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摘　要：针对某型飞机在振动测试过程中，测试结果异常值的产生、筛选和剔除等问题进行原因分析。运用
实验比较和类比排除的方法，论证振动传感器带电时对测试结果的影响。
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０　引言

机械运动是自然界、工程应用和日常生活中普遍

的物理现象，是振动的根源，某种情况下可引起一定

的危害。尤其是在航空领域中，飞机在飞行过程中受

压力、速度、载荷等因素的变化，都有可能导致各部

件产生不同程度的振动，多种力的作用下引起的共振

极易造成安全事故。

国外对我国飞机振动测试进行严密的技术封锁，

国内航空工业部门没有统一的标准。这种情况下，本

文着力研究振动测试过程中，接地电阻、电磁干扰和

传感器壳体带电对振动测试结果的影响，以及测试过

程中应当注意的事项。

１　飞机导管振动测试简述

１１　飞机导管振动测试描述
飞机脉动液压泵在液压导管内部提供脉动的液压流

体，为飞机的操纵系统提供各种动力来源，对飞机的飞

行安全有着至关重要的影响。但是脉动的液压流体在导

管内会提供一定的激发，遇到管弯头、管径变化、控制

阀门、导管夹板等管道元件，产生随时间而变化的激振

力，在激振力作用下，导管之间可能产生共振现象，进

而使导管发生疲劳损伤而出现裂纹和断裂，造成飞机操

控系统失压，出现等级事故。因此，准确可靠的振动测

试在航空飞行中起着非常重要的作用。

１２　振动测试方法
飞机导管振动测试一般分为两类：一类在导管安

装时进行静态测试，即应变测试；另一类是在发动机

开车状态下对导管进行振动加速度、振动频率、位移

量等参数的测试，本文主要针对第二类测试过程中出

现的异常值现象进行分析。

飞机导管测试的位置主要是在容易出现共振或靠

近振动源导管端口处，测试的方法是在测试导管壁上

粘贴三向加速度计，利用动态信号分析采集系统记录

三向振动值，通过软件对数据进行一次积分、二次积

分和傅里叶变换方法分析计算，得出导管振动速度、

加速度、位移量、振动频率等参量，并通过模态分析

法找出振动产生的原因，从而提前预测事故。

２　振动异常值的筛选与分析

飞机开车状态下导管振动测试必须在室外试车台

进行，由于周围有大功率搜索雷达和各类强通讯信号

的电磁干扰，以及场外电源接地不理想等原因，造成

振动测试过程中容易出现振动值突然变大、零点漂移、

无规则测试曲线、测试曲线与实际振动情况不相符等

异常现象。因此，异常值的筛选与剔除成为飞机导管
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振动测试结果可靠性和准确性的关键因素。

２１　异常值的筛选
歼某型飞机后组燃油泵的振动测试中，测试点如

图１，测试位置出口远端、入口远端、入口近端、出口
近端及壳体依次处于测试点ａ，ｂ，ｃ，ｄ，ｅ处。依据振
动测试技术条件规定，导管接头固定处振动加速度值

小于等于１３０ｇ（ｇ为重力加速度，约为９８ｍ／ｓ２）。对
应测试数据见表１，后组燃油泵的出口导管远端（ａ点）
与出口导管近端（ｄ点）两个传感器加速度值超出规定
要求，且三个方向加速度值较接近。

图１　导管振动测试位置图

表１　第一次测试结果

测试位置 方向 正最大振动值 均方根值 负最大振动值

出口远端ａ
Ｘ ３３４２０５ｇ ３１０７０ｇ －３２１１４４ｇ
Ｙ ３２６４９４ｇ ３０２９６ｇ －３１３６８１ｇ
Ｚ ３４８８３９ｇ ３２４４５ｇ －３３５５８９ｇ

入口远端ｂ
Ｘ ４０６２３ｇ ０４５０ｇ －３６１７２ｇ
Ｙ ３５４５５ｇ ０７２９ｇ －４８２０９ｇ
Ｚ ２２１５５ｇ ０６４４ｇ －２６１５０ｇ

入口近端ｃ
Ｘ １４４１１ｇ ０３４０ｇ －４６２２ｇ
Ｙ ８０３２ｇ ０２１２ｇ －５７９３ｇ
Ｚ ４３９９ｇ ０３５１ｇ －７０６９ｇ

出口近端ｄ
Ｘ ２３６９７６ｇ １７４１０ｇ －２２２１１０ｇ
Ｙ ２１１９３８ｇ １５５８２ｇ －１９８００９ｇ
Ｚ ２３０３９０ｇ １６９５６ｇ －２１４８６０ｇ

壳体ｅ
Ｘ ２３１７ｇ ０２１２ｇ －２０４１ｇ
Ｙ １０５４ｇ ０１５４ｇ －０９３８ｇ
Ｚ １５１５ｇ ０２１７ｇ －１４４２ｇ

完成飞机开车测试后，即在没有振动的情况下，

ａ，ｄ点存在１６ｇ以上振动值。经多次调整，采用更换
通道等方式仍存在异常值。在短时间内无法排除故障，

重新粘贴传感器，完成开车后的测试结果见表２。
对相同位置的两次振动测试结果进行对比可得：表

１中ａ，ｄ两点测试值远远大于１３０ｇ，无振动源时ａ，ｄ
点测试值约为１６ｇ；表２的测试结果均小于１３０ｇ，满足
技术要求。因此，依据振动测试技术条件规定，表１中

测试点ａ和点ｄ两点为振动异常值，应剔除。
表２　第二次测试结果

测试位置 方向 正最大振动值 均方根值 负最大振动值

出口远端ａ
Ｘ ３０５７８ｇ ０５２４ｇ －４２５７２ｇ
Ｙ ５２９１６ｇ １２００ｇ －４２４３１ｇ
Ｚ １４４４９ｇ ０４５９ｇ －１３７９１ｇ

入口远端ｂ
Ｘ ４１５８８ｇ ０４３６ｇ －３９８６７ｇ
Ｙ ３５８４４ｇ ０６８８ｇ －３５９１６ｇ
Ｚ １３４３８ｇ ０６６０ｇ －１９９５８ｇ

入口近端ｃ
Ｘ １６８６４ｇ １２６８ｇ －１４３４６ｇ
Ｙ ４０７６３ｇ １９０４ｇ －４３６３６ｇ
Ｚ １９０３９ｇ １２７２ｇ －２１３４８ｇ

出口近端ｄ
Ｘ ３１２１６ｇ １０２０ｇ －４１０４０ｇ
Ｙ １５００３ｇ ０９１８ｇ －２１０３６ｇ
Ｚ ２１７１４ｇ ０８１７ｇ －３７０３４ｇ

壳体ｅ
Ｘ １８６３ｇ ０２０１ｇ －１９５５ｇ
Ｙ ０９０５ｇ ０１５３ｇ －１１６１ｇ
Ｚ １０８４ｇ ０２０３ｇ －１２７７ｇ

２２　振动异常值的原因分析
２２１　振动异常值的特点

振动异常值的特点：①异常值存在于个别传感器，
且传感器三个方向干扰振动值相近；②异常值为周期
信号，频率稳定，幅值较大；③异常值在不同通道之
间无相互影响。

２２２　振动异常值的分析
振动测试系统中，三向加速度计采用振幅宽、灵

敏度高、频率范围广的 Ｅ３１２Ａ型压电式金属封装传感
器，振动加速度测试范围在５００ｇ以内，采集系统与分
析系统采用东华测控公司５９２２Ａ测试系统。采集速率高
达１０ｋＨｚ／ｓ，能够涵盖飞机所有振动源频率。表１中，
ａ，ｄ两点传感器三个方向振动测试值在３２６ｇ～３４９ｇ
之间，根据历史检测数据和三维空间振动值得分析，

导管不可能出现全方位的等幅振动。截取 ａ点 Ｘ方向
振动测试采集图，振动幅值比较均匀，随时间呈周期

性变化，幅值约１１０ｇ，推断异常值并非由噪声、干扰
或杂波等引起。其余方向振动图形相似，不再赘述。

图２为ａ点Ｘ方向振动测试。

图２　ａ点Ｘ方向振动测试

引起测试结果异常的主要原因，可归纳为三点：
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①振动传感器性能不够完善，存在元器件性能缺损和
灵敏度间歇性异常等隐性缺陷，使在某一方向或一段

时间内振动测量值持续性超差，导致测量结果异常。

②测试地点———试飞站供电电源接地不可靠，地线带
残余电压和电源自身带有电磁干扰信号都会影响振动

测试系统的测量结果。③振动测量系统工作时，发电
机工作使三相电源负载不平衡，导致零线带电，飞相

接地不可靠引起飞机壳体带电，且三相电源中的零线

和飞机壳体、振动传感器、测试系统和接地线四者形

成通路的异常现象，从而导致振动测试结果异常。

３　实验与验证

３１　干扰信号的模拟实验
根据测试结果异常原因分析，首先，将５件振动

传感器进行计量检定，依据国家检定规程，检测过程

中均未发现性能异常等问题，检定合格，排除传感器

性能不稳定因素引起的振动异常值。

３１１　设备接地端引入模拟干扰信号
振动测试系统连接标准振动试验台，将振动测试

结果与标准试验台输出数据进行比较。函数信号发生

器模拟干扰信号，设置输出频率 ５０Ｈｚ，幅值从 １００
ｍＶ逐渐增加至７３Ｖ有效值。在振动测试系统中动态
信号分析仪的接地端引入模拟干扰信号。在模拟干扰

信号的接入与断开过程中，振动标准的测量值与振动

系统的测量值均未发生改变。测量结果稳定清晰、无

异常，与标准值一致，如图３所示。
由图３可得，模拟干扰信号值的接入与断开，幅值

的增大与减小没有改变标准振动试验台和振动测试系统

的测量结果。故排除电源地线干扰引起的振动异常值。

３１２　传感器壳体引入模拟干扰信号
从传感器端引入干扰信号，模拟飞机壳体带电引

发干扰。任选一件传感器，将函数信号发生器设定低

频１Ｖ的方波信号（区分杂波干扰），加至振动传感器
外表面，函数信号发生器输出的负接动态信号分析仪

的接地端，模拟飞机壳体带电。模拟干扰信号经传感

器连接至动态信号分析仪，通过信号分析仪接地端导

入大地，形成回路。振动传感器未连接任何振动源，

振动采集结果见图４。
由图４可知，加入干扰信号后，传感器在三个方

向加速度值同时改变、幅值相等；断开干扰信号，振

动测试值消失；复接干扰信号，振动测试值复现。

将传感器三个方向的振动测试采集图像合并放大

后如图５。依图５可知，传感器三个方向在幅度和时间

图３　设备接地端引入干扰

图４　模拟干扰采集图

上统一，波形一致，加速度值约１６ｇ。振动采集波形
与模拟干扰比较一致，在上升时间、脉冲宽度与模拟

干扰信号一致。

图５　信号采集比对

３１３　通道比对试验
依据３１２操作方法，选择三个测量通道交替加

入干扰信号开展实验，干扰信号加入至两个通道一段
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时间后，调换加入第三通道。测试结果如图 ６所示，
９２ｓ之前接通两个传感器，振动幅值为２０ｇ，第二个
振动传感器测得振动幅值接近于零，调换干扰信号９３ｓ
后，第一、二个传感器测得值为零，第三个传感器测

得值与之前两个通道值相等。

图６　比对试验

通道比对试验复现了飞机振动测量过程中有的传

感器有干扰，存在异常值，同时其他通道测量正常。

推理可知：干扰信号来自于传感器———即飞机壳体，

且各通道之间互不影响。

３２　验证
经上述分析对振动异常值飞机进行第三次测试，

重新粘接振动传感器，使用绝缘测试仪对５个传感器
与飞机壳体进行绝缘测试，测试绝缘电阻值在５００ＭΩ
以上，连接振动测试系统进行开车测试，测试结果满

足技术条件和工艺要求，没有出现振动异常值，第三

次振动测试结果如表３。

４　结论

振动传感器外壳为金属材质，传感器采用胶黏剂

与飞机导管粘接，粘接导管部位为导电性钢制材料，

粘接初始阶段胶黏剂呈液态，造成了传感器与飞机壳

体短接的现象，使飞机壳体电信号传入振动传感器外

壳、连接导线、振动测试系统，并与地线形成回路。

振动传感器大多为电压型和电荷型传感器，灵敏度较

高，较小的干扰信号会引起较大的振动异常值，导致

表３　第三次测试结果
测试位置 方向 正最大振动值 均方根值 负最大振动值

出口远端ａ
Ｘ ２９５７８ｇ ０５６６ｇ －２３１８２ｇ
Ｙ ３９８５９ｇ １２８３ｇ －３２５３８ｇ
Ｚ ８６７０ｇ ０７６１ｇ －１１５７５ｇ

入口远端ｂ
Ｘ １８３２３ｇ ０４５９ｇ －２６５５０ｇ
Ｙ １５７３３ｇ ０６６１ｇ －３２８１８ｇ
Ｚ １５０３２ｇ ０６５１ｇ －１６１４１ｇ

入口近端ｃ
Ｘ ２１１２７ｇ ０９３４ｇ －１７０７６ｇ
Ｙ ８５４７ｇ ０７２３ｇ －９０３８ｇ
Ｚ ９０２５ｇ ０４１１ｇ －１１０３０ｇ

出口近端ｄ
Ｘ ２６９４４ｇ １２３９ｇ －３２５７６ｇ
Ｙ ７０４８ｇ ２２８２ｇ －５６８８５ｇ
Ｚ ３９３４５ｇ １４４８ｇ －４３６５１ｇ

壳体ｅ
Ｘ ０９７６ｇ ０１３７ｇ －１１５４ｇ
Ｙ １０２１ｇ ０１２７ｇ －０８６７ｇ
Ｚ ０８７１ｇ ０２０３ｇ －１２７７ｇ

振动测试不准确。

因此，防止飞机壳体与传感器的短路连接，是排

除飞机干扰信号的关键因素，对提高振动测试的准确

性与可靠性有着至关重要的作用。
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