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Oznaczenia:

V¢ — objetos¢ pojemnika cisnieniowego

Vd — objetos¢ systemu taczgcego pojemnik i sitownik wraz z objetoscig sitownika przy zerowym wysunieciu
A — powierzchnia ttoka

F — sita dziatajgca na uktad wozek-samolot pochodzaca od sitownika pneumatycznego
E — sita ciggu silnikow

L — sita no$na generowana przez skrzydta samolotu

D — sita oporu aerodynamicznego

R - sita reakgji

T — sita tarcia

G — sita grawitacji

e — kat wzniosu wyrzutni

x —wspofrzedna okreslajgca kierunek wzdtuz wyrzutni

y — wspotrzedna okreslajgca kierunek prostopadty do wyrzutni
u — wspotczynnik oporu

g — przyspieszenie grawitacyjne

m — masa ukfadu wézek-samolot

vw — predkos¢ wiatru

d — gestos¢ powietrza na poziomie startu

C,(e) — wspdtczynnik sity nosnej

C,(e) - wspodtczynnik oporu aerodynamicznego

po — nadcisnienie poczatkowe

p — nadcisnienie chwilowe



1. Wstep

Celem przedstawionej analizy jest oszacowanie podstawowych parametréw konstrukcyjnych
pneumatycznej katapulty stuzacej do startu bezzatogowych statkdw powietrznych.

2. Zatozenia wstepne

Masa startowa: do 30kg.
Predkosc zejscia: min. 12 m/s.
Maks. przecigzenie: +9g.
Dtugosé: maks. 2.5m.

T a0 T o

Naped: pneumatyczny.

3. Schemat ideowy urzadzenia oraz model matematyczny

o B

x=0

a. Schemat dziatania

: x/2

Vd

Ve

Rys.1

Sitownik pneumatyczny o powierzchni ttoka A zasilany jest ze zbiornika o objetosci Vc.
Objetos¢ przewodu faczacego zbiornik z sitownikiem dana jest przez Vd. Wpuszczenie
sprezonego powietrza do sitownika powoduje jego przemieszczenie, ktére poprzez system
bloczkdw powoduje przemieszczanie sie woézka oraz samolotu na wyrzutni. Z powodu
konfiguracji bloczkéw (bloczek ruchomy zamocowany na koricu ttoka) na kazdy metr
przemieszczenia sie wdozka na wyrzutni przypada pét metra ruchu ttoka.

b. Rozktad sit dziatajgcych na wézek

x=0, y=0

Rys. 2

Przyjmijmy uktad wspdtrzednych zwigzany z poczatkiem Sciezki rozpedowej wozka (x=0).



Niechaj 0$ x bedzie skierowana wzdtuz tej Sciezki jak przedstawiono na rys. 2. Kierunek
prostopadty do osi x oznaczmy jakoy.

Wyprowadzenie gtéwnego réwnania rézniczkowego opisujgcego ruch uktadu wézek-
samolot na wyrzutni

Réwnania ruchu dla uktadu przedstawiajg sie nastepujgco:

Z :R + L cos(e) + Dsin(e) — G cos(e) =0
y

z :F + E + Lsin(e) -D cos(e) — T — G sin(e) = mi
X

Wyprowadzajgc z pierwszego réwnania wartos¢ sity reakcji otrzymujemy:
R = G cos(e) — L cos(e) — D sin(e)

Definicje funkcji wystepujgcych w powyzszych réwnaniach wyglgdajg nastepujgco:

L= %dSCZ(e) [% cos(e) — vw]?

D= %dSCx(e)[fc cos(e) — vw]?

G =mg
T = uR = u[G cos(e) — L cos(e) — D sin(e)]

Jezeli zatozy¢, ze rozprezanie powietrza jest procesem adiabatycznym, spetniona jest
ponizsza zaleznos¢:

pV* = const.
Prowadzi to do nastepujgcego wyrazenia opisujgcego ciSnienie panujgce w uktadzie po
otwarciu zaworu:

X\ 14
poVtt = p (Ve + Va +43)
1.4
V.
P=Po|\ ——=x
V.+V, +A%

2
Poniewaz powierzchnia ttoka réwna jest A, a sita z jaka tfok dziata na bloczek ruchomy jest

dwukrotnie wieksza niz sita dziatajgca na uktad wdozek-samolot, wyrazenie na site F dane
jest wzorem:

1.4
1 Ap, |74
F= EAP(X) = 2 ‘ X
V.+V; + A?
Wartosci upraszczajgce rownanie:
Apo
B =——
2m

F = C,(e)sin(e) + uC,(e) cos(e) — Cy(e) cos(e) + uC,(e) sin(e)]

G = —glu cos(e) + sin(e)]

p
Zm[



Po podstawieniu do réwnania ruchu w kierunku osi x powyzszych wyrazen otrzymujemy

koncowe rownanie rozniczkowe:
1.4
VC E N 2 .
B +E+F[xcos(e)—vw] +G=X

Ve+Va+Az

4. Implementacja numeryczna
a. Redukcja stopnia rownania rézniczkowego

Pierwszym etapem implementacji jest redukcja stopnia rownania rézniczkowego poprzez
ponizsze podstawienie:

U =x
Uy =X
Daje to nastepujgce wyrazenie:
1.4
Ve E ) :
B +E+F[u2cos(e)—vw] + G =,

Vo + Vg + A%

b. Do rozwigzania powyzszego problemu zastosowano pakiet GNU Octave. Listing programu w
zatgczniku 1.
5. Woyniki obliczen
a. Samolot o masie 5kg (masa uktadu wozek-samolot 7.5kg)

m  7.500000
S 1.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 1.000000

E  0.000000

Ve 0.005000

vd 0.001000

p0 300000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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b. Samolot o masie 10kg (masa uktadu wozek-samolot 12.5kg)

m  12.500000
S 2.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 2.000000

E  0.000000

Vc 0.005000

vd 0.001000

p0 475000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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c. Samolot o masie 15kg (masa uktadu woézek-samolot 17.5kg)

m  17.500000
S 3.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 3.000000

E  0.000000

Vc 0.005000

vd 0.001000

p0 650000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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d. Samolot o masie 20kg (masa uktadu woézek-samolot 22.5kg)

m  22.500000
S 4.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 4.000000

E  0.000000

Vc 0.010000

vd 0.001000

p0 650000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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e. Samolot o masie 25kg (masa uktadu woézek-samolot 27.5kg)

m  27.500000
S 4.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 4.000000

E  0.000000

Ve 0.015000

vd 0.001000

p0 800000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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f. Samolot o masie 30kg (masa uktadu wdzek-samolot 32.5kg)

m  32.500000
S 4.000000

Cz 1.500000

Cx 0.050000

S 4.000000

E  0.000000

Ve 0.020000

vd 0.001000

p0 850000.000000
A 0.003117

vw -3.000000

ideg 13.000000
g 9.810000

d 1.170000
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Zatacznik 1. Listing implementacji w programie GNU Octave

### Parameters:

# How long time should be simulated?
global T =0.5;

# How many steps?
global N = 100;

# Area of the actuators piston D=63mm given in mete
global A = 0.063"2*pi/4;

# Volume of the pressure container in m"3
global Vc = 0.0025;

# Volume of the connecting duct together with pisto
global Vd = 0.001;

# Initial pressure in Pa
global p0 = 2*1075;

# Mass of the trolley together with a airplane in k
global m = 5;

# Air density in kg/m”3
global d = 1.25;

# Wing area
global S = 5;

# Friction coefficient
global u = 0.01;

# Angle of inclination in degrees
global ideg = 15;

# Cl corresponding to aoa of ideg
global Cl = 1.5;

# Cd corresponding to aoa of ideg
global Cd = 0.05;

# Wind speed
global vw = -3;

# Gravitational acceleration
global g =9.81;

# Engine thrust
global E = 0;

### Auxiliary computations:
global ideg = ideg*pi/180
global B = A*p0/2/m
global F = d*S/2/m*(u*Cl*cos(ideg)+u*Cd*sin(ideg)+C
global G = -g*(u*cos(ideg)+sin(ideg));
### File data export:
file_id = fopen(data.txt', 'w' );
fprintf(file_id,
"m\t%fin
S \t%f\n

Cz\t%f\n

Cx\t %f\n
S\t%f\n
E\t%f\n
Vc\t%f\n

s

ns zero shift volume in m"3

gs

I*sin(ideg)-Cd*cos(ideq));



Vd\t%f\n
pO\t%f\ N
A\ t%f\n
vw \t%f\n
g\t%f\n

d \t%f\n", m, S, Cl, Cd,S,E,Vvc,Vvd,p0,A,vw,g,d);

### Functions

function xdot = rhs(x )
global Ve Vd F B Avw G ideg E m;
xdot( 1) = X(2);

xdot(2) = B*(Vc/ (Vc+Vd+A*x(1)/2))M1.4+E/m+F*(x(2)*cos(ideg)-vw)"2+G

endfunction
### Solution:

x0 =1[0,0];
t = linspace (0, T,N);
x = Isode("rhs", x0, t);

### Final data calculation:

# x of t
xt = [t'X(, 1)];

# v of x
vx = [X(51).XC, 2)];

# a of x
ax = zeros(rows(vx),2);
for i = 1:rows(vx),
ax(i,;) =[vx(i,1), 1/g*(B*(Vc/(Vc+Vd+A*vx(i,1)/
wW)"2+G)];
endfor

# Pressure in the system of x

px = zeros(rows(vx),2);

for i = 1:rows(vx),

px(i,:) =[vx(i,1), p0/10"5*(Vc/(Ve+Vd+A*vx(i, 1)/
endfor

##H Plotting:

#xof t

figure(1, "visible", "off");
plot (xt(:,1),xt(:,2));
axis([0,T,0,3));
title("x(t)");
xlabel('Time");
ylabel('Position");

grid;
print("xt.png","-dpng");

# v of x

figure(1, "visible", "off");
plot (vx(:,1),vx(:,2));
axis([0,3,0,15]);
title('v(x)");
xlabel('Position");
ylabel('Velocity");

grid;
print("vx.png","-dpng");

# a of x

figure(1, "visible", "off");
plot (ax(:,1),ax(:,2));
axis([0,3,0,10]);
title('a(x)");
xlabel('Position");
ylabel('Acceleration’);

2))ML.A+E/m+F*(Vx(i,2

2))"1.4];

)*cos(ideg)-



grid;
print("ax.png”,"-dpng");

#p of x

figure(1, "visible", "off");
plot (px(:,1),px(:,2));
axis([0,3]);

title('p(x)’);
xlabel('Position");
ylabel('Pressure [bar]);
grid;
print("px.png","-dpng");



