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直升机GT．2A航空重力仪减振系统振动分析
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摘要：国内首次开展高分辨率直升机航空重力在内陆丘陵地区采用低速、低空起伏飞行的方式执行测量任务。航

空重力减振系统面对全新的直升机搭载平台和飞行环境，关于减振系统的很多技术问题需要得到解答。因此，笔

者开展针对直升机航空重力减振系统振动加速度的数据采集和测试工作．获得的试验结果为今后航空重力减振系

统的设计、安装与监测提供借鉴依据。
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我国资源型航空重力测量使用的是引进俄罗斯

GT．1A航空重力仪，但GT．1A航空重力仪量程小、

抗颠簸能力差等原因，造成飞行生产效率低下。航

遥中心通过与GT公司合作，目前将现有的GT一1A

型升级到GT．2A型，升级后的航空重力仪具有更大

的动态范围(-4-1 g)和更低的噪声水平[1]。利用更大

动态量程范围的GT．2A航空重力仪和直升机的低

速、易起伏飞行特点，集成了我国首套高分辨率直升

机航空重力测量系统，采用低速、沿地形起伏飞行作

业的方式，预期在大型铁矿区示范性应用中取得突

破性进展。

航空重力仪测量精度受到诸多因素的影响，其

中最直接的干扰来自机载环境下飞机发动机等引起

的高频扰动加速度，它是重力传感器所测量的重力

异常信号的成百上千倍，仅仅通过低通滤波处理已

经起不到消除作用[2]。然而减振系统的隔振作用，

可以减小飞机底板振源和被隔振航空重力仪之间的

动态耦合，减少不良振动传递给航空重力仪，从而实

现提高航空重力测量精度的要求。

在国内。直升机首次被用于航空重力仪的测量

中．首次用于丘陵地带的低高度、沿地面起伏作业。

低高度飞行将会受到来自地面更大的上升扰动气流

和丘陵地带的各种风向、回旋风等影响，以及对直升

机的振动情况仅做了初步调研[3]，尚未掌握具体的

振动情况．技术人员在初期不确定航空重力仪在这

样的飞行条件下能否胜任。所以为了监测航空重力

减振系统的工作状态，笔者开展了对直升机航空重

力减振系统振动加速度的数据采集和测试工作。

1试验概况

1．1测试仪器

本次试验使用北京东方振动和噪声技术研究所

的测试设备。如下：

1)INV3018C型24位高精度数据采集仪；

2)DASP．VIO数据采集和分析软件，包括采

集、存储、几十种谱分析功能，并具有模态分析等多

种分析功能：

3)INV9828 ICP型加速度传感器(单向)，测量

频率范围0．2～2．5 kHz，分辨率0．000 4 m／s2，量程范

围：±10 g，5个：

4)移动电脑，用于数据收录和数据处理；

5)12V7AH锂电池；
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6)数据传输线、信号传输线若干。

设备工作流程见图l。

具有数据

采集和分
析功能

图1仪器设备工作流程

1．2振动采集方案

试验目的：主要为掌握航空重力减振系统搭载

小松鼠AS350．B3(7450)直升机平台上的振动和减

振情况。

试验方法：通过加速度传感器布置在飞机底板

平台和二级减振平台进行振动试验，并使用专业软

件DASP．V10进行幅值域统计和频域分析。

布置方案：图2左图为GT．2A航空重力仪．机舱

内空间狭小．振动采集仪和笔记本收录设备安装在

舱内左侧的仪器柜内。加速度计情况：INV9828 ICP

型加速度传感器试验时正常工作的只有5个和另一

个型号的传感器1个(不同厂商)。所以传感器布

置上设计布置2个点位，一个布置在机头方向，另一

个布置对称的舱尾位置，每个点位需要2个传感器

监测飞机底板和减振系统二级平台。多余的1个传

感器布置在图2中图机舱尾部方向的一级减振平台

上。另一个型号的传感器布置在图2右图二层减振

平台上，用于检查两种传感器之间的测量误差。

采集情况：本区采集了直升机5个飞行架次的

振动数据。有2架次在航空重力做试验任务飞行时

采集。其余3架次为正常作业时采集。采集的振动

数据中．除2条测线以不同速度平飞外，其余均沿地

形起伏飞行。在数据分析中，分别截取了相对平飞

行状态下的数据作为平飞数据，直升机爬坡上升和

下降之时的振动数据。每组振动数据时长50～60 s，

采样频率为5 120Hz。

左图为机舱内GT．2A重力仪概貌．中图为舱尾传感器布置。右图为机头方向传感器布置

图2直升机内部振动测试传感器布置位置

2测试分析基本方法

2．1幅域统计分析

飞机振动信号主要以飞机发动机螺旋桨有规律

的周期振动为主．并伴有外界不稳定气流扰动和飞

机内部结构之间产生的随机振动组成。因此，可以

把飞机振动信号看成复杂的振动周期信号。

幅域统计分析适用于是在信号幅值域上进行一

些统计计算，包括两类统计方式：幅域指标统计和波

形峰峰值统计．下面列出文中用到的一些参数公式。

最大值绝对值：％----max(J石⋯J，I戈。j。J)
1 ／V

方差：s：=寺∑(xi-元)2，N为样本数
』V
i=l

标准差：S。=√．s：

均方值：曼=÷芝：戈；
』V甬‘

有效值：Rms(戈)=√曼2

从公式可以看出，如果振动数据采集时做好零

点校正后．使数据样本平均值元趋向0值，那么方差

和均方值公式，标准差和有效值公式的计算结果应

该大致相等．所以在幅域统计分析中主要看最大值

绝对值和有效值这两个参数。它们的物理含义：最

大值绝对值。指波形上与零线的最大偏离值，只能描

述瞬时振动的大小，不反映产生的时间过程，一般应

用于结构强度性的破坏便直接与其有关。有效值用

来衡量振动能量的大小是一种比较好的方法．它涉

及了振动随时间变化的过程[4 J。
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2．2振动传递率分析

减振系统隔振效果的优劣是通过振动传递率来

评价，它表示减振系统对动态力或振动消减的程度。

根据消极隔振的基本理论，被隔振的减振平台振动

响应和飞机底板支座振动可以获得绝对振动传递

率，有[5。7]

死：一x0：鱼：一x
0

‰ 五。 若。

其中：‰、主。和茹。分别为减振平台振动响应位移、速

度和加速度，“。、玩和五。分别为飞机底板支座振动
位移、速度和加速度，振动传递率L越小说明减振

效果越好，隔振效率为叼。=1一乃。传递率死一般

选用分贝标尺为尺度，分贝最初定义基于功率比，基

本单位为“贝尔”，其符号为曰

d曰=2。·g(磊)=2。·g[薏j 2 2。·g死
式中：互。、五。为测量的振动加速度的有效值。若五。

=10。6 m／s2，此时dB代表测量某一加速度的振级

(振动能量)，速度和位移类似。

3测试幅域统计分析

3．1直升机平飞时幅域分析

在直升机平飞振动数据(表1)中，分析了4个

架次中的8组平飞数据，其中后5组数据中18架次

3组为背、顶大风，19架次2组为回旋风。表中可以

看出直升机平台(减振前)的振动加速度的绝对最

大值8组数据中，最小6．11 m／s2，最大15．54 In／s2．8

组数据的平均值为9．10m／s2(图3)。有效值除第

15架次2组平飞数据的振动量分别为1．46和

1．49 m／s2，另外6组中除180 km／h时速的振动量为

1．54 m／s2之外，其余的均在2 m／s2左右．最大一组

达到2．54 m／s2，平均值为1．9 m／s2(图4)。

通过减振系统二级减振后(表1)，直升机平台

的振动量大幅度衰减。绝对最大值大部分数据在1

～1．5 m／s2左右，另外两组为2．69和4．76m／s2。偏大

(图3)。有效值减振后大部分在0．23m／s2左右，另

外三组0．33、0．34和0．46 m／s2，偏大(图4)。

表1直升机平飞时z方向减振前、后振动幅域统计

测点 +。、。飞行速度 绝对最大 最大值 最小值 平均值 方差 标准差 均方值 有效值 。。

编号
4“
km／h值／(m／52) m／s2 m／s2 m／s2 m2／s4 m／s2 m2／s4 m／s2

““

1 15 112 6．1l 6．1l 一5．88 0．05 2．12 1．45 2．12 1．46

2 15 112 6_88 5．92 —6．88 O．06 2．21 1．49 2．22 1．49

3 】7 】12 8．26 7．27 —8．26 0，09 4．47 2．】2 4．48 2，12

减
4 18 80 9．11 7．68 —9．11 —0．02 4．21 2．05 4．21 2．05 大风顶风

振

前
5 18 180 7．13 6．58 —7．13 —0．02 2．37 1．54 2．38 1．54 大风顺风

6 18 112 9．04 9．04 —7．42 —0．02 3．98 1．99 3．98 1．99 大风顶风

7 19 112 15．54 15．54 —9．85 0．00 4．15 2．04 4．15 2．04 回旋大风

8 19 1 12 10．69 10．69 —9．43 0．00 6．43 2．54 6．43 2．54 回旋大风

1 15 112 1．52 O_89 一1．52 0．0l 0．05 O．22 0．05 0．22

2 15 112 1．53 O．95 一1．53 0．01 0．05 O．23 O．05 O．23

3 17 112 1．50 1．50 —1．50 0．00 0．1l 0．33 0．1l 0_33

减
4 18 80 0．88 0．83 -0．88 0．Ol 0．05 0．23 0．05 0．23 l司上

振

后
5 18 180 1．10 1．10 —0．98 0．叭0．06 0．25 0．06 0．25 同上

6 18 1 12 0．99 0．99 —0．87 0．01 0．05 0．23 0．05 0．23 同上

7 19 112 2．69 1．93 —2．69 0．00 0．21 0．46 0．21 0．46 同上

8 19 112 4．76 3．98 —4．76 0．00 0．12 0_34 0．12 0．34 l司上

2。

15
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I十藏摄前绝对最大值ll廿减摄后绝对最大值l 岛
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图3平飞时减振前、后绝对最大值统计 图4平飞时减振前、后有效值统计



·108· 物探与化探 39卷

3．2直升机爬坡上升、下降时幅域分析

在直升机爬坡上升(表2)振动数据中，分析了

3个架次5组数据。表中显示爬坡上升减振前，直

升机平台的绝对最大值5．79—7．96 m／s2，另一组

14．03 m／s2，偏大(图5)。而有效值，3组上升数据

的振动量分别为1-3、1．36、1．52 m／s2，另外2组数据

在2m／s2左右(图6)。

爬坡上升过程中振动数据通过减振后(表1)，

绝对最大值大部分数据在2．38～3．5 m／s2，另一组为

lo．83 m／s2，偏大(图5)。减振后有效值大部分在

0．32。0．38m／s2，另一组为O．72m／s2，偏大(图6)。

表2直升机爬坡上升和下降时z方向减振前、后振动幅域统计

雾霉架次删态学螳m／s2拦m／s2巡m／s2堕m2／s4鲎m／s2筹堂m／s2
1 15 上升 5．79 5．03 -5．79 0．00 1．69 1．30 1．69 1．30

2 15 上升 6．24 5．84 -6．24 0．07 1．84 1．36 1．84 1．36

3 16 上升 7．39 5．83 —7．39 0．06 2．30 1．52 2．30 1．52

4 19 上升 14．03 12．65 一14．03 0．oo 4．04 2．0l 4．04 2．0l

5 19 上升 7．96 7．36 —7．96 0．00 3．81 1．95 3．81 1．95

减振前 l 15 下降 12．61 11．22 —12．61 0．Ol 7．79 2．79 7．79 2．79

2 15 下降 10．“ 10．64 —10．11 0．07 6．67 2．58 6．67 2．58

3 16 下降 13．59 13．59 一12．59 0．06 8．14 2．85 8．14 2．85

4 19 下降 15．14 15．14 —13．78 0．Ol 8．36 2．89 8．36 2．89

5 19 下降 12．22 12．22 —12．10 0．00 7．70 2．78 7．70 2．78

l 15 上升 2．38 2．20 —2．38 0．oo 0．12 0．35 0．12 0．35

2 15 上升 2．66 1．80 —2．66 0．01 0．10 0．32 0．10 0．32

3 16 上升 2．75 1．98 —2．75 0．Ol 0．12 0．35 0．12 0-35

4 19 上升 10．83 4．60 一10．83 0．00 0．52 0．72 0．52 0．72

5 19 上升 3．50 2．24 —3．50 0．oo 0．14 0．38 0．14 0．38

减振后 1 15 下降 1．88 1．87 —1．88 0．00 0．13 0．37 0．13 0．37

2 15 下降 1．52 1．44 —1．52 0．00 0．10 0．32 0．10 0．32

3 16 下降 3．07 2．36 —3．07 0．01 0．38 0．62 0．38 0．62

4 19 下降 2．40 2．40 —2．40 0．0l 0．23 0．48 0．23 0．48

5 19 下降 9．97 6．41 —9．97 0．00 0．20 0．44 0．20 0．44

]二￡簇罄耄荨黩箍l ／六、—_J—E卜·藏振后绝对最大值l 、

／ ＼

／／＼＼、、
。——棚／ ＼

一
／ ＼

一 ／ l

l—令一减振前有效值1一十黻后有效值l／。、
。争——一7

／思＼
日旷7 、

图5爬坡上升时减振前、后绝对最大值统计 图6爬坡上升时减振前、后有效值统计

在直升机下降(表2)振动数据中，分析了3个

架次5组数据。表中显示下降减振前，绝对最大值

在10．64～13．59m／s2之间，另一组15．14m／s2偏大

(图7)，有效值都在2．58。2．89m／s2范围(图8)。

下降中振动数据通过减振后(表1)，绝对最大

值大部分数据在1．88～3．07 m／s2．另一组为9．97 m／

S2，偏大(图7)。减振后的有效值大部分在0．37。

0．48 m／s2，另一组0．62m／s2偏大(图8)。

3．3小结

1)直升机底板减振前的振动量，爬坡上升略小

于平飞，而下降时振动量最大，远大于前两种状态且

样本数据维持相对稳定状态(图8)。

2)减振后的振动量，平飞、上升和下降的振动

能量逐级递增。

5
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5
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1

0
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图7下降时减振前、后绝对最大值统计 图8下降时减振前、后有效值统计

4振动传递率测试分析

4．1平飞时振动传递率分析

在直升机平飞8组振动数据中(表1)，选取了

第1、4、8组分别代表了平飞状态下的三种不同飞行

状况(平稳飞行、顶风向大风、回旋大风)下的航空

重力减振系统减振前、后的加速度振动水平。

图9为这3组数据是在直升机底板平台减振前

的振动加速度频谱分析图(横轴为频率对数，纵轴

为加速度的能量振级)．从图中可以观察到第8组

回旋大风下的各频段内的振级能量最大，然后是顶

风向大风和平稳飞行的振动能节依次减弱 图9中
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还揭示了直升机频段上的振动特点，主要反映的是

直升机三叶螺旋桨周期转动规律，基频约19 Hz并

以基频的整数倍(称倍频)展开，组成了直升机振动

的周期信号频谱图．频谱中还伴随着直升机自身大

小不等的共振频率和一些小的扰动。根据倍频分布

规律，推断直升机悬翼转速为380～390转／分钟之

间，但是小松鼠B3螺旋桨转速较低，基频起点低，

所以倍频分布最为密集。

图10、1 1分别代表减振后振动加速度水平和减

振系统的振动传递率水平。图10中，减振后振级能

量还是第8组、第4组和第l组依次减弱，频谱峰值

处某本与图9一致．从10Hz开始有减振效果并随
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图ll平飞时编号1、4、8隔振传递率

频率的增加依次增强，振级下降达到20 dB处即能 振动峰值。图中还可以看出在150 Hz低频段内．下

量衰减了10倍。图11中，第8组数据的振动传递 降状态的振动能量略大于平飞和下降．平飞又大于

率水平在150 Hz以内的低频段要好于第1、4组，但 下降状态；在高频段内，下降状态依然保持振动能量

150 Hz以后的高频段明显要次于第1、4组。第1、4 最强，而平飞和下降状态图中不好做出判断。

组低频段内的振动传递率水平相当，第4组在高频 图14为减振系统在这几种飞行状态下的振动

段减振要好于第1组。通过表1减振前、后的有效 传递率水平。在300 Hz以内，下降状态的减振效果

值能量计算，减振系统在第l、4、8的数据上分析得 要优于平飞和上升状态，而平飞和上升图中相当。

出隔振效率分别为84．9％，88．8％和86．6％，这几组 在300Hz以上，上升状态减振效果稍差外，平飞和

平飞数据的减振效果大体相当。 下降图中显示相当。减振系统在这几种状态下。截

4．2平飞、爬坡和下降时振动传递率对比分析 止频率都优于10 Hz。

从19架次中挑选出了平飞第8组、爬坡第5组 通过振动传递率的频谱图展示，可以直观观察

和下降第5组，来自同一架次的振动数据作为多个 到振动数据在各频段内具体的加速度能量分布和对
飞行状态下的分析典型。从表1中可以看出这几组 应的隔振传递率分布情况，但不足的是减振效果不

数据在各自的飞行状态中，振动加速度偏大。从图 能量化。表3、图15中，有效值样本数据通过换算

12中可以看出这几个飞行状态的振动能量依次降 进行隔振效率统计，统计图中显示平飞状态的减振

低的顺序为下降、平飞和爬坡上升和表1、2中的有 效果相对较好，它的样本隔振效率平均值为84．9％．

效值吻合。图中下降状态的振动数据存在很多倍频 下降状态的平均值为84．0％，爬坡上升状态的平均

的峰值和小的共振带，致使整个频段加速度过大，而 值为74．2％；分别对应的减振系统隔振传递率水平．

平飞和下降状态不存在这种现象。 平飞时达到一16．46 dB，下降时达到一15．89 dB．爬坡

图13中，下降状态在减振后的振动能量仍然最 上升时达到一11．69dB。

大，丰富的倍频峰值基本被保留，但也过滤了部分的
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图14平飞、上升和下降时对应的隔振传递率

表3直升机z方向减振前、后振动传递率隔振统计

飞行 测点 堕堡萱查墼篁 堕堡萱查塾篁 堕堡堕堡丝 壅堡巫堡墼 振动传递率隔振 堕堡整奎
状态 编号m／s2 Ir∥s2 dB dB dB ％

1 1．46 0．22 123．29 106．85 一16．44 84．9

2 1．49 0．23 123．46 107．23 一16．23 84．6

3 2．12 0．33 126．53 110．37 —16．16 84．4

4 2．05 0．23 126．24 107．23 一19．00 88．8

平飞 5 1．54 0．25 123．75 107．96 一15．79 83．8

6 1．99 0．23 125．98 107．23 一18．74 88．4

7 2．04 0．46 126．19 113．26 —12．94 77．6

8 2．54 0．34 128．10 110．63 —17．47 86．6

均值 I．90 0．29 125．59 109．13 —16．46 84．9

l l_30 0．35 122．28 110．88 —11．40 73．1

2 1．36 0．32 122．67 110．10 一12．57 76．5

3 1．52 0．35 123．64 110．88 —12．76 77．O
上升

4 2．01 0．72 126．06 117．15 —8．92 64．2

5 1．95 0．38 125．80 111．60 一14．2l 80．5

均值 1．63 0．42 124．23 112．55 —11．69 74．2

l 2．79 0．37 128．91 111．36 —17．55 86．7

2 2．58 0．32 128．23 110．10 一18．13 87．6

3 2．85 0．62 129．10 115．85 —13．25 78．3
下降

4 2．89 0．48 129．22 113．62 一15．59 83．4

5 2．78 0．44 128．88 112．87 一16．0l 84．2

均值 2．78 0．45 128．87 1 12．99 —15．89 84．0
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5结论

《一-％／垂茎声◆
图15平飞、上升和下降时样本对应的隔振效率统计

不排除小松鼠B3直升机的振动量本身存在偏大的

可能性。

对直升机航空重力减振系统在减振前、后进行

了振动加速度测试，获得平飞、爬坡上升和下降状态

的多组试验数据。经幅域统计和振动传递率分析，

获得如下结论：①减振前上升状态的振动能量略小

于平飞．而下降时的振动能量最大，并比前两种状态

大了许多；②减振后平飞、上升和下降状态的振动能

量逐级递增；③顶风、回旋风会增加对减振前在平

飞、下降时的振动能量，同时也增加了减振后的振动

能量；④减振系统的隔振效率，平飞略优于下降状

态，前两个飞行状态远优于上升状态．隔振效率受到

大风等气候的影响不明显：⑤平飞时最好的隔振效

率为88．8％。减振系统的隔振传递率水平达到一19．0

dB：⑥直升机航空重力减振系统的截止频率要好于

10 Hz．优于固定翼航空重力减振系统的截止频率15

Hz；⑦直升机平台的振动水平总体比固定翼平台大

了约0．5 m／s2，减振系统的减振效果直升机不如固

定翼平台．主要原因是低高度沿地面起伏飞行．但也
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Testing and analysis for GT-2A airborne gravimeter vibration

reduction system in a helicopter

QU Jin．Hong‘'2，ZHOU Xi．Hual·2，GENG Seng—B01，DUAN Le—Yin91’2，DENG Xiao—Danl'2

(1．China Aero Geophysical Survey and Remote Sensing Centerfor Land and Resources，Beijing 100083，China；2．Key Laboratory ofAirborne Geophysics

and Remote Sensing Geology，Ministry ofLand and Resources，&舛，29 100083，China)

Abstract：China's first high—resolution helicopter airborne gravity measuring task adopted low—speed and low-altitude on drape flight．

Airborne gravity vibration reduction system is faced with the new helicopter flight platform and flight environment，and a lot of problems

concerning the damping system should be resolved．Therefore，the authors conducted data collection and testing for the helicopter air．

borne gravity vibration reduction system，and the test results obtained call provide the reference basis for the future airborne gravity vi—

bration system design，installation and monitoring．

Key words：high resolution；airborne gravity；helicopter；vibration reduction system；vibration acceleration
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