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Satellites

* Satelity mozna podzieli¢ na: naturalne (planety dla
storica/ gwiazd, ksiezyce dla planet) oraz sztuczne —
wykonane i wystrzelone przez cztowieka

e Jest to obiekt, ktoremu na pewnej wysokosci nad
powierzchnig Ziemi nadano predkos¢ wystarczajgca
do uzyskania przez niego ruchu dookota Ziemi po
orbicie, ktéra moze by¢ kotowa lub eliptyczna




Sity dziatajace na satelite

e Zachowawcze:
stanowig o stacjonarnosci procesu ruchu, sg tatwo przewidywalne,
korzystnie wptywajg na stabilizacje trajektorii
* Przycigganie grawitacyjne Ziemi; wyidealizowany ruch zgodnie z prawami
Keplera
* Perturbacyjne:
zaburzajg stacjonarnosc procesu ruchu satelity, niejednokrotnie
trudne do oszacowania; zaktdcenie zgodnego z prawami Keplera
ruchu ciat niebieskich spowodowane
* Niecentrycznoscig pola grawitacyjnego
e Czynnikami poza grawitacyjnymi



Zaktocenia —
czynniki powodujgce brak centrycznosci pola
grawitacyjnego

* Niejednorodnos¢ mas Ziemi,
 Sptaszczenie Ziemi,

* Niesymetria mas Ziemi wzgledem réownika,
* Eliptycznosc rownika,

* Ptywy morskie oraz obszarow lagdowych,

* Przycigganie grawitacyjne innych ciat niebieskich, przede wszystkim
Stonca i Ksiezyca,

* Sity elektromagnetyczne



Zaktocenia —
czynniki poza grawitacyjne

* opoOr atmosfery,

* ciSnienie Swiatfa stonecznego (charakter nieciggty - tylko, gdy satelita
jest oswietlony przez Stonce),

* inne czynniki: promieniowanie odbite od Ziemi, pyt kosmiczny, efekt
relatywistyczny itp.



Kepler’s laws — idealized movements

* Opracowane przez Jana Keplera (1571 — 1630) na podstawie ruchu
Marsa wokot Stonca

* Wykorzystat obserwacje ruchu planet zarejestrowane przez Tycho
Brahe, ktory nie do konca byt przekonany o kopernikowskiej teorii
heliocentrycznej



Grawitacja

* [saac Newton (1643-1727) wykazat, ze prawa Keplera dotyczg
wszystkich obiektow posiadajgcych mase i wynikajg z prawa
powszechnej grawitacji
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| prawo Keplera

* Orbita kazdej planety (satelity) jest krzywa stozkowa (elipsa,
parabola lub hiperbolg) ze Stoncem (ciatem centralnym) w
jednym z jej ognisk

» krzywa stozkowa jest sladem przeciecia stozka przez ptaszczyzne

» Ksztatt krzywej stozkowej zalezy od kata pomiedzy osig stozka a ptaszczyzng
przekroju
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koto e=0

Elipsa O<exl1

Parabola e=1
gdzie: Hiperbola e>1

e — ekscentrycznos¢




Orbity eliptyczne

b
r =
1+ ecosv
b=a(l-e? b C
c a
e =
a
gdzie:
a — Poétos wielka
b — Po6tos mata
L - Kat potozenia wektora wodzgcego w odniesieniu do perygeum (anomalia prawdziwa)
e — ekscentrycznosé
C — Odlegtos¢ ogniskowa

r — Promien wodzacy satelity, fgczacy Srodek grawitacji ziemskiej oraz satelite



Predkosc liniowa satelity a ksztatt jej orbity

 Ksztatt orbity zalezy od predkosci liniowej satelity

* Minimalna predkosc satelity do utrzymania sie na okreslonej orbicie
moze by¢ wyznaczona nastepujgco

Fd - EQ
mVy  Mm
r 72
GM
VI - —_—
r

gdzie:

F,— sita dosrodkowa [N]

F, —sita przyciggania grawitacyjnego [N]

M — masa Ziemi 5.976-10%* [kg]

G — stata grawitacyjna 6.67 -10'! m3/(kg -s?)

m — masa satelity

V — predkos¢ liniowa

r — odlegtos¢ miedzy srodkami grawitacyjnymi Ziemi oraz
satelity; promien orbity [m]

For r =6.37 -10° [m] Sredni promien Ziemi,
V,~7.91[km/s] Pierwsza predkos¢ kosmiczna



The orbital shape:

eliptyczna?!
kotowa
eliptyczna
paraboliczna
hiperboliczna



Druga predkosc¢ kosmiczna

* minimalna predkosc¢ jaka nalezy nadac satelicie, aby oddalata sie od
Ziemi w nieskonczonosc¢ po orbicie parabolicznej lub hiperbolicznej

* mozna jg obliczy¢ znajdujac roznice w energii obiektu znajdujacego
sie na powierzchni Ziemi (ciata niebieskiego) oraz w nieskonczonosci.
Energia w nieskoriczonosci rowna jest 0, natomiast na powierzchni
jest sumg energii potencjalnej oraz kinetycznej:

mV Mm
—G—=0
2 r
2GM
1= T = \/EVI

dlar=6.37 -10° [m] — Sredni promien Ziemi,
V,, = 11.2 [km/s] Druga predkos¢ kosmiczna



Il prawo Keplera

* Promien wodzacy planety (satelity) zakresla rowne pola w réwnych
odstepach czasu — predkos¢ polowa

» Predkos¢ liniowa satelity na orbicie eliptycznej nie jest stata. W perygeum
satelita porusza sie szybciej niz w apogeum

* W tym samym czasie At, satelita pokonuje dtuzszy dystans Ad; w poblizu
perygeum niz w poblizu apogeum Ad..

Sl — SZ — S3
Ad,=v,At
2 dUl’ S ¢
— = )D; = cons
T '

Ad; > Ad, > Ads




/asada zachowania momentu pedu (Il PK)

* Drugie prawo Keplera jest rownowazne zasadzie zachowania
momentu pedu:

p =mv
gdzie: P L2
I - Moment pedu .
Li =L, =L, = const
7 - Wektor wodzacy 1 2 3
5 -  ped P1 > P2 > D3

T3>T,>T



Il prawo Keplera

* Na orbicie eliptycznej kwadrat okresu obiegu satelity wokot Ziemi jest
proporcjonalny do trzecich poteg poétosi wielkiej

a3 :

T2

I
| o5

= const

gdzie:
a — potos wielka
T — okres obiegu



Il prawo Keplera — interpretacja Newton’a

For circular orbits:

Mm_mV2
r2 =y
_2m‘
T
M)Z
Mm m\=r
G—2 =
r r

Mm mar?r?
r2 r

r3 GM

— = —— = const

oo
T12 T22
7”13 T12
3 T2
r T;

Posta¢ ogdlna dla dwoch satelitéw obiegajgcych
ciato centralne po orbitach eliptycznych:

T{(M+my) aj
TZ(M +my) a3

gdzie:
T,, T, okresy obiegu satelitéw o masach m;, m,
Wokodt centralnego ciata niebieskiego (np. Ziemi)



Okres obiegu

Dla sztucznych satelitow Ziemi, okres obiegu po orbicie podawany jest
w godzinach i minutach lub w postaci utamka zwyktego doby
gwiazdowe;j:

n
T=—
m

gdzie m jest catkowitg liczbg petnych obiegdow satelity wokoét Ziemi w
czasie n petnych déb gwiazdowych



Wspotrzedne astronomiczne — parametry
orbity

W celu okreslenia potozenia oraz ruchu satelity wzgledem
obserwatora, niezbedna jest wiedza o systemie wspotrzednych
(zwanym rektascencyjnym).

Istnieje szes¢ parametrow zwanych keplerowskimi:

Q - dtugos¢ wezta wschodzgcego
i - inclinacja

Q) - argument perygeum

a - potos wielka

e - ekscentrycznosc orbity

L - anomalia prawdziwa satelity

Powigzanie ruchu satelity z czasem nastepuje przez okreslenie czasu
przejscia satelity przez wybrany punkt orbity: np. perigeum.



Dtugos¢ wezta wschodzgcego - €

kat mierzony w ptaszczyznie rownika od punktu odniesienia na
niebosktonie do wezta wschodzgcego. Punkt odniesienia, nazywany

punktem réwnonocy wiosennej, nie jest zwigzany z ziemskim

uktadem wspotrzednych ze wzgledu na ruch obrotowy Ziemi.

Wezet wschodzgcy — punkt, w ktérym orbita przechod2| przez ol
ptaszczyzne rownika w drodze z potudnia na po’rnoc f - \

|

|
P

|

| - Wezet wschodzacy

ernal equinox point
(Aries point)



Inklinaca — i

Kat pomiedzy ptaszczyzng rownika a ptaszczyzng orbity

ernal equinox point
(Aries point)



Argument perygeum — ®

Kat pomiedzy linig weztowg a linig apsyd
przechodzaca przez perygeum, apogeum oraz srodek
Ziemi Perygeum

Wezet schodzgcy

ernal equinox point
(Aries point)

Apogeum



Potos wielka — a

duza potos elipsy orbity, okresla jej rozmiar oraz decyduje o okresie
obiegu satelity wokot ciata centralnego

b=a(l-e?)

ernal equinox point
(Aries point)



Ekscentrycznosc — e

Okresla ksztatt elpsy; dla e = 0 the elipsa jest kotem; w przypadku e
zblizajgcym sie do wartosci 1 elipsa staje sie ptaska i dtuga

ernal equiﬁox point
(Aries p?int)



Anomalia prawdziwa satelity — v

Kat mierzony w ptaszczyznie orbity liczony od perygeum
(linia apsyd) do linii wychodzgcej ze srodka grawitacyjnego
Ziemi | przechodzgcej przez biezgcag pozycje satelity

W perygeum anomalia prawdziwa wynosi 0° " 7
W apogeum réwna jest 180° 5 1 V%
QA
/{/},/ {:,.?
// ey
e -
yd Y //

ernal equinox point
(Aries point)

e



Orbity

Seale; el <10 K/ 0:2mi Orbital Altitudes of many significant satellites of earth

2000 Km / 12437 mi

0 km / mi - Sea Level.
37.6 km / 23.4 mi - Self Propelied Jet Aircraft Flight Ceiling (Record Set in 1877).
215 km / 133.6 mi - Sputnik-1 The first artficial sateliite of earth
340 km / 211.3 mi - Interational Space Station.
390 km / 242.3 mi - Former Russian Space Station MIR
595 km / 369.7 mi - Hubble Space Telescope. 35,786 km
Geosynchronous (GEO) and Geostationary (GSO) Satelites
[700 - 1700 kmj - Polar Orbiting Satelites. Geosynchronous satelltes orbit the Earth at the same rate that the
056 mi] 20350 km Earth rotates. Thus they remain stationary over a single line of longitude
GPS (Global Positioning System) Sateltes A geostationary satellite will remain in a fixed location as observe
horcs NG from the earths surface, allowing a satelite dish to be alligned to them.
meaning that they orbit the earth in exactly 12 hours (fwice per day) Lzs particular altitude marks the border between the MEO and
O Zones.

MEO Zone HEO Zone
(Medium Earth Orbit) (High Earth Orbit)

2000 Kem / 1243.7 mi

600 - 800 km / 372.8 - 487.1 mi - Sun-synchronous Sateliites.

These satellites orbit the Earth in near exact polar orbits north to south.

They cross the equator multiple times per day and each time they are at the same angle
ith respect to the sun. Satellites on these types of orbits are particularly useful

for capturing images of the Earth's surface or images of the sun.

Scale: 1 Pixel = 100 Km / 62.1 mi 20000 Km /12437 4 mi 384,000 km
The Moon

MEO Zone HEO Zone s

(Medium Earth Orbit) (High Earth Orbit)

LEO Zone
(Low Earth Orbit)

ehttp://commons.wikimedia.org/wiki/File:Orbitalaltitudes.jpg



LEO — Low Earth Orbits / orbity niskie

LEO Zone
(Low Earth
Orbit)

0 km / mi - Sea Level.

37.6 km / 23.4 mi - Self Propelled Jet Aircraft Flight Ceiling (Record Set in 1977).
215 km / 133.6 mi - Sputnik-1 The first artificial satellite of earth.

340 km / 211.3 mi - International Space Station.

390 km / 242.3 mi - Former Russian Space Station MIR.

595 km / 369.7 mi - Hubble Space Telescope.

[700 - 1700 km] - Polar Orbiting Satellites.
[435 - 1056 mi]

MEO Zone
(Medium Earth Orbit)

~ 2000 Km / 1243.7 mi

~ 600 - 800 km / 372.8 - 497.1 mi - Sun-synchronous Satellites

These satellites orbit the Earth in near exact polar orbits north to south.

They cross the equator multiple times per day and each time they are at the same angle
with respect to the sun. Satellites on these types of orbits are particularly useful

for capturing images of the Earth’s surface or images of the sun.
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Orbita geostacjonarna GEO

T



movie/geo1.wmv
file:///C:/praca/dydaktyka/radionawigacja/wykład_2018/movie/geo1.wmv
movie/geo2.wmv
file:///C:/praca/dydaktyka/radionawigacja/wykład_2018/movie/geo2.wmv

Orbita geosynchroniczna GSO
T

1

i =55°



movie/gso1.wmv
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Orbita geosynchroniczna GSO



movie/qzss1.wmv
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Orbita Srednia



movie/glonass1.wmv
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Orbita Srednia

T=1/2
i =55°
e=0.02



movie/gps1.wmv
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Position of satellite relative to observer

® Wysokosc¢ topocentryczna (elewacja)
e Azymut (namiar)
e Maska elewacji (elevation mask)

= minimalna wysokos$¢ topocentryczna satelity,
od ktdorej moze byc satelita nawigacyjnym

Ptaszczyzna
horyzoRtu




Pozycja satelity wzgledem obserwatora

® Wysokos¢ topocentryczna (elewacja)
e Azymut (namiar)
eMaska elewacji (elevation mask)
= minimalna wysoko$¢ topocentryczna satelity, 0d ktorej moze by¢ satelita
nawigacyjnym
= Satelita nawigacyjny — ktorego sygnat wykorzystywany jest do okreslania pozycji
odbiornika
= Satelita widoczny — ktory znajduje si¢ powyzej ptaszczyzny horyzontu
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Elevation mask visible satellite

T Ptaszczyzna horyzonttr’//



Jak odczytac diagram ,satellites” w
odbiorniku EPFS ‘

270° 0° 90°

180° 150°

Az = 210°, El = 60°



Koniec



