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惯组飞行角振动环境测量与环境条件设计
王晓雷1,南宫自军2,龙 梁1,张 静1,戴婷婷1,李紫光1

(1.北京宇航系统工程研究所,北京100076;2.中国运载火箭技术研究院,北京100076)

摘 要:在多维振动环境下的惯组动态导航精度试验是考核惯组在接近真实飞行环境下精度指

标能否满足要求的重要试验,如何合理制定多维振动环境条件一直是型号面临的难题。本文提

出了一种火箭飞行中惯组角振动环境的测量方案,通过多个振动传感器的合理布置方式,并进

行数据分析处理,实现了利用普通振动传感器测量飞行过程的角振动环境。应用此技术,在某

型号飞行试验中首次成功获取惯组在主动段和再入段飞行的角振动环境,制定出了接近真实飞

行状态的多维振动环境试验条件,避免了以往仅凭经验制定试验条件带来的风险。
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MeasureofIMU􀆳sAngularVibrationEnvironmentDuring
aRocketFlightandDesignofTestCondition
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Abstract:DynamicnavigationaccuracytestofaIMU (InertialMeasurementUnit)undermulti-
dimensionalvibrationenvironmentisanimportantexperimenttoverifyitsenvironmentaladapta-
bility.Theprimarydifficultyisdesigningthemulti-dimensionalvibrationtestconditionwhichcan
simulatetherealflightenvironmentofaflyingrocket.Inthispaper,anewapproachispresented
tomeasuretheangularvibrationenvironmentofIMUinaflyingrocket. Byadoptinganew
spacial-locatingmannerofsensorsanddataprocessing,thenewapproachcanmeasurethetarget􀆳s
angularvibrationenvirionmentusingusualvibrationsensors.Inarocket􀆳sflighttest,thisap-
proachisactualizedtomeasureIMU􀆳sangularvibrationenvirionmentduringascentandreentry
stages.Andthemulti-dimensionalvibrationtestconditionisdesingedwhichcoverstherealflight
environment.ThisapproachcanprovidemoreaccuratevibrationtestconditionforIMU􀆳sprecision
experiment,andavoidtheriskofdesigningtestconditiononlyaccordingtopreviousexperience.
Keywords:IMU (InertialMeasurementUnit);Angularvibration;Flightenvironment;Measuretech-
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0 前言

火箭上惯组等姿态敏感设备在动态环境下的

导航精度指标,一般通过地面多自由度振动试验

进行考核,关键在于确定合理且覆盖真实飞行环

境的多维振动环境试验条件[1-3]。其中火箭飞行的

线振动环境可以通过常规的振动加速度传感器测

量得到,而对于飞行的角振动环境,目前还没有

实测方法和实测数据,一般根据经验确定角振动

试验的量级,因此存在欠试验或过试验的现象,
达不到准确考核惯组动态导航精度的效果[4-5]。

本文在总结型号研制经验的基础上,提出一

种惯组的飞行角振动环境测量方法,该方法利用

普通的振动加速度传感器测量火箭飞行的角振动

环境,具有成本低、实现方便的特点。该技术已

在某型火箭的飞行试验中成功应用,获取了惯组

在飞行中的角振动环境实测数据,并依此包络设

计惯组的飞行角振动环境试验条件。应用该技术

可以避免以往仅凭经验确定角振动试验条件带来

的风险,为考核惯组在多维振动环境下的动态导

航精度提供接近真实飞行环境的试验条件。

1 测量方案

火箭飞行中,需要考虑惯组沿箭体俯仰方向

和偏航方向的角振动环境。由于惯组一般通过安

装支架 (或惯组大梁)固定在仪器舱壁上[6],为

了测量惯组在俯仰和偏航方向的角振动环境,可

以采用图1所示的角振动环境测量方案。其中,图

1 (a)为四点测量方案,即在惯组大梁安装支腿的

4个象限各布置1个极性相同的振动加速度传感

器,分别测量各位置沿箭体轴向 (垂直于纸面方

向)的振动响应。为了减少振动测点,压缩飞行

试验的测量通道数,也可以采用图1 (b)的三点

测量方案,即在惯组大梁安装支腿的任意3个象限各

布置1个极性相同的振动加速度传感器,分别测量各

位置沿箭体轴向的振动响应,其中1#和3#传感器

距箭体中轴线 (惯组大梁中心点O)的距离相同。
由于振动加速度传感器测量的是线振动信号,

因此需要进行线振动信号与角振动信号的转换。
对于图1 (a)的四点测量方案,线振动与角振动

的转换公式为:

θ̈f(t)=
ä1(t)-̈a3(t)[ ]·g

L13
×57.3 (1)

(a)方案1:四点测量方案

(b)方案2:三点测量方案

图1 测量角振动环境的加速度传感器位置示意图

Fig.1 Illustrationofaccelerationsensorslocationfor

measuringtheangularvibrationenvironment

θ̈p(t)=
ä2(t)-̈a4(t)[ ]·g

L24
×57.3 (2)

式中:

äi(t),i=1,…,4为各位置沿箭体轴向的线

加速度时间历程,单位为g;

θ̈f(t)、̈θp(t)分别为俯仰方向和偏航方向的角

加速度时间历程,单位为 (°)/s2;

L13 、L24 分别为1#与3#、2#与4#振动传

感器之间的距离,单位为 m;g 为重力加速度 (取
值g=9.8m/s2)。

对于图1 (b)的三点测量方案,其俯仰方向

的角加速度计算公式仍为公式 (1),偏航方向的

角加速度计算公式为:

θ̈p(t)=
ä2(t)-̈a0(t)[ ]·g

L20
×57.3 (3)

式中:

ä0(t)=
ä1(t)+̈a3(t)[ ]

2
,为惯组大梁中心

点O 位置的线加速度,单位为g;L20 为2#传感

器距惯组大梁中心点O 的距离,单位为m。
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为了开展角振动环境条件设计,还需要将角

加速度的时域信号转换为频域谱形。将角加速度

时域信号变换为频域的功率谱密度的公式为:

θ̈f(f)=G θ̈f(t)[ ] (4)

θ̈p(f)=G θ̈p(t)[ ] (5)
式中:

θ̈f(f)、̈θp(f)分别表示俯仰方向和偏航方向

的角加速度功率谱密度,单位为[(°)/s2]2/Hz;

G 表示对振动时域信号进行功率谱密度变换[7-8];
将角加速度功率谱密度转换成角速度功率谱

密度的公式为:

θ̇f(f)=
θ̈f(f)
(2πf)2

(6)

θ̇p(f)=
θ̈p(f)
(2πf)2

(7)

式中:

θ̇f(f)、̇θp(f)分别表示俯仰方向和偏航方向

的角速度功率谱密度,单位为[(°)/s2]2/Hz;f 为

频率,单位为Hz。
以上给出了惯组的线振动环境到角振动环境

的数据处理公式。应用此方法测量角振动环境的

前提是:1)各振动测点极性相同,并同步进行信

号采集,以避免各测点采样不同步产生的相位误

差;2)惯组安装支架 (振动传感器安装处)的结

构刚度足够大,以避免传感器安装位置的局部弹

性响应大,导致测量的振动响应不能代表惯组整

体的角运动。

2 试验验证

为了验证上述角振动环境测量方案的正确性,
获取火箭飞行中惯组的角振动环境实测数据,在

某型号飞行试验中,采用图1 (b)的三点测量方

案,在惯组大梁安装处布置了3个遥测振动传感

器。根据飞行试验的遥测振动数据,应用上述数

据处理公式进行数据处理,首次获得惯组在主动

段和再入段飞行的角振动环境。

2.1 主动飞行段

图2是某型号飞行试验测量得到的主动飞行段

惯组大梁安装处的振动时域信号,选取图中振动

响应较大的时段进行角振动处理 (3路信号取相同

的时间段)。图3是通过数据处理得到的主动飞行

段惯组角加速度功率谱密度曲线。可见,俯仰方

向和偏航方向的角振动谱形比较接近。图中折线

是根据角振动功率谱密度曲线包络制定的主动飞

行段惯组的角振动环境试验条件,根据力学环境

条件设计规范,在飞行实测包络的基础上增加约

5dB余量作为惯组的角振动验收试验条件[9-10]。

图2 主动飞行段惯组安装处的振动遥测信号

Fig.2 ThevibrationtimehistoryataIMU􀆳sfixing

positionduringascentstage

图3 主动飞行段惯组的角加速度功率谱密度

Fig.3 PSD (PowerSpectrumDensity)ofaIMU􀆳sangular

accelerationduringascentstage

2.2 再入飞行段

图4给出了再入飞行段惯组大梁安装处的振动

时域信号,图中有4个时间段的振动量级比较大。
通过对这4个时间段的振动信号进行处理 (3路信

号取相同的时间段),得到的惯组俯仰方向的角加

速度功率谱密度见图5 (a),偏航方向的角加速度

功率谱密度见图5 (b)。图中折线是根据角加速度

功率谱密度曲线包络制定的再入飞行段惯组的角

振动环境试验条件,同样在飞行实测包络的基础
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上增加约5dB余量作为角振动验收试验条件,作

为再入段惯组角振动环境筛选试验的依据。

图4 再入飞行段惯组安装处的振动遥测信号

Fig.4 ThevibrationtimehistoryataIMU􀆳sfixing

positionduringreentrystage

(a)俯仰方向

(b)偏航方向

图5 再入飞行段惯组的角加速度功率谱密度

Fig.5 PSD (PowerSpectrumDensity)ofaIMU􀆳s

angularaccelerationduringreentrystage

3 结论

本文提出的惯组飞行角振动环境测量技术,
通过采用新型的振动传感器布置方式和数据处理

公式,实现了利用普通振动传感器测量火箭飞行

过程的角振动环境。应用此技术,在某型号飞行

试验中成功获取惯组在主动段和再入段飞行的角

振动环境,为考核惯组在多维振动环境下的动态

导航精度提供了接近真实飞行状态的环境试验条

件,避免了欠试验和过试验的风险,也为力学环

境的精细化设计提供了宝贵的试验数据。
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