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[ 摘要 ]   某型导弹吊挂结构疲劳寿命与基本变量

（尺寸、材料、载荷）之间关系难以用解析式准确表达，使

得传统基于应力 - 强度干涉理论的解析可靠性分析方

法难以被应用。借助 MSC/PATRAN 建立了该型导弹吊

挂的有限元模型，通过静力学及疲劳寿命分析，建立了

结构疲劳寿命与基本变量之间的响应关系。以结构危

险部位的几何尺寸作为随机变量，采用加权二次响应面

法拟合得到了吊挂结构的极限状态方程；用改进一次二

阶矩法进行可靠性及灵敏度分析，得到了吊挂结构在设

计寿命内发生疲劳失效的概率。灵敏度分析发现：倒角

半径是影响吊挂结构寿命的主要因素，尺寸加工误差是

导致寿命分散性较大的主要原因。

关键词：导弹吊挂结构　疲劳寿命　可靠性　灵

敏度

[ABSTRACT]   The relationship between fatigue life 
and the basic variables (size, materials, loads) of a mis-
sile suspension structure is difficult to accurately express 
through a analytic way, which makes reliability analysis 
methods based on the traditional stress-strength interfer-
ence theory difficult to use. In this paper, using MSC/
PATRAN, a finite element model is built to get the re-
sponse between fatigue life and the basic variables of the 
missile suspension structure. Taking the size of key parts 
as random variables, the limit state equation of suspension 
structure is fitting based on weighted quadratic polynomial 
RSM. AFOSM is introduced to perform for the reliabil-
ity and sensitivity analysis, and the suspension structural 
fatigue failure probability is obtained. The results of sen-
sitivity analysis show that chamfer radius is the main influ-
encing factors of the suspension structural fatigue life and 
dimension error is the main reasons leading to dispersion 
of fatigue life.

Keywords: Missile suspension   Fatigue life   Reli-
ability   Sensitivity

吊挂作为导弹导轨式发射的重要装置，受多种复杂

载荷（气动、扭转、振动、冲击等）的耦合作用，其寿命可

靠性对导弹的顺利发射和飞机自身的安全有着重要影

响。在导弹吊挂的制造和使用过程中，存在着多方面的

不确定性因素，结构尺寸、外界载荷、材料特性等参数的

随机分散性都可能会对结构的疲劳寿命产生重要影响。

特别是当这些随机因素负向重叠时，就可能导致结构性

能远远低于设计标准。因此，在进行结构疲劳寿命设计

时，将可靠性设计理论引入吊挂结构设计，对吊挂结构

的疲劳寿命进行可靠性评估和失效灵敏度分析具有十

分重要的意义。

对于导弹吊挂结构而言，其疲劳寿命与基本变量

（尺寸、材料、载荷）之间关系难以用解析式准确表达，使

得传统基于应力 - 强度干涉理论的解析可靠性分析方

法难以被应用。加之结构所含变量众多，需要调用有限

元软件来建立结构基本变量与疲劳寿命的映射关系，这

也给可靠性分析增加了难度。目前针对隐式极限状态

方程下的结构可靠性分析，最为基本、使用范围最广的

方法是 Monte-Carlo 法 [1-3]，由于其对变量个数、变量概

率分布、极限状态均无限制而深受重视。但是该方法计

算误差和抽样次数的平方根成反比，特别是当随机变量

与结构极限状态方程之间的关系需要通过有限元来获

得时，其工程量达到了难以接受的程度。为此一些学者

在蒙特卡洛法基础上，提出了重要抽样法 [4] 和线抽样

法 [5] 等改进的可靠性分析方法来加快收敛速度，降低抽

样次数。但是这些方法需要预先获得极限状态方程的

设计点，设计点的获得也需要迭代求解，而且该方依然

没有改变大量抽样的实质，其计算精度对设计点的选择

有很强的依赖性。

为了实现导弹吊挂结构的寿命可靠性分析，本文采

用二次响应面法对导弹吊挂开展寿命可靠性分析 [6-9]。

响应面法作为函数替代法的代表，其可靠性分析的基本

思路是：用一个多项式函数来近似真实地模拟隐式极限

状态方程，通过合理地选取试验点和迭代策略，来保证

多项式函数能够在概率上收敛于真实的隐式极限状态

函数。从而将隐式极限状态方程的可靠性分析转化为

显式极限状态方程的可靠性分析，在极限状态方程非线

性程度不高的情况下，能获得较为精确的结果。为了进

隐式极限状态方程下的导弹吊挂寿命可靠性分析 *
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一步提高可靠性分析的效率，本文将结构可靠性分析方

法进行编程实现，并与有限元分析的参数化分析方法相

结合，通过 PCL 技术实现了结构有限元分析和结果提

取的自动化。通过可靠性及灵敏度分析，给出了导弹吊

挂在设计寿命期间内发生疲劳失效的概率及影响导弹

吊挂疲劳失效的主要因素。 

1　确定性分析

1.1　静力学分析

某型导弹的吊挂结构与导轨的之间的装配关系如

图 1 所示。

吊挂结构的材料为铝合金，材料参数见表 1。

在商用有限元软件 MSC.Patran/Nastran 中建立了结

构的三维几何模型，并采用 Hex 六面体单元对吊挂结构

进行网格划分。吊挂与导弹之间用螺栓连接，可通过多

点约束 MPC（Multi-Point-Constrait）建立导弹吊挂与导

弹之间的固连关系，并将导弹施加给吊挂结构 4550N 的

集中载荷均匀地分配到吊挂与导弹的接触表面。有限

元分析模型如图 2 所示。

计 算 得 到 的 吊 挂 应 力 云 图 如 图 3 所 示，最 大

应 力 出 现 在 耳 片 倒 角 处，其 Von Mises 最 大 应 力 为

σmax=320MPa。在强度校核时，可根据飞行器强度设计

规范，选取安全系数 ns=1.5 校核导弹吊挂的强度 [10]。该

型导弹吊挂结构所选材料屈服强度为 σs=460MPa，σs/

σmax=1.52>n，从静力学角度分析，结构满足强度设计要

求。

1.2　疲劳寿命分析

导弹吊挂结构工作环境恶劣，在振动、冲击等扰动

持续作用下，结构即使没有超过材料的弹性极限，也可

能发生疲劳失效。因此，借助 Fatigue 软件，采用 S-N 应

力疲劳寿命分析方法对导弹吊挂进行寿命分析。分析

中，载荷谱为半正弦波 SINE02，材料为 2014-T6_125_

HF 铝合金，疲劳缺口系数为 1.1，尺寸系数为 0.83，表面

状况系数为 1，载荷类型因子为 1。由于材料的属性一

般是在 r=-1（即对称循环）下得到的，但是实际导弹吊

挂的疲劳载荷为应力比为 r=0 的脉动循环。因此在用

图1　吊挂与滑轨装配图

Fig.1　Assembly drawing of missile suspension and rail

图2　吊挂结构的有限元分析模型

Fig.2　FEM of missile suspension structure
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图3　导弹吊挂应力云图

Fig.3　Diagram of stress distribution on missile

suspension structure

弹性模量 /MPa 泊松比 屈服强度 /MPa 极限强度 /MPa

71000 0.3 460 510

表 1　导弹吊挂结构材料参数
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应力比 r=-1 下的 S-N 曲线进行疲劳寿命分析时，在软

件中采用 Goodman 公式进行了修正。

导弹吊挂结构的寿命云图如图 4 所示。可以看出，

吊挂疲劳寿命的薄弱部位在耳片倒角处，与导弹吊挂实

际裂纹部位一致。结构的使用寿命为 367000 次，满足

设计寿命 100000 循环次的要求。

2　可靠性分析

2.1　可靠性模型

影响导弹吊挂结构疲劳寿命的不确定因素主要有

加工工艺、尺寸误差、材料性能、载荷等。确定性分析表

明，导弹吊挂结构的倒角部位由于尺寸突变引起了应力

集中，是整个结构寿命最薄弱部位。因此，在可靠性分

析时，将倒角部位的相关尺寸和力臂的大小等尺寸参数

作为随机变量进行结构寿命可靠性分析。选取的随机

变量及其分布特征见表 2。

表 2 中的参数 B 为导弹吊挂的宽度，参数 C 为吊

挂结构与导轨接触处的厚度，参数 R 为导弹吊挂的倒角

尺寸，参数 H 为加载力臂长度。假设吊挂结构的设计

寿命为 [life]design，则疲劳寿命失效模式下的极限状态函

数为：

　　　g = life（B，C，R，H）-[life]design　，� （1）

式中，life（B，C，R，H）是指在 4 个基本随机变量影响

下结构的疲劳寿命。式（1）将结构在标准 U 空间划分

为 3 个区域：

失效区域
临界区域
安全区域

　。� （2）      

2.2　可靠性计算

为了提高计算效率，本文将加权二次响应面法和改

进一次二阶矩法通过 Visual Basic 语言进行编程实现，

并基于有限元分析的后台文件，利用 PCL 技术对有限

元软件进行二次开发，以命令流驱动的方式将吊挂结构

的有限元分析过程实现参数化和自动化 [11-12]，从而顺利

实现了导弹吊挂结构疲劳寿命的可靠性分析和灵敏度

分析过程。可靠性分析步骤如下：

（1）选取的二次响应面函数为：

　　　　 　，� （3）

式中，b={b0，b1，…，b2n}
T 为 2n+1 个需要由实验点确定

的待定系数（本文中共选择了 4 个尺寸作为随机变量，

故 n=4）。

（2）用 Bucher 设计选取实验点，在第 k 次迭代中，

以 为试验中心，选取 2n+1 个试

验点：

 　（i=2，3，…，n）  。

第 1 次 迭 代 的 实 验 中 心 选 为 均 值 点 处：

=μx={μx1，μx2，…，μxn}。   

其中，σxi 为基本随机变量 xi 的标准差，f 为差值系数，取

为 1~3 之间的常数，上标（k）表示响应面法的第 k 次迭代。

（3）构造功能函数分式型权数矩阵 W

　　 　，�      （4）

试验点的权数为对角线元素构成权重矩阵 W。

（4）由 2n+1 个试验点构成回归系数矩阵记为 a，由

试验点处的真实功能函数值构成列向量 y，采用最小二

乘法确定二次不含交叉项的多项式第 k 次迭代的待定

系数矩阵 b，即：

　　　　　　b =（aTwa）-1aTwy　，�           （5）

得到响应面函数 ，其中：

     b = {b0，b1，…，b2n}
T　，

　，
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9.33+019
8.67+019
8.00+019
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6.67+019
6.00+019
5.33+019
4.67+019
4.00+019
3.33+019
2.67+019
2.00+019
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图4　结构寿命云图

Fig.4　Diagram of life distribution on missile suspension structure

基本变量 分布类型 均值 /mm 标准差 /mm

 尺寸参数 B 正态分布 58 0.5

尺寸参数 C 正态分布 5 0.02

尺寸参数 R 正态分布 1 0.05

尺寸参数 H 正态分布 60 0.5

表2　随机变量及其分布特性
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y={g（x1），g（x2），…，g（xl）}T　。

（5）运用改进一次二阶矩法求解 )(xg k）（ 的设计点

和可靠度指标 βk 及均值灵敏度

和标准差灵敏度（用 AFOSM 进行可靠性及灵敏度分析

的具体公式在此不再详细阐述，可参见文献 [9]）；

（6）用样本点（μx，g（μx））及（xD
（k），g（xD

（k））），进行

线性插值，求得使 g（x1
*（k+1））≈ 0 的下一次迭代的抽样

中心（xD
*（k+1）），（xD

*（k+1））点的第 i 个坐标 x1i
*（k+1）为：

       　。� （6）

（7）反复执行 2~6 步，直到 2 次求得的可靠度指标

|β（k）-β（k+1）|<ξ，ξ 是预先设定的计算精度。

将上述方法进行计算机编程后的计算流程如图 5

所示。

取 ξ=0.001，差值系 f=3，[life]design=100000，按照上述

步骤，迭代 14 次后得到结构的可靠度指标 β=2.158，失

效概率 Pf  =φ（-β）=0.1548。

为了确认二次响应面法的可靠性分析结果的正确

性，本文采用 Monte-Carlo 法对二次响应面法的分析结

果进行验证。对随机变量抽样 3000 次，得到在 100000

次设计寿命下，吊挂结构的失效概率 Pf  =0.1525。二

次响应面法与 Monte-Carlo 法得到的分析结果相对误

差仅为 1.51%。但二次响应面法的计算效率远远高于

Monte-Carlo 法，因此可以认为二次响应面法是对吊挂

结构进行可靠性分析时的一种较为适用的方法。借助

Minitab 软件得到的 Monte-Carlo 法 3000 次抽样结果频

率分布图见图 6。

从频率分布上可以看到，该型号导弹吊挂的疲劳寿

命集中在 370000 次左右。由于尺寸分散性的影响，导

致吊挂结构的疲劳寿命也呈现出较大的分散性。

2.3 　灵敏度分析

可靠性灵敏度分析的目的是研究可靠性模型中各

基本随机变量或其参数变化对失效概率或可靠度指标

的影响规律，从而获得各随机变量或参数之间重要性程

度的横向对比。本文中灵敏度定义为吊挂结构失效概

率 Pf 对基本变量的均值 μ i 和标准差 δ i 的偏导数，即均

值灵敏度 Sμi=∂Pf /μi 和标准差灵敏度 Sδi=∂Pf /δi。

灵敏度计算结果见表 3。（表 3 中正值表示增大该

数值会增大结构失效概率，负值相反）。

均值灵敏度和标准差灵敏度分析结果直方图分别

见图 7 和图 8。

通过灵敏度分析结果图 7、图 8 可以看出，倒角半

径是影响导弹吊挂结构疲劳寿命的最主要因素，其次是

基本变量
均值
/mm

标准差
/mm

均值灵敏度 标准差灵敏度

尺寸参数 B 58 0.5 -0.151684 0.070527

尺寸参数 C 5 0.02 -0.399346 0.195541

尺寸参数 R 1 0.05 -3.014904 2.786295

尺寸参数 H 60 0.5 0.113281 0.039336

表 3　二次响应面法对失效概率灵敏度分析结果
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0
105 120906030 7545150

寿命 /×104 次

频
率

图 6　Monte-Carlo法3000次寿命抽样结果频率分布图

Fig.6　Frequency distribution of 3000 sample life results

by using Monte-Carlo method

图5　二次响应面法可靠性流程图

Fig.5　Flowchart of second response surface 

reliability analysis method
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调用有限元命令流文
件完成静强度分析
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与滑轨接触区的厚度。灵敏度分析可以为导弹吊挂结

构疲劳寿命的可靠性设计提供依据，通过对主要随机变

量的控制来提高寿命可靠性。

3　结论 

本文通过有限元分析，发现导弹吊挂的倒角部位存

在应力集中，是整个结构寿命最薄弱部位，其 Von Mises

最大应力为 302MPa，疲劳寿命为 367000 次。从确定性

角度分析，结构满足强度和疲劳寿命设计要求。考虑到

关键部位的尺寸分散性，用二次响应面法进行寿命可靠

性分析发现，结构发生疲劳失效概率为 0.1548，不能满

足武器装备的可靠性要求。灵敏度分析表明，倒角半径

是影响导弹吊挂结构疲劳寿命的最主要因素，其次是滑

轨接触区耳片厚度，尺寸分散性对导弹吊挂结构寿命影

响较大。因此在导弹吊挂结构结构设计时应适当增大

倒角半径和耳片厚度，并严格控制加工误差。
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by second response surface method
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2.2.7　丝材的表面润滑

在钛合金紧固件加工过程中，需采用热镦工艺镦制

出各种头型，为满足脱模要求并防止材料与模具粘连，

丝材表面必须进行润滑，从而保证生产顺利进行。润滑

要求较为严格，厚度和粘结力必须合适，否则将影响产

品质量，为此需采用专用干膜润滑剂及涂覆技术。

3　结论

钛合金紧固件用丝棒材的生产过程是一个全方面

质量控制的过程，应将缺陷消灭在源头即策划中，并在

生产中加入多道检测控制。为满足产品尺寸和质量的

一致性要求，需在各道工序质量一致性及生产自动化方

面进行严格的控制和执行：首先，需将材料成分控制在

标准规定的范围内以保证高性能和一致性；其次，在生

产中需保证各种规格尺寸变形的一致性；再次，在原材

料提纯及混合、铸锭生产、大规格棒材轧制、小规格丝棒

材轧制、棒材加工、丝材拉拔、表面涂润滑剂等过程均要

实现自动化控制，只有这样才能保证产品质量的均匀一

致，满足航空航天紧固件产品在质量一致性方面提出的

要求。
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