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某型直升机输入级振动问题研究

摘　要：传动系统是直升机的重要组成部分，针对某型直升机飞行过程中出现的左输入级重点频率振动量值过大现象，通

过对大量试飞数据进行统计分析，指出其振动情况随左发动机动力涡轮输出扭矩（GML）的变化规律。
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直升机的工作环境非常复杂，直升机上的旋翼、发动机、

尾桨、传动轴、齿轮啮合等旋转部件均是直升机的振源。这些

振源对全机振动环境的影响范围不尽相同，有些影响全机振

动环境，有些只影响局部振动环境，这些振源激起的直升机振

动响应相互交叉叠加，使得直升机的振动环境非常复杂，在如

此复杂的振动环境之下，直升机异常振动现象时有发生。

传动系统是直升机的重要组成部分，直升机发动机产生

的动力经过传动系统到达旋翼和尾桨以驱动其旋转，通过传动

系统传递给交流发电机以对全机供电，通过传动系统传递给液

压泵为直升机操纵提供作动力等。传动系统振动过大会缩短其

寿命，易造成传动系统故障甚至失效，直接影响着飞行安全，甚

至酿成重大事故。某型直升机使用的传动系统为最新研发的传

动系统。因此，在该型机试飞过程中对输入级部位重点频率进

行振动安全监控，以保障飞行安全。在监控中发现左输入级重

点频率的振动值在某些状态明显偏大，但其量值与飞行高度、

速度等参数并无直接关系。由于传动系统关乎直升机的飞行安

全，找出输入级重点关注频率振动的规律性显得尤为重要。

1 试飞数据统计分析
在直升机左输入级位置侧向加装振动传感器，由于该

处的主要频率成分为发动机动力轴的工作频率，即一次每转

频率（348.3Hz），在该频点下的加速度限制值为8g，因此，重

点关注该频率下左输入级的振动量值。图1和图2分别为30m
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图2    左输入级侧向振动频谱分析结果(悬停，Hr=30m)
Fig.2    Spectrum analysis result of the left input stage vibration 

            (hover, Hr=30m)

图1    左输入级侧向振动加速度时间历程(悬停，Hr=30m)
Fig.1    Vibration acceleration time history of the left input stage 

            (hover, Hr=30m） 
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Fig.1    Vibration acceleration time history of the left input stage 
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频谱图[1-3]，其中，Hr为无线电高度。

从图2可以看出，348.3Hz频点的振动值为9.18g，超出了

8g的振动限制值。若发动机动力轴长期在这种环境下工作，

很有可能会导致其结构破坏，威胁飞行安全。

由于发动机动力轴与主减输入轴由3个螺栓连接，经分

析怀疑长期工作后轴的动力学特性发生变化，导致动不平衡

加剧。如果将发动机动力涡轮输出轴与主减速器输入级轴脱

开，对发动机动力轴进行120˚相位调整，有一定的几率改善

两轴连接后的整体的动平衡特性。因此，对发动机动力轴进

行120 ̊相位调整，调整后相同飞行状态下的左输入级侧向振

动的加速度响应的时间历程数据和频谱图如图3和图4所示。

 

即120 ̊和240˚，而且调整相位后动平衡的变化并不确定，也

就是说，调相后很可能导致振动加剧，影响试飞进度，长

远来看还会影响交付后的使用。

经验来讲，一般飞行速度越大，振动越大。统计之前多

个架次的不同状态的飞行数据，统计的状态如表1所示。

统计之前的飞行数据，经过对多个架次的数据进行归

纳统计，做出调相前左输入级侧向348.3Hz频点振动值随速

度的分布图，如图5所示。图中速度为零的点表示悬停状态，

从图中可以看出，该频点的振动值与飞行速度并无明显关

系，甚至在悬停及速度150km/h附近，出现了极大和极小的

振动值，而在速度大于150km/h的区域表现出相对较好的规

律性。 

经分析，认为其原因可能是单、双发工作的原因，即

150km/h左右的速度点同时包含了单发工作和双发工作的

状态，因此，考虑其与GML之间的关系。在相同的GML状态

下，对于不同的环境温度、飞机重量、飞机构型、空气密度、飞

行高度等环境条件，飞机所能达到的速度也不同。统计多个

架次的飞行数据，得出左输入级侧向348.3Hz频点振动值随

GML的分布图，如图6所示。

从图中可以看出，动力轴调整相位后，相同状态下左

输入级侧向348.3Hz频点振动值由9.18g降为6.02g，在8g以

内。但是通过调整相位来降低振动值并非总是有效，其带

有一定的不确定性。因为动力轴相位只有两次调整机会，

序号  状态

1  悬停(不同高度)

2  平飞(不同高度、速度)

3  盘旋(不同高度、速度、坡度)

4  爬升(不同表速)

表1   试飞状态表

Table 1   Flight test status table

图5   调相前左输入级侧向348.3Hz频点振动值随速度分布

Fig.5   348.3Hz vibration value of the left input stage before 
              phase adjustment along with the velocity
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图3    调相后左输入级侧向振动加速度时间历程(悬停，Hr=30m)
Fig.3   Vibration acceleration time history of the left input stage 

            after phase adjustment (hover, Hr=30m)

图4    调相后左输入级侧向振动频谱分析结果(悬停，Hr=30m)
Fig.4   Spectrum analysis result of the left input stage vibration 

            after phase adjustment (hover, Hr=30m)
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图3    调相后左输入级侧向振动加速度时间历程(悬停，Hr=30m)
Fig.3   Vibration acceleration time history of the left input stage 
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图4    调相后左输入级侧向振动频谱分析结果(悬停，Hr=30m)
Fig.4   Spectrum analysis result of the left input stage vibration 
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图中的状态点以稳定扭矩为标准进行挑选，包含了悬

停、平飞、盘旋等状态，具有代表性。统计结果显示，在GML

为35%左右时，左输入级侧向348.3Hz频点振动值达到最大。

2 飞行试验
由于试飞时根据安排飞行不同的科目，因此，每个飞

行架次的飞行高度、飞机重量、飞机构型、环境温度、环境湿

度等互不相同。因此实际上图6中的数据混合了这些因素和

GML的影响。为排除这些外部条件的影响，安排飞行试验，

试飞状态如表2所示。

飞行结束后，按状态提取不同的稳定GML状态的主减

左输入级侧向的振动加速度时域数据，做频谱分析后得到左

输入级侧向348.3Hz频点振动加速度值随GML的分布图，如

图7所示。其中，Hp为气压高度。

图7可以更清楚地反映出左输入级侧向348.3Hz频点振

动值随GML的变化规律。

3 结论
通过分析，可以得到以下结论：

（1）调整发动机动力轴相位不能一劳永逸地解决左输

入级振动过大问题，甚至可能导致振动加剧，影响试飞进度

或正常使用。

（2）主减左输入级侧向348.3Hz频点振动值随GML的增

大而增大，并在35%左右时达到峰值，之后随着GML的增大

而减小，与飞行速度无直接关系。

以往飞行中，总是摸不准输入级振动的规律性，在监控

时，某些时刻其振动值会突然增大并接近限制值，由于不能

确定振动突然增大的原因是结构受损还是其他原因，一旦其

振动值冲出限制值，需要现场人员当场决定继续执行任务还

是返航。如果判断不准，就有可能浪费飞行架次、影响试飞进

度，因此这种突发状态会给现场监控的技术人员和指挥员造

成一定的压力。找出这种规律会在一定程度上降低工作人员

的压力，对试飞任务的向前推进起积极作用。

综上所述，提供建议如下：

（1）短期来看，针对现有情况，建议避免左发动机长期

在35%GML状态附近工作；

（2）长期来看，建议设计传动系统输入级时充分仿真计算

发动机动力涡轮输出扭矩与轴的动力学特性的关系，并进行实

验验证，避免装机后输入级振动过大的情况再次发生。     
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图6    调相后左输入级侧向348.3Hz频点振动值随GML分布

Fig.6    348.3Hz Vibration value of the left input stage after 
                phase adjustment along with the GML

注：双发均达最大扭矩时的发动机动力涡轮输出扭矩记为100%，亦即单发最

大扭矩状态记为50%。
图7   调相后左输入级侧向348.3Hz频点振动值随GML分布

              (同一架次，Hp=1500m)
Fig.7    348.3Hz vibration value of the left input stage after 

                 phase adjustment along with the GML(the same 
                 sortie, Hp=1500m)
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表2   试飞状态表

Table 2   Flight test status

气压高度/m  GML状态/%

        在18%～46%之间选取不同的稳定的 
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图中的状态点以稳定扭矩为标准进行挑选，包含了悬

停、平飞、盘旋等状态，具有代表性。统计结果显示，在GML

为35%左右时，左输入级侧向348.3Hz频点振动值达到最大。

2 飞行试验
由于试飞时根据安排飞行不同的科目，因此，每个飞

行架次的飞行高度、飞机重量、飞机构型、环境温度、环境湿

度等互不相同。因此实际上图6中的数据混合了这些因素和

GML的影响。为排除这些外部条件的影响，安排飞行试验，

试飞状态如表2所示。

飞行结束后，按状态提取不同的稳定GML状态的主减

左输入级侧向的振动加速度时域数据，做频谱分析后得到左

输入级侧向348.3Hz频点振动加速度值随GML的分布图，如

图7所示。其中，Hp为气压高度。

图7可以更清楚地反映出左输入级侧向348.3Hz频点振

动值随GML的变化规律。

3 结论
通过分析，可以得到以下结论：

（1）调整发动机动力轴相位不能一劳永逸地解决左输

入级振动过大问题，甚至可能导致振动加剧，影响试飞进度

或正常使用。

（2）主减左输入级侧向348.3Hz频点振动值随GML的增

大而增大，并在35%左右时达到峰值，之后随着GML的增大

而减小，与飞行速度无直接关系。

以往飞行中，总是摸不准输入级振动的规律性，在监控

时，某些时刻其振动值会突然增大并接近限制值，由于不能

确定振动突然增大的原因是结构受损还是其他原因，一旦其

振动值冲出限制值，需要现场人员当场决定继续执行任务还

是返航。如果判断不准，就有可能浪费飞行架次、影响试飞进

度，因此这种突发状态会给现场监控的技术人员和指挥员造

成一定的压力。找出这种规律会在一定程度上降低工作人员

的压力，对试飞任务的向前推进起积极作用。

综上所述，提供建议如下：

（1）短期来看，针对现有情况，建议避免左发动机长期

在35%GML状态附近工作；

（2）长期来看，建议设计传动系统输入级时充分仿真计算

发动机动力涡轮输出扭矩与轴的动力学特性的关系，并进行实

验验证，避免装机后输入级振动过大的情况再次发生。     
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