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直升机噪声适航审定试验测试系统

设计及应用

陈德军，吴志刚，王　凯
（中国直升机设计研究所，江西 景德镇　３３３００１）

摘要：民用直升机噪声适航合格审定噪声符合性验证条例 （ＣＣＡＲ３６）对试验基准条件、噪声测量、噪声评定和计算等方面都做了

明确规定，并要求试验设备、相关数据、试验条件等信息报送给中国民用航空局，数据处理软件必须经过中国民用航空局提供的数据进

行检验，确保计算程序的正确性；一般商业化噪声测量系统没有针对噪声适航合格审定要求提供集成解决方案，试验现场不能对测试数

据实时处理判断试验数据是否满足要求，如果数据无效，重新试验将造成大量的人力物力及时间浪费；通过对适航条例研究，针对上述

问题，从而提出了一套满足适航条例的基于ＶＸＩ总线的噪声试验数据采集及实时数据处理解决方案，极大提高了试验效率，并在某民用

直升机噪声适航合格审定试验中得到成功应用，取得较好效果。
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０　引言

民用直升机噪声适航合格审定噪声符合性验证对试验条件

和测量条件、地面噪声测量、有效感觉噪声级 （ＥＰＮＬ）数据计

算、向中国民用航空局报送数据、大气声音衰减、飞行试验结

果修正等方面都提出了详细的要求和相应的计算公式［１］。因为

得到最终噪声评定值的影响因素非常多，要成功完成一次试验

非常不容易，需要多方协调、甚至等待合适时机才能进行试验。

按照传统的试验方法，在现场试验时，对于噪声数据测量

环节，一般是通过磁带机记录时间历程数据，或者使用数字式

噪声测量系统记录时间历程数据，其它系统，如机载系统记录

发动机、ＧＰＳ轨迹
［２］等数据，专用航迹测量设备记录飞行轨迹

数据，机场塔台或专用气象记录设备测量大气数据等，试验后

对所有数据进行综合分析、修正等工作，时间周期长，最关键

的是现场不能对数据的有效性进行判断，事后分析一旦发现数

据不符合要求，必须进行重新试验，将浪费大量的人力、物力

和时间。

针对传统试验噪声测量不能实时数据处理及现场试验数据

有效性初步判断存在的不足，本文设计了一套噪声测量及实时

数据处理系统，在试验进行过程中就能实时对试验数据有效性

进行判断。

１　系统组成及原理

１１　系统组成

测试系统硬件组成由机载部分和地面部分组成。测试系统

如图１所示。

图１　测试系统组成框图

机载部分由以下几个部分组成：

１）直升机飞行陀螺
［３］：用于测量飞行姿态，主要用于起
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飞、飞越及进场时测量航迹与参考平面实际夹角，图２为实测

和基准起飞剖面比较示意图；

２）高度传感器：测量飞机实际飞行高度，用于和标准高

度比较，对测量结果进行修正；

３）发动机参数：主要包括发动机扭矩、旋翼转速等信号；

４）ＧＰＳ时码
［４］：机载采集器有专门的 ＧＰＳ时间采集模

块，用于机载采集器测量数据时间标签，为后续数据分析查找

同步时间点；

５）记录器：通过模拟量、总线信号卡等采集相应测量参

数，存储在记录卡上。

地面测试站由以下几个部分组成：

１）声学测量传感器：声学传感器采用世界知名的声学测

量厂家Ｂ＆Ｋ公司生产的产品，性能优越，基本上是业界标

准［５６］。也可以采用其它公司的产品，只要性能达到适航标准

提出的技术要求，试验前六个月以内经过专业计量单位计量合

格，且需要报备；

２）调理器：采用Ｂ＆Ｋ公司与声学传感器配套的信号调

理器，输出电压模拟量信号进入数据采集设备。调理器同样需

要在试验前六个月以内由专业计量厂家计量，出具合格证明才

能使用，且需要报备；

３）ＧＰＳ时码采集：采用ＰＣＩ总线的ＧＰＳ时间采集卡，采

集卡安装在数据采集控制计算机内部，用于地面采集数据时间

同步信息；

４）采集器：采集器由标准ＶＸＩ
［７］总线机箱，１３９４总线控

制卡与测控计算机通讯，采集模块采用安捷伦公司著名的动态

信号分析［８９］模块，型号为Ｅ１４３２Ａ。单块采集模块１６个并行

采集通道，分析带宽２０ｋＨｚ，采样率５１．２Ｋ／ｓ，采集器需要

由专业计量单位计量以确保其技术指标满足航空器型号和适航

合格审定噪声规定提出的要求；

５）数据采集及分析计算机：该计算机主要用于对采集器

控制、测量数据传输、测试软件、分析软件运行等功能。

图２　实测和基准起飞剖面比较示意图

１２　工作原理

试验数据来源主要由地面测试和机载测试两个部分：

如图２所示，以犃点为中心，左右各１５０米处放置一个传

声器及信号调理器，在犃点放置一个传声器及信号调理器，总

共３个噪声测量点。数据采集器及分析计算机放在犃点附近。

在全部试验准备就绪好的情况下，首先测量环境背景噪

声，作为试验是否有效的判断条件之一。直升机从远处向犆

点位置飞来，听从试验指挥员的指令，提前一段时间进行数据

采集，直到直升机完全离开后停止数据采集，立即开展三分之

一倍频程分析、纯音修正感觉噪声级、音调感觉噪声级时间历

程，现场对数据的有效性进行判断，以便确定下一步工作的开

展。分析判断一般在３分钟之内能够完成，这段时间内直升机

可以掉头回飞，重新做好下一次的试验准备工作。

机载部分采集的数据主要用于因实际飞行航迹、发动机实

际工作状态与标准参考数据不一致需要对试验结果进行修正。

一般在试验结束后，从机载记录器中取下数据存储卡，通过专

用计算机对试验数据进行导出，再按照适航条例的修正要求进

行修正处理，得到最终的ＥＰＮＬ评价数据。

１３　技术难点

１．３．１　时间同步

机上测量数据信息与轨迹修正有很大关系，因此机上数据

与地面测量数据之间时间同步信息关系很大。该系统解决方法

是采用ＧＰＳ时间信息同步。机上和地面采用两套ＧＰＳ时间采集

卡采集时间信息作为同步信号。地面采集系统程序设计上，启

动数据采集之前，读取ＧＰＳ时间信息，作为数据采集起始时

间，后面的时间信息由数据采集系统本身采集时钟确定。读取

到的时钟信息到启动数据采集存在一定的时间间隔，同时两套

ＧＰＳ时钟系统之间也存在一定误差，机载ＧＰＳ与机载数据采集

数据之间也存在一定的时间间隔。确定这些时间间隔误差的措

施是将两套数据采集系统在地面输入同一信号进行采集，根据

采集波形信号及时间码进行对比分析，确定时间误差，经测试，

误差在毫秒级，对本次试验数据分析影响可以忽略不计。

１．３．２　Ｅ１４３２Ａ编程控制

Ｅ１４３２Ａ动态信号分析仪功能非常强大，板卡上具有滤波

器、频谱分析、三分之一倍频程分析、阶次跟踪等功能。用于

编程的驱动程序函数就有３００多个，具有１６ＭＢ存储模式非常

灵活。要使用好该仪器，首先需要全面了解仪器工作原理，熟

悉各种工作模式和各个函数的调用。结合本次试验需求，最终

采用该设备采集时域波形数据，板载数据存储采用先进先出

（ＦＩＦＯ）内存数据结构模式，数据采集触发采用软件触发模式。

２　软件设计

软件设计是该系统开发的重点和难点，设计内容主要包括

人机界面、数据采集，数据处理，数据修正等方面。

２１　开发平台

该系统采用ＬａｂＶＩＥＷ软件作为开发环境，该开发平台是

ＮＩ公司开发基于图形化的编程平台，经过多年发展，功能强

大，非常适合于测试系统集成开发［１０１１］。

该开发平台具有丰富的图形控件，多种逻辑控制和程序控

制方法，支持各种流行的硬件设备、方便设备通讯控制，具有

丰富的软件开发工具包，如本系统中使用的振动及噪声分析工

具包。通过多年的发展，该软件本身自带丰富的软件开发例子

程序，具有很好的借鉴作用，极大提高了软件开发效率。

２２　软件流程设计

软件流程总体上分为三个阶段：

第一阶段是硬件初始化阶段。包括对 ＶＸＩ数据采集设备

及ＧＰＳ时间码采集卡初始化，使仪器设备处于待机状态。对

于初始化不成功，有两种情况，一种是设备故障或者异常，另

一种是数据回放分析工作状态，根据配置情况进行判断采取相
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应工作流程。

第二阶段是数据采集、三分之一倍频程分析、感觉噪声级

分析、各种参数设置及各种数据显示。

第三个阶段为程序退出及硬件设备关闭。

软件流程图见图３，软件运行界面见图４。

２３　数据采集

２．３．１　Ｅ１４３２Ａ数据采集

由于试验只需要３个通道，因此使用１块 Ｅ１４３２Ａ采集

卡。噪声数据分析带宽为２０ｋＨｚ，因此采样率设为５１．２Ｋ／Ｓ。

１３９４火线数据传输率为１３４ＭＨｚ，传输速率完全满足本试验

要求，但考虑到试验过程数据必须连续，不能有断点，所以将

板卡数据采集模式设置为ＦＩＦＯ模式，确保采集到的数据不会

有任何丢失。

在该系统中，一方面简化Ｅ１４３２Ａ设置，同时考虑到将来

可能采用其它数据采集设备，因此并没有使用设备本身自带的

三分之一倍频程分析功能，只使用Ｅ１４３２Ａ仪器时域数据采集

功能，该系统三分之一倍频程分析采用 ＮＩ公司开发的声音与

振动信号分析工具箱编程实现。

２．３．２　ＧＰＳ时码采集

ＧＰＳ时码采集卡同样分为三个部分，板卡初始化，数据

读取及板卡关闭。初始化放在Ｅ１４３２Ａ初始化相同位置，数据

读取放在Ｅ１４３２Ａ数据触发采集之前位置，把读取的时间数据

存储在时间变量中，板卡关闭功能放在 Ｅ１４３２Ａ 关闭相同

位置。

２．３．３　数据综合处理

因为数据采集卡内部时钟精度很高，只要得到第一个数据

采集点时间，后面数据采集时间就可以确定。对前面读取的

ＧＰＳ时间作为第一个数据采集点起始时间即可。

２４　三分之一倍频程分析

２．４．１　三分之一倍频程介绍

对噪声做频谱分析时，一般不需要每一个频率上声能量的

详细分布，为了方便起见，常在连续频率范围内把它划分为若

干个相连的小段，每一小段叫做频带或频程，每个小频带内的

声能量被认为是均匀的，然后研究不同频带上的分布情况。根

据不同的要求，声学量的分析频带带宽的选择也不一样。若分

析精度要求高时，应选用窄频带宽；若是简单测量，则频率分

析带宽可以放宽。实际测量中最为常用的频率分析带宽为窄带

宽、倍频程和三分之一倍频程带宽。本次试验适航条例要求的

是三分之一倍频程分析。

三分之一倍频程分析是本次试验的核心，也是整个试验数

据分析的基础。适航条例要求采用ＩＥＣ６１２６０标准，标准中规

定了三分之一倍频程分析系统的相对衰减、抗混叠滤波器、实

时操作、级线性及滤波器在有效带宽上积分响应等技术指标。

图３　软件流程图
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２．４．２　程序设计

为了降低软件开发难度，采用 ＮＩ公司声音与振动专用软

件开发工具箱。该工具箱支持多种声音测量标准，如ＩＥＣ

６１２６０：１９９５，Ｃｌａｓｓ１、ＩＥＣ６１６７２：２００２，Ｃｌａｓｓ１、ＡＮＳＩ

Ｓ１．４２：１９８６等。其中本次试验采用的就是ＩＥＣ６１２６０标准。

工具箱提供了丰富的例子程序，重点是要掌握三分之一倍

频程分析函数工作原理、相关参数含义，如平均类型、频率范

围、标准选择、计权方式、数据长度、时间长度、循环次数等

参数设置，能够正确设置相关参数。通过设计演示验证例子程

序，并通过标准信号发生器作为数据采集系统激励信号，采集

分析数据结果和Ｂ＆Ｋ公司专业噪声测量系统 （型号３５６０）测

量数据进行对比，结果一致，满足适航标准对三分之一倍频程

分析技术指标。

２５　瞬间感觉噪声级犘犖犔 （犽）计算

２．５．１　ＰＮＬ （ｋ）计算原理

根据标准提供的计算要求，首先将２４个三分之一倍频程

声压级 （犛犘犔）换算成感觉噪度 （呐），然后将呐值相加，得

到瞬间感觉噪声级犘犖犔 （犽）。下面给出一个计算公式进行

说明：

当犛犘犔≥犛犘犔（犪）时，用下面公式计算感觉噪度值，狀＝

犪狀狋犻ｌｏｇ｛犕（犮）［犛犘犔－犛犘犔（犮）］｝，公式中的常量犪、犮、犕 （犮）

见表１。犛犘犔处于其它范围区间采用相应的公式，这里不再详

细说明。

表１　呐值数学计算公式中的常量

２．５．２　程序设计

将表１中的常量设计成一个二维数组，根据三分之一倍频

程声压级 （犛犘犔）的值进行判断，通过查表的形式得到相应的

常量数据进行计算。整个计算程序设计为一个子函数。

考虑到程序的适应性及未来扩展使用，将常量表数据存为

一个文件，程序运行时首先将数据从文件中读入临时变量中供

相关计算使用。

２６　频谱不规则性修正

２．６．１　修正原理

频谱中有明显不规则性的噪声 （例如，最大离散频率成分

或纯音），必须通过计算得到修正因子犆 （犽），该计算过程比

较复杂，需要通过十个计算步骤才能得到该修正值，简要说明

如下：

第一步：从８０Ｈｚ三分之一倍频程 （第三频程）开始，按

给定的方法计算声压级的变化狊（犻，犽）；

第二步：圈出斜率变化的绝对值大于５的斜率狊（犻，犽）；

第三步：通过对狊 （犻，犽）取值范围判断，确定犛犘犔 （犻，

犽）值；

第四步：通过相关公式计算出新的、调整后的声压级

犛犘犔′ （犻，犽）；

第五步：按给定公式，重新计算新斜率狊′ （犻，犽）；

第六步：按给定公式，计算三个相邻斜率狊′ （犻，犽）的平

均值；

第七步：按给定公式，计算三分之一倍频程声压级的最后

结果犛犘犔’’（犻，犽）；

第八步：按给定公式，计算原声压级与最终本底声压级之

差犉 （犻，犽）；

第九步：根据声压级差犉 （犻，犽）和表２，确定每个相关

三分之一倍频程 （３至２４）的纯音修正因子。

第十步：指定第九步中所确定的纯音修正因子中的最大值

为犆 （犽）。

表２　纯音修正因子

频率犳／Ｈｚ 级差犉／ｄＢ 纯音修正犆／ｄＢ

５０≤ｆ＜５００ １
１

２



≤Ｆ＜３
Ｆ

３
—１
２

３≤Ｆ＜２０
Ｆ

６

２０≤Ｆ ３
１

３

５００≤ｆ＜５０００ １
１

２



≤Ｆ＜３ ２
Ｆ

３
—１

３≤Ｆ＜２０
Ｆ

３

２０≤Ｆ ６
２

３

５０００≤ｆ＜１００００ １
１

２



≤Ｆ＜３
Ｆ

３
—１
２

３≤Ｆ＜２０
Ｆ

６

２０≤Ｆ ３
１

２

２．６．２　程序设计

频谱不规则性修正因子犆 （犽），根据适航条例提供的计算

要求，通过软件设计，先做成一个独立的软件，对中间的每一

步计算结果进行监控。该程序适航条例中有专用的测试数据进

行验算。经验算正确的程序，进行适当修改，做成一个子函数，

经测试正确后集成到系统软中。演示程序运行情况见图４。

该验证程序已经通过适航中心专业人员现场测试并得到

认可。

２７　纯音修正感觉噪声级

２．７．１　修正原理

纯音修正感觉噪声级由犆 （犽）与相应的犘犖犔 （犽）相加

来确定，即：犘犖犔犜 （犽）＝犘犖犔 （犽）＋犆 （犽）。

在试验过程中，每隔０．５秒做一次三分之一倍频程分析，

通过修正得到纯音修正感觉噪声级犘犖犔犜 （犽），一次试验完
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图４　频谱不规则性修正因子计算演示程序

成，得到一条犘犖犔犜 （犽）时间曲线，通过判断犘犖犔犜最大值

前后各有１０分贝下降点数据，则本次试验数据有效 （其它航

迹等条件同时有效的情况下），这也是传统噪声测量系统不具

备的功能。

２．７．２　程序设计

通过２．４及２．５计算结果，很容易得到犘犖犔犜 （犽）值。

将犘犖犔犜 （犽）数据在飞越噪声时间历程图形中进行显示，对

本次飞行试验数据是否有效进行判断。

２８　其它修正

２．８．１　有效感觉噪声级

有效感觉噪声级ＥＰＮＬ由最大纯音修正感觉噪声级与持

续时间修正因子的代数和所确定：

犈犘犖犔＝犘犖犔犜犕＋犇。

２．８．２　数据修正

航迹、大气数据等修正，一般放在试验后期进行处理，目

前这些修正处理还没有集成到该系统中，但不影响试验现场试

验数据有效性判断处理。

２９　技术难点

２．９．１　人机交互界面设计

软件功能主要有各种参数设置、多种数据存盘、数据采

集、多种类型数据处理及显示、用于数据分析用的数据源可以

是实时采集到的数据，也可以是磁盘上的文件数据，软件的数

据处理具有较大的灵活性。试验过程中，需要实时查看的数据

图形类型比较多，各种参数设置比较多，为方便查看及设置，

软件界面设计采用了ＬａｂＶＩＥＷ中比较有特色的标签控件，对

不同功能进行分组显示。采用标签式设计模式，在每一种状态

下，界面相对简洁，各种状态、界面查看方便。但在代码页

面，各种控件数量非常多，为了代码看起来不太复杂，需要做

好各种模块划分，尽可能设计成子函数供主程序调用。在ＰＮ

ＬＴ时间历程图形中，设置了两条光标线，很容易判断出最大

值与两边１０分贝下降点，方便对试验数据有效性判断。

２．９．２　软件流程设计

该软件考虑到数据来源可以是数据采集器实时采集到的数

据，也可能是存储的文件回放，还要考虑到将来更多类型的硬

件设备集成，以及后期的进一步数据修正程序加入，所以在程

序结构及流程设计上采取了多种措施。如硬件设备初始化阶段

异常判断、试验数据源选择、试验数据内部传递等方面采取了

相应的解决措施。软件结构设计上，采用并行结构，各个模块

之间数据传递采用ＦＩＦＯ模式或文件形式，有利于软件功能的

扩展。

２．９．３　软件算法实现

为了确保各个计算程序正确可靠，每一项计算开始都做成

独立的程序。模拟各种仿真数据进行测试，完全满足要求之后

进行改造，做成子函数，再进一步测试正确之后集成到系统软

件中去。软件运行界面如图５所示。

图５　软件运行界面

３　试验结果

Ｈ４２５型００１架机噪声适航审定试验在国内民用直升机上

首次开展该类型试验，开发的计算软件适航中心相关人员进行

了验算，符合要求。

该试验前期准备工作花了一个多月的时间，主要是飞机状

态调整、天气及机场协调。正式试验大概花了２个小时，一次

性成功完成。

试验分为起飞、穿越、进场三个状态，每个状态飞行三次。

对每一飞行状态的经修正后的有效感觉噪声级 （ＥＰＮＬ）值取平

均，得出一个单一的修正后的有效感觉噪声级 （ＥＰＮＬ）值。图

６为一次起飞过程中音调感觉噪声级时间曲线。

图６　起飞过程

试验结果证明：Ｈ４２５型００１架机的起飞、水平飞越、进场

的有效感觉噪声符合最大起飞总重为４２５０ｋｇ的直升机确定的

噪声限制值［１２］，符合ＣＣＡＲ３６第Ｈ３６．３０５条的限制要求。

（下转第２８４页）




