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摘要 : 前行桨叶概念（Advanced Blade Concept， ABC）共轴直升机具有较大的振动问题，为研究振动机理，建立了

ABC 共轴旋翼/机身耦合气动弹性模型，其中桨叶采用有限元梁模型，机身采用精细有限元模型。为提高耦合模型

的气动弹性响应分析精度，结合传统 CFD/CSD 耦合分析方法与自由尾迹，提出了 CFD/CSD/自由尾迹耦合计算

方法，解决了传统方法的尾迹耗散问题，并保证了计算效率。基于此方法建立了 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合气

弹响应分析方法。以样例 ABC 共轴直升机为研究对象，总结了重点位置振动响应随前进比和旋翼交叉角的变化规

律，并得出了一些有意义的结论。
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引  言

第一架 ABC 共轴验证机 XH⁃59A［1］由西科斯基

公司设计。该型直升机的飞行测试结果表明，ABC
共轴直升机具有出色的稳定性和操纵性，但存在严

重的机体振动问题。从后续 X2 型号［2］和 S⁃97 掠夺

者等型号研制过程开始，有效减小直升机振动水平

成为这类直升机研制的核心技术之一。

目前已有众多学者对 ABC 共轴直升机动力学

进 行 研 究 ，其 研 究 对 象 多 为 旋 翼［3⁃6］，但 直 升 机 旋 翼

与机身作为一个整体存在强烈的弹性与惯性耦合，

仅以旋翼为分析对象不足以满足全机振动分析的需

求，所以需要综合考虑机身与旋翼的耦合关系，进行

旋翼/机身耦合振动分析。目前，建立 ABC 共轴直

升 机 旋 翼 与 机 身 的 整 体 模 型 主 要 有 以 下 方 法 。

Anusonti⁃Inthra［7］建 立 了 ABC 共 轴 直 升 机 旋 翼/机

身耦合结构模型 ，并采用高置信度的 CFD/CSD 耦

合分析方法对 ABC 共轴直升机旋翼气弹响应、全机

配 平 计 算 进 行 分 析 。 但 该 文 的 机 身 模 型 为 刚 体 模

型，无法考虑机身弹性运动对旋翼的影响，同时无法

计 算 机 身 特 定 位 置 的 弹 性 振 动 响 应 。 Ye 等［8］为 计

算 XH⁃59A 机身振动响应，在 MSC 软件中建立了机

身 三 维 有 限 元 模 型 ，在 CAMRADⅡ 中 进 行 旋 翼 气

动弹性分析，并计算旋翼桨毂载荷，然后将桨毂载荷

通过 MSC 软件以外载荷的形式加载到机身旋翼轴

处，分析机身振动响应。该文给出了 ABC 直升机机

身振动响应计算方法，但该方法并未考虑机身与旋

翼的耦合效应，计算精度有待提高。为解决上述问

题，需要建立 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合气动

弹性分析方法。在目前文献中还未发现相关研究成

果，因此 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合动力学研

究具有重要意义。

为得到可靠的直升机振动响应分析结果，需要

精 确 的 直 升 机 振 动 响 应 分 析 方 法 。 目 前 ，CFD/
CSD 耦 合 是 精 度 最 高 的 直 升 机 振 动 响 应 分 析 方 法

之一。但目前的直升机 CFD/CSD 耦合方法还存在

一 些 问 题 亟 待 解 决 。 传 统 CFD/CSD 耦 合 方 法［9⁃10］

的 CFD 计算采用 2 阶精度和较少的气动网格，该方

法在桨叶附近计算精度较高，但远尾迹的计算存在

数值耗散问题，这会导致直升机的桨涡干扰和旋翼/
机身气动干扰计算精度不足，最终影响气动弹性响

应分析精度。目前的解决办法多为采用高阶精度格

式 的 CFD 方 法［11］和 数 量 巨 大 的 气 动 网 格［12］。 这 些

改 进 措 施 对 计 算 资 源 与 时 间 的 消 耗 是 巨 大 的 。 所

以，提出一种既可以提高尾迹计算精度，又可以保证

计算效率的 CFD/CSD 耦合计算方法十分有意义。

为解决上述问题，本文建立了 ABC 共轴直升机

旋 翼/机 身 耦 合 动 力 学 模 型 ，并 提 出 了 CFD/CSD/
自由尾迹耦合分析方法，采用自由尾迹方法提高尾

迹计算精度。综合上述方法进行 ABC 共轴直升机

旋翼/机身耦合振动响应分析。本文采用中等变形

梁 模 型 对 旋 翼 桨 叶 进 行 结 构 建 模 ；利 用 商 用 软 件

MSC.Patran 创 建 机 身 精 细 结 构 有 限 元 模 型 ，并 在

MSC.Nastran 软件中进行模态计算；基于 Euler 控制

方程的 CFD 方法分析全机流场；采用自由尾迹方法

分析旋翼尾迹，计算由尾迹引起的旋翼诱导入流，进

而计算旋翼准定常气动力；最后将上述建模和计算
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方法耦合建立旋翼/机身耦合模型，求解耦合系统配

平和振动响应，研究了飞行及结构参数对直升机重

点位置振动响应的影响。

1　理论与方法

1. 1　共轴直升机旋翼/机身耦合气动弹性模型

本 文 旋 翼 桨 叶 采 用 15 自 由 度 的 中 等 变 形 梁 单

元建模［13］。低精度气动力采用准定常气动力模型和

自由尾迹模型。旋翼运动方程与机身方程通过桨毂

中心点耦合在一起。

系统的动力学方程通过 Hamilton 变分原理得到：

δΠ =∫
t1

t2

( )δU - δT - δW dt = 0 （1）

式中  δΠ 为总变分项，δU 为弹性能变分， δT 为动

能变分， δW 为外力虚功，这些能量是所有桨叶和机

身的总和，各能量的变分可表示为：

δU = ∑
b = 1

N b

δ U b + δU F （2）

δT = ∑
b = 1

N b

δ T b + δTF （3）

δW = ∑
b = 1

N b

δW b + δW F （4）

式中  下标“b”和“F”分别表示桨叶和机身；Nb 表示

上、下旋翼所有桨叶片数。上、下旋翼的虚应变能求

解公式与常规旋翼相同，由于篇幅原因这里不再给

出，可参考文献［13］，本文仅给出虚动能与外力虚功

表达式的推导过程。

（1）动能

为得到桨叶动能项，需要得到在惯性坐标系下

上、下旋翼桨叶上任意点的位置。由于 ABC 共轴直

升机的特殊构型，其桨叶上点的位置表达式也不相

同，分别为：

R u = { x r，y r，z r }+{ }x eu，y eu，zeu + hu  TFI +
{ }x + u eu，vu，w u  TUIu +{ }0，η，ζ  TDIu （5a）

R l = { x r，y r，z r }+{ }x el，y el，zel + hd  TFI +
{ }x + u el，v l，w l  TUIl +{ }0，η，ζ  TDIl （5b）

式 中  下 标“u”代 表 上 旋 翼 ，下 标“l”代 表 下 旋 翼 ；

TFI，TUI 和 TDI 分别为机身坐标系、未变形坐标系和变

形坐标系到惯性系的转换矩阵，具体公式可参考文

献［12］。 { x r，y r，z r } 为 惯 性 坐 标 系 中 下 桨 毂 中 心 点

的刚体位移；{x eu，y eu，zeu + hu}与{x el，y el，zel + hd}分

别 为 上 、下 旋 翼 桨 毂 中 心 点 的 弹 性 位 移 ；{x +
u e，v，w}为桨叶未变形坐标系上的位置坐标，其中，

u e，v 和 w 分别为径向、弦向和垂向位移，η和ζ 分别为

桨叶截面内弦向和垂向位置坐标。

根 据 文 献［12］公 式 ，求 R u 和 R l 的 变 分 ，得 到

δR u 和 δR l；R u 和 Rl 对 时 间 求 二 阶 导 ，得 到 au 和 al。

根据虚动能求解公式，得到桨叶虚动能为：

δT bu = -∫
0

R

mau ⋅ δR u dx （6a）

δT bl = -∫
0

R

ma l ⋅ δR l dx （6b）

式中  m 为质量。

（2）气动力虚功

对上、下旋翼桨叶截面的位置向量表达式求时

间导数，得到惯性系下上、下旋翼桨叶运动速度为：

V bu = dR bu

dt
={ }V bxu，V byu，V bzu
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（7a）

V bl =
dR bl

dt
={ }V blx，V bly，V blz
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（7b）

式中  I i， J i 和 K i 为惯性坐标系单位向量。

变形坐标系下，桨叶截面相对速度计算公式为：

V u = V bu - V wu =( { V bxu，V byu，V bzu }+

{-μ，0，0 }-{ V ixu，V iyu，V izu } TFIu )T IDu
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（8a）

V l = V bl - V wl = ( { V bxl，V byl，V bzl }+

{-μ，0，0 }-{ V ixl，V iyl，V izl } TFIl )T IDl

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

ü
ý

þ

ïïïï

ïïïï

iξl

jηl

k ζl

（8b）

式中  V w 代表来流速度，μ 为前进比，{ V ixu，V iyu，V izu }
和 { V ixl，V iyl，V izl } 为由尾随涡，远尾迹和桨叶附着涡

在 桨 叶 的 诱 导 速 度 。 本 文 采 用 自 由 尾 迹 模 型 计 算

式（8a）~（8b）中的诱导速度。 iξu， jηu， k ζu 和 iξl， jηl，k ζl

分别为上、下旋翼变形坐标系单位向量。基于文献

［14］提出的方法计算得到上、下旋翼尾迹形状及尾

迹涡系环量。在得到桨叶截面相对速度后，可根据

外力虚功  公式，求解上、下旋翼桨叶外力虚功，具体

表达式可参考文献［13］。

基 于 Hamilton 变 分 原 理 ，将 上 、下 旋 翼 各 自 的

虚应变能、虚动能和外力虚功代入式（1）中，并采用

空间有限元离散方法对桨叶能量表达式进行离散，

整理得到离散化的桨叶气动弹性动力学方程。机身

刚性运动方程采用由配平方程得到，机身弹性运动

方程由旋翼桨毂力方程计算得到，综合上述运动方

程并对机身弹性运动方程进行模态缩聚，得到共轴

直升机旋翼/机身耦合运动方程为：
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式中  M，C和K分别为系统的质量、阻尼和刚度矩阵；
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q 为物理自由度；p 为模态缩聚后的广义坐标；下标“t”，

“r”和“e”分别表示与旋翼、机身刚体运动和机身弹性运

动自由度；Ft，Fr，Fe为外力向量。最后，本文采用时间

有限元方法对运动方程进行求解，得到振动响应。

1. 2　CFD计算模型

本文 CFD 方法的控制方程基于非定常 Euler 方

程，采用 2 阶精度的 Roe 格式，采用重叠网格和动网格

方法实现桨叶运动与变形。图 1 给出了本文研究的样

例共轴双旋翼直升机流场网格划分，由于采用重叠网

格技术，本文 CFD 网格分为气动网格和旋翼网格，不

包含机身网格。其中气动网格如图 1 所示，中心网格

块与旋翼网格相重合。本文网格总数为 5831913。

1. 3　振动响应计算方法

带 有 配 平 计 算 的 ABC 共 轴 直 升 机 旋 翼/机 身

耦合气动弹性响应分析的具体步骤如下：

（1） 在初始步中，旋翼/机身耦合气动弹性方程

中 的 气 动 力 载 荷 ，采 用 低 置 信 度 气 动 力 F 0
L，具 体 计

算 方 法 见 1.1 节 ，气 弹 方 程 的 气 动 载 荷 记 为  F0=
F 0

L。对气弹方程进行求解，得到振动响应  R0 与自由

尾迹模型，根据低置信度气动力计算方法，仅考虑桨

叶附近涡系，计算得到气动力 F 0
Ln，并采用优化方法

计算配平参数 T0。

（2） 根据前一步的振动响应  R0 与配平参数 T0，

利 用 CFD 求 解 器 得 到 气 动 载 荷 F 0
CFD。 气 动 力 修 正

量 ΔF0=F 0
CFD-F 0

Ln。

（3） 在第 k（k = 1，2，3，…）步中，气动弹性方程

中 的 气 动 载 荷 Fk 除 了 包 含 全 部 尾 迹 的 低 置 信 度 气

动 载 荷 FL
k 外 ，还 加 入 气 动 力 修 正 量 ΔFk-1，即 Fk=

FL
k+ ΔFk-1，求 解 气 动 弹 性 方 程 ，得 到 了 新 的 响 应

Rk、气动力 FLn
k 和配平参数 Tk。

（4） 将旋翼桨叶振动响应 Rk 和配平参数 Tk 带入

CFD 求解器中，得到了新的载荷 Fk
CFD。并求解新的

修正量 ΔFk=Fk
CFD-Fk

Ln。

（5） 若 配 平 结 果 不 收 敛 ，则 继 续 进 行 第（3）~
（4）迭代步，直至计算收敛。当配平结果收敛时，得

到了旋翼/机身耦合系统最终的气动弹性响应和配

平结果。具体分析流程图如图 2 所示。

2　算例与验证

2. 1　共轴双旋翼自由尾迹计算模型计算验证

为验证本文共轴双旋翼自由尾迹计算程序的正

确性，这里以文献［15］的试验模型为算例，模型的具

体参数可参考文献［15］。

采用本文计算方法的共轴双旋翼自由尾迹形状

计算结果如图 3 所示，图中 R 为旋翼半径。从图 3 中

图 1 气动网格图

Fig. 1 Aerodynamic grid diagram

图 2 CFD/CSD/自由尾迹耦合分析流程图

Fig. 2 CFD/CSD/Free Wake coupled analysis flow chart

图 3 共轴双旋翼尾迹形状图

Fig. 3 Coaxial twin rotor wake profile
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可以看出，上旋翼的尾迹收缩较严重，被包含在下旋

翼尾迹之中；且从图 3（b）中可以看出，上旋翼尾迹下

移速度明显大于下旋翼尾迹下移速度，计算结果符合

物理意义。图 4 给出了上旋翼下方特定位置的诱导速

度分布对比，图中 Ω 为旋翼转速。从图 4 中可以看出，

上旋翼下方 0.3R 和 0.4R 处的诱导速度计算值与试验

值基本一致，验证了本文的计算程序的正确性。

2. 2　样例直升机模型介绍

本文分析模型为样例 ABC 共轴直升机，具体模

型参数如表 1 所示。

2. 3　桨叶动特性分析

为验证本文旋翼桨叶结构建模的正确性，本文

以样例 ABC 共轴直升机桨叶为算例，计算了桨叶的

固有频率和模态振型。表 2 给出了算例桨叶截面参

数，表 3 给出了桨叶的模态计算结果与试验值，图 5
给出了桨叶各阶的模态振型。表 3 的对比结果证明

了本文桨叶结构建模方法的正确性。

2. 4　机身结构模型

本文样例 ABC 共轴直升机机身精细有限元模

型在工程软件 MSC.Patran 中进行建模。由于缺乏

机身详细结构模型，本文基于机身模态试验结果进

行机身结构设计和结构建模。本文建立的机身有限

元模型如图 6 所示。

在 MSC.Nastran 软 件 中 ，采 用 SOL103 模 块 进

行机身模态计算。前 5 阶固有频率计算值与试验值

结果如表 4 所示。从对比结果可以看出本文设计的

机身动特性与试验结果相近，机身设计符合要求。

2. 5　耦合分析方法验证

由于缺乏真实 ABC 共轴直升机结构模型，本文

以 S300C 直 升 机 为 算 例 ，对 本 文 所 提 出 的 CFD/
CSD/自由尾迹分析方法的正确性进行验证。分别

采用传统 CFD/CSD 耦合方法与本文提出的 CFD/
CSD/自由尾迹耦合方法对直升机驾驶员座椅处的

表 3 ABC共轴直升机单独旋翼桨叶模态频率

Tab. 3 Modal frequencies of single rotor blade of ABC 
coaxial helicopter

工况及模态

    旋翼转速/（r·min-1）

    旋翼总距/(°)
    一阶摆振（1/rev）

    一阶挥舞（1/rev）

    二阶挥舞（1/rev）

    一阶扭转（1/rev）

计算值

300
5

1.23
1.46
5.04
8.53

试验值

300
5

1.2
1.5
5

8.5
注： “1/rev”表示频率与转速频率之比。

图 4 共轴双旋翼诱导速度分布图

Fig. 4 Induction velocity profile of coaxial rotors

表 1 ABC共轴直升机模型参数

Tab. 1 Model parameters of ABC coaxial helicopter

模型物理量

上、下旋翼桨叶片数/片

旋翼半径/m
旋翼工作转速/(r·min-1)
旋翼实度

上、下旋翼间距/mm
旋翼交叉角/(°)
下旋翼桨毂与机体重心的相对位置/mm
旋翼轴前倾角/(°)
桨毂预锥角/(°)
弦长/m
根切比

桨叶负扭转/(°)

参数值

2×3
5

300
0.15
750

0 或 60
1300

0
3

0.3
0.1
0

表 2 ABC共轴直升机桨叶截面参数

Tab. 2 Cross section parameters of ABC coaxial helicopter 
blades

物理量

    线密度/(kg·m-1)
    拉伸刚度/N
    挥舞刚度/（N·m2）

    摆振刚度/（N·m2）

    扭转刚度/（N·m2）

    重心与变矩线 Y 向距离/mm
    重心与变矩线 Z 向距离/mm
    弹性中心与变矩线 Y 向距离/mm
    弹性中心与变矩线 Z 向距离/mm
    Iyy+Izz/（m·kg）

    Iyy-Izz/（m·kg）

参数值

6.0
4×107

90000
7×105

30000
-25
-1.5
-12
-0.5
0.043
0.038

注：Iyy 和 Izz 为截面惯性矩。
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3 阶谐波振动响应进行对比分析。S300C 直升机的

具体参数可参考文献［16］。图 7 给出了直升机从悬

停到 0.3 前进比的配平参数。

本文耦合分析方法与传统分析方法计算时间对

比如表 5 所示。从表 5 中可以看出，不同于采用高精

度 CFD 的分析方法会增加数倍的时间成本，本文方

法的计算时间增加较少。

图 8 给出了不同前进比的飞行员座椅处不同方

向的加速度响应。通过采用本文耦合分析方法与传

统 CFD/CSD 方 法［16］和 试 验 结 果［16］的 比 较 ，证 明 了

本文耦合方法的正确性，同时也证明了本文分析方

法可显著提高计算的准确性。

3　ABC 共轴直升机振动响应参数

计算分析

3. 1　配平计算

ABC 共 轴 直 升 机 因 其 特 殊 的 构 型 带 来 了 更 多

表 4 机身模态频率计算结果与试验值

Tab. 4 Calculation results and test values of airframe 
modal frequency

振型

垂向一阶

侧向一阶

垂向二阶

扭转一阶

垂向三阶

计算值/Hz
8.18

16.95
21.107
32.316
34.447

试验值/Hz
8.5
18
22
30
—

图 5 桨叶各阶振型

Fig. 5 Different modes of blade

图 6 机身有限元模型

Fig. 6 Finite element model of fuselage

图 7 不同前飞速度下的配平参数

Fig. 7 Trim parameters at different forward speeds

表 5 不同耦合方法时间成本对比

Tab. 5 Comparison of time cost of different coupling 
methods

计算环境

CPU E3-1230
内存 8 GB

计算方法

CFD/CSD/自由尾迹耦合

分析方法

    传统 CFD/CSD 分析方法

计算时间

(迭代步)/h

12.35

9.21
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的操纵配平量，相较于常规直升机，还存在差动操纵

和辅助推进力，这也导致 ABC 共轴直升机的配平参

数个数大于配平方程数，常规配平计算方法无法使

用，所以本文采用优化方法进行求解，优化目标是配

平量变化最小。

本文以样例直升机为算例，计算在以 40 m/s 速

度定常前飞状态下，带有辅助推进力的直升机配平

参数。假设机身俯仰角为 0°，提前操纵角为 40°，不

考虑垂平尾升力。首先给出配平参数初值：桨叶总

距 θ0 为 7.27°，差动总距 Δθ0 为 0°，横向周期变距 θA1 为

-3.5°，差动横向周期变距 ΔθA1 为 0°，纵向周期变距

θB1 为 2.26°，差 动 纵 向 周 期 变 距 ΔθB1 为 0°，辅 助 推 进

力 Tpro 为 926.725 N。

图 9 给 出 了 配 平 参 数 收 敛 曲 线 ，操 纵 角 的 收 敛

阈值为 0.05°，辅助推力的收敛阈值为 10 N。图中 θ0

表 示 总 距 ；θA1 和 θB1 分 别 表 示 横/纵 向 周 期 变 距 ；dθ0

表示差动总距；dθA1 和 dθB1 分别表示差动横/纵向周

期变距；Tpro 表示尾桨推力。如图 9 所示，通过 7 次迭

代计算，配平参数收敛，说明本文计算方法具有较好

的收敛性。

3. 2　机身振动响应参数分析

由于本文 ABC 共轴直升机为 2 × 3 片桨叶，所

以 3 阶谐波振动响应是振动响应的主要组成部分。

本文分别计算了旋翼轴根部及机身前部的各方向加

速度响应随前飞速度和交叉角的变化。

图 10~11 分 别 给 出 了 不 同 旋 翼 交 叉 角 的 旋 翼

轴 根 部 和 机 身 前 部 的 加 速 度 响 应 随 前 飞 速 度 的

变化。

从 图 10~11 中 可 以 看 出 ，旋 翼 轴 根 部 与 机 身

前 部 的 振 动 响 应 随 前 飞 速 度 及 上 、下 旋 翼 交 叉 角

的 变 化 趋 势 基 本 一 致 。 两 部 位 的 加 速 度 响 应 随 着

前 飞 速 度 的 增 加 呈 现 先 增 大 再 减 小 而 后 增 大 的 变

化 趋 势 ，这 种 趋 势 与 同 为 上 下 旋 翼 2 × 3 片 桨 叶 的

XH⁃59［9］相 近 ；两 部 位 的 加 速 度 响 应 在 0° 交 叉 角

下 ，纵 向 、垂 向 响 应 较 60°交 叉 角 下 的 响 应 要 高 很

多 ，而 不 同 交 叉 角 下 的 横 向 加 速 度 响 应 大 小 情 况

正 好 相 反 ，该 现 象 与 文 献［17］中 得 到 的 试 验 结 论

相 同 。 其 产 生 的 原 因 为 ：在 0°交 叉 角 下 ，上 、下 旋

翼 的 桨 毂 振 动 载 荷 无 相 位 差 ，上 、下 旋 翼 的 纵 向 和

垂 向 的 正 方 向 相 同 ，横 向 方 向 的 正 方 向 相 反 ，使 得

其 纵 向 力 和 垂 向 力 相 互 叠 加 ，横 向 力 相 互 抵 消 ；在

60°交 叉 角 下 ，上 、下 旋 翼 的 桨 毂 振 动 载 荷 存 在 相

位 差 ，使 得 其 纵 向 力 和 垂 向 力 相 互 抵 消 ，横 向 力 相

互 叠 加 。

图 8 飞行员座椅处加速度响应

Fig. 8 Acceleration response at the pilot seat

图 9 配平变量随迭代次数的变化

Fig. 9 Variation of trim variables with iteration times
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4　结  论

本 文 提 出 了 CFD/CSD/自 由 尾 迹 耦 合 分 析 方

法，建立了 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合模型，结

合二者得到 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合气动弹

性响应分析方法。本文首先对分析方法进行验证，

而后采用该方法进行旋翼轴根部及机身前部随前飞

速度和旋翼交叉角变化的振动响应计算，并对结果

进行分析，阐明问题发生机理，并得到一些有意义的

结论。具体结论如下：

（1） 通过算例验证了本文 CFD/CSD/自由尾迹

耦合旋翼/机身耦合振动响应分析方法的正确性；同

时，与传统 CFD/CSD 方法和试验结果进行比较，证

明了本文分析方法可提高计算准确性。

（2） 本文分析了不同旋翼交叉角的机身前部和

旋翼轴根部的 3 阶谐波振动响应。计算结果表明，

在 0°交叉角下，3 阶谐波振动响应的纵向、垂向分量

明 显 大 于 横 向 ；在 60°交 叉 角 下 ，机 身 重 点 部 位 3 阶

谐波振动响应的纵向、垂向分量明显小于横向。

（3） 本 文 分 析 了 不 同 前 飞 速 度 下 的 机 身 重 点

部 位 的 振 动 响 应 。 计 算 结 果 表 明 ，振 动 响 应 值 随

前 飞 速 度 的 增 加 呈 现 先 增 大 再 变 小 而 后 增 大 的 变

化规律。
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Analysis of coupled rotor/fuselage vibration response of 
ABC coaxial helicopter
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Jingdezhen 333001， China； 2.State Key Laboratory of Mechanics and Control for Aerospace Structures，

Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract: Advanced Blade Concept （ABC） coaxial helicopter has a large vibration problem. In order to study the vibration mecha⁃
nism， a ABC rotor/fuselage coupled aeroelastic model is established， in which the blade is modeled by a finite element beam mod⁃
el， the fuselage is a fine finite element model. In order to improve the accuracy of the aeroelastic response analysis， combined with 
the traditional CFD/CSD coupled analysis method and the free wake， a CFD/CSD/Free Wake coupled method is proposed to 
solve the wake dissipation problem of the traditional method， and the calculation efficiency is guaranteed. Based on this method， 
the coupled aeroelastic response analysis method of ABC helicopter is established. Then， the variation rule of the vibration re⁃
sponse of the key position with the forward ratio and the rotor cross angle is summarized， and some significant conclusions are ob⁃
tained.

Key words: CFD/CSD coupling；ABC helicopter；rotor/fuselage coupling；free wake
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