寿命与飞机的燃油经济性，推力管

理的内容主要包括发动机推力等级选择、减推力

起飞计算、自动油门控制、双发或多发推力配平、

推力目标值计算等内容[2-3]，其中依据飞机当前的

飞行状态确定飞机需求的推力目标值计算是核心

内容。

推力目标值计算的功能是在飞机整个航线的

不同飞行航段（如起飞、爬升、巡航、下降、进近）

以及不同飞行状态（如等表速、等马赫数）下，确

定飞机对发动机的推力需求（也称为目标推力），

并以此作为发动机推力控制的指令，通过自动油

门与发动机电子控制器（engine electronic control-
ler, EEC）实现对发动机推力的自动控制，从而极

大地减轻驾驶员的负担，同时实现节约燃油消耗、

降低飞行成本、提升飞行经济性[4] 的目标。

波音和空客等公司主流的先进民航机型，其

推力目标值计算功能集成在推力管理系统中，公

开的资料主要是相关机型的飞行手册、飞行计划

与性能手册等[5-6]，关于飞机推力目标值的确定，

所采用的方法是基于机载推力数据库，按飞行大

气条件、飞机质量、飞行真空速等参数进行插值，

并 以 发 动 机 转 速 作 为 表 征 给 出 推 力 目 标

值[7-8]，其中对推力目标值计算的理论与具体计算

方法说明甚少。国产的 C919和 ARJ21客机中，

包含推力管理的飞行管理系统均采用国外成套产

品，国内并不掌握包括推力目标值计算方法在内

的推力管理核心技术。

关于民航客机推力管理相关的学术研究，

Daidzic[9] 对发动机的推力等级及其变化趋势进行

分析。Kurzke[10] 对发动机推力管理的原理与实

现方法进行研究。Gunn等 [11] 提出一种将发动机

推力等级数据自动提供至飞机航电系统的方法。

Chen等[12] 提出了一种新的极限推理管理方法，以

获取最大允许发动机压缩比（engine pressure ratio,
EPR）。Jirásek等  [13] 将计算流体动力学纳入飞机

建模过程，优化升力系数计算，以降阶飞机载荷

与推力需求。Zhang等[14] 提出了基于飞机安全的

推力管理系统分布式优化架构设计方法。姚志

超[15] 从自动飞行控制的角度提出了一种推力管

理系统架构。杨森[16] 建立民航客机和发动机数

学模型，进行飞/推控制律设计，并以爬升航段为

例进行推力管理仿真。郑翌[17] 建立了民航客机

综合飞/推控制系统模型并进行了飞行仿真。孙

鹏等[18] 对 B787与 A380飞机的推力管理系统架

构进行了对比分析。此外，刘晓明等[19] 对推力管

理中的减推力起飞实现进行了分析。在工程上，

有代表性的是丁松滨[20] 基于垂直平面上飞机的

受力分析，给出基于查表的推力目标值简化求取

方法。陈红英[21] 结合各航段飞行特点，给出飞行

性能计算方法。

上述文献研究大多侧重对推力管理架构及功

能介绍，具体到推力管理的推力目标值计算缺乏

深入的理论分析与应用验证，尤其是飞机在各个

飞行航段，在线地实现推力目标值计算的计算方

法相关研究甚少。

基于上述背景，针对民航客机飞行特点，参考

飞机飞行性能计算方法，本文开展飞机在不同航

段推力目标值计算方法研究，并以现有民机实际

飞行数据为例对计算方法进行验证。

 1    飞行方式分析

民航客机在不同的飞行航段以及不同的飞行

方式下，对发动机的推力需求不同，推力目标值

计算方法也不同，为便于后续分析计算，首先对

民航客机各航段的飞行方式进行简要分析。

飞机执行一次飞行任务的全部航段包括：起
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飞、爬升、巡航、下降、进近等。根据美国联邦航

空条例 Part.25《运输类飞机适航标准》 [22] 以及中

国民用航空规章第 25部《运输类飞机适航标准》

（CCAR-25-R4）[23]，飞机典型的全航段飞行剖面如

图 1所示。
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图 1    典型的全航段飞行剖面

Fig. 1    Typical profile of full flight phase
 

根据现有典型民机推力管理相关技术说明，

在飞机的起飞航段，油门杆置于 TO/GA（起飞/复
飞）位置，发动机按最大状态工作。类似地，飞机

在进近着落航段，油门杆置于慢车位置，发动机

处于慢车工作状态。在这两个状态下，发动机工

作指令由油门杆位置直接确定。因此，本文重点

对爬升、巡航和下降航段的特点及推力目标值计

算方法进行分析研究。

 1.1   爬升航段

民航客机的爬升航段是指由飞机起飞结束点

（距起飞机场上空垂直距离 457.2 m（1 500 ft））上
升到预定的巡航高度、并达到规定巡航速度的航

段。典型的爬升航段剖面如图 2所示。
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图 2    典型的爬升航段剖面

Fig. 2    Typical flight profile in climb phase
 

飞机在爬升的初始航段时，通常采用 250 kn
（128.61 m/s）的等表速爬升到 3 048 m（10 000 ft）处。

水平加速之后，飞机先以等表速（Vias）方式爬

升，在低于转换高度时，随高度增加，真空速增大，

飞机处于加速爬升过程。在较高的大气高度下，

考虑到空气可压缩性的影响，为避免飞机出现抖

振，需将马赫数限制在一定数值以下，因此改用

等马赫数（Ma）爬升。爬升过程中也可根据飞机

初始质量和成本指数计算，将真空速以经济爬升

速度爬升。

 1.2   巡航航段

民航客机的巡航航段是指从飞机爬升航段结

束到下降航段开始之间的飞行过程。飞机爬升到

顶点后，采用来自驾驶舱方式控制面板 （mode
control panel, MCP）设定的目标速度或飞行管理

系统（FMS）输出的目标速度进行巡航。

若巡航距离较短，以 FMS提供的最经济巡

航马赫数进行等高度巡航飞行；若巡航距离较

长，随着巡航时间推移，耗油量增加，飞机质量

将减小，维持经济巡航马赫数对应的巡航高度

（最佳巡航高度）将不断升高，理论上，飞机飞行

采用巡航高度随着飞机质量变化的巡航方式，

可实现最小燃油消耗的目标，但实际飞行中，由

于受空中交通管制和航路点的限制，为改善巡

航的经济性，通常采用如图 3所示阶梯爬升的巡

航方式。
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图 3    典型的巡航航段剖面

Fig. 3    Typical flight profile in cruise phase
 

阶梯式爬升巡航方式可以视为由多个阶梯组

成，每个阶梯又由两个小阶段组成，分别是水平

等高度飞行（AB段）、等马赫数爬升（BC段）。每

个阶梯从高于最优巡航高度的 304.8 m（1 000 ft）
开始（A点），水平飞行到低于最优巡航高度 304.8 m
（1 000 ft）高度处（B点），等马赫数爬升到高于当

前最优巡航高度的 609.6 m（2 000 ft）（C点），然后

进行下一个阶梯。

 1.3   下降航段

民航客机的下降航段是指由巡航结束点下降

到进近航段高度（距目的地机场垂直距离 457.2 m
（1 500 ft））的飞行过程。典型的下降航段剖面如

图 4所示。
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下降方式选择通常综合考虑座舱压力变化与

旅客舒适感，同时满足座舱结构对舱内外压力差

的限制要求。下降率不能过大，同时考虑驾驶员

操作效率以及考虑节约燃油。

下降航段飞行特点与爬升航段相反，具体飞

行剖面可参照爬升航段剖面，此外为满足机场

空管需求，下降过程中会进行不定距离的水平

飞行。

 2    典型航段推力目标值计算方法

飞机在飞行状态下的推力目标值，实质上是

维持当前飞行状态所需的发动机推力，理论上可

通过飞行动力学进行计算，其原理为根据飞机飞

行的状态，建立真空速、各角度、推力、力矩等参

数的运动方程，然后通过数值迭代求解飞行时间、

飞行距离、飞机剩余质量等参数，最后计算出对

应的推力目标值。

在机体轴系中，飞机真空速的相对速度分量为
U = Vt cos αcos β

V = Vt sin β

W = Vt sin αcos β

（1）

其中 Vt 为风轴系下飞机的真空速，α为攻角，β为

侧滑角，U、V、W分别为机体轴系轴线方向上的

速度分量。

飞机在机体轴系下的六自由度模型由以下四

组方程构成[24]：

1） 位置方程


Ṗn = U cos θcos ψ+V（− cos ϕsin ψ+ sin ϕsin θcos ψ）+W（sin ϕsin ψ+ cos ϕsin θcos ψ）

Ṗe = U cos θ sin ψ+V（cos ϕsin ψ+ sin ϕsin θ sin ψ）+W（− sin ϕcos ψ+ cos ϕsin θ sin ψ）

ḣ = U sin θ−V sin ϕcos θ−W cos ϕcos θ

（2）

ϕ Ṗn Ṗe

ḣ

其中 为横滚角，θ为俯仰角，ψ为偏航角， 、 、

分别为机体轴系轴线方向上的位置导数分量。

2） 运动方程
ϕ̇ = P+ tan θ（Qsin ϕ+Rcos ϕ）

θ̇ = Qcos ϕ−Rsin ϕ

ψ̇ =（Qsin ϕ+Rcos ϕ）/cos θ

（3）

其中 P、Q、R为稳定轴系轴线方向上的飞机角速

度分量。

3） 力方程


U̇ = RV −QW −gd sin θ+T/m+qS wCx/m

V̇ = −RU +PW +gd sin ϕcos θ+qS wCy/m

Ẇ = QU −PV +gd cos ϕcos θ+qS wCz/m

（4）

q

其中 gd 为重力加速度，Cx、Cy、Cz 为机体轴系轴

线方向上的无量纲力系数， 为动压。

4） 力矩方程

ΓṖ = Jxz（Jx− Jy+ Jz）PQ+ JzMl+ JxzMn− [Jz（Jz− Jy）+ J2
xz]QR

JyQ̇ =（Jz− Jx）PR− Jxz（P2−R2）+Mm

ΓṘ = [（Jx− Jy）Jx+ J2
xz]PQ+ JxzMl+ Jx Mn− Jxz（Jx− Jy+ Jz）QR

Γ = Jx · Jz− J2
xz

（5）

其中 Ml 为滚转力矩，Mm 为俯仰力矩，Mn 为偏航

力矩，Jx、Jy、Jz 分别为绕机体轴系的惯性矩，Jxz 为

惯性叉积。

针对前述民航客机各个航段的飞行特点，分

析给出推力目标值计算方法。

 2.1   爬升航段推力目标值计算

 2.1.1    爬升航段基本公式分析

飞机在爬升航段的受力分析如图 5所示。

在爬升航段，可以视为飞机稳定拉起，无滚转

与侧滑。根据式（1）～式（5）飞机六自由度方程，

 

等表速下降

等马赫数下降
巡航

巡航高度

转换高度

时间

457.2 m
(1500 ft)

飞行高度

图 4    典型的下降航段剖面

Fig. 4    Typical flight profile in descend phase
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可以简化推导出机体轴坐标系下动力学方程为
m

dVt

dt
= T cos（α+φp）−D−mgd sinγ

Vtm
dγ
dt
= T sin（α+φp）+L−mgd cosγ

（6）

爬升的加速度为

V̇a =
1
m

[T cos（α+φp）−D−mgd sin γ] （7）

由式（6）得

1
gd
· dVt

dt
=

T cos（α+φp）−D

mgd
− sin γ （8）

dVt

dt
=

dVt

dh
· dh

dt
其中 ，代入式（8）得爬升梯度

sin γ =
1
gd
· dVt

dh
· dh

dt
−

T cos（α+φp）−D

mgd
（9）

爬升率为

Rc = Vt

[
1
gd
· dVt

dh
· dh

dt
−

T cos（α+φp）−D

mgd

]
（10）

 2.1.2    爬升航段参数计算

式（6）～式（10）中，飞机质量 m、俯仰角 θ、发

动机安装角 φp、真空速 Vt 等参数均通过飞行过程

中飞机机载传感系统测得。升力系数 CL、阻力系

数 CD 是飞机的气动特性参数，理论上可以通过

以下方法计算。

Λc/ 4

飞机的升力系数 CL 与机翼展弦比 Ra 以及局

部后掠角 、c为机翼弦长的关系[25] 如式（11）：

f（CL,Ra）=
CL

√
Ra

cos Λc/ 4

(
1+

h/c
10

) （11）

也可以按式（12）近似计算[25]

f（CL,Ra）= 0.17Ra+0.15 （12）

升力系数 CL 需结合飞行真空速、襟翼角度、

下滑角、姿态攻角、起落架状态及平均空气动力

弦（mean aerodynamic chord, 记为 cma）表示的重心

等飞机状态参数来计算。实际工程中，一般由飞

机设计部门生成特性曲线供相关设计使用。典型

的民航客机升力系数曲线类似如图 6所示，该图

为波音 737-800在襟翼角为 0°、cma 为 6%时，不

同马赫数下攻角与升力系数关系曲线[26]。
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图 6    波音 737-800的升力系数曲线

Fig. 6    Lift coefficient curves of Boeing 737-800
 

阻力系数 CD 与升力系数性质类似，也需结合

飞机状态参数计算。实际工程中，飞机设计部门

通常给出升力系数与阻力系数关系曲线，类似如

图 7所示，该图为波音 737-800在不同马赫数下

升力系数与阻力系数对应关系[26]。
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图 7    波音 737-800的升力阻力系数曲线

Fig. 7    Lift and drag coefficient curves of Boeing 737-800
 

 2.1.3    爬升航段推力目标值计算

根据爬升航段飞行方式，即在中低空保持等

表速爬升，在高空保持等马赫数爬升两种爬升方

式，推力目标值计算方法分别如下。

1）  在等表速爬升方式下，由受力分析，可得

 

水平轴线

气动轴线

飞机轴线

铅垂轴线

α

γ θ

T

mgd

L

D

Vt

图 5    爬升航段飞机受力分析图

Fig. 5    Force analysis in climb phase
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运动方程

dt =
dh

Vt sin γ
（13）

将微分方程改写成以高度间隔 Δh为步长的

形式可得：

时间间隔

∆t =
∆h

Vt sin γ
（14）

爬升角

γ = arcsin
(
∆h
∆t
· 1

Vt

)
（15）

水平位移

xi = xi−1+

(
Vt cos γ+Vw

Vt sin γ

)
·∆h （16）

式中 i为计算步数，Vw 为风速。

爬升高度

hi = hi−1+∆h （17）

真空速可由式（18）确定[27]：

Vt = Vias

√
T0

288.15
· 101 325.25

p0
（18）

由式（18）推导可得：

当 h≤11 km时，dVt/dh为

dVt

dh
=

Vt
（0.0478 883+1.095 96×10−5h）/1 000√
101 325.25T0/（288.15p0）·（1−h/443 08）

（19）

当 h>11 km时，dVt/dh为

dVt

dh
= Vt

√
101 325.25T0/（288.15p0）

12 636
（20）

升力系数和阻力系数可由前述参数计算环节

计算确定，由此可得

飞机升力

L =
1
2

CL ρV2
t S w （21）

飞机阻力

D =
1
2

CDρV2
t S w （22）

其中 ρ为空气密度。

综合上述计算，可得等表速爬升方式下的推

力目标值为

T =
m · ∆Vt

∆h
· dh

dt
+D+mgd sin γ

cos（α+φp）
（23）

2） 在等马赫数爬升方式下，与等表速爬升计

算方法类似，式（13）～式（17）仍然成立，只是计算

真空速 Vt 的方式不同。

在等马赫数爬升方式下，真空速可由 Ma和

当地声速 a的函数关系式确定：

Vt = Ma ·a （24）

其中

a =
√

kRgT0 （25）

式（25）中，k为空气比热比，Rg 为气体常数，

根据标准大气表，有 T0 = 288.15−6.5h

T0 = 216.7

h ⩽ 11 km

h > 11 km
（26）

由式（24）～式（26），结合式（13）～式（17），可

推导得等马赫数爬升方式下推力目标值为

T =
mMa

da
h
· dh

dt
+D+mgd sin γ

cos（α+φp）
（27）

综上，飞机在爬升航段推力目标值计算流程

可归纳如图 8所示。

 2.2   巡航航段推力目标值计算

 2.2.1    巡航航段基本公式分析

飞机在巡航航段受力分析如图 9所示。

机体轴坐标系下飞机动力学方程为
m · dVt

dt
= T cos（α+φp）−D−mgd sinγ

0 = T sin（α+φp）+L−mgd cosγ
（28）

 2.2.2    巡航航段参数计算

1） 巡航马赫数计算

在式（28）中，飞机质量 m、真空速 Vt 等参数

通过飞行过程中飞机机载传感系统测得。升力系

数 CL 和阻力系数 CD 与爬升航段计算方法相同。

在飞机的飞行计划中，为了实现巡航航段节

省燃油的目标，引入燃油里程的概念，并以此确

定合适的巡航马赫数。

飞机燃油里程 Sr 表示消耗单位燃油量所飞

过的距离，也称为燃油里程（单位：km/kg）。通常

使用式（29）求取[20]：
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S r =
Vt

Wf
=

3 600aMa ·K
mgdWsfc

（29）

Wf式中 为燃油流量；Wsfc 为发动机燃油消耗率；K

为升阻比，与俯仰角的关系类似图 10。当地声速

a由式（25）与（26）计算得到。

通过式（29）计算燃油里程，需要考虑大气高

度、巡航马赫数、飞机质量、俯仰角等参数。每

一个给定飞行高度都有对应的燃油里程曲线，再

给定飞机质量则有一条表示 Sr 与巡航马赫数的

关系曲线。飞机质量越大，Sr 越小，即相同水平距

离飞行耗油越多。在海平面高度、双发工作模式

下的典型燃油里程与巡航时的飞行高度、巡航马

赫数、飞机质量关系曲线类似图 11和图 12[26]。
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图 10    升阻比曲线

Fig. 10    Lift-to-drag ratio curve
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飞机在某一巡航高度，由图 11和图 12可确

定出经济巡航马赫数。

2） 巡航高度计算

巡航高度影响到巡航性能，涉及飞行安全和

飞行经济性。当巡航马赫数确定时，对于不同

飞机质量，由燃油里程随飞行高度的变化表明，

在对应的高度范围上有一个较大的燃油里程

对应。

 

爬升开始

以Δh为步长, 由式
(13)~式(17), 计算步长
时间、爬升角、水平

位移、爬升高度

由式(18), 结合表速与
飞行高度, 计算真空速

等表速爬升方式 等马赫数爬升方式

高度>

转换高度

是

否 高度>

巡航高度

是

否

由式(19)~式(20), 根据
真空速, 计算出dVt/dh

由式(21)~式
(22), 根据真空速、

机翼面积、空气密度等
参数计算出升阻力

由式(6)~式(9)和dVt/dh得
推力目标计算式(23), 将
上述各参数代入计算

由式(24)~式(26), 结合
马赫数、飞行高度和
大气温度, 计算真空速

由式(24)~式(26), 根据
真空速, 计算出Ma·da/dh

由式(21)~式
(22), 根据真空速、

机翼面积、空气密度等
参数计算出升阻力

由式(6)~式(9)和Ma·da/dh
得推力目标式(27), 将上

述各参数代入计算

将得到的推力目标值, 用
式(38)~式(41)计算得到推
力目标值对应的发动机

转速

将得到的推力目标值, 用
式(38)~式(41)计算得到推
力目标值对应的发动机

转速

以Δh为步长, 由式
(13)~式(17), 计算步长
时间、爬升角、水平

位移、爬升高度

选择爬升方式

计算结束

图 8    爬升航段推力目标值计算流程图

Fig. 8    Flow chart of thrust target calculation in climb phase
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图 9    巡航航段飞机受力分析图

Fig. 9    Force analysis in cruise phase
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飞机等马赫巡航时，由式（21）得飞机重力：

mgd =
L

cos α
=

0.5CLρa2Ma2S w

cos α
（30）

由气体状态方程并结合声速计算公式，可得

ρa2 =
p0

RgT0
k ·RgT0 （31）

代入式（30）得

mgd =
0.5CLkp0Ma2S w

cos α
（32）

在飞机飞行过程中，比热比 k和机翼面积 Sw
是确定的，飞机重力 mgd 由机载传感系统测量得

到，马赫数 Ma为飞行管理计算机给定，由此可获

得类似图 13所示巡航高度、飞机质量、马赫数关

系曲线，由此可以确定得到巡航高度。
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图 13    巡航高度、飞机质量、马赫数关系曲线

Fig. 13    Relationship between cruise altitude and aircraft

weight and Ma
 

 2.2.3    巡航航段推力目标值计算

上述分析了飞行计划制定时，巡航航段的高

度与马赫数确定方法。在实际飞行中，已知当前

飞机的巡航飞行高度与马赫数时，由式（30）～式

（32）可计算出相关参数。

由文中第 1.2节分析可知，飞机主要有等高

度巡航和阶梯爬升巡航两种巡航方式。结合上述

参数计算方法，分析给出推力目标值计算方法。

1） 等高度巡航方式

飞行高度即为爬升航段结束后的巡航高度。

根据该巡航高度、飞机质量得到最经济燃油里程，

再结合巡航里程可以在图 11和图 12插值得到巡

航马赫数。真空速可以由式（24）～式（26）用马赫

数计算。

在等高度巡航方式下，由受力分析，可得运动

方程：

dt =
dx

Vt cos γ+Vw
（33）

将微分方程改写成以位移间隔 Δx为步长形

式的水平等高度飞行形式，可得时间间隔：

∆t =
∆x

Vt+Vw
（34）

计算到直到飞机飞到巡航终点，即水平飞行

达到要求的航程距离。

综上，结合式（28）可得等高度巡航的推力目

标值为

T =
0.5CDρV2

t S w+mgdsin γ
cos（α+φp）

（35）

2） 阶梯爬升巡航方式

飞机爬升到巡航高度后，以此作为第一个巡

航高度 Hcru1，以等高度巡航方式飞行（图 3中 AB
段），用式（35）计算目标推力值。随着飞机质量减少，

当巡航高度低于最佳巡航高度 304.8 m（1 000 ft），

即 Hcru1<H−304.8 m（1 000 ft）时，采用等马赫数爬

升方式爬升到 Hcru2（图 3中 BC段），其中第二个

巡航高度取值为 Hcru2=Hcru1+609.6 m（2 000 ft），爬

升用式（27）计算目标推力值。之后类似地，继续

以这种阶梯方式飞行，直到飞机到达巡航终点。

综上，飞机在巡航航段推力目标值计算流程

可归纳如图 14所示。

 2.3   下降航段推力目标值计算

 2.3.1    下降航段基本公式分析

下降航段的受力分析方法同爬升航段类似，

只是下降时 γ为负值，在爬升航段相关计算式中

的飞机质量分量为−mgdsin γ（γ取绝对值）。
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 2.3.2    下降航段推力目标值计算

航线下降最常用的方式是在高空保持等马赫

数下降，中低空保持等表速下降。下降时真空速

随下降高度变化的特点与爬升时恰好相反。

各方式计算方法与爬升航段推力目标值计算

方法思路相同，本文省略相关推导过程，直接给

出各个下降方式下的推力目标值计算公式，其中：

1） 等马赫数下降方式的推力目标值

T =
mMa · da

h
· dh

dt
+D−mgd sin γ

cos（α+φp）
（36）

2） 等表速下降方式的推力目标值

T =
m
∆Vt

∆h
· dh

dt
+D−mgd sin γ

cos（α+φp）
（37）

由前述分析可知，下降航段推力目标值计算

流程与爬升航段相似，具体可参考图 8。
应该说明的是，上述计算方法为参考美国联

邦航空条例 Part.25《运输类飞机适航标准》 [22] 以

及中国民用航空规章第 25部《运输类飞机适航标

准》（CCAR-25-R4） [23] 所确定的飞机典型全航段

飞行剖面特征进行分析计算的，在飞机实际飞行

中，受飞行计划以及航路管制等原因，在整个航

线内不一定经历上述全部模式。

 3    推力目标值的形式转换计算

上述分析了各个航段的推力目标值计算方法，

计算获得的数值为飞机所需的真实物理推力值。

在实际飞行管理系统中，作为对发动机需求推力

的指令，飞机推力管理计算机最终以发动机转速

N1 的形式来表征对应推力目标值大小 [2,7-8]，因此

需将物理推力转换为发动机转速 N1。

T *
1 p*

1由气体动力学，发动机进口总温 与总压

与飞行高度处的大气温度 T0 和大气压力 p0 以及

马赫数的关系为

T *
1 = T0

(
1+

k−1
2

Ma2

)
（38）

p*
1 = p0

(
1+

k−1
2

Ma2

) k
k−1

（39）

由航空发动机原理，发动机物理推力 T与换

算推力 Tcor 的关系为

Tcor =
T

p*
1/101 325.52

（40）

发动机转速 N1 与换算转速 N1cor 的关系为

N1 = N1cor

√
T ∗1√

288.15
（41）

T *
1 p*

1

由式（38）与式（39），可计算得大气飞行高度

与马赫数下的发动机进口总温 与总压 ，代入

式（40）可计算得换算推力 Tcor。

根据航空发动机原理与气体动力学的相似原

理，在确定的马赫数下，发动机换算推力 Tcor 与换

算转速 N1cor 呈确定的对应关系类似于图 15，该图

为波音 737-800在不同马赫数下 Tcor 与换算转速

N1cor 曲线[26]。

结合当前马赫数，在类似图 15的曲线中，可

 

巡航开始

以最佳巡航高度H
作为巡航高度Hcur

由式(30)~式(32), 根据飞机质量和该巡航
马赫数, 选择最大燃油里程, 得到最佳巡航高度

由式(24)~式(26), 根据气压高度及
马赫数计算飞行真空速

等高度巡航方式 阶梯爬升巡航方式

以Δx为步长, 由式(34), 计
算步长时间、水平位移

由(21)~式(22)和式(35), 

根据升阻力系数及运动
方程计算推力目标值

水平距离>

航程距离

是

是

否 否

是

由飞机质量和飞行高度范围, 通过燃油
里程数据库, 计算出经济巡航马赫数

由式(29), 根据马赫数、巡航
高度和升阻比计算燃油里程数据库

将得到的推力目标值, 用
式(38)~式(41)计算得到推力
目标值对应的发动机转速

选择巡航方式

水平距离>

航程距离

Hcur<H−
304.8 m(1000ft)

计算推力目标值, 同等
高度巡航方式

更新最佳巡航高度H

以更新后最佳巡航高度
H作为巡航高度Hcur

否

计算结束

图 14    巡航航段推力目标值计算流程图

Fig. 14    Flow chart of thrust target calculation in

cruise phase
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通过插值计算出对应的换算转速 N1cor。进一步，

由式（41）可以计算得到推力目标值对应的发动机

转速 N1。

 4    仿真及结果与分析

 4.1   仿真算例

以波音 737-800实际飞行数据为例，提取整

个航段（不包括起飞与进近航段）中与推力目标值

计算有关的参数来验证本文所分析的推力目标值

计算方法。

飞机整个飞行航段的数据，在剔除不合理的

参数点后的历程曲线如图 16，其中图 16（a）为飞

行高度与飞行真空速变化曲线；图 16（b）为飞机

质量、俯仰角、风速参数变化曲线；图 16（c）为反

映推力大小的发动机转速 N1，以及油门杆角度变

化曲线。

 4.2   仿真及结果分析

飞行航段记录的数据并未明确说明飞机飞行

中各航段所采取的具体飞行方式。因此本文在仿

真时，依据真空速和马赫数等数据计算对应表速，

并结合前述各个航段推力目标值计算方法来分析

判断飞机飞行中所采用的飞行方式。

根据图 16（a）飞行剖面，并结合飞行记录的

其他参数进行分析，判断飞机在达到目标高度

6.004 km之前为等表速爬升，然后水平加速，再以

等表速爬升方式到 7.193 km，爬升航段结束。

对图 16飞行记录中的 200～720 s爬升航段，

按本文所述的对应爬升方式进行推力目标值计算，

仿真获得的发动机转速 N1 与飞行记录的转速 N1

对比如图 17所示，仿真和飞行数据以及对比误差
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图 15    航空发动机 Tcor 、 Ma 和 N1cor 的关系曲线
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Fig. 16    Aircraft flight record curves

航空动力学报 第 39 卷

20220454-10



如表 1。
图 17中，在 200～530 s经对图 16（a）真空速

按式（18）转换可知，飞机按 278 kn（143.02 m/s）表
速进行爬升，由式（23）可得，在对流层以下，飞机

表速保持不变的同时，随着高度增加，飞机真空

速也随之增加，因此飞机推力随着高度增加逐渐

增大。

在 540～610 s通过分析图 16（a）飞行数据，可

知飞机处于水平平飞状态。此时，计算推力目标

值应采用等高度巡航的计算方法，且在飞机巡航

时所需的转速 N1 应低于爬升航段所需的转速 N1，

因此转速 N1 降低的趋势是正确的，而且用巡航航

段计算方法计算的结果约为 75%，该值与飞行记

录数据相近。

之后继续采用上述等表速爬升方式爬升，N1

增加，直到爬升到转换高度，飞机改平进入巡航

航段。

从图 17对比可以得出，仿真结果与飞行记录

的发动机转速 N1 变化趋势基本吻合，受爬升航段

风速与俯仰角波动（如图 16（b））的影响，仿真结

果存在波动，但从表 1对比可知，发动机转速 N1

的误差在 3%以内。

根据图 16（a）飞行剖面分析可知飞机在巡航

航段采用的为等高度巡航方式。设定巡航航段的

开始高度为爬升结束后的高度，即 7.193 km，巡航

平飞时马赫数为 0.673。
按本文巡航航段推力目标值计算方法，仿真

获得巡航过程的发动机转速 N1 与飞行记录转速

N1 对比如图 18所示，仿真和飞行数据以及对比

误差如表 2。
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图 18    巡航航段仿真结果和飞行数据对比

Fig. 18    Comparison of simulation results and flight data in

cruise phase
 

 
 

表 2    巡航航段的飞行数据及仿真数据

Table 2    Flight data and simulation results in cruise phase

时间/s
发动机转速 N1/%

误差
飞行数据 数值仿真

800 78.8 79.353 9 0.553 9

1 100 78.9 79.812 5 0.912 5

1 400 79.4 79.34 0.06

1 700 78.9 79.711 7 0.811 7

2 000 79.0 79.557 6 0.557 6

2 300 79.5 79.756 1 0.256 1

2 600 79.1 79.510 5 0.410 5

2 900 78.6 79.803 2 1.203 2

3 200 79.6 79.564 7 0.035 3

3 500 79.3 79.721 5 0.421 5

3 800 79.3 79.577 1 0.277 1

4 100 79.1 79.925 7 0.825 7

 

表 1    爬升航段飞行数据及仿真数据

Table 1    Flight data and simulation results in climb phase

时间/s
发动机转速 N1/%

误差
飞行数据 数值仿真

200 87.8 88.015 3 0.215 3

250 89.6 87.787 7 1.812 3

300 91.1 90.235 3 0.864 7

350 92.4 92.392 3 0.007 7

400 94.4 94.574 7 0.174 7

450 96.3 95.767 3 0.532 7

500 96.5 96.053 1 0.446 9

550 83.1 80.318 6 2.781 4

600 80.0 80.188 5 0.188 5

650 97.6 98.332 2 0.732 2

700 94.1 91.670 4 2.429 6
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图 17    爬升航段仿真结果和飞行数据对比

Fig. 17    Comparison of simulation results and flight data in

climb phase
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从图 16（a）的飞行高度与飞行速度变化可知，

巡航高度与速度基本恒定，巡航模式较为简单。

图 18对比表明，仿真结果与飞行记录的发动机转

速 N1 变化趋势基本吻合，巡航航段的发动机转

速 N1 仿真误差在 2%以内。

由图 16（a）飞行剖面分析可知，飞机在下降

航段为先以表速 265 kn（136.33 m/s）（对应图 16（a）
的真空速 207 m/s）开始等表速下降，然后在 5.86 km
（4 380 s）处快速下降，最后用等表速与水平平飞

的方式进行阶梯下降。按本文下降推力目标值计

算方法，仿真获得从巡航航段结束至 5 120 s下降

航段（a）的发动机转速 N1 与飞行记录转速 N1 对

比如图 19所示，仿真和飞行数据以及对比误差如

表 3。
从图 19对比可以得出，在 5 120 s以前的下

降航段仿真结果与飞行记录的发动机转速 N1 趋

势基本吻合，表 3中整点时刻记录的数据对比表

明发动机转速 N1 的仿真误差在 2%以内，但从图 19
直观地看，非整点时刻实际记录数据要比仿真数

据波动大一些，为了更合理对仿真误差进行评价，

将飞行数据与仿真数据进行加权平对比，经计算

在该下降航段的加权平均误差为 1.040%。

在 4 370～4 580 s通过分析图 16（a），可知飞

机此时快速下降，飞机的下降率较大，即 dh/dt绝
对值较大，此时飞机所需推力急剧减小，发动机

进入慢车状态。在民航飞机上，此时到达了发动

机限制值的边界，在限制值的限制下计算得到的

发动机转速N1 约为 32%，该值与飞行记录数据相近。

下降航段中，从 5 120 s开始，直至 5 400 s接
近下降航段结束（b），对原始飞行数据进行分析，

不能明确判断具体采用的下降飞行方式，本文近

似采用等表速下降（取值为该阶段的平均表速）计

算方法，获得该下降航段计算的发动机转速 N1 与

飞行记录转速 N1 对比如图 19所示，仿真数据与

飞行数据以及两者的对比误差如表 4。
对图 20与表 4，并结合图 16（a）进行分析可

知，5 120 s后的仿真计算误差较大，尤其是 5 310 s
之后的航段，飞行记录的高度为 1.603 km，考虑机

场标高可知实际距离机场高度仅有 824 m，飞行

高度接近机场进近高度。经过对飞行数据的俯仰

角、表速等参数分析，发现飞机真空速快速减小，

此时飞机采用副翼控制升力，加之发动机处于慢

车，推力绝对值较小，因此按下降航段推力目标

值理论方法计算的 N1 相对误差较大。不过，在飞

机实际推力管理中，飞机接近机场进近高度时，

此时油门杆控制由多个因素决定，所计算的推力

目标值对油门杆控制只具有参考意义。

综合图 17～图 20，得到全航段按推力目标值

计算的发动机转速 N1 与飞行记录的转速 N1 对比

 

表 3    下降航段（a）飞行数据及仿真数据

Table 3    Flight data and simulation results in descent

phase （a）

时间/s
发动机转速 N1/%

误差
飞行数据 数值仿真

4 200 64.0 63.622 60 0.377 40

4 300 55.5 53.739 30 1.760 70

4 400 33.3 33.36600 0.06600

4 500 32.6 32.685 70 0.085 70

4 600 44.8 45.294 45 0.494 45

4 700 45.9 47.478 90 1.578 90

4 800 52.8 53.216 70 0.416 70

4 900 62.6 62.683 80 0.083 80

5 000 63.4 61.995 6 1.404 40

5 100 63.4 61.677 9 1.722 10

 

表 4    下降航段（b）飞行数据及仿真数据

Table 4    Flight data and simulation results in descent

phase （b）

时间/s
发动机转速 N1/%

误差
飞行数据 数值仿真

5 150 40.6 46.529 16 5.929 16

5 200 40.6 44.297 88 3.697 88

5 250 64.7 61.783 60 2.916 40

5 300 36.4 35.762 90 0.637 10

5 350 39.5 40.772 56 1.272 56

5 400 34.9 45.250 20 10.350 20
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图 19    下降航段（a）仿真结果和飞行数据对比

Fig. 19    Comparison of simulation results and flight data in

descent phase （a）
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如图 21所示。

全航段仿真对比图表明，在爬升航段、巡航

航段和接近机场进近高度前的下降航段，仿真结

果与飞机飞行记录的发动机转速 N1 值变化趋势

相符，典型记录点的仿真误差在 3%以内，经计算

上述主要航段仿真的加权平均误差为 0.845%, 均

方差为 1.160。

上述仿真与实际飞行记录有一定的误差，产

生误差的原因包括：一是本文基于垂直平面对民

航客机进行建模，假设飞机未进行滚转与侧滑运

动，对飞机的六自由度方程进行了简化；二是实

际飞行中，发动机会有部分压气机空气引气用于

客舱空调或机翼除冰等工作，按发动机理想工作

用于推力目标值计算并没有完全反映发动机的工

作状态；三是仿真采用波音官方资料的波音 737-

800飞机相关特性参数，但实际使用中，随着飞机

老化等现象，导致具体飞机参数发生变化。

 5    结　论

对民航客机全飞行航段推力目标值（飞行的

需求推力）计算方法进行研究，所做的研究及结

论如下：

1）  根据民航相关标准规定的各飞行航段与

飞行方式，基于飞行动力学方法，得到了各飞行

方式下推力目标值的计算方法。

2）  以波音 737-800实际飞行记录为例，对爬

升、巡航和主要下降航段采用所得到的计算方法

进行推力目标值计算，结果表明，仿真误差在 3%
以内。

论文所采用的推力目标值计算方法，由理论

分析结合飞行记录数据验证了方法的有效性，具

有一定的工程适用性，可为民航客机推力管理系

统设计提供参考。
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