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摘 要:随着世界航天领域科技的高速发展,可重复运载火箭一直是国内外的研究热点。伴随

着该技术的蓬勃发展,高可靠性、高安全性、高质量成为新一代运载火箭设计目标,在可重复

运载火箭的高可靠性背景下,对系统的可靠性、维修性、测试性的相关指标进行设计与参数规

划显得尤为重要。针对上述问题,综合运用可靠性工程理论、可用度、马尔可夫状态转移过程

理论等等,准确地对可重复运载火箭的发射过程进行解析,并且根据复杂装备的指标要求,对

其进行分析与研究,最终得到一个较为可靠的可重复运载火箭RMT指标的参数规划模型。
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Abstract:Withtherapiddevelopmentofspacetechnologyintheworld,reusablelaunchvehicles
havebeenahotresearchtopicathomeandabroad.Inthecontextofhighreliabilityofrepeatable
launchvehicles,itisespeciallyimportanttodesignandplantheparametersofsystemreliability,

maintainabilityandtestability.Inviewoftheaboveproblems,weusethereliabilityengineering
theory,availability,Markovstatetransferprocesstheory,etc.toaccuratelyanalyzethelaunch
processofrepeatablelaunchvehicles,andanalyzeandstudythemaccordingtotheindexrequire-
mentsofcomplexequipment,andfinallyobtainamorereliableparameterplanningmodelofRMT
indexofrepeatablelaunchvehicles.
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0 引言

为了减小火箭的发射成本,各个国家开始发

展可重复使用运载器 (ReusableLaunchVehicle,

RLV)。RLV是指火箭完成任务后,将其箭体安

全着陆到预定落点,维修后仍然可以继续使用,
从而有效地降低发射费成本,提高发射效率。自

20世纪中期人类提出RLV的概念以来,RLV一

直都是世界各国的研究热点[1-12]。在可重复运载火

箭的高 可 靠 性 背 景 下,可 靠 性 维 修 性 测 试 性

(RMT)相关指标的设计与参数规划显得尤为重

要,为此本文针对基于期望任务寿命的可重复运

载火箭RMT指标进行参数规划,通过综合运用马

尔柯夫等多种理论,解析可重复运载火箭的发射

过程,建立重复使用运载火箭RMT指标模型并进

行参数设计等,为重复使用运载火箭可靠性研制

提供参考。

1 基于RMT可重复运载火箭的稳态可用度

解析模型设计

1.1 可重复运载火箭发射与维修过程解析

可重复运载火箭发射过程与维修过程以第一

次发射为例进行解析。
(1)发射任务的可靠度变化解析

假设可重复运载火箭一次发射前可靠度为

R1.0,发射任务过程中,失效率为λ1.0,由于运载

火箭发射过程无法进行维修,得到发射后可靠度

R1.1 与发射前可靠度关系如式 (1)所示

R1.1=R1.0(1-λ1.0t)R (1)
其中t为任务时间。

(2)发射回收后的维修过程解析

可重复运载火箭第一次发射任务结束,返回

并回收后,将进行故障检测与维修,然后再发射。
假设综合故障检 测 率 为 D*.0检测综, 综 合 检 测 率

D*.0检测综 是由关键故障检测率D*.0关键 和非关键故障

检测率D*.0非关键 串联得到,其中关键故障的检测率

为1-1×10-7 (参考飞机等相关复杂装备的指标

要求,并考虑可重复运载火箭的实际情况),非关

键故障检测率为0.99 (理由同 D*.0关键 暂取指标)
(见图1),其公式如式 (2)所示

D*.0检测综 =D*.0关键 ×D*.0非关键 (2)

  根据关键故障检测率和非关键故障检测率可

图1 综合检测率要素结构关系示意图

Fig.1 Schematicdiagramofstructuralrelationshipof

comprehensivedetectionrateelements

以得到综合检测率为

D*.0检测综 =D*.0关键 ×D*.0非关键

=(1-1×10-7)×0.99
=0.989999901
≈0.99 (3)

根据每次发射后维修的任务性质,对维修度参

数M1.0维修综 进行设计,根据检测率D1.0检修综 与维修

度M1.0维修 在保证火箭可用性A过程中递进的串联逻

辑关系(见 图2), 构 建 综 合 维 修 度 M1.0维修综 =
D1.0检测综 ×M1.0维修,根据维修率与维修度的关系可

以求出综合维修率μ1.0维修综。

图2 可重复运载火箭可用性结构要素关系示意图

Fig.2 Schematicdiagramoftherelationshipbetween

structuralelementsofreusablelaunchvehicleavailability

依据马尔可夫过程的概率转移稳态分析理论,
进行可重复运载火箭任务执行过程状态的稳态有

效解的计算,火箭每发射与回收、维修一次,相

当于进行了一次马尔可夫过程概率转移,经维修

后能恢复达到的可靠性状态 (稳态有效状态),是

下次再发射前的任务可靠性状态。也就是说,每

次再发射前的可重复运载火箭任务可靠性值可根

据该马尔可夫过程的可用状态稳态有效解进行计

算,即用可用度A 进行表征。比如,第二次发射

前的任务可靠度R2.0=A1.0,通过可用度公式A1.0

= μ1.0维修综

μ1.0维修综 +λ1.0
求出。

可重复运载火箭之后的发射过程与第一次发

射过程类似,其中维修度以及维修率会根据每次

发射后维修程度 (如大修和小修)等有所不同,
其余基本相同,如图3所示。
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图3 可重复运载火箭发射与维修关系示意图

Fig.3 Schematicdiagramoftherelationshipbetweenlaunchandmaintenanceofreusablelaunchvehicle

1.2 可重复运载火箭一次发射任务过程RMT模型设计

图4展示了可重复运载火箭失效率与可靠度以

及可用度之间的结构关系。可重复运载火箭一次

发射前可靠度为R,发射任务过程中,失效率为

λ, 失 效 率 与 发 射 前 任 务 可 靠 度 的 关 系 为λ =

-
lnR
t
,t为任务时间。

图4 可重复运载火箭失效率要素结构关系示意图

Fig.4 Schematicdiagramofstructuralrelationshipof

failureratefactorsofrepeatablelaunchvehicle

根据重复发射与维修之间的相互关系,由失

效率可推导出相关指标要素,它们之间的结构关

系 (以第一次发射过程为例)如图5所示。发射与

维修过程的指标如下。

图5 可重复运载火箭失效率与相关指标结构关系示意图

Fig.5 Schematicdiagramofstructuralrelationshipbetween

failurerateandrelatedindexofrepeatablelaunchvehicle

(1)发射前可靠度R1.0

以第一次发射为例,发射前可靠度R1.0 由其

任务飞行过程失效率λ1.0和飞行任务时间t1.0决定,
关系如式 (4)所示

R1.0=e-λ1.0t1.0 (4)
(2)发射后维修前的可靠度R1.1

以第一次发射为例,在发射任务要求可靠度

为R1.0 的情况下,经过t1.0 时间后,发射后维修前

的可靠度下降到R1.1, 如公式 (5)所示

R1.1=R1.0×(1-λ1.0t1.0) (5)
(3)发射后维修后的可用度A1.0

以第一次发射为例,发射回收并维修后的可

用度与失效率的关系如公式 (6)所示

A1.0= μ1.0维修综

μ1.0维修综 +λ1.0
(6)

即可用度A1.0 是由维修综合维修率μ1.0维修综 和

失效率λ1.0 共同决定的,表明经过维修后,其可用

度达到A1.0,该可用度即为第二次发射前的任务可

靠度R2.0,即R2.0=A1.0。
(4)综合维修率

发射结束、回收后进行故障检测,其故障检

测率为D检测综,并对检测到的故障进行维修,其综

合维修度为M 维修综, 根据综合维修度公式 (7)

M 维修综 =D检测综 ×M 维修 =1-e-μ维修综t综 (7)
其中,t综 为综合维修时间,μ维修综 为综合维修率

μ维修综。

1.3 一次发射过程可靠性状态马尔可夫稳态分析

假设:表示发射前的初始可靠性状态,初始

状态概率矩阵为

Q(0)=(R*.0 1-R*.0) (8)
其中,* 代表是第 * 次发射,R*.0 为第 * 次发射

前的可靠度,1-R*.0 为不可靠度。
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由状态转移可以得到状态转移概率矩阵P,
如图6所示。矩阵P 表示一次发射后的马尔可夫

状态转移矩阵,飞行过程中没有维修过程,所以

在该矩阵中,不考虑维修,即状态2为吸收状态,
状态转移到2状态 (待维修状态)后,将不再转移

到1状态 (正常工作状态),所以此时维修部分应

取维修率为0。

 ①  ② 

P=
①
②

1-λΔt λΔt
0 1

æ

è
ç

ö

ø
÷

(9)

图6 发射过程 (维修前)可靠性状态转移图

Fig.6 Reliabilitystatetransitiondiagram

duringlaunch(beforemaintenance)

火箭发射一次后,即由初始状态经过状态转

化计算得到发射后状态转移概率矩阵

P(1)=Q(0)P

=(R*.0 1-R*.0)
1-λΔt λΔt
0 1

æ

è
ç

ö

ø
÷

=(R*.0(1-λΔt) R*.0λΔt+1-R) (10)

式 (10)的矩阵中,R*.0(1-λΔt)表示一步转

移后(一次发射完成后, 未维修时)火箭的可靠

度。R*.0λΔt表示可靠度的降低值,即一次发射完

成后,可靠度降低了R*.0λΔt。
发射一次后火箭的可靠度降低为

R*.1=R*.0(1-λΔt) (11)

其中,R*.1 为第 * 次发射后维修前的可靠度。

1.4 一次发射回收经过维修后能够达到的稳态可

用度模型构建

  一次发射回收后,马尔可夫状态转移表示为

X(t)=
1 时刻t正常工作

2 时刻t待维修{ (12)

其中, “1”状态表示运载火箭的正常工作状态,
“2”状态表示运载火箭的待维修状态,以X(t)表

示t时刻系统状态。
图7是状态转移图,也称马尔可夫图或夏农

图。由状态转移图得状态转移矩阵

 ①    ② 

P(t)=
①
②

1-λΔt λΔt

μΔt 1-μΔt
æ

è
ç

ö

ø
÷

(13)

图7 发射过程 (考虑综合维修情况)马尔可夫状态转移图

Fig.7 Markovstatetransitiondiagramoflaunch

process(consideringcomprehensivemaintenance)

1.4.1 瞬态可用度推导

设在t时刻,系统处于正常工作状态的概率为

P1(t),处于待维修状态的概率为P2(t),则系统

在t+Δt处于1态 (正常工作状态)的可能状态转

移概率是由两个可能事件的概率组成的:

1)系统在t时刻保持在1态,即正常工作状

态,经Δt时间后,若失效率为λ,则故障概率为

λΔt,保持正常工作的概率为1-λΔt。

2)系统在t时刻处于2态,即待维修状态,
经过时间Δt后,修复为1态,若维修率为μ,则转

移到正常工作的概率为μΔt。 此时可得方程式

P11(Δt)=P{X(t+Δt)

=1X(t)=1}

=1-λΔt+0(Δt) (14)

P21(Δt)=P{X(t+Δt)=1X(t)=2}

=μΔt+0(Δt) (15)
所以有

P1(t+Δt)=P1(t)P11(Δt)+P2(t)P21(Δt) (16)
取极限令Δt→0后,整理可得

P'1(t)=-λP1(t)+μP2(t) (17)
同样可得2状态的方程为

P'2(t)=λP1(t)-μP2(t) (18)
利用拉氏变换可以解微分方程

P1(t)= μ
λ+μ

-
λ

λ+μ
e-(λ+μ)t (19)

1.4.2 稳态可用度推导

根据式 (19)可知,当t趋于无穷大时,其中

第二项 λ
λ+μ

e-(λ+μ)t 的极限值为0,这可得到P1(t)

的稳态可用度为

A=lim
t→∞

P1(t)= μ
λ+μ

(20)
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2 基于期望任务寿命的可重复运载火箭

RMT指标规划

2.1 基于RMT的可重复运载火箭发射规划与参

数设计

2.1.1 发射规划

可重复运载火箭 (特指运载火箭中的一级回

收火箭 (下同))执行任务过程可分为点火发射

过程、正常运行过程、回收过程、测试诊断过程、
维修过程、后进入再发射过程。本文暂假设期望

发射次数 (寿命)为10次。
若可重复运载火箭发射与回收的目标任务按

照10次的期望次数 (寿命)进行设计,考虑执行

任务轮数可以分为3轮,每次回收后均需要进行检

测与维修后再发射,具体发射次数与维修过程初

步安排见图8。

图8 期望发射次数 (寿命)为10次的发射过程分析示意图

Fig.8 Schematicdiagramoflaunchprocessanalysiswithexpectedlaunchtimes(lifetime)of10

  每一轮第一次发射后 (第二次发射前)将会

有一次小修,第二次发射后 (第三次发射前)仍

将会有一次小修,第三次发射后累积可靠度降低

较多,需要进行一次大修提升运载火箭可靠度水

平。修复后进行下一轮执行任务的第一次发射任

务,依次执行任务到第三轮的最后一次发射前将

进行最后一次大修,之后即使进行维修也可能无

法达到任务可靠度的要求。

2.1.2 参数设计

通过参考飞机、卫星等的RMT指标参数,设

计本文可重复使用运载火箭的RMT指标参数,具

体见表1。涉及的基本参数为:可靠性R、维修性

M、测试性Te 以及可用度A。

2.2 基于期望任务寿命的可重复运载火箭 RMT
指标的分配

2.2.1 以第二次发射前可用度为基准反推第一次

发射过程的可靠性、失效率指标

  以第二次发射前可用度为基准反推第一次发

射过程的可靠性、失效率指标思路,如图9所示。

表1 可重复运载火箭维修性、可靠性、可用度、可测试性指标参数设计

Tab.1 Parameterdesignofmaintainability,reliability,availabilityandtestabilityofrepeatablelaunchvehicle

指标参数类型 维修级别 参数具体参考值

维修性指标

平均修复时间 (MTTR)

维修度 (M)

维修率 (μ)

MTTR小修
 8个工作日 (每个工作日8h,每2个工作日为

1个有效单位时间)

MTTR大修
 12个工作日 (每个工作日8h,每3个工作日

为1个有效单位时间)

M小修 0.97

M大修 0.99

μ小修 根据小修维修度计算,取常数

μ大修 根据大修维修度计算,取常数

可靠性指标 任务可靠度 (R)
 每次可靠度值随发射次数以

及维修类别变化
0.98 (第二次发射前任务可靠度)

可用度指标 稳态可用度 (A)
 每次维修后的值利用马尔可

夫状态转移稳态解计算

26
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续表

指标参数类型 维修级别 参数具体参考值

可测试性指标

关键故障检

测率 (D关键)

非关键故障检

测率 (D非关键)

故障综合检

测率 (D综合)

D小修关键 1-1×10-7

D大修关键 1-1×10-7

D小修非关键 0.99

D大修非关键 0.99

D小修综 0.99

D大修综 0.99

图9 以第二次发射前可用度为基准反推第一次发射过程可靠性、失效率指标思路示意图

Fig.9 Schematicdiagramoftheideaofcalculatingthereliabilityandfailurerateindexofthefirst

launchprocessbasedontheavailabilitybeforethesecondlaunch

(1)第一次发射过程失效率推算

首先给定第二次发射前的可靠度R2.0=0.98,
可理解为:由第一次发射、回收、测试、维修后

求得的稳态解A1.0 得到,其中稳态解是由第一次

发射过程的失效率与回收后的维修率求得,即

A1.0=R2.0= μ1.0小综

λ1.0+μ1.0小综

⇒λ1.0+μ1.0小综 =μ1.0小综

R2.0

⇒λ1.0=μ1.0小综

R2.0
-μ1.0小综 (21)

其中,μ1.0小综 为第一次发射后小修的维修率,根据

式(11)中 结 果μ1.0小综 =0.807, 又 已 知 R2.0 =
0.98, 所以第一次发射过程的失效率为

λ1.0=μ1.0小综

R2.0
-μ1.0小综

=
0.807
0.98-0.807=0.017 (22)

(2)第一次发射前可靠度推算

已知任务时间为200s,将其作为第一次发射

过程的1个有效单位时间,根据第一次发射过程的

失效 率 与 其 第 一 次 发 射 前 可 靠 度 关 系 R1.0 =
e-λ1.0t1.0,以及式(22)得到的第一次发射过程的失

效率λ1.0=0.017, 可以得到第一次发射前的可靠

度为

R1.0=e-λ1.0t1.0 =e-0.017=0.984 (23)

(3)第一次发射后可靠度推算

第一次发射后的可靠度是由第一次发射前的

可靠度与失效率的马尔可夫状态转移矩阵求得,
过程如下:

假设:Q1.0 表示第一次发射前的可靠性状态,

Q1.0=
 (R1.0(可靠状态) 1-R1.0(不可靠状态)) (24)

其中,R1.0 为第一次发射前的可靠度,根据式(23)

得R1.0=0.984。

P1.0 表示第一次发射任务过程的马尔可夫状态

转移矩阵,在该矩阵中,状态2为吸收状态,状态

转移到2状态 (待维修状态)后,将不再转移到1
状态 (正常工作状态),所以此时维修部分应取维

修率为0,见图10。

P1.0=
1-λ1.0Δt λ1.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (25)

图10 第一次发射过程 (维修前)的马尔可夫状态转移过程

Fig.10 Markovstatetransitionduringthe

firstlaunch(beforemaintenance)
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第一次发射过程的一次可靠性状态转移矩阵为

PR1.1 =Q1.0P1.0

=(R1.0 1-R1.0)
1-λ1.0Δt λ1.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (26)

其中,R1.1 为第一次发射完成后,且维修之前的可

靠度;PR1.1 是第一次发射过程的一次可靠性状态

转移矩阵。根据矩阵的运算可得

PR1.1 =
 (R1.0(1-λ1.0Δt) R1.0λ1.0Δt+1-R1.0)(27)
其中,R1.0 为第一次发射前的可靠度,根据式(23)
得R1.0=0.984。λ1 为第一次发射过程的失效率,
根据式(22)得λ1.0=0.017。Δt为1个有效单位时

间,所以有

PR1.1 =(R1.0(1-λ1.0Δt) R1.0λ1.0Δt+1-R1.0)

=(0.967 0.033) (28)
此时,第一次发射后的可靠性为

R1.1=R1.0(1-λ1.0Δt)=0.967 (29)
(4)第一次发射完成,维修前可靠度下降程度

经过第一次发射后,可靠度下降了 (已知R1.0=
0.984,R1.1=0.967)

ΔR1=R1.0-R1.1=0.984-0.967=0.017 (30)

2.2.2 基于马尔可夫过程的可重复运载火箭第二

次发射过程解析

(1)第二次发射过程失效率的计算

第二次发射前的任务可靠度为R2.0=0.98。
假设:Q2.0 表示第二次发射前的可靠性状态,

Q2.0=
 (R2.0(可靠状态) 1-R2.0(不可靠状态))(31)

根据可靠度的计算公式

R2.0=e-λ2.0t2.0 (32)
当t2.0 为第二次发射过程的1个有效单位时

间时

λ2.0=
-lnR2.0

t2.0 = -ln0.98
1 =0.02 (33)

与第一次发射的失效率λ1.0=0.017比,第二

次发射的失效率λ2.0 比λ1.0 高了

 Δλ1=λ2.0-λ1.0=0.02-0.017=0.003 (34)
(2)第二次发射过程可靠性状态马尔可夫稳

态分析 (不考虑维修)
第二次发射任务过程的状态转移矩阵P2.0,

其中2状态为吸收状态,如图11所示。

P2.0=
1-λ2.0Δt λ2.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (35)

图11 第二次发射过程 (维修前)的马尔可夫状态转移过程

Fig.11 Markovstatetransitionduringthesecond

launch(beforemaintenance)

(3)第二次发射过程可靠性状态转移求解

第二次发射过程的一次可靠性状态转移矩阵

PR2.1 为

PR2.1 =Q2.0P2.0

=(R2.0 1-R2.0)
1-λ2.0Δt λ2.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (36)

其中,R2.1 为第二次发射完成后,且维修之前的可

靠度;PR2.1 是第二次发射过程的一次可靠性状态

转移矩阵。根据矩阵的运算可得

PR2.1 =
 (R2.0(1-λ2.0Δt) R2.0λ2.0Δt+1-R2.0)(37)
其中,R2.0 为第二次发射前的可靠度,已知R2.0=
0.98。λ2.0 为第二次发射过程的失效率,根据公式

(33)得λ2.0=0.02。Δt为1个有效单位时间,所

以有

PR2.1 =(R2.0(1-λ2.0Δt) R2.0λ2.0Δt+1-R2.0)

=(0.96 0.04) (38)
此时,第二次发射后的可靠性为

R2.1=R2.0(1-λ2.0Δt)=0.96 (39)
(4)第二次发射过程可靠性降低程度

经过第二次发射后,的可靠度下降了 (已知

R2.0=0.98,R2.1=0.96)

ΔR2=R2.0-R2.1=0.98-0.96=0.02(40)
(5)第二次发射后,考虑维修的稳态可用度求解

第二次发射状态转移图如图12所示。

图12 第二次发射过程 (考虑综合维修情况)的

马尔可夫状态转移过程

Fig.12 Markovstatetransitionprocessofthesecond

launchprocess(consideringcomprehensivemaintenance)
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该图表示发射过程包括发射、维修两种状态,
所以由状态转移图得状态转移矩阵

 ①     ②  

P2.1=
①
②

1-λ2.0Δt λ2.0Δt

μ2.0小综Δt 1-μ2.0小综Δt
æ

è
çç

ö

ø
÷÷
(41)

由式 (7)可知小修维修率μ2.0小综 =0.807,由

式(33)得到的第二次发射过程失效率λ2.0=0.02
时,则稳态时的可用度状态矩阵A2.0 为

A2.0= μ2.0小综

λ2.0+μ2.0小综
=

0.807
0.02+0.807=0.976 (42)

与第一次发射后回收并小修后的可用度A1.0(第
二次发射前可靠度)相比,第二次发射后回收并小

修后的可用度A2.0 比A1.0=R2.0=0.98低

   ΔA1=A1.0-A2.0

=0.98-0.976=0.004 (43)
注:第二次发射前的可靠度R2.0=0.98,可理

解为:由第一次发射、回收、测试、维修后求得的

稳态解A1.0, 两者值相等,其中稳态解是可通过第

一次发射过程的失效率与回收后的维修率求得。

2.2.3 基于马尔可夫过程的可重复运载火箭第三

次发射过程解析

(1)第三次发射过程失效率的计算

第三次发射前的任务可靠度是由第二次发射

后回收并小修的可用度A2.0 得到,即

R3.0=A2.0=0.976 (44)
其中,Q3.0 表示第三次发射前的可靠性状态

Q3.0=(R3.0(可靠状态) 1-R3.0(不可靠状态))
(45)

根据可靠度的计算公式

R3.0=e-λ3.0t3.0 (46)
当t3.0 为第二次发射过程1个有效单位时间时

λ3.0=
-lnR3.0

t3.0 = -ln0.976
1 =0.025 (47)

与第二次发射的失效率λ2.0=0.02比,第三次

发射的失效率λ3.0 比λ2.0 高了

Δλ2=λ3.0-λ2.0=0.025-0.02=0.005
(48)

(2)第三次发射过程可靠性状态马尔可夫稳

态分析 (不考虑维修)
第三次发射任务过程的状态转移矩阵P3.0,

其中2状态为吸收状态,如图13所示。

P3.0=
1-λ3.0Δt λ3.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (49)

图13 第三次发射过程 (维修前)的马尔可夫状态转移过程

Fig.13 Markovstatetransitionprocessduring
thethirdlaunch(beforemaintenance)

(3)第三次发射过程可靠性状态转移求解

第三次发射过程的一次可靠性状态转移矩阵

PR3.1 为

PR3.1 =Q3.0P3.0

=(R3.0 1-R3.0)
1-λ3.0Δt λ3.0Δt

0 1
æ

è
ç

ö

ø
÷ (50)

其中,R3.1 为第三次发射完成后,且维修之前的可

靠度;PR3.1 是第三次发射过程的一次可靠性状态

转移矩阵。根据矩阵的运算可得

PR3.1 =
 (R3.0(1-λ3.0Δt) R3.0λ3.0Δt+1-R3.0)(51)
其中,R3.0 为第三次发射前的可靠度,已知R3.0=
0.976。λ3.0 为第三次发射过程的失效率,根据式

(47)得λ3.0=0.025。Δt为1个有效单位时间,所

以有

PR3.1 =(R3.0(1-λ3.0Δt) R3.0λ3.0Δt+1-R3.0)

=(0.951 0.049) (52)
此时,第三次发射后的可靠性为

R3.1=R3.0(1-λ3.0Δt)=0.951 (53)
(4)第三次发射过程可靠性降低程度

此时经过第三次发射后的可靠度下降了 (已
知R3.0=0.976,R3.1=0.951)

   ΔR3=R3.0-R3.1

=0.976-0.951=0.025 (54)
(5)第三次发射后,考虑维修的稳态可用度

求解

第三次发射状态转移图如图14所示。
图14表示发射过程包括发射、维修两种状态,

所以由状态转移图得状态转移矩阵

 ①    ②  

P3.1=
①
②

1-λ3.0Δt λ3.0Δt

μ3.0大综Δt 1-μ3.0大综Δt
æ

è
çç

ö

ø
÷÷
(55)

由式 (7)可知大修维修率μ3.0大综 =0.979,以

及式(47)得到的第三次发射过程失效率λ3.0 =
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图14 第三次发射过程 (考虑综合维修情况)的

马尔可夫状态转移过程

Fig.14 Markovstatetransitionprocessofthethirdlaunch

process(consideringcomprehensivemaintenance)

0.025,则稳态时的可用度状态A3.0 为

A3.0= μ3.0大综

λ3.0+μ3.0大综
=0.975 (56)

  与第二次发射后回收并小修后的可用度A2.0=
R3.0=0.976(第三次发射前可靠度)相比,第三次

发射后回收并大修后的可用度A3.0 比A2.0 低

  ΔA2=A2.0-A3.0

=0.976-0.975=0.001 (57)

2.2.4 基 于 期 望 寿 命 周 期 的 可 重 复 运 载 火 箭

RMT指标的计算分析

  根据如上过程,总任务期望发射次数为10次,
其中3次发射为一个任务轮次,每个任务轮次的维

修水平分别设为小修、小修、大修,其中第二个

任务轮次与第一次任务轮次计算过程相同,则结

果如表2所示。

表2 基于期望寿命周期的可重复运载火箭RMT指标的数据分析表

Tab.2 DataanalysistableofRMTindexofrepeatablelaunchvehiclebasedonexpectedlifecycle

已知第二次求其他 (两小修 (每次小修是4个小修有效单位时间 (8个工作日)+
一大修 (每次大修是4个大修有效单位时间 (12个有效工作日)))

发射次数 (未标注的

均为发射后小修) 1 2
3 (发射

后大修) 4 5
6 (发射

后大修) 7 8
9 (发射

后大修) 10

发射前可靠度*.0 0.984 0.980 0.976 0.975 0.970 0.964 0.964 0.956 0.947 0.947

失效率*.0 0.017 0.020 0.025 0.025 0.030 0.037 0.037 0.045 0.054 0.054

维修率*.0综 0.807 0.807 0.979 0.807 0.807 0.979 0.807 0.807 0.979

发射后可靠度*.1 0.967 0.960 0.951 0.951 0.940 0.928 0.928 0.913 0.896 0.896

发射后维修前

可靠度降低*.0
0.017 0.020 0.025 0.024 0.030 0.036 0.036 0.043 0.051 0.051

可用度*.0 0.980 0.976 0.975 0.970 0.964 0.964 0.956 0.947 0.947

维修后可靠度增加*.1 0.013 0.016 0.024 0.019 0.024 0.036 0.028 0.034 0.051

综合维修度*.0 0.96 0.96 0.98 0.96 0.96 0.98 0.96 0.96 0.98

回收后非关键

故障检测率D*.0非关键
0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99

回收后关键

故障检测率D*.0关键
0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999 0.9999999

回收后综合故障

检测率D*.0综

(保留两位有效数字)
0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99 0.99

3 结束语

本文综合运用了可靠性工程理论、可用度、
马尔柯夫状态转移过程理论等等,设计了基于

RMT的可重复运载火箭的稳态可用度解析模型,
对可重复运载火箭的发射过程进行了解析。明确

可重复运载火箭发射过程中的可靠性、维修性等

参数,针对复杂装备的指标要求进行研究,建立

了基于期望任务寿命的可重复运载火箭RMT指标

参数规划模型,供可重复运载火箭参考。
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