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光学小卫星蜂窝主承力板的设计与测试

蒋 权 1,2,3，杨洪波 1,2，李宗轩 2，张 雷 2

(1. 中国科学院苏州生物医学工程技术研究所，江苏 苏州 215163；
2． 中国科学院长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春 130033；

3. 中国科学院大学，北京 100049)

摘 要： 为了满足星载一体化光学小卫星对主承力板的刚度和重量要求， 降低主承力板上各单机的
动力学响应，对工程常用的蜂窝夹层板等效理论和动力学分析方法进行研究。 首先，介绍了六边形蜂
窝芯子的等效理论和考虑胶层的面板等效理论。建立了某星载一体化光学小卫星-Y 向主承力板的有
限元模型，以重量和动态刚度为目标，对蜂窝芯子参数进行优化分析。 通过分析比较不同芯子蜂窝板
的重量和刚度，最终选择壁厚为 0.03 mm，边长为 5 mm 的蜂窝芯子。然后，在模态分析的基础上，对蜂
窝主承力板进行正弦振动和随机振动分析。 最后，进行相应的正弦振动和随机振动试验。 分析与试验
结果表明：一阶自然频率误差为 1.9%；正弦加速度响应误差为 4.5%；随机均方根加速度响应误差为
3.7%。 表明分析模型建立准确，参数等效合理，动力学响应分析准确，并且能满足卫星结构总体和各
个星上单机对主承力板的动力学响应要求。
关键词： 卫星； 蜂窝板； 等效； 动力学响应
中图分类号： TP394.1； TH691.9 文献标志码： A DOI： 10.3788/IRLA201645.1235001

Design and experiment of honeycomb sandwich plate of
optical small satellite

Jiang Quan1,2,3, Yang Hongbo1,2, Li Zongxuan2, Zhang Lei2
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Abstract: In order to meet the requirements of honeycomb sandwich plate of an optical small satellite on
the weight and stiffness, and to reduce the dynamic response of components on honeycomb sandwich
plate, the equivalent theory and dynamic analysis of honeycomb sandwich plate were studied. First of all,
the equivalent theory of the hexagon honeycomb core and the face sheet with adhesive layer were
introduced. Then, the finite element model of -Y honeycomb sandwich plate of an optical small satellite
were established, and the optimization analysis of the honeycomb core parameter with the weight and
dynamic stiffness as the goal was performed. Analyzing and comparing the weight and stiffness of
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different core, finally, the honeycomb core of 0.03 mm in thickness and 5 mm in length was chosen. And
then, on the basis of modal analysis, sine vibration and random vibration analysis are performed on the
honeycomb sandwich plate. Finally, the sine and random vibration test are carried out. The experimental
results and analytic solution showed that the first natural frequency error is 1.9% ; the sine acceleration
response error is 4.5% and the random acceleration response RMS error is 3.7%. These indicated that the
analysis model is established accurately, the equivalence of parameters is reasonable and the dynamic
analysis is accurate, and thus could meet the dynamic response requirements of satellite integration and
each single component on the honeycomb sandwich plate.
Key words: satellite; honeycomb sandwich plate; equivalent; dynamic response
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0 引 言

卫星在发射过程中， 会受到运载火箭升空时火

箭发动机的脉动推力、 喷气噪声以及紊流边界层噪

声等综合产生的随机振动激励。 环境激励将通过运

载火箭与卫星连接的适配器， 直接从星箭界面传递

到卫星，逐级作用于各个次级系统和组件的结构上，

影响设备的性能和可靠性。 星载一体化光学小卫星

由于采用卫星平台与载荷一体化结构设计 [1-2]，主承

力板围绕载荷布局的同时， 也作为星上单机的安装

板。 使得卫星主承力板在卫星发射阶段承受着更为

恶劣的动力学条件。 主承力板上密集的单机分布也

使得在进行主承力板动力学优化分析时需要同时考

虑各个单机安装点的动力学响应。 整星的动力学优

化是建立在各个承力板动力学优化的基础之上的 ，

承力板动力学响应计算的准确性直接关系到整星动

力学响应的计算精度。 主承力板的动力学响应同时

还关系到放置在承力板上的单机位置是否合理 、响

应是否过大等卫星设计过程中至关重要的问题。 承

力板上各个单机位置的响应在设计完成阶段应作为

整星对单机的动力学指标下达到各单机分系统 ，因

此， 卫星复合主承力板的设计与分析成为整个卫星

研制过程中至关重要的步骤。 蜂窝复合材料由于其

独特的结构形式， 具有许多单质材料和常规复合材

料所不具备的优异性能， 现已成为航空航天结构中

不可或缺的材料之一 [3]。 常见的蜂窝芯子类型有三

角形、四边形、六边形，其中六边形蜂窝材料以其较

高的比刚度和比强度，稳定的制造工艺，被广泛应用

于航空航天结构中 [4]，文中所涉及的星载一体化光

学小卫星蜂窝主承力板均是采用六边形蜂窝芯子 。

在进行蜂窝主承力板的动力学分析时 ，3 维实体建

模能够较好模拟蜂窝材料的性能， 但是建模过程复

杂，计算成本高。 因此，通常的分析方法是将蜂窝主

承力板等效为正交各向异性均质材料板， 该方法在

保证一定工程计算精度的同时显著地减小了模型的

规模，提高了计算效率。

目前常用的等效理论有三种： 三明治夹心板理

论、蜂窝板理论和等效板理论。张铁亮等[5]通过对三种

不同等效方法的静、动力计算结果比较，指出三明治

夹芯板理论为蜂窝夹层材料等效的优选方法。 蜂窝

芯子等效参数估算一直是蜂窝夹层板动力学特性研

究的难点，文中首先以蜂窝芯子等效理论计算的蜂窝

芯子参数为基础； 将面板与胶层等效为层合材料 [6]，

计算出其等效弹性参数， 并运用三明治夹心理论计

算蜂窝夹层板的等效动力学参数。 最终建立蜂窝夹

层板动力学分析模型并进行模态分析。 在模态分析

的基础上， 进而进行蜂窝板组件的正弦振动和随机

振动响应分析。 最后，进行相应的正弦振动和随机振

动试验。 试验结果表明，一阶自然频率误差为 1.9%；

正弦加速度响应误差为 4.5%；随机均方根加速度响

应误差为 3.7%。

1 蜂窝夹层板的数学模型

1.1 蜂窝芯子的建模

图 1 为典型的蜂窝夹心板结构示意图， 蜂窝板

理论以动力学方程为基础， 将整个蜂窝夹层板等效

成等刚度、同尺寸的正交各向异性板，同时考虑面板

和夹芯层的面内和面外力学特性， 推导出等效板的
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等效力学公式。

图 1 典型的蜂窝夹心板

Fig.1 Typical honeycomb sandwich panel

图 2 为单个蜂窝芯子结构示意图， 对于等壁厚

的正六边形蜂窝芯子 [7]，h=l，兹=30°，蜂窝芯子等效动

力学参数可通过如下公式计算：

Ex=Ey= 4
3姨

t
ll #3 Es，Ez= 2

3姨
t
l Es

ux=1-4
t
ll l2 ，uy=1- 8

3
t
ll l2

Gxy= 3姨
2

t
ll l3 Es，Gxz= 酌

3姨
t
l Gs

Gyz= 酌 3姨
2

t
l Gs，籽= 8

3 3姨
t
l 籽s (1)

式中：籽s、Es、Gs 表示蜂窝材料的密度、 弹性模量、剪

切模量 ；Ex、Ey、Ez 表示等效弹性模量 ；Gxy、Gxz、Gyz 表

示等效剪切模量；ux、uy 表示等效泊松比；籽 表示等效

密度 ；t、l 表示蜂窝芯子的壁厚和边长 ；酌 为修正因

子，由工艺决定，一般取 0.4~0.6。

图 2 蜂窝芯子结构示意图

Fig.2 Structure of honeycomb core

1.2 层合板的建模

常用的蜂窝夹层结构通常是由上下两块面板之

间夹一层蜂窝芯层组成， 是复合材料的常用结构 [8]，

如图 3 所示。 蜂窝芯层与面板之间通常采用胶粘连

接，因此在进行蜂窝板的等效分析时，胶层的影响不

容忽视 [9]。 在进行蜂窝板建模分析时，张佳佳等 [10]采

用实体有限元建模的方法， 分析了胶黏剂在蜂窝夹

层结构变形中的作用 ；Tanimoto 等 [11]采用梁单元等

效胶层与芯层； 姜东等提出将面板与胶层等效为层

合材料，并推导了其等效弹性参数。 文中结合蜂窝芯

子等效理论、 三明治夹芯板理论及胶层与面板的等

效方法建立了蜂窝板的有限元模型， 通过动力学分

析和试验，验证了模型的准确性和等效的合理性。

图 3 蜂窝夹心板结构

Fig.3 Structure of honeycomb sandwich plate

图 3 为蜂窝板结构示意图，tc，tf 分别为面板和胶

层厚度。 通常情况下面板和胶层的厚度远小于板的

面内尺寸， 假定面板和胶层粘接良好， 没有相对滑

移，可以考虑为理想的弹性板。 通过对材料主方向的

单向拉伸来计算三个等效弹性模量，考虑 x-y，x-z，
y-z 三个平面内的等效剪切模量。

分别沿 x、y 向对层合板进行单轴拉伸， 面板与

胶层的变形相同，则

滓s

Es
= 滓c

Ec
=滓f

Ef
(2)

由于层合板在垂直于拉伸方向的截面受力等于

面板与胶层受力之和，即

(Ac+Af)滓s=Ac滓c+Af滓f (3)
(tc+tf)滓s=tc滓c+tf滓f (4)

式中：滓 为应力；E 为弹性模量；A 为截面积；下标 s，
c，f 分别表示层合材料、面板和胶层。 将公式(2)代入

公式(4)，得到层合材料 x，y 向的弹性模量为：

Esx=Esy= tcEc+tfEf

tc+tf
(5)
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当沿 z 向进行单轴拉伸时 ， 由于层合材料 、面

板、胶层沿垂直于 z 轴的应力相等，因此层合材料的

位移等于面板位移与胶层位移之和， 由此求得层合

材料 z 向的弹性模量为：

Esz=
1+ tf

tc
1+ tf

tc
Ec

Ef

Ec (6)

同理，对于 x-y，x-z，y-z 平面的纯剪切，可得到

三个剪切模量为：

Gcxy= tsGs+tgGg

ts+tg
(7)

Gsxz=Gsyz=
1+ tc

tf
1+ tf

tc
Gc

Gf

Gc (8)

层合材料的等效密度可通过如下公式计算：

籽= 籽ctc+籽ftf
tc+tf

(9)

2 蜂窝夹层板的动力学分析

2.1 模态分析、参数设计

某光学小卫星-Y 向主承力板采用单层夹心蜂

窝复合板，主要由三层组成，上下两层为铝质面板 ，

厚度为 0.3 mm， 中间层为正六边形铝蜂窝夹心，夹

心高度 29.4 mm，整个蜂窝板厚度为 30 mm。 其中，

蜂窝板面板和胶层相关参数如表 1 所示。 考虑到实

际情况下蜂窝板上安装了具有相应功能的卫星机构

单机，因此在建模分析时，将蜂窝板上的单机采用 0维
质量点模拟，单机与面板之间采用 MPC 刚性连接。

表 1 面板、胶层的材料参数

Tab.1 Material parameter of face sheet and

adhesive layer

蜂窝板制造厂家提供的可供选择的蜂窝芯子参

数如表 2 所示。 其中，t 为六边形蜂窝芯子壁厚，l 为
六边形芯子的边长，c=t/l，即芯子厚度与长度的比值。

表 2 可选择的蜂窝芯子壁厚和边长值

Tab.2 Optional thickness and length of honeycomb

core

根据三明治夹芯板理论， 面板建模时考虑胶的

影响，芯子采用六边形蜂窝芯子等效理论进行等效，

建立某光学小卫星-Y 向主承力板的有限元模型。 根

据公式(5)~(9)等效后的面板参数如表 3 所示。

表 3 考虑胶层的面板等效参数计算值

Tab.3 Equivalent parameter of face sheet with

adhesive layer

在蜂窝板长度、 宽度、 厚度等参数确定的情况

下，比值 c 成为蜂窝复合板的主要设计参数。 不同的

芯子规格参数可以等效出不同的蜂窝板动力学参

数 ，表 4 为壁厚分别取 0.03、0.04、0.05 mm、边长分

别取 3、4、5 mm 时 ，根据公式 (1)等效得到的蜂窝芯

子参数。

表 4 不同蜂窝芯子参数的等效值

Tab.4 Equivalent parameter of differenct

honeycomb core

1235001-4

Panel Glue

Material Aluminium Epoxy resin

E/GPa 68 5

Density/Kg·m-3 2 700 1 500

Thickness/mm 0.3 0.15

t=0.04 mm t=0.05 mm

0.013 0.017

- 0.012 5

0.008 0.01

c=t/l

l=3 mm

l=4 mm

l=5 mm

t=0.03 mm

0.01

0.007 5

0.006

Equivalent parameter Calculated value

Ecx/MPa 42 800

Ecy/MPa 42 800

Ecz/MPa 11 400

Gcxy/MPa 16 500

Gcyz/MPa 4 400

Gczx/MPa 4 400

籽/kg·m-3 2 200

μ/eq 0.33

C=t/l
Ex=Ey

/MPa

0.03/5 0.033 9

0.04/5 0.080 3

Ez

/MPa

471

628

G23
/MPa

G31
/MPa

81 54

108 72

籽
/kg·m-3

24.9

33.2

G12
/MPa

0.012 72

0.030 15

0.05/5 0.156 9 785 135 9041.5 0.058 89

0.03/4 0.066 2 588 31.1 0.024 85 101 67.5

0.05/4 0.306 981 51.8 0.114 83 169 112.5

0.03/3 0.156 9 785 41.5 0.058 89 135 90

0.04/3 0.371 8 1044 55.3 0.139 57 180 120

0.05/3 0.721 7 1311 69.1 0.270 89 225 150
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利用有限元软件 MSC.patran 建立蜂窝板组件的

有限元模型，蜂窝板采用 2 维面单元模拟；为进行振

动试验，设计相应的振动工装，工装采用 3 维体单元

模拟。 载荷板上的单机采用 0 维质量点模拟，单机与

面板之间采用 MPC 连接。 利用 MSC.Nastran 进行蜂

窝板组件的模态分析，得到蜂窝板组件的一阶模态。

图 4 所示为以 c=0.006 为算例时蜂窝板组件的第一

阶振型云图，自然频率为 36.0 Hz。 从振型云图可知，

蜂窝板一阶模态主要是沿垂直于蜂窝板平面方向上

的振动。因此，文中主要对蜂窝板组件沿垂直于蜂窝

板平面方向的分析和试验进行研究， 其他两个方向

上的研究方法与之类似， 下文也只对这一个方向上

的分析和试验结果进行讨论。

图 4 蜂窝板第一阶模态

Fig.4 First three modes of honeycomb plate

同理，对于不同蜂窝芯子设计参数 c，计算等效

后对应的蜂窝板参数，等效密度和一阶自然频率，计

算结果如表 5 所示。在其他条件不变的情况下。等效

密度代表蜂窝板的重量， 而一阶频率代表蜂窝载荷

板的整体刚度， 将蜂窝板重量和整体刚度与设计参

数 c 的关系绘制成曲线如图 5 所示。

表 5 不同蜂窝芯子规格下蜂窝板的一阶频率

Tab.5 First natural frequency of different

honeycomb core

图 5 不同参数 c 对应的蜂窝板组件刚度和重量

Fig.5 Variation of stiffness and weight with c

根据卫星结构总体给出的蜂窝主承力板动力学

设计要求，蜂窝板组件一阶自然频率不能低于30 Hz。
从表 5 可看出， 所有芯子规格下的蜂窝板组件均满

足一阶自然频率要求。

由图 5 可知， 芯子设计变量 c 从 0.006~0.016 7
变化，芯层重量由 1.29 kg 变到 3.25 kg，蜂窝板组件

刚度由 36 Hz 变到 38 Hz。 c 增大能提高蜂窝板刚度，

但是提高量不显著； 然而 c 的增大同时也会导致蜂

窝芯层重量增大。 使用蜂窝板的目的就是在保证结

构强度和刚度的同时，尽可能降低结构重量，提高卫

星有效载荷比。 综合考虑卫星结构的刚度和重量，最

终选择 c 为 0.006。壁厚取 0.03vmm、边长取 5 mm 时

等效得到的蜂窝芯子参数计算值及蜂窝板组件一阶

自然频率如表 6 所示。

表 6 蜂窝芯子等效参数计算值

Tab.6 Equivalent parameter of honeycomb core

calculated value

2.2 正弦和随机响应分析

在选定蜂窝芯子参数后， 在模态分析的基础上

t/l ρ/kg·m-3 First natural frequency/Hz

0.006 24.9 36.1

0.007 5 33.1 36.5

0.008 33.2 36.6

0.01 41.5 37.0

0.012 5 51.8 37.5

0.013 3 55.3 37.6

0.016 7 69.1 38.0

1235001-5

Equivalent parameter Calculated value

E11/MPa 0.033 9

E22/MPa 0.033 9

E33/MPa 471

G12/MPa 0.012 72

G23/MPa 81

G31/MPa 54

ρ/kg·m-3 24.9

μ 0.33

Natural frequency/Hz 36.0
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进一步进行正弦和随机响应分析。 卫星随机振动环

境以基础随机激励的加速度功率谱密度形式给出 ，

对于卫星主承力板，随机振动载荷由整星结构提供，

作用于载荷板两端。 正弦和随机振动输入由整星振动

试验结果确定。 根据整星振动试验中测得的与载荷板

接口处的正弦和随机振动响应，制定相应的单板正弦

和随机振动试验量级。 正弦振动试验条件和随机振动

试验条件分别如表 7、8 所示， 正弦振动频率范围为

5～100 Hz，随机振动频率范围为 10～2 000 Hz。

表 7 正弦振动试验条件

Tab.7 Amplitude for sine vibration

表 8 随机振动试验条件加速度功率谱(ASD)

Tab.8 ASD description of random vibration

进行频响分析时，需要输入结构的阻尼比。结构

的阻尼比 ζ 一般可通过模态测试试验获得， 此外还

能通过幅频特性曲线，采用半功率法计算获取。半功

率法计算阻尼的原理 [12]如图 6 所示，通过公式(10)可
计算结构的阻尼比。

图 6 半功率法计算阻尼原理图

Fig.6 Half鄄power method for damping estimation

ζ= 1
2 × f2-f1

fn
(10)

在 MSC.NASTRAN 中，用直接法进行频率响应

分析时， 需要输入一个结构阻尼因子。 结构阻尼系

数、结构动力放大因子、结构阻尼比有如下的关系[13]：

Q= 1
2ζ = 1

G (11)

蜂窝板组件沿垂直于蜂窝板平面方向的 0.1 g
扫频特征曲线如图 7 所示。 一阶模态为 36.7 Hz。

图 7 0.1 g 扫频加速度响应曲线

Fig.7 Acceleration response curve of 0.1 g input

通过半功率法计算得到，蜂窝板组件在 0．1 g 载

荷条件下， 沿垂直于蜂窝板平面方向的结构阻尼为

0.019。
对蜂窝板进行正弦振动分析，根据分析结果，斜

向飞轮安装位置附近响应相对较大 ， 因此 ， 选取

Node18670 点作为正弦振动的考察点。 当沿垂直于

蜂窝板平面方向施加如表 7 所示正弦振动试验量级

的激励时，蜂窝板上参考点的加速度响应曲线如图 8
所示，共振处的加速度响应为 10.5 g，放大 30 倍。

图 8 加速度响应曲线

Fig.8 Curve of the acceleration response

对蜂窝板进行随机振动分析，根据分析结果，磁

1235001-6

Frequency/Hz Magnitude(o-p)

5-8 2.73 mm

8-100 0.35 g

Scan rate 4 oct/min

Frequency/Hz ASD

10-150 +3 dB/oct

150-60 0.010 g2/Hz

600-2 000 -9 dB/oct

GRMS 2.74

Time 30 s
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力矩器安装位置附近响应相对较大 ， 因此 ， 选取

Node 18967 点作为考察点。当沿垂直于蜂窝板平面方

向施加如表 8 所示随机振动试验量级的激励时，蜂窝

板上参考点的加速度功率谱密度响应如图 9 所示，均

方根加速度响应为11.1 Grms，放大倍数为 3.9 倍。

图 9 随机振动加速度响应功率谱密度(PSD)

Fig.9 Power spectrum density(PSD) of the acceleration response

under random vibration

3 试验验证

根据文中分析结果， 设计并加工出了某星载一

体化光学小卫星-Y 向主承力板。 为了验证蜂窝主承

力板设计的合理性和分析结果的准确性， 对蜂窝板

进行了正弦振动和随机振动试验，试验现场如图 10
所示。为验证正弦和随机振动分析的准确性，分别在

斜向飞轮附近和磁力矩器附近粘贴加速度传感器 ，

对应传感器编号分别为 M15、M11。

图 10 试验现场图

Fig.10 Placement of vibration test

图 11 所示为正弦振动试验过程中传感器 M15
采集到的数据，共振处的加速度响应为 11.0 g。 一阶

自然频率为 36.5 Hz， 与分析结果相差 0.5 Hz， 误差

小于 2%，说明了模型建立准确，参数等效合理。

图 11 加速度响应试验结果

Fig.11 Test result of the acceleration response

如图 12 所示为随机振动试验过程中传感器 M11
采集到的数据，均方根加速度响应为10.7 Grms。

图 12 加速度响应功率谱密度(PSD)试验结果

Fig.12 Test result of power spectrum density( PSD) of the

acceleration response

如表 9 所示， 将试验结果与分析结果进行对比

分析，结果表明，蜂窝板组件正弦振动加速度响应分

析误差为 4.5%，随机振动均方根加速度响应分析误

差为 3.7%，满足工程要求。

表 9 试验结果与分析结果对比

Tab.9 Comparison of experimental result and

anaiytic solution

根据以往相同量级卫星的成功经验和同类型卫

星单机的振动试验数据， 结构总体给出蜂窝主承力

板动力学设计要求如下：文中给出正弦振动量级下，

共振频率处加速度响应不超过 20 g； 文中给出的随

机振动量级下， 加速度均方根响应不超过 17 Grms。

1235001-7

Frequency/Hz

Analysis result 36.0

Test result 36.7

Response of
sine/g

10.5

11.0

Response of
random/g2·Hz-1

11.1 g2/Hz

10.7 g2/Hz

Absolute error 0.6 0.5 0.4 g2/Hz

Relative error 1.9% 4.5% 3.7%
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1235001-8

因此， 蜂窝板组件的动力学分析结果和振动实验结

果均满足设计要求。

4 结 论

文中设计的蜂窝主承力板满足卫星总体和星上
各个单机的动力学响应要求。 基于文中设计的蜂窝
主承力板现已加工完成， 并成功应用于某星载一体
化光学小卫星结构中， 顺利完成所有整星动力学试
验。该卫星已于 2015 年 10 月成功发射。 结合各阶段
内容，对文中工作进行如下总结：

(1) 在蜂窝板长度、宽度、厚度确定的情况下，引
进六边形蜂窝芯子壁厚与边长的比值 c， 作为蜂窝
芯子的主要设计参数。 综合考虑蜂窝板的刚度和重
量，最终选择 c 为 0.006。 从而选择壁厚为 0.03 mm、
边长为 5 mm 的蜂窝芯子。

(2) 利用有限元分析软件对某星载一体化小卫
星-Y 向主承力板进行了动力学特性分析，得到了蜂
窝主承力板的一阶自然频率、 正弦加速度响应和随
机均方根加速度响应。并进行了相应的动力学试验，
比较试验数据与分析结果表明， 蜂窝板模型建立准
确，参数等效合理，一阶自然频率分析误差小于 2%，
正弦加速度响应和随机均方根加速度响应误差均小
于 5%，分析精度满足工程要求。

(3) 动力学响应分析结果与建模精度 、 阻尼选
取、 计算步长等有关。 文中使用的半功率法估计阻
尼，用第一阶主峰的能量替代所有峰值的能量，得出
的阻尼值比实际偏大。 另外采用 0 维质量点模拟单
机以及采用 MPC 刚性连接也会对载荷板刚度带来
影响，使结构刚度偏大，进行动力学响应分析时 ，由
于峰值后移带来一定的误差。

(4) 同时，实验结果也存在着一定的误差 ，如进
行振动试验时，由于工装固定不稳带来的影响，以及
传感器粘接不稳带来的影响。

(5) 进一步的设计与分析应该围绕更多的蜂窝板
设计参数和更具体的边界条件进行，将如何降低蜂窝
板重量和提高刚度进一步转化为蜂窝板设计时的约
束条件。 并采用更准确的建模方法模拟单机特性，以
及采用更合适的方法估计阻尼，如模态阻尼等。
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