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含分层损伤复合材料层合板振动特性

漆文凯，程　博，刘　磊
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：针对复合材料层合板分层损伤区域上、下子板的畸变模态，采用自定义矩阵单元模拟其损伤区

的接触刚度，建立了一种合理的层合板分层损伤有限元振动分析模型；在此基础上研究了分层深度和分层大

小对复合材料层合板振动特性的影响．数值模拟结果与实验结果的对比表明：采用的自定义矩阵单元可以有

效地模拟层合板的分层损伤，模态计算值与实验值的最大误差为１０．６７％，最小误差为０．３４％；分层深度和分

层大小对复合材料层合板振动特性有较大影响，随分层深度变化，固有频率最多下降５０％；随分层大小变化，

前４阶固有频率最多下降１２％．
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　　复合材料结构在航空航天等方面已经有了广
泛的应用，而损伤机制和损伤扩展机制比较复杂，
就纤维增强层合结构复合材料而言，其损伤类型

可分为基体开裂、纤维断裂、纤维与基体间脱粘和
层间分层等．分层是复合材料层合板主要的损伤
形式，分层区力学行为复杂，在对层间分层损伤进
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行动力学分析时，应建立合理的分层模型．一些研
究人员［１－７］提出了一种层间弹簧约束模型，通过调
整虚拟法向弹簧的刚度，以避免因模型缺陷致使
计算结果出现分层区上、下子板在振动过程中脱
离和镶嵌现象．在进一步研究中，层间法向弹簧约
束模型发展成为考虑分层法向与切向分层前缘桥

连特征模型，分为应力桥连和纤维桥连两种．Ｎａ－
ｇａ等［６］在研究中用黏弹性接触层模拟分层界面；

Ｎｉｌｓｓｏｎ等［７］在最近的研究中分析了分层位置对
分层区域变形特征的影响．
２０世纪末至今，研究人员对于含分层损伤层
合板的振动特性研究比较多，特别是层合板振动
理论和实验的研究，但主要是分析分层对振动模
态的影响规律．Ｗａｎｇ等［８］研究了各向同性层合
梁含横向穿透分层损伤时的自由振动，进行了实
验和理论探讨，假设分层区上下子板间是自由约
束模型，通过求解运动方程来获得振动特性；

Ｃｈａｎｇ［９］将层间自由约束改进为强制约束模型，
即设定分层上下结构间具有相同的横向位移约束

条件；Ｓｈｕ和Ｍａｉ［１０］在强制约束模式基础上，对双
层不同材料的含分层梁横向与轴向耦合自由振动

特性进行了研究，同时还提出了分层边缘处横截
面刚性约束模型和柔性约束模型；刘红霞［１１］采用
的面单元是基于内聚力模型，通过适当地选取参
数，可以反映出界面层物质的模量、强度、韧性等
力学性能．Ｔｒａｃｙ等［１２－１３］对含横向穿透层合梁进
行了振动特性研究，提出了层间作用和横向弯曲
变形综合约束模型，给出了一些关于结构分层与
模态关系的有益结论．洪明等［１４］讨论了由胶接所
产生的拉伸和剪切刚度对含分层损伤复合材料层

合板振动特性的影响．吉桂秀［１５］基于有限元法建
立了含多个穿透层损伤的复合材料层合板自由振

动分析的有限元模型和方法．孙先念等［１６］采用基
于 Ｍｉｎｄｌｉｎ一阶剪切理论的４节点板单元，分析
了含椭圆分层复合材料层合板分层扩展行为．
本文采用自定义矩阵单元模拟分层损伤区的

接触刚度，建立了含不同分层损伤深度、不同分层
损伤大小的复合材料层合板有限元模型，分析了
分层损伤对层合板振动特性的影响，并开展了模
态实验验证，实验结果与计算结果吻合较好，验证
了本文所建立的有限元分析模型和分析方法的有

效性．

１　分析方法

图１为含层间穿透分层损伤层合板的几何模

型，图２为含圆形分层损伤层合板的几何模型，图
中阴影部分表示层合板穿透分层面．在图１中，含
层间穿透分层损伤层合板被划分为３个区域：

①下子板区域；②上子板区域；③基板区域．

图１　含层间穿透分层损伤层合板的几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｐｅｎｅｔｒａｔｉｎｇ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

图２　含圆形分层损伤层合板的几何模型（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．１　基本方程

由 Ｍｉｎｄｌｉｎ板位移场假设可得，分层损伤层
合板上、下子板与基板公共线应满足位移连续协
调条件，表达式如下：

ｕ１ ＝ｕ３＋θｙ３（ｈ－ｈ１）／２
ｖ１ ＝ｖ３－θｘ３（ｈ－ｈ１）／２
ｕ２ ＝ｕ３－θｙ３（ｈ－ｈ２）／２
ｖ２ ＝ｖ３＋θｘ３（ｈ－ｈ２）／

烅

烄

烆 ２

（１）

ｗ１ ＝ｗ３　θｘ１ ＝θｘ３　θｙ１ ＝θｙ３
ｗ２ ＝ｗ３　θｘ２ ＝θｘ３　θｙ２ ＝θｙ３

式中ｈ１，ｈ２ 和ｈ分别为图１中层合板几何模型
下、上子板和基板的厚度；ｕ，ｖ和ｗ 分别为ｘ，ｙ
和ｚ方向的位移，θｘ，θｙ分别为中面法线绕ｘ，ｙ轴
的转角．
一般来说，在进行结构自由振动分析时，可以

忽略阻尼的影响．根据 Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理，含分层损
伤层合板自由振动的有限元分析控制方程为

［Ｍ］｛̈ｘ｝＋［Ｋ］｛ｘ｝＝ ｛０｝ （２）
其中｛ｘ｝是结构系统的节点总位移向量；而［Ｍ］和
［Ｋ］分别为系统的总质量矩阵和总刚度矩阵．
对层合板分层损伤情况下做动力分析时，应

考虑分层区域之间的约束，否则将出现上、下子板

９５８
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间分离或嵌入的情况．图３所示为采用 ＡＮＳＹＳ
软件中的ＳＨＥＬＬ９９单元的含矩形分层损伤有限

图３　含矩形穿透分层损伤层合板网格划分图

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

图４　分层损伤层合板上、下子板分离和嵌入振型

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｐａｒａｔｅｄ　ａｎｄ　ｅｍｂｅｄｄｅｄ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｕｐｐｅｒ　ａｎｄ

ｌｏｗｅｒ　ｓｕｂｌａｍｉｎａｔｅｓ

元分析模型，对其进行振动特性分析，如不考虑分
层区域之间的约束，分层区域上、下子板之间会出
现彼此间相互分离或相互嵌入的不合理振型（如
图４所示），而这种现象在实际结构的振动特性实

验测试时是不会发生的．因此必须考虑在分层区
域引入接触单元，该单元应具有一定拉伸刚度和
挤压刚度．由于该界面单元的非线性，本文将采用
在分层区域对应节点间加自定义刚度矩阵单元的

方法来模拟分层区域之间的相互约束，以有效避
免不合理振型的出现．

１．２　模拟分层区域的自定义单元

该自定义单元可自定义节点的刚度矩阵、阻
尼矩阵或者质量矩阵，单元示意图如图５所示．由
于其几何特征没有限制，采用该单元连接２个节
点时，对节点的位置没有严格要求，可以是重合的
点，也可以是不重合的点，因此适用于本文所分析
的分层损伤层合板模型．

图５　两节点间 ＭＡＴＲＩＸ２７单元

Ｆｉｇ．５　ＭＡＴＲＩＸ２７ｅｌｅｍｅｎｔｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｗｏ　ｐｏｉｎｔｓ

该自定义单元每一个节点由３个平动自由度
和３个转动自由度组成，可用一个１２维矩阵来模
拟两节点之间的刚度特性，如式（３）所示．两节点
间的阻尼特性和质量特性也可按类似的矩阵方式

进行定义．

Ｃ１ Ｃ２ Ｃ３ Ｃ４ Ｃ５ Ｃ６ Ｃ７ Ｃ８ Ｃ９ Ｃ１０ Ｃ１１ Ｃ１２
Ｃ２ Ｃ１３ Ｃ１４ Ｃ１５ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３ Ｃ１４ Ｃ２４ Ｃ２５ Ｃ３３
Ｃ４ Ｃ１５ Ｃ２５ Ｃ３４ Ｃ４２
Ｃ５ Ｃ４３ Ｃ５０
Ｃ６ Ｃ５１ Ｃ５７
Ｃ７ Ｃ５８ Ｃ６３
Ｃ８ Ｃ６４ Ｃ６８
Ｃ９ Ｃ６９ Ｃ７２
Ｃ１０ Ｃ７３ Ｃ７５
Ｃ１１ Ｃ７６ Ｃ７７
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熿

燀

燄

燅７８

（３）

１．３　分层界面连接刚度对层合板振动特性的
影响分析

　　为了避免含分层损伤层合板分层区域上、下
子板间分离或嵌入的畸变模态出现，本文采用

ＭＡＴＲＩＸ２７单元对于上、下子板间相同坐标节点

定义了接触单元刚度矩阵，如式（４）所示，式中Ｋ
作为接触单元刚度系数，分析时暂不考虑上、下子
板之间的摩擦效应．
为了说明分层界面连接刚度对层合板振动特

性的影响，取层合板模型，铺层方式为［０］２０，在层
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［２∥３］几何中心处有一７５ｍｍ×７５ｍｍ矩形穿透
分层损伤，分析其自由状态下的固有模态．本文在

Ｋ　０ ０ ０ ０ ０ －Ｋ　０ ０ ０ ０ ０
Ｋ　０ ０ ０ ０ ０ －Ｋ　０ ０ ０ ０
Ｋ　０ ０ ０ ０ ０ －Ｋ　０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｋ　 ０ ０ ０ ０ ０
Ｋ　 ０ ０ ０ ０

Ｋ　０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０






















熿

燀

燄

燅０
（４）

有限元网格密度不变的情况下，分析了定义不同
连接刚度时，该含分层损伤层合板的２阶固有振型
和固有频率变化曲线，如图６（ａ）和图６（ｂ）所示．
由上述分析结果可知：当自定义分层界面连

接刚度矩阵刚度系数Ｋ 变化时，含矩形穿透分层
损伤层合板的振动模态可以分为３个状态：

１）不考虑分层区接触刚度或接触刚度过小
时，含分层损伤层合板分层区域上、下子板间出现
分离或嵌入的模态．
２）当考虑接触刚度且在一定范围内时，含分
层损伤层合板分层区域上、下子板间出现一定相
互约束的模态．
３）当定义的接触刚度过大时，分层区域上、
下子板间完全约束．在这种情况下，该模型将无法
体现分层损伤对层合板振动特性的影响．

图６　连接刚度Ｋ不同时含分层损伤层合板的２阶固有振型和固有频率

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｃｏｎｄ　ｏｒｄｅｒ　ｎａｔｕｒａｌ　ｍｏｄｅｓ　ａｎｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｖａｒｙｉｎｇ
ｗｉｔｈ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　Ｋ

　　因此，在对含分层损伤层合板分层区域上、下
子板间约束状态进行模拟时，应选择合适的接触
单元刚度矩阵，接触单元刚度过小时会出现上、下
子板间分离或嵌入等畸变模态，接触单元刚度过
大，则无法体现分层损伤对层合板振动特性的影
响．对于铺层方式不同、分层大小和位置不同的层
合板，接触单元刚度对其振动特性的影响是不同
的，因而还需针对每一种分析模型逐步调整其连
接刚度值，然后根据模态分析和模态实验结果来
选择合适的连接刚度值．

２　分层损伤层合板振动特性分析

２．１　有限元模型

对于层合板含分层损伤的情况，本文选取了
矩形 分 层 和 圆 形 分 层 两 种 模 型，同 样 采 用

ＡＮＹＳＹ软件中的ＳＨＥＬＬ９９单元，其有限元模
型如图７所示．按照损伤区域大小和深度不同建
立一系列有限元模型，考虑到在分层区域附近应
力集中现象比较明显，分层区域周边的有限元网
格划分较密，而远离分层区域处的网格划分较疏，
以减少计算时间．
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２．２　振动特性分析

２．２．１　分层深度对层合板振动特性影响分析

本文层合板基体材料为聚酰亚胺树脂基，由
复合材料手册可知该基体的线性刚度量级为

１０７　Ｎ／ｍ，依据１．３节的分析结果，选取分层区域
界面间的连接刚度，选取原则为：当界面连接刚度
系数Ｋ 提高到一定数值，且小于基体本身线性刚
度时，层合板的各阶振动模态频率不再随界面连
接单元的刚度增大而提高，且其振型不应出现子
板间分离或嵌入现象．

图７　含分层损伤层合板网格划分图

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｓｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

层合板铺层方式为［０］２０，在层合板几何中心
处有一７５ｍｍ×７５ｍｍ矩形穿透分层损伤，有限
元网格密度不变，上、下子板间加自定义刚度矩阵
（Ｋ＝１０５　Ｎ／ｍ），随分层深度不同，计算自由状态
下的固有频率，结果如表１所示．图８给出了前５
阶固有频率变化比率曲线，固有频率变化比率＝
（分层固有频率－无分层损伤固有频率）／无分层
损伤固有频率．
如图８所示，矩形穿透分层损伤使得层合板

固有频率降低；当分层区域不断向中面移动时，各
阶固有频率的降低程度不断增大，且趋势大致相
同；等长度矩形穿透分层位于中面时对固有频率
的影响远远大于位于表面时的影响．

２．２．２　分层损伤区域大小对层合板振动特性
影响分析

　　基于内置圆形分层损伤层合板模型，对层合
板铺层方式［０］２０，分层位置位于层合板中间５∥６

表１　自由状态下分层深度不同层合板固有频率
（单位：Ｈｚ）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ

ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｐｔｈ　ｉｎ　ｆｒｅｅｄｏｍ　ｓｔａｔｅ
（ｕｎｉｔ：Ｈｚ）

阶次 １阶 ２阶 ３阶 ４阶 ５阶

无损伤 ２２８．０４　３７６．８０　５９７．２７　１　０２９．１　１　０４９．６

２∥３　 １９５．０９　３２１．８４　５１０．３６　８７８．５８　９００．２７

３∥４　 １７９．５２　２９６．０４　４６９．５９　８０８．５０　８２８．０３

４∥５　 １６４．８３　２７１．７１　４３１．１３　７４２．３３　７５９．９０

５∥６　 １５１．２７　２４９．２６　３９５．６５　６８１．２８　６９７．１２

６∥７　 １３９．１８　２２９．２６　３６４．０４　６２６．９１　６４１．２４

７∥８　 １２８．９９　２１２．４１　３３７．４１　５８１．０９　５９４．１９

８∥９　 １２１．１９　１９９．５０　３１７．０１　５４５．９９　５５８．１７

１０∥１１　１１４．５６　１８８．５４　２９９．６８　５１６．１８　５２７．５９

图８　分层深度不同层合板固有频率变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｄｅｐｔｈ

层间，分层区上下子板间加相同接触刚度单元，进
行了一端固支状态下的分层损伤区域大小不同时

的振动模态分析，其固有频率如表２所示，图９和
图１０给出了含圆形分层损伤前４阶固有频率变
化曲线和振型．
由表２和图９得出，分层位置、深度相同时，

随着分层直径增大，层合板刚度不断降低，致使固
有频率逐渐降低；分层区域径宽比很小时，层合板
固有频率降低趋势平缓，当分层区域径宽比超过

１／２时，层合板固有频率降低程度不断增大，分层
区直径很大时，固有频率急剧下降．
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表２　分层区域大小不同层合板的固有频率 （单位：Ｈｚ）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｙ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅ（ｕｎｉｔ：Ｈｚ）

径宽比 １０／７５　 ２５／７５　 ３８／７５　 ４８／７５　 ５８／７５　 ７０／７５

１阶 ４５．８７　 ４５．８５　 ４５．６５　 ４５．２９　 ４４．０５　 ３９．４６

２阶 ２６３．８　 ２６０．３　 ２５４．６　 ２４７．９　 ２３９．４　 ２１０．０

３阶 ２９１．５　 ２９１．３　 ２８９．８　 ２８７．５　 ２８１．２　 ２５７．３

４阶 ８３２．１　 ８２８．３　 ８２２．７　 ８１５．６　 ８０３．３　 ７４１．６

５阶 ８５９．２　 ８５８．９　 ８５４．１　 ８４６．３　 ８２４．５　 ７６７．６

６阶 １　３０２．５　 １　２９７．５　 １　２８５．９　 １　２６６．２　 １　２３４．７　 １　０９０．４

７阶 １　３５４．４　 １　３５１．９　 １　３４７．７　 １　３４１．１　 １　３２８．５　 １　２１０．９

８阶 １　５１４．１　 １　５０４．８　 １　４８５．９　 １　４６２．８　 １　４２９．７　 １　２４２．４

９阶 １　６３９．２　 １　６３８．７　 １　６２７．６　 １　６１０．２　 １　５４３．７　 １　３４５．９

１０阶 ２　４２９．９　 ２　４０８．１　 ２　２８５．５　 ２　０５９．０　 １　７３７．４　 １　４７４．１

图９　含圆形分层损伤层合板前４阶固有频率

变化曲线

Ｆｉｇ．９　１～４ｏｒｄｅｒ　ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ

ｗｉｔｈ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

图１０　含圆形分层损伤层合板前４阶振型

Ｆｉｇ．１０　１～４ｏｒｄｅｒ　ｎａｔｕｒａｌ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ

ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ
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３　实验验证与分析

为验证上述分析方法和分析模型的有效性，
本文开展了层合板的模态实验．实验件为含内置
圆形分层损伤层合板，铺层方式为［０］２０，单层厚
度为０．１２５ｍｍ，有效长度和宽度分别为２０４ｍｍ
和７５ｍｍ，材料性能参数Ｅ１＝１２８．８ＧＰａ，Ｅ２＝
Ｅ３＝８．３ＧＰａ，Ｇ１２ ＝Ｇ１３ ＝Ｇ２３ ＝４．１ＧＰａ，ｖ＝
０．３５５，ρ＝１　５７８ｋｇ／ｍ

３，分层位置位于层合板中间

５∥６层间，分层直径分别为２５ｍｍ和３８ｍｍ．
实验通过夹紧块装置将层合板一端固定在振

动台架上，采用逐点激励单点测量的方法对层合
板进行模态实验，对层合板划分栅格来进行激励
点的变换，通过力锤和加速度传感器获得层合板

一端固支状态频响函数，从而通过动态信号分析
仪识别相应的模态参数．实验和计算所得前３阶
模态频率和振型如表３所示．
由表３可以得出，对于分层直径为２５ｍｍ和

３８ｍｍ的两种Ａ３层合板在一端固支条件下有以
下结论：

１）计算所得前３阶固有频率与实验值误差
较小，且１阶计算振型与实验振型是一致的，２
阶、３阶振型基本一致，验证了所建立的含分层损
伤层合板有限元分析模型和计算方法的有效性．
２）一端固支条件下的模态实验表明：分层损
伤使得层合板的固有频率降低，分层区域越大对
层合板的刚度减少越多，则固有频率下降越多．

表３　一端固支的层合板不同分层大小时的固有频率和振型

Ｔａｂｌｅ　３　Ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ａｎｄ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｌａｍｉｎａｔｅｓ　ｗｉｔｈ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ　ｓｉｚｅ　ｗｉｔｈ　ｏｎｅ　ｅｎｄ　ｆｉｘｅｄ

阶次
１阶 ２阶 ３阶

实验值／Ｈｚ计算值／Ｈｚ误差／％ 　 实验值／Ｈｚ计算值／Ｈｚ误差／％ 　 实验值／Ｈｚ计算值／Ｈｚ误差／％

２５ｍｍ　 ４３．３１　 ４５．８５　 ５．８４　 ２６１．２１　 ２６０．３１　 ０．３４　 ２９３．１３　 ２９１．３３　 ０．６１

３８ｍｍ　 ４１．２４　 ４５．６４　 １０．６７　 ２５５．３６　 ２５４．６３　 ０．２９　 ２８４．０６　 ２８９．７８　 ２．０１

计算振型

实验振型

４　结　论

本文建立了含不同分层大小和分层深度纤维

增强复合材料层合板有限元模型，在分层区域引
入了自定义矩阵单元，分析了分层损伤对层合板
振动特性的影响，结论如下：

１）自定义分层区接触单元刚度矩阵很好地
模拟了分层区的刚度特性，接触单元刚度的选择

应结合模态分析结果和实验结果而定，且应小于
基体本身刚度．
２）穿透分层损伤使得层合板固有频率降低；
分层区域不断靠近中面时，各阶固有频率的降低
程度不断增大，且趋势大致相同．
３）随着分层直径增大，层合板刚度不断降
低，致使固有频率逐渐降低；分层区直径很大时，
固有频率急剧下降．
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４）模态实验结果表明，分层损伤使得层合板
的固有频率降低，分层区域越大对层合板的刚度
减少越多，则固有频率下降越多．
５）计算所得前３阶固有频率与实验值吻合
较好，且前３阶计算振型与实验振型基本一致，验
证了所建立的含分层损伤层合板有限元分析模型

及其分析方法的有效性．
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