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用于直升机舱内降噪的主减支撑吸振技术研究 
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摘要：目的 通过控制主减速器结构声，进一步实现直升机舱内降噪。方法 在主减支撑结构上进行吸振设

计，从根源上抑制齿轮振动向机身传播。基于某直升机，利用传递矩阵法，建立支撑结构/吸振器的动力学

模型，进一步结合有限元法建立支撑结构/舱段结构/声场的声振耦合系统动力学模型，验证该技术的中高频

减振和降噪性能。在此基础上，分析吸振频率、质量和阻尼对支撑结构振动传递特性的影响规律。根据某

直升机的降噪需求，设计得到一组满足需求的样例参数，并开展声振耦合仿真分析。结果 在主减支撑结构

上附加总质量为 4 kg 的吸振器结构，即可实现舱内目标频率降噪超过 35 dB。结论 主减支撑结构吸振设计

可有效控制舱内中高频主减结构声。 
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Vibration Absorption Technology on the Support Structure of  

Main Gearbox for Helicopter Cabin Noise Reduction 

WANG Feng-jiao1, LI Ao1, LI Ming-qiang1, LI Jian-wei2 

(1. China Helicopter Research and Development Institute, Jiangxi Jingdezhen, 333001, China; 2. Aviation Military  

Representative Office Stationed in Jingdezhen, Aviation Military Representative Bureau,  

Army Equipment Department, Jiangxi Jingdezhen, 333001, China) 

ABSTRACT: The structure-borne noise from main gearbox is one of the main noise sources in helicopter cabin. In order to re-

alize the noise control, the vibration absorption design on the supporting structure of the main gearbox is proposed to suppress 

the vibration transmission from the gearbox to the fuselage. To verify its performances, based on a certain helicopter, the dy-

namic model of the supporting structure with the vibration absorber was established based on the transfer matrix method. Then, 

the dynamic model of the vibro-acoustic coupling system, including the supporting structure, the fuselage, and the cabin sound 

field, was established. On this basis, the influence of the vibration absorption frequency and weight on the vibration transmission 

characteristics of the supporting structure was analyzed. Furthermore, according to the requirements of a certain helicopter, a set 

of sample parameters was chosen, and the vibro-acoustic coupling simulation analysis was carried out. The analysis results 

shows that the vibration absorption can effectively control the structure-borne noise from main gearbox and the noise reduction 
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of the target frequency can be more than 35 dB with a total weight of 4 kg, which providing a technology support for the sche-

matic design of noise reduction in helicopter cabin. 

KEY WORDS: helicopter; main gearbox; supporting strut; vibration absorption; middle-high frequency; cabin noise reduction 

直升机舱内噪声问题严重，飞行时，内部声压级

甚至可达 100 dBA 以上[1-2]，严重危害驾乘人员的身体

健康。某直升机舱内噪声频谱如图 1 所示[3]。可以看

出，由主减速器（以下简称主减）产生的谐波噪声明

显，一般位于人耳敏感频带范围（500~4 000 Hz）[4-5]，

单频幅值甚至超过 95 dBA[6]，是影响舱内乘坐舒适度

的主要原因之一[7]。因此，为改善直升机舱内噪声环

境，应采取措施降低主减速器引起的舱内噪声水平。 
 

 

图 1  S-76 直升机舱内噪声谱[3] 
Fig.1 Noise Spectrum in S-76 Helicopter Cabin[3] 

 
为获得有效的噪声控制措施，研究人员对主减噪

声向机身的传递路径进行了详细研究[4,8]。结果表明，

主减机匣振动会通过主减支撑结构传递到舱壁，产生

明显的谐波振动，进而向舱内辐射谐波噪声，形成结

构声传递路径。对于众多机型，如 Lynx[8]、OH-58[4]、

A-109[9]、BK-117[10]等，该传递路径为主减速器噪声

的主传递路径。因此，通过主减支撑结构的减振设计，

直接抑制齿轮谐波振动向机身传递，成为直升机舱内

噪声控制的有效途径[11-12]。 

截至目前，国外已发展出了多种基于主减支撑结

构的减振技术，包括主动和被动控制技术[13]。其中，

主动控制技术主要是通过在主减撑杆或支架上安装

主动作动器引入次级力，抑制主减速器中高频振动向

机身传递，从而控制舱内结构声[14-16]。该技术的降噪

有效性已在 S-76[3]、BK117[17-18]、A109[19]、Bell407[20]

等机型上开展了大量地面和飞行验证试验，舱内降噪

效果明显，但距离实际应用尚存在一些困难，包括安

装空间、支撑刚度、控制稳定性、维护等问题。 

相比之下，被动控制技术更易实现，包括隔振[21-23]、

吸振[24]和阻振[25]等。其中，隔振设计需改变原支撑

刚度，导致设计复杂[26-27]；阻振技术虽不改变原有结

构，但受限于结构刚度[5]，阻振效果不明显；吸振技

术既不需要改变原结构设计，又可在某一主减谐波处

取得较好的窄带控制效果，且安装方便，极具吸引

力。然而，目前吸振技术的研究多针对旋翼低频振

动[28-29]，用于直升机降噪的文献描述很少，更缺乏对

舱内减振降噪的深入研究。 

由此，为验证该吸振技术的中高频减振和降噪性

能，基于某直升机，首先建立支撑结构/吸振器的动

力学模型，进一步建立支撑结构/舱段结构/声场的声

振耦合系统动力学模型。在此基础上，对吸振器进行

参数影响规律分析，分析不同参数对支撑结构振动传

递特性的影响。最后，依据参数规律，根据直升机的

降噪需求，开展样例吸振器设计，并通过声振耦合仿

真分析验证了该技术的舱内降噪性能。 

1  动力学建模 

为获得吸振器对主减支撑结构振动特性和舱内

噪声的影响，分别建立直升机支撑结构（包括有、无

吸振结构）、机舱结构、舱内声场以及声振耦合系统

动力学模型。考虑到机身结构和空腔声场的复杂性，

采用有限元法进行建模，而支撑结构较为简单，为方

便分析，采用传递矩阵法和弹簧质量系统进行建模。 

1.1  主减支撑结构 

对于直升机，主减支撑结构一般为多根空心圆柱

撑杆，每根撑杆均可看作多个单元串联组成。其中，

轴向单元的动力学方程可表述为： 
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(0) (0)
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式中：l 为单元长度； (0)F 和 (0)X 分别为单元起

始端的轴向作用力和位移； ( )F l 和 ( )X l 分别为单元

末端的轴向作用力和位移；Ke11、Ke12、Ke21、Ke22 分

别为单元的动态刚度矩阵元素，下标 e 表示单元。 

由此，根据文献[30]推导过程，得到撑杆的单元

的传递矩阵 eT 为： 
1 1
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假设单根撑杆由 N 个单元串联，则撑杆的传递矩

阵 sT 为： 

s e
NT T  (3) 

根据矩阵变换，最终得到撑杆的动力学方程为： 
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式中：[Fs]p 和[Xs]p 分别为撑杆顶端的轴向作用力

和位移；[Fs]m 和[Xs]m 分别为撑杆底端的轴向作用力
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和位移；[Ks]pp、[Ks]pm、[Ks]mp、[Ks]mm 分别为撑杆的

动态刚度矩阵元素，下标 s、p 和 m 分别代表撑杆、

撑杆顶端和撑杆底端。 

当撑杆两端自由，且受外部动载荷 0F 激励时，有： 

s p 0[ ]F F ,   s m[ ] 0F   (5) 

结合式（4），得到撑杆两端的位移传递函数 T 为： 

1s m
s mm s mp

s p

[ ]
[ ] [ ]

[ ]

X
K K

X
T     (6) 

进一步引入吸振器，如图 2 所示。理论上，吸振

设计时，吸振器的固有频率应与主减齿轮频率一致。

考虑到吸振效果更易产生在等效刚度小的安装位置，

故本文提出将吸振器安装在撑杆底部，沿其振动主传

递方向——轴向布置。 
 

 

图 2 主减支撑结构吸振设计 
Fig.2 Support structure of main gearbox 

 
假设吸振器的刚度和质量分别为 0k 和 0m ，则式

（6）中的[Ks]mm 可变为： 
2

0 0
s mm s mm 2
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[ ] =[ ]
k m

K K
k m


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



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式中： s mm[ ]K 为安装有吸振器的撑杆刚度矩阵元

素。若 0k 为复数刚度，则可考虑阻尼影响。将式（7）

代入式（4）和（6），即可求得安装吸振器后撑杆的

传递矩阵 s
T 以撑杆两端的位移传递函数T。 

1.2  舱段结构模型 

为验证吸振设计的降噪效果，截取直升机主减速

器附近舱段，并建立其机身舱段结构模型。根据有限

元法，结构单元的动力学方程可表述为： 

e e e e e e e   M u C u K u F  (8) 

式中： eM 为结构单元质量矩阵； eC 为结构单元

阻尼矩阵； eK 为结构单元刚度矩阵； eu 为节点位移

量； eF 为载荷向量。 

1.3  舱内声场模型 

进一步基于流体单元建立舱内辐射声场的有限

元模型。其中流体单元的动力学方程为： 
p p p

e e e e e e 0   M p C p K p  (9) 

式中：
p
eM 为流体单元质量矩阵；

p
eC 为流体单元

阻尼矩阵；
p
eK 为流体单元刚度矩阵； ep 为节点压力

向量。 

在舱内流体与机舱壁的耦合界面上，结构法向加

速度引起的惯性力会与流体法向压力达到平衡，舱壁

的结构振动通过耦合界面传递到空腔内，从而引起流

体单元运动，产生噪声。此时结构动力学方程和流体

动力学方程可结合为： 
p p p c

e e e e e e e e 0     M p C p K p M u  (10) 

式中：
c

eM 为单元耦合质量矩阵。在此基础上，

选择舱内典型场点位置，观察舱内噪声水平。 

1.4  耦合系统动力学模型 

基于上述模型，在减速器激励下，得到由支撑结

构、舱段结构、声场组成的声振耦合系统动力学模型，

进而有利于分析撑杆吸振对舱内噪声的影响。 

假设减速器激励为 Xg，则所有传递路径产生的

声压之和，即为舱内某点的实际声压值 P，见式（11）。 

p s g
1

n

i i
i

P


T T X  (11) 

式中：Tsi 和 Tpi 为吸振器安装前，第 i 根撑杆两

端的振动传递函数以及第 i 根撑杆底端安装点至舱内

任一点的噪声传递函数；n 为减速器撑杆总数。 

同理，可得支撑结构上安装吸振器后，减速器激

励下舱内某点声压值 P 为： 

p s g
1

n

i i
i

P


 T T X  (12) 

式中： si
T 为吸振器安装后的撑杆两端的振动传

递函数。 

从式（11）和式（12）可以看出，主减撑杆的振

动传递特性对舱内噪声具有决定性作用。下文即基于

上述模型进行仿真研究，分析吸振设计对撑杆振动传

递特性和舱内噪声的影响。 

2  吸振器设计参数分析 

首先，基于所建立的主减支撑结构模型，分析吸

振器不同参数对撑杆振动传递特性的影响，获得参数

的影响规律，进一步指导参数设计。吸振器的参数取

值见表 1，包括吸振器固有频率、附加质量和阻尼变

化范围。其中，吸振器刚度值通过 2
0 0 0=k m  获得。假

设每根撑杆上的吸振器质量相同，则吸振设计附加的

总质量为 n 0m 。 
 

表 1  多种吸振器参数取值 
Tab.1 A variety of vibration absorbers parameter values 

序号 固有频率 ω0/Hz 吸振器质量 m0/kg 损耗因子

参数 1 17~4 000 0.5 0.01 

参数 2 1 262 0.1~2 0.05 

参数 3 17~4 000 0.5~30 0.01 

参数 4 1 262 0.5 0.01~0.3
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2.1  支撑结构 

参数分析的对比基准为某直升机主减撑杆，其具

体尺寸：总长度为 1 180 mm，外径为 82 mm，内径

为 78 mm，壁厚为 2 mm。材料为合金钢，密度为

7 860 kg/m3，弹性模量为 210 GPa，泊松比为 0.3，阻

尼为 0.001。通过分析得到主减撑杆的振动传递率曲

线如图 3 所示，共振频率分别为 1 087 Hz 和 3 097 Hz。

由此可以看出，若主减谐波频率靠近这 2 个频率，

极易引起结构声放大。以此为基准，进行吸振设计

振动衰减效果评估。为考虑边频带的影响，振动衰

减值取 1 262 Hz 谐波前后 5 Hz 带宽的平均振动衰减

幅值。 

2.2  吸振器频率 

按表 1 参数 1 进行吸振器参数取值，得到如图 4

所示不同固有频率的吸振器引起的撑杆传递率变化

曲线。从图 4 中可以明显看出，在该参数设置下，

300 Hz 以下很难实现主减撑杆的吸振控制，甚至会出

现振动传递放大；在 500 Hz 以上，随着频率的增加，

越靠近撑杆固有频率，吸振效果越好，吸振宽度越大，

在固有频率附近的减振效果最好；在撑杆的 2 个固有

频率中间，减振效果较差。因此，在吸振设计时，应

首先分析主减齿轮谐波频率和撑杆固有频率的距离，

越靠近撑杆的固有频率，越有利于吸振控制。 
 

 

图 3  主减撑杆两端振动传递率曲线 
Fig.3 Vibration transmissibility of the supporting  

strut of the main gearbox 
 

 

图 4  吸振器固有频率对撑杆振动传递率的影响 
Fig.4 Influence of vibration absorbers with different natural frequencies on the strut's vibration transmissibility 

 

2.3  吸振器质量 

按表 1 参数 2 进行参数取值，得到如图 5 所示吸

振器附加质量对支撑结构振动传递率的影响。从图 5

中可以明显看出，随着吸振器质量的增加，目标频率

处的减振效果明显增加，且控制带宽也增大，有效带

宽甚至可以超过 500 Hz。因此，为提高降噪效果，同

时避免飞行过程中转速变化引起的控制失效，应增加

吸振器质量。但从图 5b 可以看出，吸振质量增大到

一定程度时，吸振效果的提升速率变缓。 
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图 5  吸振器质量对撑杆振动传递率的影响 
Fig.5 Influence of the weight of vibration absorber on the 
strut’s vibration transmissibility: a) transmissibility; b) at-

tenuation effect 
 
另外，基于表 1 参数 3，同时改变吸振器的附加

质量和固有频率进行仿真，如图 6 所示。结果表明，

附加质量增加有利于中高频吸振，且质量越大，控制

频带越宽。但在控制旋翼引起的低频振动传递时，附

加质量极大，假设撑杆数量为 8 根，则附加总质量甚

至超过 200 kg。因此，吸振设计更加适用于中高频主

减谐波减振。 
 

 

图 6  吸振器固有频率和质量对撑杆振动传递率的影响 
Fig.6 Influence of vibration absorbers with different  

natural frequencies and weights on the strut's vibration  
transmissibility 

2.4  吸振器阻尼 

基于表 1 参数 4，得到如图 7 所示不同阻尼的吸

振器引起的撑杆传递率变化曲线。从图 7 中可以看

出，随着吸振器阻尼的增加，目标频率处的减振效果

明显减小，且减振带宽基本不变，但支撑结构共振峰

处的振动得到衰减。因此，为提高降噪效果，应减小

吸振器阻尼，考虑到共振峰影响，可适当引入阻尼。

由此可以看出，为获得较好的主减结构声控制，应尽

量选择小阻尼和大质量的吸振器，且吸振频率越靠近

支撑结构的固有频率，控制效果越好。 
 

 

图 7  吸振器阻尼对撑杆振动传递率的影响 
Fig.7 Influence of the damping of vibration absorber on the 

strut’s vibration transmissibility: a) transmissibility;  
b) attenuation effect 

 

3  算例验证 

基于上述参数分析结果，进一步以某直升机为

例，进行算例设计和验证。通过与原有撑杆对比，分

析吸振器对主减安装点振动和舱内噪声的影响，为该

技术的实际应用提供数据支撑。 

3.1  样例设计 

根据某直升机研制需要，对于由 8 根撑杆支撑的



·88· 装 备 环 境 工 程 2022 年 9 月 

 

主减速器，其在 1 262 Hz 频率处会产生明显的舱内结

构声，应采取控制措施，保证降噪效果不低于 20 dB。

参考前文参数分析结果，进行主减支撑吸振设计。首

先，根据直升机质量限值要求，初步确定单根撑杆上

的吸振器质量；其次，结合降噪频率，计算吸振器的

刚度，并分析刚度是否可达；最后，初选吸振器材料

的阻尼损耗因子为 0.01，分析该组参数能否满足降噪

目标，若不满足，根据第 2 节参数影响规律进行调整，

反复迭代计算后，获得合适的最终设计参数。表 2 给

出了一组满足降噪需求的吸振器参数。其中，吸振器

安装在主减速器系统每根撑杆的底部，并保证撑杆轴

向振动衰减。 
 

表 2  吸振器参数取值 
Tab.2 Parameter values of vibration absorber 

参数 固有频率/Hz 单个吸振器质量/kg 刚度/(107 N·m–1) 损耗因子 

取值 1262 0.5 3.14e7 0.01 
 

3.2  减振效果分析 

将上述吸振器参数代入前文所建立的支撑结构

动力学模型，计算吸振器安装前后第 i 根主减撑杆两

端的振动传递函数 siT 变化，仿真结果见图 8 和表 3。

从图 8 可以看出，主减撑杆在吸振频率处的振动衰减

非常明显，而该衰减主要体现在表 3 中的实部上。 
 

 
图 8  吸振安装前后撑杆两端振动传递率 

Fig.8 Vibration transmissibility of the strutwith and without 
vibration absorber 

表 3  主减撑杆吸振前后振动传递函数 
Tab.3 Vibration transfer function of the main gearbox struts 

before and after vibration absorption 

传递函数 Tsi   频率/Hz 

吸振前 吸振后 

1257 –4.076 4 –0.042 61 

1262 –3.961 3 –0.002 

实部

1267 –3.852 6 0.039 427 

1257 –0.014 9 –0.050 49 

1262 –0.014 1 –0.051 79 

虚部

1267 –0.013 4 –0.053 2 
 

 
假设撑杆施加至主减安装点处的激振力为表 4，

其中坐标 X、Y、Z 方向分别代表机身航向、侧向和

垂向。在该激励下，进一步对比吸振器安装后主减安

装点处激振力的衰减情况，得到的减振效果如图 9 所

示。可以看出，吸振设计可有效降低目标频率处齿轮

的振动传递，减振效果达到 41 dB，总的附加质量仅

4 kg。 
 

表 4  主减速器撑杆底部安装点处的激振力 
Tab.4 Excitation force at the mounting point of the main gearbox struts 

N 

实部 虚部 
位置 方向 

1 257 Hz 1 262 Hz 1 267 Hz 1 257Hz 1 262 Hz 1 267 Hz 

X –3.24 4.38 2.71 –12.20 22.54 9.14 

Y –39.37 48.65 13.71 –23.09 21.22 1.53 撑杆 1、2 

Z 18.96 –23.93 –6.36 0.38 –1.15 1.94 

X –18.01 25.56 13.75 –28.37 35.92 8.37 

Y –20.42 20.02 6.64 24.45 –26.46 –6.85 撑杆 3、4 

Z –2.75 3.07 1.06 –3.35 3.43 1.47 

X 6.52 –7.31 0.48 11.88 –16.49 –2.83 

Y 9.87 –12.25 –4.12 –6.84 10.11 3.42 撑杆 5、6 

Z 3.56 –4.20 –1.39 20.80 –26.35 –6.62 

X 7.44 –11.50 –4.71 17.52 –17.50 –4.92 

Y –13.73 17.47 4.79 0.34 –4.92 –3.73 撑杆 7、8 

Z 12.77 –17.15 –6.35 7.98 –9.97 –2.09 
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图 9 主减撑杆吸振设计的减振效果 
Fig.9 Vibration attenuation effect of the main gearbox 

struts after vibration absorption 
 

3.3  降噪效果分析 

根据式（11）和（12），首先基于某直升机机身

舱段结构有限元模型和声场模型，计算得到第 i 根主

减撑杆安装点至舱内典型 22 个场点的噪声传递函数

piT 。主减撑杆某安装点的垂向载荷至某一场点的噪

声传递函数如图 10 所示。该传递函数包括实部和虚

部，与表 3 呼应，能够同时涵盖传递过程中的幅值和

相位关系。 
 

 

图 10  主减撑杆某个安装点的垂向激励至场点的 

噪声传递函数 
Fig.10 Noise transfer function from vertical excitation atthe 

mounting point of a strut to a field point: 
a) real; b) imaginary 

基于上述激励载荷、支撑结构的振动传递函数、

安装点至舱内测量点的噪声传递函数，计算获得吸振

后舱内 22 个场点在目标频率处的噪声变化，如图 11

所示。从图 11 中可以看出，吸振器使舱内降噪效果

明显，降噪效果达到 35 dB 以上，与图 9 所示减振效

果一致。进一步分析发现，本文在建模时作了 3 个假

设：1）撑杆振动传递函数的改变不会引起减速器激

励和噪声传递函数的变化；2）减速器能量主要沿撑

杆轴向传递，忽略横向影响；3）所有撑杆振动传递

率一致。因此，无论是减振效果还是降噪效果，均取

决于撑杆振动传递率的变化，没有差异。 

参考文献[13]的研究成果，该假设并不会影响方

法验证，但并不能体现撑杆减振降噪设计的真实减振

降噪水平。这是因为，对于整机系统，撑杆传递特性

的变化会引发减速器激励和噪声传递函数的变化，造

成撑杆底部的实际减振效果与舱内降噪效果并不完

全一致[13]。同时，由于直升机真实环境中不仅具有结

构激励，同时有主减速器空气噪声等的影响，造成减

振效果与降噪效果更加不同。 
 

 

图 11  主减支撑结构吸振设计的降噪效果 
Fig.11 Noise reduction effect of the main gearbox struts  

after vibration absorption 
 

4  结论 

本文提出了可采用主减支撑结构吸振设计进行

直升机舱内主减结构声控制的降噪方案，并基于所建

立的动力学模型，开展了参数影响规律分析和减振降

噪效果初步验证，具体结论如下： 

1）基于某直升机，初步验证了该技术用于直升

机舱内降噪的有效性。仿真结果表明，通过主减支撑

结构吸振设计，附加总质量 4 kg 即可实现主减速器

1 262 Hz 谐波振动引起的舱内噪声衰减超过 35 dB。 

2）为提高吸振设计的减振降噪效果，设计时应

尽量保证吸振器的固有频率与齿轮频率一致，且选择

的吸振器质量越大、阻尼越小，越有利于降噪。但随

着质量增加到一定程度，吸振效果提升速率变缓。 

3）吸振设计实现不同频率控制的质量代价差距

大，更适用于中高频主减谐波控制，且齿轮频率越靠
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近支撑结构的固有频率，控制效果越好。以本文直升

机为例，控制 17 Hz 的附加总质量超过 200 kg，而实

现 1 262 Hz 等效衰减则不超过 1 kg。 

针对该技术，后续可考虑基于真机平台开展试验

验证，同时提出可在多个谐波频率处实现控制的新型

吸振方案。 
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