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Цель представленных примеров – показать основные особенности мо-

делирования динамики ракеты с учётом изменения ее массы в процессе поле-

та. Изменение массы ракеты происходит вследствие расходования топлива 

при работе реактивного двигателя. Представленные в данном примере моде-

ли находятся в папке с данным документом в виде исходных файлов ПК 

EULER с расширением «*.elr». 

Элементы механической системы с изменяющимися массово-инер-

ционными характеристиками, в частности, расходуемое топливо или его ком-

понент, моделируются объектами типа «массово-инерционная характеристи-

ка» (MIP) с возможным изменением массы. Для их создания могут использо-

ваться следующие методы: 

− «осесимметричная масса с переменными характеристиками» 

(var_MIP_1); 

− «масса» (massPoint); 

− «осесимметричная масса с переменными характеристиками, опреде-

ляемая датчиками» (var_MIP_2). 

Изменение массы объектов, созданных методами «var_MIP_1» и 

«massPoint», производится объектами типа «change_MIP». В объектах, соз-

данных методом «var_MIP_2», текущее значение массы определяется значе-

нием датчика, который может быть создан любым методом. Как правило в 

таких элементах значение массы определяется датчиком по методу «перемен-

ный датчик с заданным начальным значением» (var), а ее изменение датчи-

ком по методу «производная переменного датчика» (diff). 

В качестве примеров рассмотрим модели ракет на твердом топливе с 

торцевым и осевым горением топливного заряда. 

Модели состоят из следующих звеньев: 

− B – инерциальное звено; 

− M – ракета. 

 

Ракета с торцевым горением топливного заряда 

Схема ракеты с торцевым горением топливного заряда представлена на 

рисунке 1. Будем считать известными начальную массу топлива 0m , началь-

ную длину L  и радиус R  заряда. 
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Рис. 1. Торцевое горение заряда 

 

Для моделирования топлива будем использовать метод «осесиммет-

ричная масса с переменными характеристиками» (var_MIP_1). Узел для зада-

ния характеристик MIP расположим в основании заряда, как это показано на 

рисунке 1. 

Запишем компоненты массово-инерционной характеристики (MIP). 

Координата центра масс оставшейся части топлива в системе коорди-

нат выбранного узла: 
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Тяга реактивного двигателя моделируется силовым элементом «сила по 

датчикам на одну точку». 

Модель ракеты с торцевым горением топливного заряда находится в 

файле «rocket_1.elr». Для моделирования топлива в ней использован метод 

«осесимметричная масса с переменными характеристиками» (var_MIP_1). В 

файле «rocket_1_2.elr» находится аналогичная модель, но для моделирования 

топлива в ней используется метод «осесимметричная масса с переменными 

характеристиками, определяемая датчиками» (var_MIP_2). 
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Ракета с осевым горением топливного заряда 

Схема ракеты с осевым горением топливного заряда представлена на 

рисунке 2. Будем считать известными начальную массу топлива 0m , длину L  

и внешний радиус R  заряда, а также внутренний радиус заряда в начальный 

момент времени 0r . 

 
Рис. 2. Осевое горение заряда 

 

Узел для задания характеристик MIP расположим в центре масс топ-

ливного заряда. При этом координата СX  центра масс заряда в системе коор-

динат этого узла изменяться не будет. 

Внутренний радиус заряда в процессе выгорания топлива определяется 

следующим выражением: 
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где m  – текущая масса топлива. 

Центральный осевой момент инерции топлива относительно оси Х: 
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Центральный осевой момент инерции топлива относительно оси парал-

лельной оси Y:  

 
2 2 2

2 2 2 0

2

0

2 1
4 12 4 12

Y

m m mR m r mL
J R r L

m R

  
        

   . 

Тяга реактивного двигателя моделируется силовым элементом «сила по 

датчикам на одну точку». 

Модель ракеты с осевым горением топливного заряда находится в фай-

ле «rocket_2.elr». Для моделирования топлива в ней использован метод «осе-

симметричная масса с переменными характеристиками» (var_MIP_1). 
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Ракета с торцевым горением топливного заряда, имеющего кольце-

вое поперечное сечение 

Схема ракеты с осевым горением топливного заряда, имеющего коль-

цевое поперечное сечение, представлена на рисунке 3. Будем считать извест-

ными начальную массу топлива 0m , длину L , внешний радиус R  и внутрен-

ний радиус r .  

 
Рис. 3. Торцевое горение заряда с кольцевым сечением 

 

Узел для задания характеристик MIP расположим в основании заряда, 

как это показано на рисунке 3. 

Координата центра масс оставшейся части топлива в системе коорди-

нат выбранного узла: 
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