Sztuczny satelita Ziemi

Ruch w polu grawitacyjnym




Sztuczny satelita Ziemi

Jest to obiekt, ktoremu na pewnej wysokosci
nad powierzchnig Ziemi nadano predkosc
wystarczajaca do uzyskania przez niego
ruchu dookota Ziemi1 po orbicie, ktora moze
by¢ kotowa lub eliptyczna.



Sity dziatajace na satelite

» Zachowawcze:
stanow13 o0 stacjonarnosci procesu ruchu, sg
tatwo przewidywalne, korzystnie wplywaja
na stabilizacje trajektorii.

 Perturbacyjne:
zaburzaja stacjonarnos¢ procesu ruchu
satelity, niejednokrotnie trudne do
0szacowania.



Sity zachowawcze

e Przycigganie grawitacyjne Ziemi



Perturbacje

Czyli zaklocenie zgodnego z prawami Keplera
ruchu cial niebieskich spowodowane s3:

* Niecentrycznoscia pola grawitacyjnego,
« Czynnikami poza grawitacyjnymi.



Perturbacje

Czynniki powodujace niecentrycznos¢ pola
grawitacyjnego:

* Niejednorodnos¢ mas Ziemi,

* Splaszczenie Ziemi,

« Niesymetria mas Ziemi wzgledem roOwnika,

* Eliptycznos¢ rownika,

* Plywy morskie oraz obszarow ladowych,

* Przycigganie grawitacyjne innych cial niebieskich, przede
wszystkim Stonca 1 Ksiezyca,

 Sily elektromagnetyczne.



Perturbacje

Czynniki poza grawitacyjne:
e OpOr atmosfery,

* cisnienie Swiatla stonecznego (charakter nieciggly - tylko,
gdy satelita jest oSwietlony przez Stonce),

 1nne czynniki: promieniowanie odbite od Ziemi, pyl
kosmiczny, efekt relatywistyczny Itp..



Sity

Przyciagganie grawitacyjne Ziemi,
Przyciagganie grawitacyjne Stonca,
Przycigganie grawitacyjne Ksiezyca (planet),
: Opor atmostery,
orbita, _, | Cisnienie $wiatla stonecznego,

R Fg | Zaburzenie ziemskiej grawitacji.

F K Ksiezyc

/':"xi,_

Ziemia




Ruch sztucznego satelity

Niezakldcony ruch sztucznego satelity moze
odbywac si¢ po okregu (uproszczenie)
wzgledem ciala centralnego, jezeli dziata na
niego nastepujaca sita dosrodkowa:

- mV #
d —
T
gdzie:
m - Masa satelity [kg],
\/ - Predkos¢ liniowa satelity [m/s],

r - Promien okregu (orbity) [m].



Grawitacja

Prawo powszechnej grawitacji:

Dwie punktowe masy przyciagajg si¢ sitg wprost
proporcjonalng do tych mas 1 odwrotnie
proporcjonalnie do kwadratu odlegtosci miedzy

nimi. —v
F,=G-

T 2
gdzie:
M - Masa Ziemi rowna 5.97-10%* [kg],
G - Stala grawitacyjna rowna 6.672-10"1! [m3 kg s7]



Prawa Keplera

Na podstawie ruchu planet wokot stonca, a w
szczegoOlnosci Marsa, Jan Kepler (1571 —
1630) okreslit prawa ruchu planet.

|zaak Newton (1643 — 1727) wykazal, ze
zaleznosci Keplera dotyczg wszystkich
obiektow posiadajgcych mase 1 wynikajg z
prawa powszechnego cigzenia.



| Prawo Keplera (1609)

,,Orbita kazdej planety jest elipsg ze Stoncem w
jednym z jej ognisk”™

Elipsa (tzw. krzywa stozkowa) jest sladem przecigcia stozka
plaszczyzna, ktorg we wspotrzednych biegunowych

mozna opisa¢ wzorem: p
|
1+e-cosv
gdzie:
r - Promien wodzacy, ktorego miarg jest odlegtos¢ miedzy srodkiem Ziemi
a satelita,
p - Parametr ogniskowej elipsy, bedacy potowa cieciwy przechodzace;j

przez jedno z ognisk, a prostopadty do jej duzej potosi,

e - Mimosrod krzywe;.



Elipsa

Ksztatt krzywej stozkowej
zalezy od kata zawartego

= A
miedzy os13 stozka a i|

plaszczyzna przekroju.


http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/archive/9/9a/20090929070539!Krzywe_sto%C5%BCkowe.svg



http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/archive/9/9a/20090929070539!Krzywe_sto%C5%BCkowe.svg

Elipsa




Elipsa

Ksztalt krzywe) stozkowej uzalezniony jest od
wartosci mimosrodu:

e e=0 okrag
e 0<ex<l elipsa
ee=1 parabola

e £>1] hiperbola



Predkosc liniowa satelity

Ksztalt orbity zalezy od predkosci z jaka porusza sie
satelita.

Pierwsza predkosc kosmiczna:

Fq = F;
GMm mV?
r2  r
Ea— Przyjmujac, ze:
GM Orbita bardzo niska r R,
[/1 i R =6.37-10% [m],
N r GM = 3.98-10% [m?3 5]

V, =~ 7.91 [km/s]



Predkosc liniowa satelity

Druga predkos¢ kosmiczna to minimalna predkosc
jaka nalezy nadac satelicie, aby oddalala si¢ w
nieskonczonosc¢. Orbita takiego satelity bedzie
wowczas miata ksztatt paraboli lub hiperboli.

IT predkos¢ kosmiczng mozna
obliczy¢ znajdujac rdznice w energii mV 2 GMm
obiektu znajdujacego si¢ na —
powierzchni danego ciata 2 Y
kosmicznego oraz w
nieskonczonosci. Energia w

nieskonczonosci rowna jest 0, 2 GM

natomiast na powierzchni jest sumg VI I — —_— = \/EVI

energii potencjalnej oraz kinetycznej \ r

V, =~ 11.2 [km/s]

0




Ksztalt orbity

V<V,
V=V,
Vi<V <V,
V=V,
V>V,

orbita eliptyczna?!
orbita kotowa
orbita eliptyczna
orbita paraboliczna
orbita hiperboliczna



Il Prawo Keplera (1609)

Promien wodzacy planety zakresla rowne pola
w rownych odstepach czasu.

Powyzsze jest rownowazne zasadzie zachowania
momentu pedu:

gdzie:

- Moment pedu punktu materialnego,

o T gl

- Wektor 1aczacy punkt, wzgledem ktorego okresla si¢ moment pedu 1
punkt ciata,

- Ped punktu materialnego.

gl



Il Prawo Keplera (1609)

Predkosc liniowa satelity po orbicie eliptycznej nie jest
stala. W peryhelium satelita porusza si¢ szybciej niz w
aphelium. Satelita w ciggu takiego samego czasu
przebywa dtuzsza droge (4S5) w poblizu peryhelium, niz
w poblizu aphelium.

S =5=5 Ad,=V,AL

Ad, # Ad, # Ad;

Ad;=v; At



11 Prawo Keplera (1619)

Drugie potegi okresoOw obiegu planet dookota
Stonca sa wprost proporcjonalne do trzecich
poteg i1ch srednich odleglosci od Stonca.

GMm mV?

r2 r
27T
= —

27T

GMm m( )
T2 r

gdzie:
T - Okres obiegu satelity wokot ciata centralnego.



11 Prawo Keplera (1619)

Postac ogolna III prawa

G _ Keplera dla dwoch cial
1 T2r obiegajacych cialo
r3 GM c:entralne p% orbitach
— = —— = const eliptycznych.
T? A4r? Prykely
3 3
rnn 3
=72 Tf(M+my) a;
1 2 = —3
T/ (M +m,) a>




Elementy orbity

W celu zdefiniowania orbity satelity
niezbe¢dna jest znajomos¢ 7 parametrow
(zwanych keplerianskimi)

1. Epoch jest liczba okreslajaca czas
(moment), dla ktorego wyznaczone zostaty
pozostale parametry orbity satelity.



Elementy orbity

2. Inklinacja — kat zawarty
miedzy plaszczyzng
rownika a ptaszczyzng na
ktorej lezy orbita.



Elementy orbity

3. Wezet wschodzacy —
kat mierzony w
plaszczyznie rOwnika
od punktu odniesienia
na niebosklonie.
Punkt ten, nazywany
punktem rOwnonocy
wiosennej, nie jest
zwigzany z ziemskim
uktadem
wspotrzednych ze
wzgledu na ruch

Linia weztowa — linia przechodzaca przez ' :
wezty wschodzacy i schodzacy oraz srodek obrotowy Ziemi .
Ziemi.



Elementy orbity

4. Argument perygeum — kat
zawarty miedzy linig
wezlowa a linig absyd
przechodzacg przez
perygeum, apogeum i
srodek Ziemi.



Elementy orbity

5. Ekscentrycznos¢ — okresla ksztalt elipsy. Dla e = 0 elipsa jest
okregiem, dla e dazacego do 1 elipsa staje sie dtuga 1 ptaska.

C

e = —

a



Elementy orbity

6. Mean motion — okresla odlegtos¢ satelity od Ziemi. Z III Prawa
Keplera wynika, ze im dalsza orbita tym predkosc¢ obrotowa
satelity mniejsza. Obrot (okres) definiowany jako czas migdzy
kolejnymi1 perygeum. Dla orbit eliptycznych operuje si¢
wartoscig srednig predkosci obrotowej satelity. Jednostka to
zazwyczaj liczba obrotow / dzien.



Elementy orbity

7. Mean anomaly — Kat chwilowy wskazujacy potozenie satelity w
danym parametrze epoch. Liczony jest od perygeum 0°,
natomiast dla satelity znajdujacym si¢ w apogeum MA=18 0°.



Koniec




