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直升机旋翼动平衡振动信号的等角度 

重采样算法研究 

李建明 1，陈超 2，刘文法 2 

（1. 成都以太航空保障工程技术有限责任公司，成都 610031；2. 陆军装备部驻成都地区 

航空军事代表室，成都 610043） 

摘要：目的 准确测量直升机旋翼基频振动的强度和相位，开展对基于振动信号降噪的等角度采样算法研究。

方法 基于直升机旋翼动平衡检测的经典架构，提取桨毂传导过来的啮齿咬合振动信号，作为等相位采样的

标尺，从而将振动数据从等时间采样，转换为等角度采样，减少转速微弱波动导致的相位非均匀采样对快

速傅里叶变换的影响。结果 针对某型现役直升机在满速下获得的主旋翼测试数据，在经过上述方法进行重

采样后，测量结果的滚动平均振动强度和相位的波动性明显降低，振动波动小于±0.01IPS，相位波动小于

±10°。结论 在采用加速度传感器的条件下，通过采用啮齿咬合高频信号作为标尺，对振动信号进行等角度

重采样可以提高测量的精确度。 
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Research on Helicopter Rotor Balance Detection and Vibration Signal  
Equal-angle Resampling Algorithm 

LI Jian-ming1, CHEN Chao2, LIU Wen-fa2 

(1. Ether Engineering Technology Corporation of Aviation Logistics and Safeguard Ltd. 610031; 

2. Army Aviation Military Representative Office in Chengdu, 610043) 

ABSTRACT: In order to accurately measure the intensity and phase of helicopter rotor fundamental frequency vibration, this 

paper has carried out the research on equal angle sampling algorithm based on vibration signal noise reduction. Based on the 

classical architecture of helicopter rotor dynamic balance detection, the meshing vibration signal transmitted from the rotor hub 

is extracted as the scale of equal phase sampling, so as to convert the vibration data from equal time sampling to equal angle 

sampling, thus reducing the impact of phase non-uniform sampling caused by the weak fluctuation of speed on the FFT. For the 

main rotor test data of a helicopter in service at full speed, the rolling average vibration intensity and phase fluctuation of the 
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measured results are significantly reduced after resampling by the above methods. The measured results of a helicopter show 

that the vibration fluctuation is less than ±0.01IPS and the phase fluctuation is less than ±10°. Under the condition of using the 

acceleration sensor, the precision of measurement can be improved by using the high frequency signal of meshing as the scale 

and resampling the vibration signal at the same angle. 

KEY WORDS: balance measurement; helicopter; vibration signal; equal angle resampling; accelerometer; noise reduction al-

gorithm 

直升机动平衡检测是直升机的日常维护常用的

检测手段之一。目前部队装备的直升机旋翼动平衡仪

主要为国外进口，其中以美国的 TEC 公司 ACES 航

空系统分部生产的如 Model 2020（HR 2020）[1]和美

国霍尼韦尔公司的 Vibrex 2000 动平衡分析仪[2] 为

常见，早期的还有 CHADWICK 公司的型号[3]。国内

关于直升机旋翼动平衡的技术研究，多为动平衡仪使

用方法流程等方面[4-6]，以及设备校准校验[7-8]。这些

工作对于维护人员日常动平衡仪的使用是非常有实

用意义的。另外，相关的研究主要集中在调整策略优

化算法方面[9-11]，希望通过调整策略的优化，减少调

整次数，甚至实现一次调整成功，大大地降低维护工

作量，但到目前为止，仍然没有实现产品化的解决方

案。至于动平衡仪系统 底层传感器测量到的振动信

号数据的处理手段方面，国内研究较少。中国直升机

设计研究所报道了基于阶次跟踪，进行转速插值的一

种处理方法[12]，其在旋翼锥体与动平衡仿真试验台上

和 Vibrex2000 进行了对比测试，结果非常吻合，且

稳定性更好。其技术原理来源于机械领域的一种转速

处理方案[13]，适合转速波动较大的情况，方可进行转

速插值。与仿真实验台不同，直升机在满速测试条件

下，转速相当稳定，因此无法采取这种技术手段。南

京航空航天大学也进行过相关研究，但仅仅做了仿真

模拟[14]，取得了不错的结果，但由于直升机振动和飞

机的非线性气动特性有关，仿真难以体现实际情况。

另外，和动平衡相关的还有关于健康与使用监控系统

（HUMS）的研究。如西安交通大学报道了一种利用

深度聚类变分网络进行直升机状态识别的技术[15]，实

现了更精确的状态识别能力。在国外研究方面，没能

检索到关于直升机动平衡振动信号算法处理的文献，

可能是由于该系统成型太早，国外相关学者均已经转

向 HUMS 系统的研究[16-20]。因此，直升机实测振动

信号的处理技术，只能进行自主创新，深入研究其信

号特性，研究准确提取基频振动幅度和相位的相关技

术，充实国内这一研究领域的内容。 

在获取振动信号幅度和频率信息方面，快速傅里

叶变换（FFT）是一种常用的有效手段，但其对采样

非常敏感，非均匀采样会导致频谱混叠[21]。实际硬件

一般为等时采样，而振动分量的提取，要求的是等相

位采样。旋翼转速总是存在微小波动，使得等时采样

不等效于等相位采样，从而对 FFT 输出结果会产生

影响。本文提出了一种基于啮齿频率作为相位标尺，

进行等角度重采样的直升机动平衡振动测量信号处

理方法，研究了直升机旋翼振动信号的相关特征，以及

在某国产直升机上和 ACES 的测试仪进行了对比验证。 

1  直升机旋翼动平衡振动信号测试

系统 

1.1  振动机理分析 

直升机的振动主要有动力系统的传动机械振动，

如各传动机械转轴以及齿轮啮合带来的高频振动，特

别是主旋翼桨毂位置，其为刚性结构，而且直接靠近

传动机械，振动频率分量相当复杂。还有主旋翼的基

频振动，属于低频振动，包括旋翼的气动特性带来的

固有振动和主旋翼桨叶非均匀性带来的可调试的振

动分量，以及基频（1/rev）的倍频分量和基频乘以桨

叶数量的倍频谐波（n/rev，n 为桨叶数量）等。直升

机的振动可以分为垂直振动和侧向振动 2 类。垂直振

动和许多因素相关，但 终体现为旋翼在旋转中各位

置的升力不平衡，相关的因素有桨叶在生产过程中其

叶片和弦轮廓的细微变化，以及变距拉杆和后缘调整

片的调整不恰当等。水平振动则主要由于旋翼质量的

分布不均匀导致，在生产过程中不可避免地会出现桨

叶质量以及相关结构件的质量存在细微差异。还存在

调整校正装配步骤不适当，垂直方向的不平衡以及共

锥度不满足要求导致的侧向振动。在现实中，还存在

轨迹分裂现象[22]，即共锥度调整不是 佳情况下，却

产生 小的振动。综上所述，动平衡调整的 终目的

是将振动量调整到符合直升机要求。本文针对的主要

是基频振动测量及算法的研究。 

1.2  直升机动平衡振动测试方案 

整体设计方案包括 2 部分，一是直升机旋翼振动

信号采集系统（如图 1 所示），二是通过数字信号算

法对采集到的旋翼振动信号进行的信号处理与分析

系统。测试装置采用了动平衡分析仪的经典架构，即

通过振动传感器采集直升机的振动信号，结合光电转

速传感器获取旋翼的频率和相位，结合信号提取算法

进行振动信号处理与分析后，提取出旋翼振动的相位

与幅值信息。 
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图 1  直升机旋翼振动信号采集系统 
Fig.1 Block diagram of helicopter rotor vibration signal 

 acquisition system 
 

1.3  振动信号采样算法 

受限于频率分辨率，针对微小转速波动的系统，

短时傅里叶变换并不合适。这种存在较小频率波动的

信号可以用式（1）讨论。 

   1
0

( ) 1 ( ) cos 2 ( )
M

m m m mx n X a n mTf n Φ b n    

 
(1) 

式中：f1 为转轴频率；T 为转轴齿数；Tf1 为啮齿

频率；m 为啮齿频率的谐波阶次（m=1 对应基频啮齿

频率阶次）；Xm 为 m 次谐波幅度，Φm 为原始相位；

am(n)和 bm(n)为调制函数的幅度和相位。如没有转速

波动的情况下，其频谱为一系列的基频、啮齿基频、

高次谐波以及由于机械传导带来的幅度调制产生的

边带频率。然后 x(n)和结构响应的卷积才是实际采集

获取的信号 x(t)。根据上述模型，转轴频率 f1 包含在

时域信号 x(t)内。 

为了允许转速存在一定的波动，下面用 f1(n)来代

替表示基频 f1，没有 n 的则视为平均值。因此，  mb n

随时间变化，可以视作转速的波动，从而已经在 f1(n)

中所包含。此时信号模型变成： 

   1
0

( ) 1 ( ) cos 2 ( )
M

m m mx n X a n mTf n n Φ   
 

(2) 

基本思想为通过一个带通滤波器来获取一个啮

齿频率，其频率中心为 meshm f 啮齿频率或其谐波，

通带宽度应小于  1 22min ,f f （f2 为另一个转轴基频）。

基本的计算架构可以用图 2 表示。 

设 f 为转轴转速的 大波动频率，由于转速波

动是随机的，可以将其设置为转速波动方差的 2 倍。

因此，不存在谐波边带混叠的 大转速波动 δfmax 为： 

1 1
max

max max1 2 2f
f f

mT mT
  

  
(3) 

 
 

图 2  阶次分析等角度插值算法架构 
Fig.2 Architecture diagram of the order analysis equal-angle 

interpolation algorithm 
 

式中：Tmax 为两个转轴的 大齿数； 1f 则为 小

平均转速；m 为所提取的啮齿频率谐波阶次，所用阶

次越高，允许的转速波动越小。如满足上述条件，则

可通过通带滤波提取出目标谐波： 

 1( ) cos 2 ( )m my n X mTf n n Φ  
 

(4) 

与之有关的分析信号可以用来提取出转速信息： 

 1( ) exp 2 ( ) ja m ms n X jmTf n n Φ  
 

(5) 

从而可以得到相位信息： 

1( ) 2 ( ) mn mTf n n Φ   
 

(6) 

解缠后，除以 mT 则可以得到转轴的相位： 

1
( )

( ) 2 ( ) m
s

Φn
n f n n

mT mT

      (7) 

瞬时频率可以表示为： 

inst
d ( )1

( )
2 d

s n
f n

n


 

   
(8) 

至此，可以得到转轴的瞬时转速（归一化频率）

和相位。然后再通过相位解缠，即可进行等角度重采样，

从而 终进行 FFT 变换，获得准确的幅度和相位。 

2  结果及分析 

振动传感器和转速传感器获取的原始信号波形

如图 3 所示。图 3 中，信号采样率为 8k，测量总时

长为 10 s。振动传感器灵敏度为 100 mV/g。从图 3

中可以看出，信号近乎噪声的形态，并不能看到显著

的基频振动波形。 

通过对原始波形频谱的分析，其中发现了频率为

基频 125 倍处的信号具有较高的信噪比，即 m=125。

通过无相移滤波将其提取出来，作为下一步等角度采

样的相位参考尺。其频谱位置及时域波形如图 4 所示。 

通过希尔伯特–黄变换（HHT）展开，HHT 是处

理非平稳信号的典型方法，它是利用经验模态分解

（EMD）自适应分解产生若干个本征模态函数（IMF）

分量，然后对每个 IMF 分量做希尔伯特（Hilbert）变

换，得到分解信号的瞬时频率。然后经过解缠，即将

折叠在[−π, π]之间的相位值还原成其连续真实相位

值，以获得信号在时域上的相位变化。对其求导即可

得到该 m=125 倍频在时域上的瞬时频率，结果如图 5

所示。由于该高频分量同样受到噪声影响，为了降低 
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图 3  原始信号波形 
Fig.3 Original signal waveforms: a)vibration sensor; b)speed sensor 

 

 
 

图 4  m=125 的频点信号的滤波前后频谱和时域波形 
Fig.4 Frequency spectrum (a) and time domain waveform (b) of frequency point signal with m=125 before and after filtering 

 

 
 

图 5  通过 m=125 频点提取出来的频率波动结果 
Fig.5 Fluctuation of the extracted frequency  

at frequency point with m=125 
 

噪声引入相位误差，因此需要对该瞬时频率进行低通

滤波，去除噪声信号。 

根据滤波后的频率波动曲线，即可对其进行相位

展开。然后对原始信号进行零相移低通抗混叠滤波，

按照等角度的原则进行重新采样，对信号进行重整。

后采用时域窄带滤波提取出基频分量，再进行快速

傅里叶变换，获取其振动幅度和相位信息。 终输出

的时域波形如图 6 所示。其中总共为 40 圈数据，每圈

均插值为 2 048 点。测试的直升机转速约为 301 r/min。

从图 6 可以看出，经过一系列处理后，通过振动数据

已经可以目测得到幅度和相位都较为一致的正弦波

形。相对于原始信号类似于噪声的状态，已经有了很

大提升，但是仍需进行多圈平均，以获得更为准确的

结果。在实际检测算法流程中，每一圈处理后的信号

质量也可以进行监测，并进行可信度评估，以决定是

否加入平均队列。 
 

 
 

图 6  终输出时域波形（多周期叠加） 
Fig.6 Final output waveform in time domain  

(multi-cycle superimposed) 
 

设备 终在外场进行了某直升机的主旋翼测试

验证，传感器分别装在主旋翼桨毂水平方向以及座舱

前排的垂直方向。在直升机满速开始，进行了连续的
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数据采集和测试。在水平和垂直方向基频振动幅度和

相位随着圈数平均的收敛情况如图 7 所示。图 7 中的

3次测试在 20圈后均收敛到振动幅度误差在±0.01IPS

以内，相位在±10°以内，40 圈平均的结果更为一致。

在图 8 所示的测试结果中，每个点为 4 s 平均的计算

结果，总共持续了约 4 min。从图 8 结果来看，桨毂

上水平方向的振动量经历了从 0.29IPS 快速下降到

0.23IPS~0.24IPS 的水平，可能是转速达到满速之后，

其气动特性的稳定仍需要一定时间。前排座舱内垂直

方向的振动量则是较为平稳地在 0.2IPS~0.21IPS 水

平。无论是水平还是垂直方向的振动，其相位都比较

稳定，在约 4 min 的测试时间里，相位波动在±6°以内。 
 

 
 

图 7  实测直升机数据随平均圈数收敛曲线 
Fig.7 Convergence curve of measured data of helicopter with average number of cycles:  

a) horizontal direction; b) vertical direction 
 

 
 

图 8  直升机主旋翼实测振动幅度和相位 
Fig.8 Measured vibration amplitude (a) and phase (b) of helicopter main rotor 

 

该直升机用 ACES 的 Model 2020 分析仪的测试

结果：垂直方向的振动量为 0.20IPS，相角为 3.05°；

水平方向的振动量为 0.22IPS，相角为 12.01°。自研

设备在水平方向 3 次测试的振动强度的极差为

0.01IPS，与 ACES 测试结果相差在 0.01IPS 以内，相

位的极差为 2.23°，与 ACES 结果 大差值为 109.32°；

垂直方向 3 次测试的振动强度极差为 0.01IPS，与

ACES 测试结果相差在+0.02IPS 以内，相位的极差为
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2.94°，与 ACES 结果 大差值为–170.50°。测试结果

汇总见表 1。相位差别主要是由内部滤波器、模拟器

件响应等原因引起的。本次测试中，自研结果未做相

位补偿。在测试结果的稳定性足够的条件下，可通过

相位补偿解决相位差异问题。 
 
表 1  自研设备和 ACES 的 Model 2020 分析仪 

测试结果对比 
Tab.1 Comparison of test results between self-developed 

equipment and Model 2020 analyzer of ACES 

垂直方向 水平方向 
测试组 

幅度(IPS) 相位/(°) 幅度(IPS) 相位/(°)

ACES 0.20 3.05 0.22 12.01

自研测试 1 0.20 110.43 0.23 –155.55

自研测试 2 0.20 110.14 0.23 –157.32

自研测试 3 0.19 112.37 0.24 –158.49

自研测试极差 0.01 2.23 0.01 2.94

对比 大差值 0.01 109.32 0.02 –170.50
 

3  结语 

本文提出了一种直升机旋翼动平衡振动信号的

等角度重采样算法，基于自研的振动测试平台，在某

国产机型上与 ACES 公司 Model 2020 振动分析仪进

行了对比实验。测试结果表明，采用自研振动测试平

台的 3 次测试结果波动小于±0.01IPS，相位波动小于

±3°的指标性要求，达到了国外设备水平，具备进口

设备国产化替代的能力。 
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