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主动重心控制功能仿真建模与应用

杨俊，张超，王洋，赵跃明，吴佳驹
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摘 要：减小飞行阻力、节省燃油消耗，是主动重心控制功能的重要收益之一，对功能方案的迭代和优化设计

具有重要影响。基于主动重心控制技术原理和方案，耦合飞控系统模型、自动飞控系统模型、燃油系统模型、气

动力模型、发动机模型和飞机六自由度（6-DOF）模型，建立某型飞机主动重心控制功能仿真模型。该模型计及

燃油消耗引起的重心变化的影响，在指定高度和马赫数下，通过设置不同的目标重心位置，对主动重心控制功

能的收益进行评估。结果表明：应用主动重心控制技术能给飞机带来可观的收益，尤其是目标重心越靠后，产

生的收益越明显；Ma对功能的收益有影响，相同条件下，Ma越大，收益越大。
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0 引 言

飞机飞行过程中，其重心会随着燃油的消耗、

武器或货物的投放而发生变化。而重心与飞机的

飞行安全、稳定性和性能密切相关。通常，通过设

计合理的耗油顺序和武器挂载与使用方案，可以

“被动”地将重心控制在规定范围内［1］，但这种方式

未能充分发挥飞机的性能。例如，超声速飞行时，

气动焦点大幅后移，重心和焦点的距离增大，导致

配平阻力增大，增加了燃油消耗［2］。

正是基于上述考虑，国外在 20世纪 70年代率

先提出了主动重心控制技术，该技术考虑燃油消

耗、武器（货物）投放的影响，根据相关控制需求，

通过控制机上燃油在不同油箱之间的转输，实现

对飞机重心的主动控制。虽然该技术先后在“协

和”、Tu-144、B-1B、Tu-160、A330/340和 A380等
国外军/民用飞机上得到应用，并在减小阻力、节

省燃油消耗、解决重心控制难题等方面发挥了重

要的作用［2-9］，但是能够获取到的资料很少，主要集

中在相关原理和架构等方面［5-8］，未涉及有关建模

方法的介绍。

国内在该领域的研究起步较晚，尚未实现工

程化应用，还处于理论研究阶段。张晶等［10-11］对功

能的方案和设计方法进行了研究，提出了最佳重

心位置设计准则，建立了基于平衡输油系统的重

心 位 移 模 型 ，并 进 行 了 仿 真 验 证 ；Li Haiquan
等［12-13］分析了燃油泵和转输管路故障对功能的影

响，提出相关紧急处置策略；Yan Jianing等［14］基于

滑模控制对功能的控制律进行了研究，表明滑模

控制能提高对重心指令的跟踪速度和控制精度；

杨俊等［15］对目标重心位置开展研究，提出了目标

重心位置的确定原则，并对重心控制策略进行了

分析，指出通过合理设计燃油转输门限，能在减小

阻力、节省燃油消耗与减轻燃油系统/设备工作负

担之间取得平衡。相关研究工作聚焦于功能的方

案和原理设计，而对仿真建模的介绍较为粗略，未

能体现建模的方法和难点。

减小飞行阻力、节省燃油消耗是主动重心控

制功能的重要收益，对方案论证、迭代和优化设计

有着重要的影响。国外多型具备主动重心控制功

能的飞机都在其尾翼设置了配平油箱，通过机翼

油箱和配平油箱之间的燃油转输实现飞机重心的

主动控制［5-7］。但是，该方案增加了燃油系统的硬

件成本，而且当机翼油箱和尾翼配平油箱之间的

燃油转输发生故障，燃油无法向机翼油箱转输时，

随着机翼油箱燃油不断消耗，很可能导致飞机重

心超出安全后限，危及飞行安全。

因此，从经济性和安全性角度出发，某型飞机

初步考虑仅通过机翼油箱之间的燃油转输实现主

动重心控制功能。但是，由于机翼油箱组纵向重

心的差异较小，采用该方案是否能满足设计要求、

发挥功能的性能，需要尽快明确，以支撑功能的研

制。本文针对该型飞机的需求，基于功能的原理

和方案，阐述主动重心控制功能的建模思想和方

法，对功能初步方案的减阻和省油性能进行评估，

以支撑方案的优化设计。

1 主动重心控制功能方案

飞机通常有多个分布在不同位置的油箱，这

些油箱的纵向重心位置是不同的，通过油箱之间

的燃油转输，可以对飞机纵向重心进行控制，这是

主动重心控制功能实现的物理基础。

某型飞机主动重心控制功能由飞控系统和燃

油系统协同实现。飞控系统负责解算飞机的实时

重心，并根据飞机的目标重心输入解算出燃油目

标重心，发送给燃油系统。燃油系统根据燃油目

标重心解算出相关泵和阀的控制指令，通过控制

泵和阀的开启或关闭，控制燃油在油箱之间的转

输，从而将飞机的重心维持在期望的位置上，以减

小飞行阻力，节省燃油消耗，提升飞机性能。

同时，燃油系统还需解算燃油的重量和重心，

并将其发送给飞控系统，以供飞控系统解算全机

重量和重心使用。

2 主动重心控制功能建模

2. 1 模型架构与仿真流程

主动重心控制功能模型架构如图 1所示，包括

仿真设置与控制、飞控系统、自动飞控、气动力、发

动机、燃油系统和飞机六自由度模型七个子模块。

仿真控制模块是仿真设置和控制指令的输入

接口，也是飞机姿态角、过载、角速率和燃油重量

和重心等参数的反馈中继。自动飞控模型根据高

度和Ma保持指令，解算出控制指令发送给飞控系

统和发动机模型，控制飞机按照期望的轨迹飞行。
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气动力和发动机模型，根据相关输入，解算出飞机

当前的气动力和力矩、推力和耗油率，供六自由度

模型和燃油系统模型使用。燃油系统模型根据飞

控系统指令控制燃油转输，并解算出燃油的质量

特性数据，供飞控系统模型和六自由度模型使用。

六自由度模型根据气动力和力矩、推力和飞机实

时重量和重心以及燃油质量特性数据解算出飞机

的姿态和飞行参数并反馈给各有关模块。

2. 2 飞控系统建模

飞控系统模型应具备如下功能：（1）三轴控制

功能，根据自动飞控系统发送的指令，实现对飞机

三轴运动的控制；（2）飞机实时重心解算；（3）燃油

目标重心解算。

三轴控制功能是飞控系统常规功能，相关技

术已经很成熟，在此不再赘述。而飞机实时重心

的计算则采用基于重量分布的方法，依据飞机的

重量组成（空机重量、货物重量和燃油重量），先设

法得到各组成部分的重量和重心，然后通过式（1）
加权计算，得到整机的重心位置。
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y cg =
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z cg =
∑wi zi

∑wi

（1）

式中：x cg、y cg和 z cg分别为飞机的重心在重心计算坐

标系 x、y、z轴上的坐标；xi、yi和 zi分别为各组成部

分的重心在 x、y、z轴上的坐标；wi为第 i个组成部

分的重量。

对于燃油目标重心，则根据飞机目标重心、空

机重量和重心、燃油重量以及货物重量和重心进

行解算，相关算法如下：

x fuel =
x tgt ⋅∑w-(w crg ⋅ x crg + w zf ⋅ x zf )

w fuel
（2）

式中：x fuel、x tgt、x crg、x zf分别为燃油目标重心、飞机目

标重心、货物重心和空机重心；∑w、w crg、w zf、w fuel

分 别 为 飞 机 总 重 、货 物 重 量 、空 机 重 量 和 燃 油

重量。

2. 3 自动飞控系统建模

自动飞控系统应实现高度保持和Ma保持功

能，能根据相关输入解算出控制指令并发送至飞

控系统和发动机模型，实现对飞机飞行轨迹的控

制。有关建模方法和技术已经很成熟，在此不再

赘述。

2. 4 燃油系统建模

2. 4. 1 燃油转输控制原理

某型飞机的油箱全部位于机翼，单侧机翼的

油箱分为内外两个油箱组，每个油箱组又包含多

个油箱。燃油重心转输系统独立于发动机供油系

统，重心转输不影响发动机的正常供油。目前方

案是通过内外两个油箱组之间进行燃油转输，实

现对飞机纵向重心的控制。

当需要向前调节重心时，将两侧机翼外油箱

组的燃油向内油箱组转输；反之，需要向后调节重

心时，将内油箱组的燃油向外油箱组转输。

2. 4. 2 燃油转输控制律

燃油转输控制律采用比例控制器，被控量为

燃油重心位置，控制变量为燃油转输流量。假设

期望的燃油纵向重心为 X̄ d，实际的燃油重心为 X̄，

采用反馈控制，控制律框图如图 2所示。

图 1 模型架构

Fig. 1 Framework of model

图 2 比例控制器

Fig. 2 Proportional controller
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控制律为

Q= K p ( X̄ d - X̄ ) （3）
考虑到燃油转输的最大流量限制，对燃油流

量进行限幅处理：

Q c =
ì
í
îïï

Q ( || Q ≤ Qmax )
sgn ( )Q × Qmax ( || Q > Qmax )

（4）

2. 4. 3 燃油质量特性模型

燃油系统模型还需计算自身的质量特性数据

以供飞控系统模型解算全机实时重心，以及六自

由度模型解算飞机的运动参数。

燃油质量特性数据包括燃油重心和燃油转动

惯量两部分。飞机的油箱通常都是不规则的几何

体，当油箱内存储不同质量的燃油时，其重心和惯

量是不同的；另外，由于燃油易流动的属性，当飞

机发生俯仰和滚转操作时，即使对于同一个油箱、

相同油量条件下，相比未发生俯仰和滚转操作的

情况，其重心和惯量也是不同的。因此，如果忽略

过载的影响，燃油质量特性数据可以表征为飞机

俯仰角 θ、滚转角 ϕ和燃油重量W fuel的函数。

实际中，常借助 CATIA等三维建模软件，结

合其二次开发功能，采用切片法获取燃油质量特

性数据，主要步骤为［16-18］：

（1）建立油箱三维模型；

（2）确定典型的姿态角，即确定俯仰角和滚转

角的组合；

（3）针对某一特定姿态角（俯仰角和滚转角组

合），从油箱底部开始，以平行于油面（油面由俯仰

角和滚转角决定）的切割面，按照一定的步长去切

割油箱模型，每次切片保留剩余燃油部分，利用

CATIA的测量功能得到其重心和惯量，从而得到

每个油箱燃油重心和惯量与其重量的关系；

（4）基于上述得到的数据，构建燃油质量特性

数据库，通过查表法插值得到特定重量、俯仰角和

滚转角下燃油的重心和惯量。

如果飞机仅在纵向平面内运动，则可以忽略

滚转角对燃油质量特性的影响，且能降低建模的

复杂度。本文的仿真只需飞机在纵向平面内运

动，因此，可以简化燃油质量特性数据的建模，即

将重心和惯量表征为燃油重量W fuel和俯仰角 θ的

函数，建立的燃油质量特性模型（以某一油箱为

例）如图 3所示。

2. 4. 4 燃油系统模型

建立的燃油系统模型如图 4所示，主要包括燃

油转输控制模块（Fuel_Transfer_Control）、油箱剩

余燃油计算模块（Residual_Fuel_Computation）、燃

油惯量计算模块（Fuel_Inertia_Computation）和燃

油重心计算模块（Fuel_CG_Computation）。

转输控制模块根据燃油目标重心指令（Fu⁃
el_CMD）和发动机耗油率解算各油箱的进/出流

量，剩余燃油计算模块对进/出流量积分得到各油

箱剩余燃油，燃油惯量和重心模块根据油箱剩余

燃油和飞机姿态角（AC_Attitude）解算出燃油的自

身惯量和重心数据。

2. 5 气动力建模

气动力在风轴系的三个分量 L、D、Y和气动力

矩在体轴系的三个分量 l、m、n，可以近似表征为马

赫数（Ma）、迎角（α）、侧滑角（β）、副翼偏转角度

（δ a）、升降舵偏转角（δ e）和方向舵偏转角度（δ r）的

函数，利用风洞数据，即可建立气动力和力矩模

型，供解算飞机运动方程使用。

2. 6 发动机模型

发动机模型应根据自动飞控的指令解算出所

需的推力和发动机耗油率，耗油率作为油箱剩余

图 3 燃油质量特性模型

Fig. 3 Model of fuel mass properties

图 4 燃油系统模型

Fig. 4 Model of fuel system
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油量解算的关键输入，用于燃油转输控制和燃油

实时重量、重心和惯量的解算。

根据发动机性能数据，发动机的耗油率与推

力、马赫数和高度紧密相关。建立的发动机模型

如图 5所示，该模型根据自动飞控指令、飞行高度

H和Ma解算出发动机的推力和实时耗油率。

2. 7 飞机 6-DOF建模

对于体轴系原点位于重心的飞机六自由度模

型，其力方程组可以表示为［19］
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力矩方程组可表示为［19］
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式中：u、v、w为飞机速度矢量在体轴系中的分量；

FAx、FAy、FAz为非重力合力（包括气动力和推力）在

体轴系中的分量；p、q、r为体轴系三轴角速率；θ、ϕ

为俯仰角和滚转角；L、M、N为体轴系下三轴力矩

分量；I为飞机转动惯量。

上述模型以重心作为坐标原点，而气动力矩

和推力力矩的参考点通常不与重心重合，而且随

着燃油的消耗，重心位置发生改变，体轴系也会跟

着移动。因此，需要对由于重心改变导致的力矩

变化进行修正，再将修正后的力矩带入六自由度

模型进行解算。另外，燃油的消耗也会引起全机

惯量的变化，因此同样需要对惯量进行修正。

2. 7. 1 力矩修正

Oxyz为重心计算坐标系，其原点通常位于机

头，Ox轴平行于飞机纵轴指向机尾，Oy轴垂直于

飞机对称面指向右侧，Oz轴由右手准则确定，指向

上方，如图 6所示。O cg x b yb zb 为体轴系，O cg x b 轴

平行于飞机纵轴指向机头，O cg yb轴垂直于飞机对

称面指向右侧，O cg zb由右手定则确定。气动力和

推力相对于力矩参考点 O ref产生的力矩为M ref，则

根据理论力学知识，其相对于重心 O cg产生的力矩

如式（7）所示。

M=M ref + ΔM=M ref +∑Fi× ro ref/ocg =
M ref +∑Fi×( ro/ocg - ro/o ref ) （7）

式中：∑Fi为重心计算坐标系下描述的非重力合

外力；ro ref/ocg、ro/ocg、ro/o ref 为重心计算坐标系下描述的

径矢。

为了表示方便，将式（7）改写成体轴系下的表

达形式

M=M ref + FA× S ( ro/ocg - ro/ocg ) （8）
式中：FA为在体轴系下描述的非重力外力。

FA= T b
a

é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

ú-D
Y
-L

+
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úT cos αT
0

-T sin αT
（9）

式中：D，T，L，Y，αT 分别为阻力、推力、升力、侧力

和发动机安装角；S为从重心计算坐标系到体轴系

的转换矩阵。

S=
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

ú-1 0 0
0 1 0
0 0 -1

该矩阵用于将重心计算坐标系中描述的位置

矢量转换到体轴系中。T b
a 为气流系到体轴系的转

换矩阵，T b
a 的表达式为

图 6 力矩修正示意图

Fig. 6 Schematic of moment correction

图 5 发动机模型

Fig. 5 Engine model
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T b
a =

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úcos α cos β sin β sinαcosβ
-cos α sin β cos β -sin α sin β
-sin α 0 cos α

（10）

而 r
O/Ocg
- r

O/O ref
在重心计算坐标系下可表示为

r
O/Ocg
- r

O/O ref
=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úx cg
y cg
z cg

-
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úx ref
y ref
z ref

=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úΔx
Δy
Δz

（11）

则，修正后的力矩在体轴下可表示为

é

ë

ê

ê
êêê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úL
M
N
=
é

ë

ê

ê
êêê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úL ref
M ref

N ref

+
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú-FAyΔz- FAzΔy
-FAzΔx+ FAxΔz
FAxΔy+ FAyΔx

（12）

2. 7. 2 惯量修正

根据飞机的重量组成，可以由式（13）计算出

全机的转动惯量。

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

Ix=∑Ixoi+∑ΔIxi
Iy=∑Iyoi+∑ΔIyi
Iz=∑Izoi+∑ΔIzi
Ixy=∑Ixyoi+∑ΔIxyi
Ixz=∑Ixzoi+∑ΔIxzi
Iyz=∑Iyzoi+∑ΔIyzi

（13）

式中：Ix，Iy，Iz，Ixy，Ixz，Iyz 为飞机的自身转动惯量；

∑Ixoi，∑Iyoi，∑Izoi，∑Ixyoi，∑Ixzoi，∑Iyzoi 为空机、

货 物 和 燃 油 的 自 身 转 动 惯 量 ；∑ΔIxi，∑ΔIyi，
∑ΔIzi，∑ΔIxyi，∑ΔIxzi，∑ΔIyzi 为空机、货物和燃

油的移轴转动惯量。

移轴转动惯量可根据公式（14）计算［20］：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ΔIxi=Wi [ ( yi- y cg )2 +( zi- z cg )2 ]
ΔIyi=Wi [ ( xi- x cg )2 +( zi- z cg )2 ]
ΔIzi=Wi [ ( xi- x cg )2 +( yi- y cg )2 ]
ΔIxyi=Wi ( xi- x cg ) ( yi- y cg )
ΔIxzi=Wi ( xi- x cg ) ( zi- z cg )
ΔIyzi=Wi ( yi- y cg ) ( zi- z cg )

（14）

式中：Wi 为飞机各组成部分重量；xi，yi，zi 为各组

成部分的重心分量；x cg，y cg，z cg 为全机实时重心

分量。

2. 7. 3 6-DOF模型

建立的飞机六自由度模型如图 7所示，包括力

矩修正模块（Moments Correction）、惯量修正模块

（Inertia Correction）和运动方程模块（6-DOF Mo⁃

tion Equation）。力矩和惯量修正模块输出修正后

的气动力矩和推力力矩及全机惯量，运动方程模

块根据力和力矩等输入解算出飞机的速度、角速

率和姿态角等飞行参数。

3 仿真分析

3. 1 仿真设置

基于建立的模型，设置飞行高度 H= 10 km，

Ma分别为 0.7、0.8，在其他条件相同的情况下，针

对不同的目标重心（0. 28MAC~0. 33MAC）和不

进行重心控制的情况，仿真飞行 5 h。以不进行重

心控制飞机的燃油消耗为基准，对比分析不同目

标重心控制情况下飞机的燃油消耗情况，以对主

动重心控制功能初步方案进行评估。

3. 2 仿真结果

功能的减阻收益，即在同样的飞行高度和速

度下，飞行同样的时间，进行重心控制后相比不进

行重心控制，飞机节省的燃油消耗量。

因此，将进行重心控制的飞机耗油量与不进

行重心控制的飞机耗油量相减，可得主动重心控

制功能的收益。功能收益与目标重心的关系曲线

如图 8所示，图中两条曲线分别对应 Ma= 0.7和
Ma= 0.8情况下，不同目标重心位置对应的节省

的燃油消耗。可以看出：（1）相同条件下，Ma越
大，功能的收益越大；（2）目标重心越靠后，功能的

收益越大，能带来超过 850 kg的燃油收益；（3）随

着目标重心向后变化，Ma对功能收益的影响逐渐

减弱。

图 7 飞机六自由度模型

Fig. 7 6-DOF model
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3. 3 结果分析

针对上述提及的Ma对收益影响减弱的情况，

进一步考察飞机重心随时间变化的情况。飞机重

心变化曲线如图 9所示，（a）和（b）分别对应Ma=
0.7和Ma= 0.8条件下，不同目标重心（仿真开始

后 500 s启动主动重心控制）和不进行重心控制情

况下飞机的实时重心随时间变化的曲线。

（a）Ma=0. 7

（b）Ma=0. 8

图 9 飞机重心变化曲线

Fig. 9 Curves of CG Variation

从图 9可以看出：目标重心越靠后，仿真过程

中能将飞机的重心维持在目标位置的时间越小。

这主要是油箱布置的限制导致的，进行重心转输

的油箱均位于机翼上，其在纵向的有效重心差值

较小，飞机改变和维持相同的重心所需要的燃油

量更大。而随着飞行时间的增加，发动机不断消

耗燃油，机上可供转输的燃油逐渐减少，以致最后

无法将飞机重心维持在期望的位置。

通过对仿真结果的分析，可以得到如下结论：

（1）目标重心越靠后，收益越大，越能节省

燃油；

（2）受限于飞机的油箱布置，目标重心越靠

后，将飞机重心维持在目标位置的时间越少；

（3）Ma能影响功能的收益，但是其效果受限

于油箱布置，未能充分体现出来。

总的来说，应用主动重心控制技术，能减小飞

行阻力，节省燃油消耗。但是，由于油箱布置的限

制，不能在整个仿真时间内始终将重心维持在目

标位置，未能充分发挥主动重心控制功能的潜力。

4 结 论

（1）应用主动重心控制技术，能减小飞行阻

力，节省燃油消耗，带来较为可观的收益。

（2）目标重心位置越靠后，应用主动重心控制

技术后，节省的燃油消耗越大，收益越明显。

（3）Ma对功能的收益有影响，Ma越大，收益

越大。

（4）受限于油箱布置，当前的方案未能充分发

挥主动重心控制技术的潜力，下一步有必要对功

能方案进行优化。
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