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电子散斑干涉法在振动测量

中的物光位相调制法

沈阳航空发动机研究所　　董本涵
* *　邱大明　高鹏飞等

【摘要】　介绍的物光正弦调制法是给振动物体的基座以低频振动, 相当于物光位相受到正弦调

制, 仪器在不 “冻结”参考状态 (即 CCD 采样的信号不在帧存器中锁定) 时, 连续进行相邻两时

刻散斑图的 “相减”, 并在监视器上得到与振型有关的实时图象。当物体达到自振频率时, 将出现

清楚的振型。因此, 本方法可进行频率扫描, 通过观察监视器的条纹场确定各阶自振频率及相应

的振型, 其条纹分辨率高于时间平均法, 与相减法比较则可在很宽频率范围内进行频率扫描。

一、前　　言

　　在实验力学领域中, 电子散斑干涉系统 ( ESPI) 主要用于变形分析、形状测量和振动分

析等[ 1、2]。ESPI方法与全息干涉法相比, 可以获得实时或准实时的测量数据, 无避光要求, 有

可能解决现代光测力学方法在现场测量的问题;同时它具有非接触性、全场性的优点, 故ESPI

法具有潜在的应用前景。目前, 它在振动测量中的应用已经引起人们的兴趣。在振动物体振

型测量方面已有一些成熟的方法, 如时间平均法[ 3]、减法[ 4]。后者是在给定频率下首先选择参

考状态 “冻结”(即在帧存器内锁定的信息是包括物光、参考光位相信息的图象散斑场) , 然

后以 40ms 速度与其后连续采样的散斑场光强信息相减, 在相减的两幅图象之间给物光或参

考光一定的相移时, 可得到与振型相应的条纹场。此法的条纹分辨率高, 但不能频率扫描。

本文的方法是给振动物体以总的低频振动, 对物光波进行正弦调制。此法不进行参考状

态的 “冻结”, 即不进行帧存器信号的锁定, 由连续采样的散斑图中相邻时刻的两幅图相减,

它实时地反映了振动物体的振型。它与时间平均法相似, 能进行频率扫描测振, 但又用了减

法, 光学上能更好地消除本底信息 (直流分量) , 所以条纹清晰度比时间平均法高。本文将提

供该方法的理论推导, 同时还介绍了在发动机涡轮叶片及高压压气机盘—叶片振动测量的应

用情况。在试验中采用压电晶体对被测对象激振, 用本文提出的方法进行了频率扫描, 测量

各阶自振频率及相应的振型。涡轮叶片的振型十分清楚, 在盘片耦合振动测量中, 由于仪器

光场的限制, 只能按四分之一区域记录, 高阶频率下的振型比低阶振型清楚。

二、物光位相调制法测振原理

　　典型的 ESPI 系统如图 1。系统使 He-Ne 激光器的光波分成两束 (参考光波与物光波) , 参

考光波由分光镜入射于 CCD摄象机阵列 (耙源)。断光波则由扩束镜射至物体后, 在物体表
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面形成散斑场, 并由变焦镜成象于CCD摄象机阵列, 此时参考光波 E r 与物光波 Eo 在CCD耙

源上混合。此种基本光学结构可认为是一种图象全息系统 (所以也称 ESPI为 T V 全息)。其

光波表达式为

Eo = A oexp〔i�( x , y , t )〕　,　E r = A rexp〔i�r ( x , y , t )〕 ( 1)　

当物体振动时, 其物光波位相为

�( x , y , t ) = ( 2�/ ) Ka( x , y , t ) + �o( x , y ) ( 2)　

a为物体表面任一点与参考位置的离面位移, 当物体振动时

a( x , y , t ) = ao( x , y ) sin( !t + ∀o ) ( 3)　

K 为几何因素, 当物光垂直入射至表面时为 2。

CCD 摄象机阵列为平方律光强探测器, 故其输出的视频信号光强为

I ( x , y , t) = A
2
o + A

2
r + 2A oA rexp〔i (�- �r )〕 ( 4)　

系统内设置电子滤波、整流线路, 故视频信号经电子滤波整流输入A / D转换器后再输入帧存

器中进行图象处理, 此时输入 A/ D转换器的光强信息为

I ( x , y , t) = 2A oA r�co s( �- �r ) � ( 5)　

由于物体振动, 使物光位相改变, ( 5) 式可表达为

I ( x , y , t ) = 2A oA r�cos〔(�- �r ) + ( 2�/ ) K ao( x , y ) sin( !t + ∀o)〕� ( 6)　

图 1　ESPI 系统图 图 2　受贝塞尔函数调制的散斑图光强分布

利用贝塞尔函数及三角函数关系展开 ( 6) 式忽略贝塞尔函数高次项产生的影响, 写成下式

I ( x , y , t) = 2A oA r�J o〔( 2�/ ) K ao( x , y )〕cos(�o - �r ) � + f ( !t ) ( 7)　

式中 f ( !t) 表示了 ( 7) 式的高阶项, 其值比 J o项要小。而且由于物体振动频率比摄象机的

帧频要大, 光强度实际上是帧周期 #内的平均值, ( 7) 式中的 f ( !t) 项的积分值近似为 0。

当振动物体的基座产生低频振动时, 其物体表面的散斑场位相为 (�o- �r+ ∃�o) , 其中 ∃�o
= �osin% t , % 为物光正弦调制频率, 此时光强表达式为

I ( x , y , t ) = 2A oA r�J o〔( 2�/ ) K ao( x , y )〕cos〔�o - �r + ∃�o ( t)〕� ( 8)　

当相邻两时刻的散斑图相减时, 则光强表达式为:

I ( x , y ) = I 1( x , y , t) - I 2 ( x , y , t 2)　　　　　　　　　　　　　　　

= 4A oA r�J o〔( 2�/ ) Kao( x , y )〕��sin{ ( �o - �r )
+ ( 1/ 2)〔∃�o ( t1) + ∃�o( t2 )〕} sin( 1/ 2)〔∃�o( t1 ) - ∃�o( t 2)〕� ( 9)　

( 9) 式实际上是高频变化的散斑场被缓慢变化的一类零阶贝塞尔函数所调制。式中 ∃�o ( t1) -

∃�o ( t2 ) 显然与时间有关, 但它们只影响条纹的反差, 而不影响条纹的分布, 而且在监视器

上的条纹场亮度变化是缓慢的, 不影响观察与记录。�J o 〔( 2�/ ) K ao ( x , y )〕�的分布如
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图 2, 它表示了散斑场光强的分布规律。J o的最大值为 1, 相应于 ( 2�/ ) K ao ( x , y ) = 0时

的值, 此时振幅 ao ( x , y ) = 0, 即为振型的节线, 此处光强度最大, 条纹最亮。依次由 J o

〔( 2�/ ) Kao ( x , y )〕的根值可求得各级暗条纹的级数, 即 N i= 2. 4048、5. 5021、8. 5631

⋯⋯, 由此可求出振动物体的振幅分布。

三、在航空发动机零件振动分析中的应用

　　ESPI 测振方法在航空发动机零件振动测量中得到应用, 采用物光调制法测量了某发动机

一级涡轮工作叶片的一阶弯曲、一阶扭转振动时的振型; 对高压压气机的盘—片的耦合振动

图 3　ESPI 振动分析框图

进行了较宽频率范围内的扫描测量, 在频率 482Hz 至

2421Hz范围内测量到 7个自振频率及相应的振型。测量线

路见图 3, 振动物体基座存在低频振动, 实现了物光的正弦

相位调制。

试验件的激振方法采用压电晶体片激振, 根据具体结

构选择晶体片型式及晶体片的分布。激振频率由功率放大

器控制, 在频率扫描过程中适当调节功率大小以控制振幅

数值。由 SEPI 的监示器上的条纹场的清晰及稳定程度确

定自振频率, 精确的频率由数字频率计读出。

图 4　涡轮工作叶片振型

1. 涡轮工程叶片的测量　测量了涡轮工作叶片的一阶弯曲振型及一阶扭转振型, 振型见

图 4。本方法测得的自振频率值与振动台激振测出的频率是一致的, 如一阶弯曲振动频率本方

法测量结果 f p= 1679Hz。由于叶片曲率不太大, 物光可以近似认为垂直入射于叶片表面, 此

时可由振型图的条纹场根据 ( 9) 式确定条纹级数N i ( N i 应是 J o的根值, 而非整数) 计算各

点最大振幅 ao ( x , y )。同时因物光近似垂直物体表面, 则 ( 9) 式中的 K � 2。

ao( x , y ) � N i / 4� ( 10)　

　　2. 压气机盘—叶片耦合振动测量　测量系统见图 3。试件安装于活动平台上, 当试件被

激振时, 平台存在低频振动, 对物光相位进行正弦调制。由于仪器光场限制, 不能测整个结

构的条纹场, 按 1/ 4面积测量, 全场振型图为拼接而成。首先开启 ESPI 系统后, 调节变焦镜
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得到清晰图象, 同时调节参考光强, 在监视器上见到活动的散斑点。当物体激振后, 即可

图 5　盘片藉合振动的振型图

用频率扫描法从低频至高频连续改变物体激振频率, 测得的盘、叶片、盘—片耦合振动的振

动频率及相应的振型见图 5。

四、结　　论

　　用 ESPI系统进行物体的振动分析具有非接触性、全场性、实时性的特点。利用时间平均

法或相位调制法可以扫描测量, 进行各阶频率振型的实时测量, 并且条纹场受零阶贝塞尔函

数的调制, 零阶条纹亮度最高, 迹线清楚, 能清楚地得到振型。ESPI测振技术中, 除了本文

所用的物光调制法外, 时间平均法、相移相减法等都能应用。今后在 ESPI的应用中, 还需着

重开发数据处理的自动化技术。
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AEROENGINE STRUCTURAL INTEGRITY

EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON BLADE

LOSS TRANSIENT RESPONSE OF ROTOR

WITH FLEXIBLE DAMPED SUPPORT
Li Qihan, Zhao Fuan, Zhang Shiping

( Beij ing University of Aeronautics & Astronaut ics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A rotor sy stem w ith flex ible damped support has been invest igated

exper imentally under the condit ions o f simulated blade loss. Some results of the t ransient

response dynamics are presented. Experiments under dif ferent sudden unbalances applied to

the rotor system with various Squeeze Film Damper ( SFD) f ilm clear ances w ere performed at

dif ferent ro tat ional speeds. The instability condit ions characterized by limit ing circle orbits

fo r lar ge ampl itude at damper locat ion can be determined, and some part icular phenomena

caused by nonlinear ity of the rotor sy stem such as lock up, bistable jump and subharmonic

etc. have been observed. T he effect iveness and the capability o f SFD for suppr essing

instability o f the r otor system are analyzed.

LIFE PREDICTION OF A MEMBER UNDER

LOW-CYCLE FATIGUE-CREEP INTERACTION
Xu Linyao

(Northwestern Polytechnical University , Xian　710072)

ABSTRACT 　 　 　 　 A str uctural member model under low-cycle fat igue-creep

interact ion has been investig ated experimentally and its life predicted w ith the help of several

available methods. On the basis of the compar ison betw een the expermental data and the

pr edict ion results, an approach is prov ided to analyze the cycle creep and inf luence o f average

st ress accor ding to difference betw een the propert ies of the material and the member . T he

rule of the low-cycle fat igue-creep interact ion has been researched thor oughly. Finally, a

bet ter approach of life pr edict ion is proposed.

PHASE MODULATING IN ESPI

FOR VIBRATION PATTERN MEASUREMENT
Dong Benhan, Qiu Daming, Gao Penfei, Liu Lang, Liu Zhenhua, Zhang Qiong

( Shenyang Aeroengine Research Institute, Shenyang　110015)

ABSTRACT 　 　 　 　 T he convent ional method of electronic speckle pat tern

interferometr y ( ESPI) for v ibrat ion pat tern measurement is to f reeze reference beam. This

method enables to sw eep over a w ide frequence range and to ident ify resonant modes.

How ever, the obtained fringe contrast is not too f ine. In order to enhance the v isibility o f



fr ing e pat ter n, it is possible to subtract tw o t ime average pat tern at any g iv en f requancy. In

result , the f ring e pat ter n is obtained w ith high visibility but only valid at the g iven

fr equency. A phase shif ting technique is adopted to overcome this shortcoming. A t ime

average image is put into processor and frame store ( renew ed and put into pro cessor per

40ms) , then a subsequent image with a phase shift of ∃& resulted f rom sinusoidal modulation

in object beam is r ecorded and subtracted f rom the f irst image. T his method is sim ilar to

modulation of light intensity funct ion o f speckle pat tern. T he advantage of this method is the

capabilit ies of obtaining real t ime fringe pat tern o f v ibrat ion with high resolut ion and o f

perform ing fr equency scanning at a wide range. It s appl icat ion to the vibration pat tern

measurement of disk-blade coupling in an aero engine is a g reat success.

ANALYSIS OF TENON AND MORTISE CONTACT PROBLEMS

BY BOUNDARY ELEMENT METHODS
Wen Weidong and Gao Deping

(Nanj ing Aeronatical Inst itute, Nanj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he boundary element equat ions of 2-D elast ic contact pr oblems

are established by the incremental principle and some concrete approaches to so lut ion o f the

contact pr ocedure are considered. The contact st resses of the dove tail and the pine t ree joints

of the disk/ blade assembly are numerically analy zed. From the comparsion of the numerical

results of boundary element methods ( BEM ) with those of FEM and photoelast icity

exper iments it is concluded that the results of BEM are sat isfacto ry in contrast w ith FEM ,

the BEM not only simplif ies data prepar at ion but also giv es the results o f the same accuracy

level w ith few er discr ete elements and saves the computer time tr emendously.

A COMPOUND FATIGUE INVESTIGATION

OF PLATE SPECIMEN UNDER LOW-CYCLE LOAD

SUPERPOSED ON HIGH CYCLE LOAD
Xu Fengjing, Nie Jingxu, Zhao Changzhan

( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics , Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Acco rding to real operat ing condit ions of turbine-eng ine blades in

service, a ser ies of combination tests o f various load matching and frequency matching for

plate specimens w as car ried out on the compound fat igue test ing rig which can simulate

oper at ing loads on the blades. From the test results and theoret ical analy ses, some

characterist ics and the r egularit ies o f this compound fatigue are obtained. A new method o f

life prediction for this compound fatigue is pr esented in this paper. The calculated results o f

this method are in good agreement w ith the experiments.

RESEARCH ON DAMAGE TOLERANCE

OF COMPRESSOR BLADE
Zheng Guanghua, Yu Juanhong, Hou Guichang

( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics , Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T his paper discribes the damage tolerance analy sis o f compressor

blade by f racture mechanics. F inite element method w ith 20-nodes solid elements is used for

the str ess calculation. A displacement method is prov ided to determine the str ess intensity

factors K Ⅰ, K Ⅱ and KⅢ versus cr ack leng th a of the blade. Based on the material toughness
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