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(* Лабораторная работа по курсу САУЛА*)
(* Маркелов Н.В. *)

(* Задача: Вывести уравнения движения ЛА *)
(* Для вывода уравнений движения ЛА нам понадобится посчитать матрицы перехода: 
1.Из нормальной СК в связанную
2.Из нормальной СК в скоростную
3.Из нормальной СК в траекторную
4.Из траекторной в скоростную
5.Из скоростной в связанную *)
(* На первом этапе посчитаем матрицу перехода из нормальной системы координат в связанную *)
Осуществляем первый этап посредством 3-х последовательных поворотов:

1-й поворот:

 
TableForm[mX={{Cos[ψ[t]], 0, -Sin[ψ[t]]}, {0, 1, 0}, {Sin[ψ[t]], 0, Cos[ψ[t]]}}]
 
2-й поворот:
TableForm[mY={{Cos[ϑ[t]], Sin[ϑ[t]], 0}, {-Sin[ϑ[t]], Cos[ϑ[t]], 0}, {0, 0, 1}}]
 
3-й поворот:
TableForm[mZ={{1, 0, 0}, {0, Cos[γ[t]], Sin[γ[t]]}, {0, -Sin[γ[t]], Cos[γ[t]]}}]

Далее найдем матрицу перехода из нормальной СК в связанную, премножив получившиеся матрицы, после чего выведем их на экран таблицей.
 
TableForm[mNormToSv=mZ.mY.mX]

  Вторым этапом, нам нужно перейти из нормальной СК в скоростную.
Нормальная и скоростная СК связаны между собой 3-мя углами Эйлера. Переход из нормальной в скоростную СК получим, заменив
 ψ, ϑ, γ на Ψ, Θ, γa. 

TableForm[ mNormToSk=ReplaceAll[mNormToSv, {ψ[t]-> Ψ[t], ϑ[t] -> Θ[t], γ[t] -> bγa[t]}]]
 
	Далее получим матрицу перехода из нормальной СК в траекторную. 
Можно получить из матрицы перехода (нормальная -> cкоростная) приняв γa=0
TableForm[ mNormToTr = Simplify[mNormToSk, bγa[t] == 0]]
 

	Матрицу (траекторная-> cкоростная) получим из матрицы (нормальная -> cкоростная) заменив γ на γa.
TableForm[ mTrToSk=ReplaceAll[mZ, γ[t] -> bγa[t]]] 
 
	Матрицу (скоростная-> cвязанная) получим из матрицы (траекторная-> cкоростная) заменив Ψ, Θ на α, β.

TableForm[ mSkToSv=ReplaceAll[mNormToTr, {Ψ[t]->  β[t], Θ[t] -> α[t]}]]
 После получения матриц поворота, можем приступить к выполнению задания.
 Кинематические уравнения движения центра масс летательного аппарата.
	При выводе уравнения ЛА используем следующие допущения:
конструкция ЛА абсолютно жесткая, атмосфера спокойная, справедлива гипотеза стационарности, Земля плоская, пренеблежем вращением Земли.
Запишем проекции линейной скорости:
q1=Vx[t]*Cos[ Θ[t]]*Cos[Ψ[t]]
q2=Vy[t]*Sin[ Θ[t]]
q3=Vz[t]*Cos[ Θ[t]]*Sin[Ψ[t]]
Запишем в виде таблицы кинематические дифференциальные уравнения движения ЦМ ЛА с учетом проекций линейной скорости:
lr={l[t],h[t],z[t]}
rk={q1,q2,q3}
TableForm[eq1 = Table [D[lr[[i]], t] == rk[[i]], {i, 1, 3}]]
 
Динамические уравнения движения центра масс летательного аппарата.

	Запишем силу тяжести действующую на ЛА в проекциях на оси нормальной СК:
TableForm[fGn = {0, -fmg[t], 0}]
 	Запишем силу тяги двигателя ЛА в проекциях на оси связанной СК:
TableForm[fPsv = {fP[t], 0, 0}]
	Запишем аэродинамическую силу в проекциях на оси скоростной СК:
TableForm[fRa = {-fRx[t], fRy[t], fRz[t]}]
	Приведем все силы в связанную СК:
 TableForm[fG1=mNormToSv.fGn]
 TableForm[fR1=Transpose[mNormToSv].fRa]
 	Запишем проекции вектора линейной и угловой скорости в связанной СК
TableForm[ dV = {Vx[t], Vy[t], Vz[t]}]
 TableForm[ ww = {wx[t], wy[t], wz[t]}]
 	Запишем сумму дифференциала от линейной скорости и векторного произвеения угловой и линейной скорости.
	Выведем в виде таблицы
TableForm[ldV =D[dV,t]+Cross[ww, dV]]
	Запишем диамические уравнения движения ЦМ ЛА в связанной СК и выведем на экран результат в виде таблицы:
 TableForm[eq2 = Table[m*ldV[[i]] == fG1[[i]]+fPsv[[i]]+fRa[[i]],{i,1,3}]]

 Динамические уравнения движения вокруг центра масс летательного аппарата.

	Составим тензор инерции для ЛА имеющего две плоскости симметрии:
TableForm[sJ={{sJx, -sJxy, 0}, {-sJxy, sJy, 0}, {0,0,sJz}}]
	Перемножим тензор инерции и проекции уловой скорости:
TableForm[dL=sJ.ww]
	Далее найдем производную от dL и сложим с векторным произведением угловой скорости и dL.
Simplify[TableForm[ldL=D[dL, t]+Cross[ww,dL]]]
Запишем проекции внешних моментов на оси связанной СК:
TableForm[dM={dMx[t], dMy[t], dMz[t]}]
	Запишем диамические уравнения движения вокруг ЦМ в связанной СК и выведем на экран результат в виде таблицы:
TableForm[ eq3 = Table[Simplify[ldL[[i]]==dM[[i]]],{i,1,3}]]
Кинематические уравнения вращательного движения летательного аппарата.

* относительно осей нормальной СК
	Запишем проекции угловых скоростей направленые по осям непрямоугольной системы координат:
TableForm[ wn = D[{ψ[t], ϑ[t], γ[t]},t]]
	Далее запишем матрицу перехода от непрямоугольной СК к связанной:
TableForm[mNprToSv = {{Sin[ϑ[t]],0,1},{Cos[ϑ[t]]*Cos[γ[t]],Sin[γ[t]],0},
   {-Cos[ϑ[t]]*Cos[γ[t]],Sin[γ[t]],0},{-Cos[ϑ[t]]*Sin[γ[t]],cos[γ[t]],0}}]
 TableForm[w={wx[t], wy[t],wz[t]}]
Заишем проекции угловой скорости ψ`  ϑ`  γ` на оси связанной СК. 
 TableForm[Table[w[[i]]==(mNprToSv.wn)[[i]],{i,1,3}]]
 Поведем обратное преобразование полученой матрицы перехода, чтобы получить связь между проекциями угловой скорости в разных базисах.
TableForm[ eq4=Table[wn[[i]]==Simplify[(mNprToSv.w)][[i]],{i,1,3}]]
	Т.к. уравнения движения ЦМ записаны в траекторных осях, уравнения вращательного движения вокруг ЦМ в связанных, а аэродинамические силы и моменты зависят от углов атаки α и скольжения β между скоростными и связанными осями, нужно добавить к записанным уравнениям геометрические соотношения между углами Ψ, Θ, γa и ψ, ϑ, γ, α, β.
	Для этого найдем матрицу перехода от нормальной к скоростной СК, через переход от нормальной к связанной СК и от свзязанной к скоростной СК
 TableForm[ mNormToSk1=Transpose[mNormToSv].mNormToSv]
 TableForm[ en1={mNormToSv[[1,2]],mNormToSv[[1,3]],mNormToSv[[3,2]]}]
 TableForm[ en2={mNormToSk1[[1,2]],mNormToSk1[[1,3]],mNormToSk1[[3,2]]}]
 TableForm[Table[en1[[i]]==en2[[i]],{i,1,3}]]
 
 Уравнение тяги двигателя 
dm=m[t]
 q5=mrtop[t]
 D[dm,t]==-Abs[D[q5,t]]
 m′[t]==-Abs[mrtop′[t]]

Общие уравнения движения летательного аппарата.

 	Общие нелинейные уравнения движения.
Скрепляем полученные ранее уравнения (для вывода на экран уже полученных уравнений движения):
 TableForm[eq0=Join[eq1,eq2,eq3,eq4]]
TableForm[var={l′[t],h′[t],z′[t],Vx′[t],Vy′[t],Vz′[t],wx′[t],wy′[t],wz′[t],ψ′[t],ϑ′[t],γ′[t]}]
 TableForm[eq0]
 TableForm[var]
 
	Приведем полученые уравнения движения к нормальной форме Коши:
 TableForm[eq00=Flatten[Simplify[Solve[eq0, var]]]]
 TableForm[eq00]
 eq00[[1]]
 
TableForm[rt=Table[eq00[[i,1]],{i,1,Length[eq00]}]]
 
 TableForm[rt=Table[eq00[[i,2]],{i,1,Length[eq00]}]]
 
eq00[[1,2]]
 TableForm[eq000=Table[eq00[[i,1]]==eq00[[i,2]],{i,1,Length[eq00]}]]
 TableForm[ReplaceAll[eq000, {ψ[t]->0,ϑ[t]->0, γ[t]->0, Vx[t]->0,Vy[t]->0,
   Vz[t]->0,α[t]->0, β[t]->0,Ψ[t]->0, Θ[t]->0, wx[t]->0,wy[t]->0,wz[t]->0}]]
 
2-я часть

Редукция уравнений движения летательного аппарата
В соответствии с выданными условиями заменим существующие функции, на функции заданные условием.
 
eq11:= ReplaceAll[eq000,{
   fP[t]->fP[mah[t],δPdv[t]],
   fX[t]->fX[α[t],mah[t]],
   fY[t]->fY[α[t]],
   fZ[t]->fZ[β[t],mah[t]],
   dMx[t]->dMx[β[t],δE[t]],
   dMy[t]->dMy[δH[t]],
   dMz[t]->dMz[δB[t],α[t]]}]
 TableForm[eq11]
 TableForm[rt1=Table[eq11[[i,2]],{i,1,Length[eq11]}]]
 TableForm[lt1={l[t],h[t],z[t],Vx[t],Vy[t],Vz[t],wx[t],wy[t],wz[t],ψ[t],ϑ[t],γ[t]}]
 TableForm[krt=Table[D[rt1[[i]],lt1[[j]]],{i,1,Length[rt1]},{j,1,Length[lt1]}]]
 
Print[krt[[7,7]]]
 TableForm[ult={δB[t],δH[t],δE[t],δPdv[t]}]
 TableForm[k=Table[D[rt1[[i]],ult[[j]]],{i,1,Length[rt1]},{j,1,Length[ult]}]]
 Table[Print["u(",i,",",j,")=",k[[j,i]]],{i,1,2},{j,1,12}]

