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摘 要：目标重心位置的确定是主动重心控制系统设计的一个难题，提出一种目标重心位置设计方法，以指导

主动重心控制系统的设计。通过梳理阻力与重心关系的相关参考文献，总结出理论最小阻力重心位置的关系

式；考虑飞机重心测量的误差，对主动重心控制系统的目标重心位置的设计进行研究；并以空客 A340飞机为

例，对主动重心控制策略进行分析。结果表明：阻力最小重心位置并不总是越靠后越好，目标重心位置应根据

理论最小阻力重心位置和重心测量的误差进行设计，且燃油重心的测量误差对其影响很大；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。
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0 引 言

飞行过程中，飞机的重心是不断变化的，会随

着燃油消耗、武器或货物投放而改变。为了保证

飞行安全并满足稳定性要求，必须对重心进行控

制。传统地，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。这种方式虽然解决了重心控制的问题，

但是未能充分发挥飞机的性能。例如，当飞机进

入超声速飞行时，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。

针对上述问题，国外在 20世纪 70年代提出了

主动重心控制技术，并在“协和”、B-1B、Tu144和
空客等军/民用飞机上得以应用，起到了减小飞行

阻力、节省燃油消耗的作用［1-6］。

主动重心控制技术考虑燃油消耗、武器（货

物）投放对飞机重心的影响，在不同的场景下，根

据相应的控制需求解算出目标重心位置，并结合

实时重心生成燃油转输指令，通过控制燃油转输

将飞机的重心维持在最佳的位置上，达到减小飞

行阻力，提升飞行性能的目的［7］。

最佳重心或者说目标重心，是主动重心控制

的输入，不同的目标重心对应不同的控制策略，相

应地也会带来不同的收益。虽然主动重心控制技

术还能解决某些特殊构型飞机重心控制难题［3］，但

是减小飞行阻力、节省燃油消耗仍然是其最主要

的目的。

国外很早就开始对主动重心控制技术进行研

究和应用，但是能够获取到的资料主要涉及主动

重心控制系统方案和架构的设计，有关目标重心

位置的研究资料较少［4-9］。空客在 A330、A340和
A380等民用飞机上应用了该技术，通过控制燃油

转输，将飞机的重心维持在重心后限制边界前的

一定“范围”，达到了减小阻力、节省燃油消耗的目

的［4-6］。但是其未对上述“范围”进行详细介绍，目

标重心位置的设计原则并不明晰。

虽然国内尚未在具体型号上应用该技术，但

是也有研究人员开展了相关技术研究。例如，张

晶等［7，10］对主动重心控制系统方案和设计方法进

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，结果表明主动重心控制技术能有效减小

巡航阻力，提高巡航效率和航程；但是其最佳重心

位置的推导过程较为简略，未从原理上揭示阻力

与重心位置的关系；而且，其研究还处在理论层

面，并未考虑工程应用中重心测量误差对目标重

心位置设计的影响。

因此，本文基于减阻需求，以主动重心控制技

术工程化应用为目标，通过对以往相关研究成果

的总结和分析，系统性地给出理论最小阻力重心

位置关系式，并考虑真实重心误差的影响，对目标

重心解算原则和重心控制策略进行研究。

1 重心与阻力的关系

飞机的重心位置与其飞行阻力紧密相关，相

同的高度和速度条件下，不同的重心位置所需的

舵面配平角度不同，理论上存在某一重心位置使

得飞机配平后的总阻力最小。

常规布局飞机的有效升力 Lwb 由翼身组合体

产生，尾翼通常产生“负”升力 L t，用于配平。在满

足纵向配平的前提下，将飞机的重心向后移动 Δx，
根据力矩平衡，所需的尾翼配平“负”升力由 L t减

小到 L't，相应地，所需的翼身升力也减小为 L'wb，如
图 1所示。

飞机的升力公式为

L= 1
2 ρV

2CL （1）

假设高度和速度不变，由于所需的有效升力

减小为 L'wb，则所需的升力系数减小了，相应地，攻

图 1 重心位置与升力关系

Fig. 1 Relation between center-of-gravity and lift
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角也减小。攻角减小了，阻力也会减小；而且，由

于尾翼升力减小了，所需要的舵面配平偏转角度

也减小了，二者共同起作用，将会减小飞行阻力。

2 理论最小阻力重心位置

上述对重心与飞行阻力关系的描述被业界广

泛接受，其认为重心越靠后，减小阻力的效果越明

显。但是，这只是一种定性的解释，缺乏严格的理

论推导支持。

文献［11-13］针对此问题开展了研究，取得的

成果具有很好的借鉴和参考意义，本文对其进行

总结概括，以供主动重心控制系统的设计参考。

飞机是一个承力系统，可以将其分为“翼身组

合体”和“尾翼”两部分，亚声速条件下，其飞行阻

力由零升阻力和诱导阻力组成，而诱导阻力又可

以分解成翼身组合体的诱导阻力、尾翼诱导阻力

和干扰阻力，即：

CD = CD0 + CDi= CD0 + kwbC 2
Lwb +

( S t /S ) k tC 2
L t + CD int （2）

诱导阻力由两部分组成，一是承力系统各个

部件本身的诱导阻力（kwbC 2
Lwb和 k tC 2

L t），二是由各个

部件（翼身和尾翼）的环量分布相互诱导产生，称

其为干扰阻力，用 CD int表示［13］。

需要明确的是：流经尾翼的气流不同于未受

扰动的自由来流，并且尾翼处于由翼身环流所引

起的下洗流场内；反过来，流过机翼的气流也不是

未受扰动的自由来流，其受尾翼环流上洗或下洗

而改变了方向。正是由于翼身和尾翼两部分环量

的相互作用，才产生了干扰阻力。

考察尾翼的一块基元块（如图 2所示），翼身组

合体环量引起的下洗 d t- wb 与尾翼环量 Γ t相互作

用产生的阻力贡献为

d2D t- wb = ρΓ t dy td t- wb （3）

根据毕奥—萨伐尔定律，下洗 d t- wb 可以表

示为

d t- wb =
Γwb

4π
dywb× r
|r| （4）

同样地，尾翼环量引起的上洗或下洗在机翼

上产生的阻力贡献为

d2Dwb -t = ρΓwbdywbdwb- t （5）
由式（4）和式（5）可得总的干扰阻力为

d2D int = d2D t- wb + d2Dwb -t （6）
对式（6）积分可得

D int =
ρ
2π ∫-S t

S t
Γ t dy t ⋅

∫-S
S

Γwb
( y t - ywb )2 -( z t - zwb )2
[ ( y t - ywb )2 +( z t - zwb )2 ]2

dywb （7）

式（7）中的第二个积分可以理解为机翼环量

在下游无穷远处（|x t - xwb |→ ∞）诱导产生的下洗

角。该下洗角可以表示为

ε∞ ( y t，z t )=
1
2πV ⋅

∫-S
S

Γwb
( y t - ywb )2 -( z t - zwb )2
[ ( y t - ywb )2 +( z t - zwb )2 ]2

dywb

（8）
根据式（8），干扰阻力可改写成

D int = ρV ∫-S t
S t
ε∞Γ t dy t （9）

考虑到尾翼翼展远小于机翼翼展，可以认为

沿尾翼展向机翼诱导产生的下洗角变化很小，则

ε∞可以用一个有效值 ε̄∞表示，同时，根据升力与环

量之间的关系（库塔—如可夫斯基公式）可以得到

干扰阻力的最终形式

D int = ε̄∞ ρV ∫-S t
S t
Γ t dy t = ε̄∞L t （10）

写成系数形式

CD int = ε̄∞CL tS t /S （11）

式中：S、S t分别为机翼和尾翼的浸润面积。

图 2 机翼和尾翼干扰阻力示意图

Fig. 2 Schematic of interference irag between
wing and tail
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对于配平状态，作水平运动的飞机，其总升力

应为常值，俯仰力矩应为 0，即

{CL=CLwb +( S t /S )CL t = const
Cm=Cm0 +CLwb ( x-xwb )+( S t /S )CL t ( x-x t )=0

（12）
式中：x、xwb和 x t分别为飞机重心位置、翼身气动焦

点和尾翼焦点。

对于下洗角 ε̄∞，可以假设其由两部分组成，其

中一部分为常数，另一部分则可以表示成与翼身

组合体升力系统 CLwb呈线性关系的函数，即

ε̄∞ =( ε̄∞ ) 0 +( ε̄∞ ) l= 2kwb ε*0 + 2kwbCLwb ε
* （13）

根据式（2）、式（12）和式（13），飞机的阻力可

以写成

CD= CD0 + kwbC 2
Lwb +( S/S t ) k t (CL- CLwb )2 +

2kwb ( ε*0 + CLwbε* ) (CL- CLwb) （14）

对式（14）关于 CLwb求导，并令
∂CD

∂CLwb

= 0，可得

CLwb =
ε*0 +( S/S t ) ( k t /kwb )CL- ε*CL

1+( S/S t ) ( k t /kwb )- 2ε*
（15）

将式（15）带入式（12），可求得飞机最小阻力

重心位置

xopt = xwb +
1- ε* - ε*0/CL

1+( S/S t ) ( k t /kwb )- 2ε*
( x t - xwb )-

Cm0 /CL （16）
从式（16）可以看出：阻力最小重心位置受下

洗、零升力矩系数和升力系数的影响，下洗角增

加，最小阻力重心位置向前移动；零升力矩系数通

常为负值，其使得最小阻力重心位置向后移动。

另外，升力系数对最小阻力重心位置也有一定的

影响，不同的飞行速度都对应不同的最小阻力重

心位置。

进一步分析发现，最小阻力重心位置受下洗

影响很大，如果下洗满足 ε* + ε*0/CL ≫ 1，其是能

够位于翼身气动焦点之前的，即阻力最小重心是

有可能位于飞机的稳定边界之内的。真启成［14］以

J-7飞机为例，采用上述方法，分析 J-7飞机最小阻

力重心位置，结果表明当下洗因子满足一定条件

时，J-7飞机的最小阻力重心位置是能够落在稳定

边界内的。

为了更深入地研究阻力与重心的关系，利用

竖直方向力平衡方程可得到

CLwb = CL-( S t /S )CL t （17）
将式（17）带入式（12），可得

Cm0 + CL ( x- xwb )-( S t /S )CL t ( x t - xwb )= 0
（18）

式（18）两边同时除以 CL 和 x t - xwb，可得

x- xwb
x t - xwb

+
Cm0

CL ( x t - xwb )
-( S t /S )

CL t

CL
= 0

（19）
令

F ( x )= x- xwb
x t - xwb

+
Cm0

CL ( x t - xwb )
（20）

利用 CL 和 F ( x )表示 CL t，并带入式（2），则可

得到配平后飞行阻力与重心的关系式

CD= CD0 + kwbC 2
L[ 1- F ( x ) ]2 + S

S t
k tC 2

L F 2 ( x )+

2kwbCL F ( x ) { ε*0 + ε*CL [ 1- F ( x ) ] } （21）
可见，飞行阻力是关于飞机重心的二次函数。

对于理论最小阻力重心落在稳定边界内的情况，

飞机重心越接近后限阻力越小，显然是不正确的；

而对于位于稳定边界之外（位于重心后限之后）的

情况，根据二次函数的特点，显然重心越接近后限

越有利于减小飞行阻力。

综上所述，飞机的最小阻力重心位置并不总

是越靠近其重心后限越好，而应根据具体的飞机

气动特性确定阻力和重心的关系。

3 目标重心位置确定原则

根据上述分析，最小阻力重心位置存在两个

可能的情况：一是落在稳定边界内；二是落在稳定

边界之外。飞行中，为满足飞机的稳定性要求，重

心应始终维持在使用限制范围内。对于上述两种

情况，应分别以理论阻力最小重心位置和重心后

限作为主动重心控制系统的目标重心输入。但是

在实际中，飞机重心的测量存在多种不确定因素，

测量过程中存在误差的引入，导致计算得到的重

心与实际存在差异，因此在确定目标重心时，必须

保证其与重心的后限留有一定的安全“裕量”。

虽然目前已有诸多研究人员开展了基于飞行

力学和神经网络等多种非传统方法的飞机重心解

算方法研究工作［15-16］，并取得了一定的研究成果，

而且某些成果也已经在空客系列飞机上得到了应

用［6］，但是基于重量分布的飞机重心解算方法仍然
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是最为成熟、可靠、应用最广泛的，其一直是空客

系列飞机解算飞机实时重心的可靠来源。

所谓基于重量分布的飞机实时重心解算方

法，其依据飞机的重量组成（空机重量、乘员重量、

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（22）加权计算得到整机

的重心位置。

x cg =
∑wi xi

∑wi

（22）

式中：wi为空机、乘员、货物和燃油等的重量；xi为
上述各部分的重心。

各组成部分的重量和重心计算或测量的误差

累积起来就是整机的重心误差。

空客对安全“裕量”的确定方法［9］值得参考和

借鉴。空客认为飞机重心计算需要考虑以下四个

方面的影响：

（1）初始零油重心计算误差，即包括空机、乘

员和货物的重心计算误差；

（2）飞行中机组和乘客的移动对飞机重心的

影响；

（3）起落架收起时对飞机重心的影响；

（4）由于燃油测量系统精度的原因对飞机重

心计算造成的误差。

空客某型机基于上述四方面的影响确定主动

重心控制目标重心后限的示意图如图 3所示。起

落架收起会引起重心向前移动 3 000 kg ⋅ m，而燃

油测量误差导致的重心计算误差为 2 400 kg ⋅ m，

飞 行 中 人 员 移 动 引 起 的 重 心 变 化 和 初 始 零 油

重 心 计 算 的 误 差 共 计 13 700 kg ⋅ m，据 此 最 终

确 定 目 标 重 心 距 离 设 计 重 心 后 限 的 安 全“ 裕

量”为 13 100 kg ⋅ m。

一般来说，飞机的燃油装载量最大能占到全

机重量的一半以上，并且机上燃油重量和重心的

测量相对于其他组成部分的重量和重心测量来

说，技术难度更大，相应的测量误差也较大。机上

燃油重心的测量误差在飞机重心测量误差的贡献

较大。因此，在飞行过程中，随着燃油的消耗，其

在全机重量中的占比逐渐减小，相应地，燃油重心

测量误差对全机重心解算误差的影响也逐渐减

小，从而全机重心的解算精度逐渐提高。根据文

献［8］，当空客某型机处于最大重量时，其重心的

计算误差能达到 3. 5%MAC，而在最小重量时，则

能提高到 1. 8%MAC。这样，主动重心控制的目

标重心也可以适当的向后移动（或是向理论目标

重心移动），从而充分发挥主动重心控制的性能。

4 重心控制策略

目前应用主动重心控制系统的飞机都在尾翼

设置了专用的配平油箱，通过机翼油箱和配平油

箱之间的燃油转输实现对飞机重心的主动控制。

通常重心控制的目标重心都比较靠近重心后

限，当主动重心控制系统启动，即开启后向燃油转

输，将机翼油箱的燃油往配平油箱转输，直到达到

目标重心。飞机优先消耗机翼的燃油，由于机翼

燃油的重心更靠前，随着燃油的消耗，飞机的重心

会继续往后移动，为保证飞行安全，当飞机的实时

重心超过目标重心后，应立即开启前向燃油转输，

从配平油箱向机翼油箱转输燃油。如此，在目标

重心位置附近就会频繁地进行交替的燃油转输，

导致燃油系统相关泵和阀的频繁开启和关闭，并

对相关管路造成较大的冲击，进而对相关设备/管
路的寿命产生影响，相应地对转输系统的设计也

提出了较高要求。

基于减轻燃油系统工作负担，提高燃油转输

控制相关阀和泵工作寿命的考虑，空客系列飞机

在燃油系统响应控制指令的逻辑中，设计了转输

门限，其充分利用正常的发动机耗油引起的飞机

重 心 变 化 情 况 ，合 理 地 设 计 了 重 心 控 制 策 略 。

A340飞机主动重心控制燃油转输逻辑如图 4所
示，当主动重心控制启动，即进行后向燃油转输，

将燃油从机翼油箱向尾翼配平油箱转输，直到飞
图 3 目标重心与重心后限关系［9］

Fig. 3 Relation between target CG and CG aft limit［9］
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机的重心调整到目标重心之前 0. 5%的位置时，停

止后向燃油转输。随着燃油消耗，重心继续后移，

直到到达目标重心位置时，燃油转输再次启动，开

启前向转输，直到重心再次到达目标重心之前

0. 5%的位置［5］。在之后的飞行过程中，上述过程

反 复 出 现 ，直 到 飞 行 高 度 小 于 24 500 ft（1 ft=
0. 304 8 m），或是 FMGS计算的到达目的地时间

小于 35 min时，将配平油箱的燃油全部往机翼油

箱转输。

空客的策略是将飞机的重心维持在目标重心

之前 0. 5%的误差带范围内，只有当重心超出这个

“误差带”时，燃油转输才会启动。根据空客有关

资料显示，对于起飞时机翼油箱均为满油状态而

尾翼配平油箱为空的情况，一次飞行过程中大约

有 14次燃油前向传输［9］。可见，采用这样的控制

逻辑可以大幅减小相关系统/设备的工作负担，有

利于维持其寿命。

“误差带”或者说燃油转输门限的设计是值得

深入研究的，其不能设计的太大，否则飞机的实际

重心位置与最佳的目标重心位置相差太大，从而

影响减阻收益；也不能太小，否则相关设备的泵和

阀频繁开启，长时间工作后，又会减小泵和阀的寿

命。因此，应根据具体型号的实际，在预期的减阻

收益和付出泵和阀寿命代价之间进行权衡，综合

考虑多种因素后待进一步确定。

5 结 论

（1）重心越靠后，阻力越小的观点并不一定总

是成立的，当机翼环量引起的下洗满足一定的条

件，或者说理论上存在合理的几何布局使得飞机

的理论最小阻力重心落在稳定边界之内。

（2）理论上的最小阻力重心和主动重心控制

系统的目标重心是有差异的，应考虑实际飞机重

心测量误差的影响，并将其考虑到目标重心的设

计中，以保证飞行安全。

（3）通过合理设置燃油转输门限，在保证飞机

减阻收益的情况下，还能减轻燃油系统的工作负

担，提高相关设备的寿命。

本文的研究成果能为国内主动重心控制技术

的研究以及相关系统的设计提供一定参考，具有

一定的工程应用价值。
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