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高超声速飞行器的非概率可靠性分析

何佳乐,王玉惠,张浩迪
(南京航空航天大学 自动化学院,南京 211106)

摘　 要: 为探究高超声速飞行器整体结构可靠性及其可靠性的影响因素,确保飞行器执行任务时的结构安全,将应力 - 强度

干涉模型与区间数相结合,提出了子域子区间新方法分析高超声速飞行器结构强度可靠性。 首先,分析高超声速飞行器在不

同飞行状态下各受力面的力矩;其次,将飞行器结构近似为等效悬臂梁,考虑其所受力矩、宽度和飞行高度的不确定性,并表

示为区间数;然后,考虑飞行器结构强度随时间退化,基于应力 - 强度干涉模型进行非概率可靠性分析,建立飞行器结构动态

可靠性模型;最后,提出子域子区间法分析结构强度的指数退化特性和飞行动态对结构可靠性的影响。 仿真结果表明,子域

子区间法相比于传统蒙特卡罗法,在相同采样点数情况下,精确度会更高,验证了所提方法的可行性和有效性;飞行器可靠性

随着飞行器结构强度指数递减而逐渐减小;飞行器的飞行动态会对结构可靠性产生主要影响,其中随着飞行高度的升高飞行

器可靠性会逐渐增加,随着速度以及迎角的增大而逐渐减小。
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Non-probabilistic reliability analysis of hypersonic vehicle

HE Jiale, WANG Yuhui, ZHANG Haodi

(College of Automation Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 211106, China)

Abstract: To explore the overall structural reliability of hypersonic vehicles and its influencing factors, and ensure
the structural safety of the vehicles when performing missions, a new subdomain subinterval method for analyzing
the structural strength reliability of hypersonic vehicles is proposed by combining the stress-strength interference
model with the interval number. Firstly, the moment of each force surface of a hypersonic vehicle under different
flight conditions is analyzed. Secondly, the vehicle􀆳s structure is approximated as an equivalent cantilever beam,
considering the uncertainties of its moment, width and height, which are expressed as interval numbers. Then,
considering the degradation of the structural strength over time, a non-probabilistic reliability analysis is carried out
based on the stress-strength interference model, and a dynamic reliability model of the vehicle􀆳s structure is
established. Finally, a new sub-domain sub-interval method is proposed to analyze the exponential degradation
characteristics of the structural strength and the impacts of the flight dynamics on the structural reliability. The
simulation results show that the subdomain subinterval method is more accurate than the traditional Monte Carlo
method with the same number of sampling points, which verifies the feasibility and validity of the proposed method.
The reliability of the vehicle decreases gradually with the exponential degradation of the structural strength of the
vehicle. In addition, the flight dynamics of the vehicle has a major impact on the structural reliability, in which the
reliability of the vehicle increases with the increase of the height of flight, and decreases with the increase of the
velocity as well as the angle of attack.
Keywords: longitudinal model of hypersonic vehicle; structural reliability; stress-strength interference model;
interval model; non-probabilistic reliability
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　 　 具有强突防和快速反应能力的高超声速飞行

器,为确保其飞行安全,针对高超声速飞行器整体结

构进行可靠性分析显得十分必要。
对于结构可靠性的研究,主要分为静态可靠性

和动态可靠性。 文献[1 - 8]应用不同的方法对静

态可靠性进行研究并取得一定成果。 文献[9]分析

了时变性主要来源于材料属性随时间的退化以及随

时间变化的载荷。 文献[10 - 12]分别基于跨越率



法、极值法以及代理模型法对不同模型的动态可靠

性进行求解。 文献[13]首次提出基于凸集合模型

的非概率可靠性概念。 文献[14 - 15]应用非概率

可靠性方法分析了杆系结构的可靠性取得不错效

果。 而目前关于飞机的可靠性研究,主要集中在飞

机的机翼。 文献[16]采用区间模型表征系统各组

件失效概率,研究了基于故障树的系统可靠性分析

方法,并用于分析飞机襟翼机构不对称运动故障。
综上所述,在文献[17 - 19]的基础上,本文针

对高超声速飞行器纵向模型,结合活塞理论、激波 -
膨胀理论分析飞行器飞行过程中的各主要受力面的

结构受力情况,并用区间分布表示飞行器纵向平面

所受力矩的不确定性。 同时,考虑各种复杂条件引

起的机身材料的强度退化,引入指数退化来描述机

身强度的变化。 然后,基于区间可能度,建立应力 -
强度干涉动态非概率可靠性模型,提出基于子域子

区间的高超声速飞行器非概率可靠性计算的新方

法,并分析了在强度退化的情况下,飞行速度、高度

以及迎角对飞行器可靠性的影响,为今后结构可靠

性控制器设计提供重要参考。

1　 高超声速飞行器纵向模型受力分析

近年来,针对高超声速飞行器可靠性的研究取

得了一些成果。 但大都将机翼作为主要研究对象,
而未考虑飞行器整体在飞行过程中的可靠性。 鉴于

此,本文以典型的吸气式高超声速飞行器纵向几何

模型为研究对象,并基于活塞理论以及激波 - 膨胀

波理论,分析飞行器飞行过程中全机身结构实时受

力情况。
图 1 给出了吸气式高超声速飞行器纵向几何

模型。

图 1　 AHFV 纵向几何模型

Fig. 1　 Longitudinal geometric model

如图 1 所示,该纵向模型由 5 个受力面组成:飞
行器上表面(定义为 cf),前体下表面(定义为 cd),
发动机下表面(定义为 gh),后体下表面(定义为

ef),控制面(定义为 rs)。 α 为迎角,M∞ 为无穷远处

未扰动流马赫数,xb、zb 为机体坐标轴,θs 为气流偏

转角。 表 1 给出了剩余参数的定义以及取值。

表 1　 飞行器结构参数

Tab. 1　 Aircraft structure parameters

符号 定义 取值 符号 定义 取值

Lz / m 飞行器长度 30. 5 τ1,u / ( °) 飞行器上倾角 3. 00

Lf / m 前体长度 14. 3 τ1,l / ( °) 飞行器前体下倾角 6. 00

Ln / m 发动机长度 6. 1 τ2 / ( °) 飞行器后体倾角 14. 41

La / m 后体长度 10. 0 hi / m 发动机下表面高度 1. 1

x- f / m 质心 o 到前端距离 16. 8 γ 气体比热[容]比 1. 4

x- a / m 质心 o 到后端距离 13. 7 Mxz / (N·m) 俯仰力矩 6. 9 × 104

m / kg 飞行器质量 4 380 Lghf / m 发动机质心到其前端的距离 2. 4

　 　 结合一阶活塞理论和激波 -膨胀波理论对飞行

器各个面进行气动力分析,限于篇幅,这里仅给出上

表面的受力分析,其余面的受力分析可参考文

献[20]。
1. 1　 飞行器上表面受力分析

首先,以上表面某一单位面积为研究对象,根据

力学定律可得

dFcf = - p′cfdAcfncf (1)
式中:dFcf为上表面单位面积的应力矢量,p′cf为上表

面受到的压力,dAcf为单位面积,ncf为垂直上表面向

外的单位向量。 具体地,dAcf可表示为

dAcf = dx2
1 + tan2τ1,udx2

1 = dx1 1 + tan2τ1,u =
sec τ1,udx1 (2)

式中,x1 为值在 - x- a 到 x- f 之间的积分变量,即 - x- a≤

x1≤x- f。 另外,ncf可表示为

ncf = sin τ1,u i - cos τ1,u j (3)
式中,i、j 分别为沿 xb 轴和 zb 轴的单位矢量。

根据活塞理论可得

p′cf = pcf + ρcfacfvcf (4)
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式中:pcf为上表面的当地压力, acf为上表面的当地

声速,vcf为上表面的下洗速度。 而 vcf可表示为

vcf = Vcf·ncf (5)
且

Vcf = (Vcos τ1,u + vbx) i + (Vsin τ1,u + vbz) j +ω × rcf
(6)

式中:Vcf为上表面运动速度矢量,V 为飞行速度,vbx、
vbz分别为上表面振动速度在机体坐标轴 xb 轴和 zb
轴上的分量,ω 为飞行器在纵向平面内的转动角速

率矢量,rcf为飞行器质心指向单位面积的矢量。 且

有:
ω = qk (7)

rcf = xi + tan τ1,u(x - x- f) j (8)
式中:k 为角速率单位向量, q 为俯仰角速率,将
式(7)、(8)代入式(6)可得

Vcf = (Vcos τ1,u + vbx) i + (Vsin τ1,u + vbz) j +

qk × (x1 i + tan τ1,u(x1 - x- f) j) (9)
飞行速度 V 在垂直于上表面方向上的分量为

0,即有

V·ncf = 0 (10)
即式(9)可进一步表示为

Vcf = (vbx i + vbz j) + qk × (x1 i + tan τ1,u(x1 - x- f) j)
(11)

结合式(4)、(5)和式(11)可得

　 p′cf = pcf + ρcfacf[(vbx + qtan τ1,u(x - x- f))sin τ1,u -
(vbz - qx)cos τ1,u] (12)

进一步将式(2) ~ (4)代入到式(1)中可得

dFcf = { - pcf - ρcfacf[(vbx + qtan τ1,u(x1 -

x- f))sin τ1,u - (vbz - qx1)cos τ1,u]}(sin τ1,ui -
cos τ1,u j)sec τ1,udx1 (13)

则 Fcf为

Fcf = ∫x- f

- x-a
{ - pcf - ρcfacf[(vbx + qtan τ1,u(x1 -

x- f))sin τ1,u - (vbz - qx1)cos τ1,u]}(sin τ1,u i -
cos τ1,u j)sec τ1,udx1 (14)

式中:ρcf、acf、pcf分别为飞行器上表面的当地气流密

度、当地声速、当地压力。
1. 2　 前体下表面受力和发动机下表面受力

前体下表面受力 Fcd和发动机下表面受力 Fgh

分别为:

Fcd = ∫x- f

x-a-Lf
{ - pcd - ρcdacd[(vbx - qtan τ1,u(x2 -

x- f))sin τ1,l - (vbz - qx2)cos τ1,l]}(sin τ1,l i +
cos τ1,l j)sec τ1,ldx2 (15)

　 Fgh = ∫x- f

-xa
[ - pgh - ρghagh(vbz - qx3) j]dx3 (16)

式中:x2 为 x- a - Lf 到 x- f 之间的积分变量,x3 为 - x- a

到 x- f 之间的积分变量,ρcd、acd、pcd分别为前体下表

面气流密度、当地声速、当地压力,ρgh、agh、pgh分别为

发动机下表面气流密度、当地声速、当地压力。
1. 3　 后体下表面受力

后体下表面受力 Fef为

Fef =
ln(pef / p∞ )pef x

-
f

cos(τ1,u + τ2)(pef / p∞ - 1) (17)

式中:p∞ 为无穷远处气流压强,ρef、aef、pef分别为后

体下表面气流密度、当地声速、当地压力。
1. 4　 控制面的受力为

控制面的受力为 Frs,Frs = Fkx - Fks,其中控制

面的上、下表面受力分别为 Fks、Fkx分别为:

Fks = ∫-xs+Lscos δe / 2

-xs-Lscos δe / 2
( - pks - ρksaksvks)( - sin δe i -

cos δe j)sec δedx (18)

Fkx = ∫-xs+Lscos δe / 2

-xs-Lscos δe / 2
( - pkx - ρkxakxvkx)(sin δe i +

cos δe j)sec δedx (19)
式中:vks、vkx分别为控制面上、下表面下洗速度,xs 为

控制面长度上的积分变量,ρks、aks、pks分别为控制面

上表面气流密度、当地声速、当地压力,ρkx、akx、pkx分

别为控制面下表面气流密度、当地声速、当地压力。
1. 5　 飞行器表面的总受力

飞行器表面的总受力 Ftotal为

　 　 Ftotal = Fcf + Fcd + Fgh + Fef + Frs = Ftx + Ftz (20)
式中:Ftotal为总气动力,Ftx为总气动力沿 xb 轴方向

上的分量,Ftz为沿 zb 轴方向上的分量。

2　 高超声速飞行器可靠性建模

由于高超声速飞行器在飞行过程中受到复杂的

气动力影响,载荷很难通过服从正态分布或者截尾

正态分布来描述。 面对具有未确知性的气动载荷,
本文通过分析得到飞行器各个面受到的气动载荷大

小,并在合理范围内假设载荷所属区间范围。 在考

虑强度随时间退化服从指数分布的情况下,利用应

力 -强度干涉模型建立非概率可靠性状态极限方

程。 最后通过子域子区间抽样法来计算飞行器的非

概率可靠性。
为方便建立飞行器纵向模型的非概率可靠性状

态极限方程,将飞行器机身前体和后体等效为质量

均匀分布的悬臂梁结构,以质心为固支点,如图 2
所示。
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图 2　 悬臂梁受力示意

Fig. 2　 Schematic diagram of force on cantilever beam

根据应力 - 强度干涉公式,建立飞行器机身结

构的非概率可靠性状态极限方程如下:

G( t) = R( t) - 6 M
bh2 (21)

式中:b、h、t 分别为等效悬臂梁的宽度、高度以及飞

行时间,R( t)为高超声速飞行器的结构强度,M 为

悬臂梁所受的力矩,可以表示为 M = ∑
i
Fixi,

i = cf,cd,gh,ef,rs, 其中 xi 为各个平面受力的等效

作用点。
在实际飞行过程中,控制面受力 Frs远小于其他

4 个面受力,故在下文的受力分析中忽略控制面受

力。 对图 2 中等效的两个悬臂梁进行受力分析。
图 2 中,Fcfz1、Fcfz2 分别为飞行器前体上表面受

力Fcf沿 z 轴方向上作用在前、后悬臂梁上的分力,
Fcdz为飞行器前体下表面受力Fcd 沿 z 轴的分力,
Fgh1、Fgh2分别为飞行器发动机受力Fgh在前、后悬臂

梁上的分力,Fefz为飞行器后体下表面所受力Fef在 z
轴上的分力。 图 2 中平行于 z 轴方向作用在悬臂梁

上的力的作用点分别为:Fcfz1 ( x, z) = ( x- a / 2,0),

Fcfz2(x,z) = ( - x- a / 2,0 ),Fcdz ( x, z) = ( Lf / 2, 0 ),

Fgh1(x,z) = (( x- f - Lf ) / 2,0),Fgh2 ( x, z) = (( x- f -

Lf - Ln) / 2,0)以及 Fefz(x,z) = (( x- f - Lz) / 2,0)。 根

据前、后悬臂梁受力以及作用位置,可得到整体所受

剪切力矩为

　 M = |Fcfz1 x
-
f / 2 - Fcdz( x

-
f - Lf / 2) -

Fgh1( x
-
f - Lf) / 2 - Fcfz2 x

-
a / 2 +

Fgh2(Ln + Lf - x- f) / 2 + Fefz(Lz - x- f) / 2 | (22)
由于目前高超声速飞行器主要受力结构的材料

为 Ti6Al4V,因此本文以 Ti6Al4V 为强度支撑材料

进行分析研究。 考虑高超声速飞行器在执行任务过

程中经历的复杂环境,飞行器复合材料的强度会随

着时间的推移逐渐退化。 目前,常见的强度退化方

式有:文献[21 - 22] 中采用的指数退化方式,文
献[23 - 24]中采用的 Gamma 退化方式和文献[25]
中采用的基于 P-S-N 随机退化方式。 其中强度随时

间指数退化方式相比于其他退化方式,在满足机械

零部件强度单向退化的同时,又满足了在高超声速

飞行器执行任务的极端复杂条件下材料强度会发生

强退化的特点。 综合考虑以指数退化过程来描述强

度随时间的变化,其表达形式如下:
R( t) = R0exp( - ζt) (23)

式中:ζ 为退化指数,这里文献[18]取 ζ =0. 000 008,R0

为初始材料强度。
根据飞行器质量、长度以及 Ti6Al4V 的密度并

考虑所给的参数的不确定性,其中 R0 给定不确定性

为 10% ,1 / bh2 的不确定性为 60% 。 式(21)中部分

参数所给区间范围和均值见表 2。
飞行器在执行任务过程中,随着飞行高度、迎角

及速度的变化,极限状态方程中的力矩 M 也会发生

改变。 通过仿真分析,表 3 给出了在考虑随机参数

的影响下,飞行器所受力矩 M 随飞行高度、迎角以

及速度变化的区间值。

表 2　 随机参数区间分布

Tab. 2　 Random parameter interval distribution

R0 / MPa (1 / bh2) / m - 3

[495,605] [1. 0,4. 0]

500 2. 5

表 3　 M 随飞行高度、迎角以及马赫数的变化

Tab. 3　 M varies with flight altitude, angle of attack and Mach
number

研究类型
迎角 α /
( °)

飞行高度 H /
km

Ma
M 取值范围 /

(106N·m)

0 25 6 [15. 5,17. 5]

迎角对力矩影响
3 25 6 [17. 3,19. 3]

6 25 6 [20. 0,22. 0]

9 25 6 [22. 3,24. 3]

0 25 6 [15. 5,17. 5]

速度对力矩影响
0 25 7 [19. 6,21. 6]

0 25 8 [20. 1,22. 1]

0 25 9 [21. 6,23. 6]

6 25 6 [20. 0,22. 0]

飞行高度对力矩影响
6 30 6 [18. 7,20. 7]

6 35 6 [16. 4,18. 4]

6 40 6 [10. 9,12. 9]

对比表 3 中数据可知,力矩的平均数随着马赫

数的增加而增加,随飞行高度的增加而减小,随迎角

的增加而增加。 与文献[26]实际飞行试验结果对

比可知,表 3 的分析结果是合理的。

3　 高超声速飞行器结构非概率可靠性
分析

3. 1　 标准化状态极限方程

为计算状态极限方程的非概率可靠度,需对状

态极限方程中任意不确定参数 X 进行标准化处理。
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假设 X 变化范围为 X∈[X l,Xu],且在区间内服从均

匀分布,对应的区间中点 Xc 和区间半径 Xr 分别表

示为:

Xc =
X l + Xu

2 (24)

Xr =
Xu - X l

2 (25)

对 X 进行标准化处理为

X = Xc + Xrδx (26)
式中 δx ∈[ - 1, + 1] 为强度标准化区间变量。
式(21)中,由于 R( t)会随时间逐渐减小,R( t) c 以

及 R( t) r 都会随之一起变化,但相对 R( t) c 变化范

围而言,R( t) r 变化范围可以忽略。 本文在保证计

算准确性的同时,以初始时刻强度 R0 的区间半径作

为整个强度变化时间内的区间半径 R ( t) r =
55 MPa,R( t) c = R0exp( - ζt)。

同理,不确定参数 1 / bh2 和 M 的标准化处理与

R( t)类似。 根据表 3 可得 1 / bh2 标准化处理结果为

(1 / bh2) c = 2. 5 m - 3,(1 / bh2) r = 1. 5 m - 3。 根据表 3
可得 Mr = 106 N·m,Mc = (Ml + Mu) / 2,其中 Ml、Mu

分别为 M∈[Ml,Mu]区间的左、右端点值。 将标准

化后的不确定参数代入式(21),得到标准状态极限

方程:
G(δ,t) = R( t) c + R( t) rδr1 -

6(Mc +Mrδs1)((1 / bh2) c +
(1 / bh2) rδs2) (27)

式中:δs1、δs2分别为 M 和 1 / bh2 的标准区间变量,δr1

为 R( t)的标准区间变量。
3. 2　 蒙特卡罗法

根据标准化状态极限方程,得出 3 个未知量的

标准区间图,如图 3 所示。

图 3　 功能函数标准化区间

Fig. 3　 Functional function standardization interval

图 3 中坐标轴从 - 1 到 + 1 的正方体边界为区

域边界,表示结构不确定性参数要求波动范围,阴影

部分为失效面即 G(δ,t) = 0,正方体内阴影的下半

部分为失效域即 G(δ,t) < 0,正方体阴影的上半部

分为安全域即 G(δ,t) > 0。 A( - δr1,1,1)为失效面

与区域边界沿 δr1 轴方向的交点,B ( - 1, δs1,1)、
C( - 1,1,δs2)为失效面与区域边界沿 δs1、δs2轴方向

的交点。
结合文献 [19] 利用蒙特卡罗法的子区间法

(subset simulation of Monte Carlo simulation,SSMCS)
求解高超声速飞行器非概率可靠性计算步骤如下:

1)失效面与区域边界沿 δr 轴正向平行方向的

交点为( - δr1,1,1),则失效域沿 δr 方向的边长 lr1为
lr1 = 1 - δr1 = 6Mu(1 / bh2)u - R ( t) l / Rr (28)

式中, (1 / bh2) u 为 1 / bh2 的对应区间 [ (1 / bh2),
(1 / bh2) u]的右端点值。

失效面与区域边界沿 δs 轴的交点为( - 1,δs1,
1),( - 1,1,δs2),则失效域沿 δs1,δs2轴的边长 ls1和
ls2分别为:

ls1 = 1 - δs1 =
6Mu (1 / bh2) u - R ( t) l

6Mr (1 / bh2) u
(29)

ls2 = 1 - δs2 =
6Mu (1 / bh2) u - R ( t) l

6Mu (1 / bh2) r
(30)

2)求解失效域体积 V失效域:

V失效域 =
lr1 ls1 ls2
23 =

(6Mu (1 / bh2) u - R ( t) l) 3

288MrMuRr (1 / bh2) u (1 / bh2) r

(31)
3)在抽样域子集区间内进行蒙特卡罗抽样,设

抽样点为 N,落在失效域内的点数为 N1,则非概率

可靠度为

P = 1 -
N1 (6Mu (1 / bh2) u - R ( t) l) 3

288NMrMuRr (1 / bh2) u (1 / bh2) r
(32)

3. 3　 子域子区间法

当功能函数非线性程度较高时,SSMCS 法计算

结果误差较大,且该方法不满足区间服从均匀分布。
为进一步提高可靠度的计算精度,在基于 SSMCS 法

基础上提出了子域子区间抽样法(subset simulation-
subinterval,SSS 法),其具体描述如下。

为满足均匀取点,先将强度变量的取值区间

[ - 1, - δr1]和应力变量的取值区间[ δs1,1],[ δs2,
1]分别均分为 K 等分,K + 1 个边界点和 K 个子区

间,抽样域 D 划分为 Kn + m个子区间。 沿 δr 方向的第

k 个子区间可表示为 (δIr1) k = [ δr1,k, δr1,k + 1 ], δr1,k、
δr1,k + 1分别为失效域内第 k 个子区间左、右端点,任
意子区间宽度为(1 - δr) / K,其中 δr1,k = - 1 + (k -
1)(1 - δr1) / K,δr1,k + 1 = - 1 + k(1 - δr1) / K,( k = 1,
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2,…,K)。 在任意子区间内抽样,当 K 取值足够大

时,可认为状态极限方程最大值、最小值可在区间端

点上取得。 同理,(δIs1) k、(δIs2) k 子区间内最大、最小

值也出现在区间端点上。 (δIs1) k、(δIs2) k 的第 k 个子

区间可按上述方法类推。 当取区间端点值时,以此

可满足区间的均匀取点。
为满足不重复取点且区间端点能用于取点。 在

子区 间 (δIr1) k = [ δr1,k, δr1,k + 1 ]、 (δIs1) k = [ δs1,k,
δs1,k + 1]、(δIs2) k = [δs2,k,δs2,k + 1]内极限状态方程取得

的最大值和最小值可表示为:
Gmax = max{G(δr1,k,δs1,k,δs2,k),G(δr1,k,δs2,k + 1,δs1,k),

G(δr1,k,δs1,k + 1,δs2,k),G(δr1,k + 1,δs1,k + 1,δs2,k),
G(δr1,k + 1,δs1,k,δs2,k),G(δr1,k + 1,δs2,k + 1,δs1,k),
G(δr1,k,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +1)}

(33)

Gmin = min{G(δr1,k,δs1,k,δs2,k),G(δr1,k,δs2,k + 1,δs1,k),
G(δr1,k,δs1,k + 1,δs2,k),G(δr1,k + 1,δs1,k,δs2,k),
G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k),G(δr1,k +1,δs1,k,δs2,k +1),
G(δr1,k,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +1)}

(34)
由子区间端点函数的取值,子区间可以分为以

下 3 种模型:
1)若 Gmin > 0,则子区间安全可靠;
2)若 Gmax < 0,则子区间失效;
3)若 Gmax > 0,Gmin < 0,则子区间为干涉区间。
同样, 在子区间 (δIr1) k + 1 = [ δr1,k + 1, δr1,k + 2 ]、

(δIs1) k + 1 = [ δs1,k + 1, δs1,k + 2 ]、 (δIs2) k + 1 = [ δs2,k + 1,
δs2,k + 2]内状态极限方程取得的最大值和最小值可

表示为:

Gmax =max{G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +2,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +2,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +2),
G(δr1,k +2,δs1,k +2,δs2,k),G(δr1,k +2,δs1,k +1,δs2,k +2),G(δr1,k +1,δs1,k +2,δs2,k +2),G(δr1,k +2,δs1,k +2,δs2,k +2)} (35)

Gmin =min{G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +2,δs1,k +1,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +2,δs2,k +1),G(δr1,k +1,δs1,k +1,δs2,k +2),
G(δr1,k +2,δs1,k +2,δs2,k),G(δr1,k +2,δs1,k +1,δs2,k +2),G(δr1,k +1,δs1,k +2,δs2,k +2),G(δr1,k +2,δs1,k +2,δs2,k +2)} (36)

　 　 根据式(33) ~ (36)可知,相邻子区间的端点值

存在交叉,利用子区间端点值 G( δr1,δs1,δs2)的正、
负来判断抽样点是否落入失效域,抽样点可直接采

用区间端点代替,同时可避免 SSMCS 中可能出现重

复抽样的缺点。
综上所述,均匀且不重复取点的 SSS 法具体步

骤如下:
1)标准化各区间变量,依次求解出失效面与区

域边界沿 δs 轴和 δr 的交点值 δs1、δs2、δr1和失效域沿

δs,δr 的边长 l j 和 li 以及抽样域 V抽样域。
2)确定抽样域子集区域 D, δri 的取值区间为

[ - 1, - δr1],δsj的取值区间为[δsj1,1]。
3)计算子区间抽样域占标准化基本变量域的

比值 P1 为

P1 =
V抽样域

V总

=
lr1 ls1 ls2
23 (37)

4)将提取的区间分别均分为 K1 等分,分别得

到 K1 + 1 个边界点和 K1 个子区间,抽样域 D1 被划

分为 K3
1 个小等超长方盒、(K1 + 1) 3 个端点,提取

(K1 + 1) 3 个端点函数值,计算满足 G( δi) < 0 的点

数 N2,则失效可能度 P2 为

P2 = N2 / (K1 + 1) 3 (38)
相比于 SSMCS 法,这里对抽样域进行区间端点

均匀取样,符合区间均匀分布。
5)非概率的可靠度为

P = 1 - P1P2 = 1 -
lr ls1 ls2
23 ×

N2

(K1 + 1) 3 (39)

4　 仿真分析

为验证建立的子域子区间法的合理性和正确

性,在考虑强度退化的基础上,分析子域子区间法相

对子区间法的优势。 选取 α =6°,H =25 km,V =6 Ma,
SSMCS 采样点个数为 1 × 105 和 1 × 106,SSS 采样点

个数为 1 × 106,对比分析高超声速飞行器的可靠

性,如图 4 所示。

图 4　 子域子区间法与子区间法对比

Fig. 4　 Comparison between subdomain subinterval method and
subinterval method

从图 4 中可以看出:
1)根据蒙特卡罗法性质可知,随着取样点数的

增加,计算精度会随之增加。 子区间法(SSMCS(1 ×
106))比子区间法(SSMCS(1 × 105))采样点数多。
故可得,SSMCS(1 × 106)比 SSMCS(1 × 105)精度更
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高。 由此可得随着精度增加,可靠性值逐渐减小。
2)采用相同的抽样点数,SSS 法可靠度数值更

低,说明落入失效域内的点数大于 SSMCS (1 ×
106),即 SSS 抽样结构可靠性精度更高,SSS 法与

SSMCS 法相比具有精度优势。
3)相比于 SSMCS 法,SSS 法计算所得结果波动

性更小,可避免由于随机取点所造成的计算结果异常。
在明确子域子区间抽样法的优势,应用其分析

迎角、飞行高度以及马赫数的变化对飞行器可靠度

的影响,通过仿真得到如图 5 所示结果。

图 5　 可靠度随时间变化

Fig. 5　 Reliability changes with time

从图 5(a)中对比看出,随着迎角的增加,飞行

器的可靠度有着明显的下降。 这说明在实际飞行过

程中,要尽量避免更大迎角的出现。 这主要是由于:
迎角的大小和气动力密切相关,更大的迎角意味着

飞行器将受到更大的气动力,进而影响结构受力和

可靠性,因此大迎角会降低飞行器的可靠性。
由图 5(b)所示,随着飞行高度增加,飞行器的

可靠度下降的趋势在逐渐延缓。 主要原因在于:随
着飞行高度的增加,大气密度逐渐下降,使得各个平

面受到的气动力逐渐减小,从而使得飞行器受到的

载荷变小。
从图 5(c)中对比看出,随着马赫数的增加,飞

行器整体可靠度有着明显的下降。 这主要是因为随

着速度的增加,机身受到的气动力也随之增大,机身

结构的可靠度随之降低。
除此以外,控制面、滚转角和侧滑角等飞行动态

都会对可靠度有一定的影响,但与马赫数、飞行高度

和迎角相比,它们的影响较小。 因此,综合上述分

析,在实际飞行中若要保证飞行器的结构可靠性,应
尽量做到:避免飞行速度过快增加,避免大迎角,条
件允许的情况下适当增加飞行高度。

5　 结　 论

1)SSS 法的均匀取样比 SSMCS 法任意取样更

符合区间采样所要求的均匀性,同时在相同采样点

数下,SSS 法具有更高的精度。
2)飞行器的迎角对飞行器的可靠性有较大影

响,且随着迎角增大,可靠性逐渐减小;飞行高度对

可靠性有一定影响,且随着飞行高度的增大,可靠性

逐渐增大;飞行速度对可靠性有较大影响,且随着速

度增加,可靠性逐渐减小。
3)飞行器机身强度的退化反映出飞行器抵抗

应力的能力变弱,在应力载荷作用下,更小的机身强

度,使得结构可靠性更小,降低了飞行器飞行安全

系数。
4)基于此,在执行飞行任务时,更快的飞行速

度会降低飞行器整体可靠度,较低的飞行高度也会

降低飞行器的可靠度,而过大的迎角的出现都会降

低机身可靠度。 通过对机身整体可靠性的影响因素

与动态特性进行定性地分析,不仅可以为可靠性控

制提供基础,还可以为飞行器结构可靠性设计提供

有价值的参考依据。
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