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Рассмотрена задача предварительной оценки вероятности безотказной работы 
ракеты-носителя на этапе выбора ее компоновки в соответствии с заданными 
требованиями. Метод решения задачи включает в себя оценку возможности ком-
пенсации отказов ракетных двигателей на различных этапах выведения для до-
ставки заданной полезной нагрузки на целевую орбиту. Расчет может проводить-
ся для широкого круга ракет-носителей с тандемной и пакетной компоновкой 
с учетом возможности отключения ракетных двигателей в составе нескольких 
ступеней. Практическая значимость работы заключается в возможности опера-
тивной оценки вероятности безотказной работы ракеты-носителя на основе све-
дений о расчетной или эксплуатационной оценке вероятности безотказной работы 
ракетных двигателей и коэффициенте охвата системы их аварийной защиты. 
Представленный программный комплекс, работающий в среде Excel, может быть 
модифицирован под конкретную задачу без программирования. 
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Введение. Для создания современных средств выведения полез-

ной нагрузки (ПН) на околоземные орбиты требуется всесторонняя 
предварительная проработка технико-экономических параметров. 
Создание новых ракет-носителей (РН) обосновывается необходимо-
стью их оптимизации для заданной ПН, от сверхлегкого до сверхтя-
желого классов, обеспечения оперативности выведения, упрощения 
конструкции РН за счет применения современных технический ре-
шений, автоматизации пуска, обеспечения многократного использо-
вания ступеней РН и выполнения многих других требований. 

Один из основных критериев эффективности ракетно-космической 
техники — стоимость выведения ПН в рамках существующих потреб-
ностей по развертыванию спутниковых группировок и возможностей 
организации серийного производства компонент РН. Еще один 
не менее важный критерий состоит в обеспечении безаварийной ра-
боты РН. Аварии при эксплуатации РН негативно отражаются на 
расходах заказчиков запусков из-за высокой стоимости объектов 
страхования и размера потенциального ущерба. Страховые риски 
в сегменте телекоммуникации и связи могут доходить до 18…20 % 
стоимости запуска [1]. Как следствие, РН с высокой аварийностью, 
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например Зенит-3SL, уходят с рынка, несмотря на их превосходные 
технические и экономические характеристики, а заказчики предпочи-
тают использовать устаревшие, но освоенные в производстве РН 
с лучшей статистикой запусков. 

Цель данной работы — создание программного комплекса для опе-
ративной оценки вероятности безаварийной работы (ВБР) РН различ-
ных классов, включая автоматизированный расчет ПН в нештатных ре-
жимах выведения при отказах ракетных двигателей (РД). Новизна 
предлагаемого подхода по сравнению с существующими средствами 
расчета ВБР поэтапно работающих транспортных систем, таких как 
EGERT [2] и EXAMINE [3], заключается в интеграции расчета штатно-
го и нештатного выведения для сокращения объема работ по подготовке 
исходных данных. 

Требования к программному комплексу оценки ВБР РН. Этот 
комплекс, предназначенный для автоматизированной оценки ВБР РН 
тандемной, пакетной и комбинированной компоновки, включает:  

 ввод данных о конструкционно-технических решениях РН; 
 автоматизированную постановку задач по расчету выведения 

на околоземные орбиты с компенсацией отказов РД; 
 управление тягой РД, включая режим форсирования; 
 выбор времени включения и отключения РД; 
 ограничение расходования топлива, ± к рабочему запасу; 
 расчет программы тангажа при заданных полезной нагрузке  

и высоте орбиты; 
 ввод исходных данных для расчета ВБР РД и систем РН, вклю-

чая возможность расчета эксплуатационной ВБР РД; 
 расчет ВБР РД в рамках допущения об экспоненциальном законе 

распределения времени работы до отказа или ложного отключения; 
 автоматический расчет вероятности безаварийного отключения 

РД в зависимости от параметров системы аварийной защиты (САЗ); 
 автоматический расчет ВБР РН при условии безотказной рабо-

ты РД и в режиме компенсации однократных отказов РД; 
 учет возможности отключения РД в нескольких ступенях РН, 

при условии выведения ПН на требуемую орбиту; 
 возможность коррекции методики подготовки исходных дан-

ных и формул для проведения расчетов без программирования. 
Применение LaunchModel для расчета выведения. Расчет вы-

ведения на околоземную орбиту выполняется с помощью книги Excel 
LaunchModel [4]. Данная расчетная программа редко упоминается  
в литературе (см., например, [5]) ввиду наличия более функциональ-
ных и производительных средств. Однако ее преимуществом являет-
ся возможность гибкой настройки на решаемую задачу без програм-
мирования. 
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Расчет выведения проводится на трех листах LaunchModel: 
Main — исходные данные для расчета выведения на круговые  

и эллиптические околоземные орбиты и результат расчета (рис. 1); 
Simulation — расчет выведения; 
Control — расчет управления. 

 

Рис. 1. Исходные данные модернизированной LaunchModel (фрагмент) 
 
Книга LaunchModel строит программу тангажа с помощью сред-

ства Excel «Поиск решения» с учетом заданных исходных ограниче-
ний и заданных режимов тяги (Throttle). Программа сообщает итого-
вые параметры орбиты (Orbit); соответствие расчетной и целевой 
орбиты достигается путем ручного подбора массы ПН (Payload). 
Следует отметить, что результирующая ПН может отличаться от  
заявленной для РН из-за ограничений LaunchModel: 

 число ступеней выведения — не более 4; 
 число режимов тяги РД всех ступеней — не более 4; 
 не реализовано плавное изменение тяги РД; 
 регулирование тяги не влияет на удельный импульс РД; 
 не предусмотрен расчет пространственного маневра; 
 нет возможности задать районы падения ступеней; 
 время расчета ограничено числом строк листов Simulation/ 

Control. 
Тем не менее при всех ограничениях LaunchModel сохраняется 

возможность ее применения для целей предварительного сравнения 
однотипных РН в различных штатных и нештатных режимах выведе-
ния. Адаптация LaunchModel к решению этой задачи потребовала 
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внесения в расчетную часть программы следующих необходимых 
дополнений: 

 возможность управления тягой РД первой ступени; 
 возможность расчета выдвижного сопла РД; 
 обеспечение совместной работы с новым средством подготовки 

исходных данных для расчета штатного и нештатного выведения. 
Методика подготовки конструкционных данных. Автор этой 

статьи реализовал дополнительный лист Construction для подготов-
ки данных о конструкционно-технических решениях РН (рис. 2). На 
основе этих данных определяется тяга двигательной установки (ДУ), 
начальная и конечная масса ступеней в штатном режиме и в режимах 
компенсации отказов. В модифицированной LaunchModel данные 
расчеты, а также расчет параметров аэродинамики проводятся авто-
матически, после чего на листе Main вручную задают только режимы 
тяги РД. Автоматическое заполнение полей листа Main сокращает 
объем ручной работы при подготовке расчета в различных режимах 
выведения. При этом сама методика расчета выведения не изменяет-
ся, т. е. выполняется адаптированным алгоритмом LaunchModel. 

Launcher — компоновочная схема РН. Указывается: 
 тип маршевых РД в каждой ступени; 
 количество РД в ракетном блоке, рабочий запас топлива (РЗТ, 

Fuel mass) и конструкционная масса блока без учета массы РД; 
 число ракетных блоков в ступени (Stage); 
 остатки топлива в баках, в процентах от РЗТ (Unused fuel and 

gas); 
 остатки топлива за вычетом используемых при компенсации 

отказов, в процентах от РЗТ (Unused on failure). 
На основе данных о РД из таблицы Engines рассчитывается: 
 полная (Full) и пустая (Dry) масса ступени без остатков топлива; 
 тяга ДУ в вакууме; 
 тяга ДУ на уровне земли (для атмосферных РД).  
Из таблицы Engines извлекаются также сведения об удельном 

импульсе (УИ, Isp) и диапазоне регулирования тяги РД (Throttle). 
Engines — справочная таблица о параметрах РД, собранная по 

данным из открытых источников [6 и др.]. Применение таблицы En-
gines позволяет оперативно менять тип и число двигателей с автома-
тическим пересчетом массовых параметров блоков РН. В строках P 
(давление на входе в сопло), Pe (давление на срезе сопла) и Ch (число 
камер РД) дополнительно указываются параметры для расчета вы-
движного сопла на листе Main. 
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Рис. 2. Подготовка данных и расчет ВБР на листе Construction (фрагменты) 
 
Методика оценки ВБР РН. На листе Construction размещены сред-

ства оценки ВБР РН и объединены с моделью расчета выведения в про-
граммный комплекс с единым представлением исходных данных (рис. 3). 



Р.Н. Шакиров 

6                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 9·2026 

 

Рис. 3. Схема подготовки данных и проведения расчетов 
 
Components — исходные данные для оценки ВБР систем РН  

в соответствии с методикой ГОСТ Р МЭК 61078–2021 «Структурная 
схема надежности». Значения показателей надежности взяты из [7,  
с. 404]: 

Рпгсп — ВБР пневмогидравлической системы подачи топлива; 
Ррп — ВБР рулевого привода ракетного блока; 
Рср — ВБР средств разделения ракетных блоков; 
Pго — ВБР сброса головного обтекателя; 
Pсу — ВБР системы управления РН. 
ВБР систем РН рассчитывается путем перемножения по последо-

вательной схеме (каждая система должна отработать безотказно): 

рн пгс
 1

п рп ср го су) ,= ( M MP P P P P P                             (1) 

где M — суммарное число ракетных блоков в составе всех ступеней РН. 
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Stats — статистика пусков, на основе которой рассчитывается 
эксплуатационная ВБР РД (Operational MSP). Для каждой РН указы-
вается число пусков, тип и количество РД, задействованных в каж-
дом пуске (Engine burns). Определяется общее число отработок (Total 
burns) и задается число учитываемых отказов (Failed burns), а также 
иные оценки ВБР (Suggested MSP) в числе одной-двух для выбора 
наибольшей. Выбор эксплуатационной или оценочной ВБР выполняет-
ся по критериям Use engine statistics в зависимости от числа отрабо-
ток и отказов РД, а также расчетного значения эксплуатационной 
ВБР. В рамках допущения об экспоненциальном законе распределе-
ния времени работы до отказа или ложного отключения [8, с. 33] рас-
считывается ВБР РД в составе ДУ: 

/ /
л л,  ( ) ( ) , t T t Tp t p p t p                                  (2) 

где p — ВБР РД; pл — вероятность невыдачи ложной команды САЗ 
на аварийное выключение двигателя (АВД) за время t в пределах от 0 
до T (Operational burn time). Если T не указано в базе РД, то берется 
расчетное времени работы РД в составе ДУ ступени РН при 100%-ной 
номинальной тяге (Nominal burn time) без учета управления тягой на 
активном участке. 

Формулы (1) задают экспоненциальное уменьшение p (t) и pл(t) 
от 1 при t = 0 до указанных в базе РД значений p и pл при t = T 
и асимптотически к 0 при дальнейшем увеличении t выше T. При 
экспоненциальном законе вероятность отказа или ложного отключе-
ния РД в каждый интервал времени t, t + Δt принимается одинаковой 
независимо от t, т. е. не учитываются факторы увеличения вероятности 
отказа в начале и конце работы РД (периоды приработки и физического 
износа). Поэтому формулы (1) дают оценки первого приближения при 
обязательном выполнении следующих условий: 1) предварительный 
прожиг РД для выявления «детских болезней» и 2) ограничение вре-
мени работы РД в составе ДУ периодом его нормальной эксплуата-
ции, в том числе при увеличении времени работы после отключения 
одного из РД ДУ средствами САЗ (Burn time on failure). 

Возможность компенсации отказов РД определяется по остатку 
номинальной тяги ДУ ракетного блока – отношению числа остав-
шихся в работе РД к общему числу РД при одиночном и двойном  
отказе: 

( )1– 1– / , 1, 2, i fr n r i n i                                 (3) 

где r = 0 или доле номинальной тяги при частичном отключении РД, 
построенного по принципу спарки, для учета оставшейся в работе части 
как половины РД (50 % в строке Thrust on partial failure); nf  — число РД 
блока, отключаемых при отказе (Off engines): 1 или 2 в зависимости от 
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необходимости симметризации тяги блока; 0 на первой ступени при 
попарном отделении боковых блоков; n — число РД в составе ДУ 
блока. 

Указываются пороговые значения остатка номинальной тяги, 
позволяющие считать ДУ блока резервированной — не менее 50 %, 
уточняемые по расчетам выведения в режимах компенсации отказов 
РД. В зависимости от расчетного и порогового значения остатка тяги 
ДУ блока может быть: a) нерезервированной; б) резервированной по от-
ключению одного любого РД; в) резервированной по отключению 
нескольких РД. 

Вероятность безотказной работы нерезервированной ДУ равна 
ВБР РД в степени n: 

нрду ( ) ( ) ; nP t p t                                        (4) 

ВБР однократно резервированной ДУ вычисляется как частный 
случай многократно резервированной ДУ [8, с. 30]: 

 /2 –1 
орду л л ф

л л

( ) ( ( ) ( )) ( ( ) ( ) )

(( ( )) ( ) ( ) (1– 1– ( ))) ,

  



 

 

n s rnP t p t p t n p t p t p

p t p t p t p t
           (5) 

где α — коэффициент охвата САЗ; pф — множитель ВБР при форсиро-
вании РД для компенсации отказа (10); s = 0 или числу дополнитель-
ных РД, резервированных для компенсации отказа (Spare engines); 

ВБР многократно резервированной ДУ определяется вероятно-
стью неаварийной работы всех РД в номинальном режиме, т. е. воз-
ведением в степень n суммы ВБР и вероятности отключения РД сред-
ствами САЗ: 

мрду 1( ) ( ( ) ( ( )) ) ( ( ( )) (1 .1– ))– 1–    n nP t p t p t p t           (6) 

С помощью формулы (6) оценивается ВБР ДУ сверху, не проводя 
различия между отключениями двух или большего числа РД, так как 
соответствующие слагаемые точной формулы [8, с. 30] имеют высо-
кий порядок малости. Их можно определить с помощью более слож-
ных программ, в то время как формулы Excel больше подходят для 
оценки ВБР при малом числе отказов.  

ВБР ступени РН определяется по следующим формулам: 

нрст нрду нр нрду нр нрду( ( ) ( )) – ( ) ; m mP Р t Р t t Р t                  (7) 

орст нрду нр орду нр( ( ) –( )) ; mP Р t Р t t                           (8) 

мрст нрду нр мрду нр( ( ) –( )) , mP Р t Р t t                          (9) 



Модернизация LaunchModel в программный комплекс для оценки полезной нагрузки… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 9·2026                                             9 

где tнр — время работы без возможности компенсации отказа РД 
(Critical time), определяемое при расчете выведения; t — расчетное 
время работы ступени при 100%-ной номинальной тяге до исчерпа-
ния РЗТ; m — число блоков ступени РН, не входящих в состав после-
дующих ступеней; принимается, что расход топлива в боковых бло-
ках пакетной ступени уравнивается путем управления тягой РД. 

Формулы (5) и (8) допускают не более одного отказа РД в каждом 
блоке ступени РН и учитывают изменение ВБР РД при его форсиро-
вании: 

ф /
ф ф ,  t Tp k                                           (10) 

где kф — коэффициент пересчета ВБР РД в форсированном режиме 
(Forced mode multiplier); tф — среднее время работы РД в режиме 
форсирования при компенсации отказа (½ времени работы после tнр  
с компенсацией отказа путем форсирования РД, определяется при 
расчете выведения). 

Вероятность безотказной работы ступеней РН перемножаются 
для учета возможности отказа РД в каждой ступени; при однократ-
ном резервировании дополнительно вычисляются понижающие ко-
эффициенты k, допускающие отказы РД во всех ступенях, кроме лю-
бой одной: 

0 –1 –1 нрст орст( )0, 1– / , 1,  2 ,    i i ik k k k Р Р i           (11) 

и коэффициенты Single failure K, допускающие отказ лишь в одной 
ступени: 

2 2 нр op –1 нр ор нрст орст( ), /  – /  / , 3...,   i iK k K P P K Р Р Р Р i       (12) 

где Рнр/Рор — произведение Рнрст / Рорст до предыдущей ступени i – 1. 
Для пакетной компоновки РН вычисляется остаточная номиналь-

ная тяга при отключении по одному РД в каждой ступени пакета  
(side + core failure). Если она меньше указанного порогового значе-
ния, то применяется понижающий коэффициент k (11), накопленный 
до центрального блока, в остальных случаях — до второй, при нали-
чии третьей — до третьей ступени. 

Сводные оценки ВБР ДУ РН умножаются на ВБР остальных систем 
РН (1). Сообщаются базовая, верхняя и уточненные оценки ВБР РН: 

 ВБР без компенсации отказов рассчитывается по формулам (4), (7); 
 ВБР (Emergency protection) с компенсацией однократных отка-

зов РД в блоках РН и безаварийном отключении РД при последу-
ющих отказах — по формулам (6), (9); 

 вероятность успешного выведения (MSP) при компенсации от-
казов РД — однократных по формулам (5), (8), (10) с различными  
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коэффициентами (11), (12) и многократных по приближенным фор-
мулам (6), (9). 

Полученные оценки ВБР РН обосновываются расчетами выведе-
ния в режимах компенсации отказов, от которых, в частности, зави-
сит выбор режимов форсирования и пороговых значений тяги. При 
расчете выведения учитываются геометрические параметры блоков, 
ступеней и головного обтекателя, которые предварительно заносятся 
в таблицу Geometry.  

Thrust-to-weight ratio (TWR) — стартовая тяговооруженность 
РН рассчитывается при номинальной тяге (Normal), а в случае оди-
ночного отказа РД первой ступени (Engine failure) — с учетом воз-
можности форсирования оставшихся в работе РД. Тяга блоков пакет-
ной ступени симметризуется. При TWR 100 % и выше предлагается 
определить ПН в режиме компенсации отказа на листе Main (Run en-
gine failure simulation to determine the fail-safe payload), а иначе рас-
считывается TWR в режиме увода от старта без симметризации тяги 
(Retreat on engine failure). 

Reentry Burn (импульс возвращения) — расчет характеристиче-
ской скорости отделившейся ступени за вычетом невырабатываемых 
остатков. 

Расчет выведения в режимах компенсации отказа. После за-
полнения листа Construction на листе Main автоматически формируют-
ся исходные данные для проведения расчета выведения. Дополнитель-
но к номинальному режиму предусмотрена возможность включить 
режим компенсации одиночного отказа на одной или нескольких сту-
пенях. Это делается путем добавления метки «fail» к номеру ступени, 
которая умножает тягу на понижающий множитель Thrust on engine 
failure листа Construction. Если требуется задать момент отказа не с са-
мого начала активного участка и/или режим форсирования РД, то это 
делается с помощью управления тягой Throttle. С помощью метки «+» 
запрашивается работа ДУ до исчерпания лимита гарантийного запаса 
топлива [9–11]. 

Кроме того, на листе Main можно задать резерв топлива для воз-
вращения ступени (Return fuel) и массу средств возвращения ступени 
(Extra mass), которая суммируется с расчетом массы по листу Con-
struction; а также выбрать дополнительный РД из списка Engines для 
расчета прибавки тяги (Extra thrust), используемой в таблице Throttle. 
Дополнительный РД может отличаться по тяге от РД, указанных на 
листе Construction. 

После расчета ПН таблицы Launcher, Pitch program и Restrictions 
следует скопировать в архивные листы Normal, Fail1, Fail2, Fail3, ..., 
откуда результаты расчетов (стартовая масса Мст, масса полезной 
нагрузки Мпг и массовое совершенство μP) заносятся в сводную табли-
цу Simulation листа Construction. Здесь можно c учетом погрешности 
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расчетов и конструкторского резерва запросить пересчет Мпг под за-
данное значение (Recalc payload). 

Расчет эксплуатационной ВБР РД. Сведения об отказах и числе 
летных отработок (табл. 1, 2) собраны для всех модификаций РД по 
состоянию на 28 апреля 2026 г. Отказы РД предыдущего поколения 
суммируются с коэффициентом ½ для учета проведенной работы по 
устранению дефектов. Оценки ВБР РД округлены до пяти знаков  
после запятой. 

Таблица 1 

Сведения о причинах и последствиях отказов РД в полете 

РД РН Дата Причина отказа Последствия отказа 
РД-171 [8] Зенит-2 4.10 

1990 
Попадание масла  
в газовый тракт  
после турбины 

Потеря полезной нагруз-
ки и разрушение старта 
вследствие взрыва РД  
и падения РН 

20.05
1997 

Дефект при изго-
товлении элемента 
конструкции дви-
гателя (усталость 
прочности крон-
штейна) 

АВД после потери теле-
метрии, потеря полезной 
нагрузки 

РД-171M [8] Зенит-3SL 30.07 
2007 

Попадание посто-
роннего предмета 
внутрь кислород-
ного насоса 

Потеря полезной нагруз-
ки вследствие взрыва РД 

РД-0124 [12] Союз-2.1б 23.12
2011 

Разрушение сопла 
двигателя вслед-
ствие дефекта  
паяного соединения

Потеря полезной нагруз-
ки в результате АВД 

РД-180 [13] Атлас-5 401 23.03
2016 

Неправильная  
работа регулятора 
тяги 

Выключение РД первой 
ступени за 6 с до запла-
нированного завершения 
работы компенсировано 
увеличением времени 
работы второй ступени 

Таблица 2 

Оценка эксплуатационной ВБР РД 

РД Отказы РД Учет отказов Отработки РД ВБР РД и время работы 

РД-171М [14]
РД-171МВ* 

2 РД-171 
1 РД-171M 

½ + ½ + 1
¼ + ¼ + ½

2
1

92 
РД-170/171/М

90 / 92 
91 / 92 

0,97826 
0,98913 

150 с 

РД-0124/ [15]
РД-0124А 

1 
– 

 1
112 
6**, 7 

124/125 0,99200 
300 с  
424 с 

РД-180 [16] 1  1 114 113/114 0,99123 270 с 

Примечание: * прогноз; ** уменьшенный УРМ-2. 
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Пример оценки ВБР РН. В качестве иллюстрации ниже приве-
дены оценки ВБР РН «Союз-5» [17]. Исходные данные для расчетов 
получены путем пересчета параметров блоков РН «Зенит-2» и «Энер-
гия» в соответствии с размерами ступеней РН «Союз-5» [18, с. 15]. 
По компоновочной схеме автоматически построена сводная формула 
для расчета ВБР РН (13), представленная на рис. 2 в виде двух выра-
жений для ВБР систем РН (1) и ВБР ДУ РН. 

Без учета возможности компенсации отказов 

рн пгсп рп ср го су 171  24мс
2

01)= (P P P P P P P P  = 94,63…95,80%,         (13) 

где Pпгсп = 0,9995, Pрп = 0,9994, Pср
 = 0,9995, Pго = 0,9976, Pсу = 0,995; 

P171 = 0,97597…0,98798, 2
0124мс 0124P Р = 0,97947. 

Значение Р171 рассчитано по формуле (2) для диапазона от оценки 
эксплуатационной ВБР РД-171М до прогноза по РД-171МВ, где p и T 
берутся из табл. 2, а t = 166 вычислено по отношению РЗТ 395 300 кг  
к секундному расходу топлива. РД-0124МС состоит из двух независи-
мо работающих блоков на базе агрегатов РД-0124. Вероятность безот-
казной работы каждого блока принята равной ВБР РД-0124/0124А,  

т. е. /
0124 0124 t TР p = 0,98968, 0124p = 0,99200, t = 395 вычислено для  

РЗТ = 66 000 кг, T = 306 с — среднее арифметическое взвешенное чис-
лом летных отработок РД со временем ~300 и ~424 с. 

Оценка ВБР РН с компенсацией отказа. Расчет в LaunchModel 
показывает, что при отключении половины РД-0124МС с tнр = 216 с 
активного участка второй ступени обеспечивается выведение 17,5 т 
на переходную орбиту 200 км, –200 км для довыведения с помощью 
ДУ ПН. 

Расчет по приближенным формулам (6), (9) улучшает оценку (13): 

нр2 / 2 /
 0124мс 0124 01241– 1– (1– )( ( ) ), t T t TP p p  t = 395 – tнр, T = 306; 

Ррн = 95,30…96,47 % при α = 0,75 и P0124мс = 0,98641, 
Ррн = 95,44…96,61 % при α = 0,9 и P0124мс = 0,98780.  

Расчет по точным формулам (5), (8), (13) учитывает возможность 
отключения РД-0124МС в результате ложного срабатывания САЗ [8, 19]: 
P0124мс = 0,98638, Ррн = 95,30…96,47 % при α = 0,75 и pл = 0,99985 t /T, 
P0124мс = 0,98774, Ррн = 95,43…96,60 % при α = 0,9 и pл = 0,998 t /T. 

Обсуждение оценок ВБР. Можно предположить, что оценки 
ВБР РН по эксплуатационной ВБР РД существенно занижены из-за 
малого числа летных отработок РД-171 и РД-0124; лучшие оценки 
ВБР РД и ВБР РН могут быть получены по статистике стендовых  
испытаний РД. Согласно [20, с. 277], Р171 = 0,9985 при доверительной 
вероятности 0,95. С аналогичной оценкой Р0124мс = 0,9985 получены: 
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Pрн = 98,45 % без учета возможности компенсации отказа, 
Pрн = 98,58 % при α = 0,75 и pл = 0,99985 t /T, 

Pрн = 98,60% при α = 0,9 и pл = 0,998 t /T. 

Заключение. Предлагаемый программный комплекс разработан 
путем модернизации программы LaunchModel для расчета выведения 
в режимах компенсации отказов РД. Он упрощает подготовку дан-
ных для оценки ПН при компенсации отказов РД и автоматизирует 
оценку ВБР РН на основе накопленной статистики РД. Точность рас-
четов на основе подготовленных исходных данных обеспечивается 
методикой расчета ВБР.  

Программный комплекс может применяться и модифицироваться 
под свои потребности непрограммирующим расчетчиком, освоив-
шим работу в Excel. Например, так может проводиться расчет ВБР 
РН тяжелого и сверхтяжелого классов с нерасстыковываемыми в по-
лете гидравлическими связями между блоками-модулями [18], про-
ходящими летно-конструкторские испытания в составе РН «Союз-5».  
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The problem of preliminary estimation of the launch vehicle reliability at the stage of se-
lecting its configuration in accordance with specified requirements is considered. The 
method for solving the problem includes an assessment of the possibility of compensating 
for rocket engine failures at various ascent stages to deliver a specified payload to the 
target orbit. The calculation can be performed for a wide range of launch vehicles with 
tandem and parallel staging, taking into account the possibility of engine shutdown with-
in several stages. The practical significance of the work lies in the possibility of rapid es-
timation of launch vehicle reliability based on data on the design or operational reliabil-
ity of rocket engines and the coverage factor of the emergency protection system. The 
software package operates in the Excel environment and can be modified for a specific 
task without programming. 
 
Keywords: reliability, phased-mission transportation system, tandem configuration, par-
allel configuration, rocket engine failure compensation, LaunchModel 
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