Satelita telekomumkacy]ny
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Prawa Keglera
1. Planety poruszaja sie po orbitach eliptycznych, a Storice
znajduje sie w jednym z ognisk tych elips. (1602)

2. Podczas ruchu planety, promien wodzacy faczacy planete i
Storice, zakresla jednakowe pola w jednakowych odstepach
czasu. (1605)

3. Kwadraty okreséw obiegu planet wokot Storica sa wprost
proporcjonalne do trzecich poteg wielkich pétosi orbit. (1618)

Prawo powszechnego cigzenia Newtona (1667):
G-M-m

Sila grawitacji: F = .

r
Arthur C. Clarke:

Koncepcja komunikacji satelitarnej
bazujacej na satelitach geostacjonarnych (1945)

Pierwsze satehty

PR W I

Sputnik I
wystrzelony w 1957 r.

masa : 84 kg, @ = 58 cm

Echo1
wystrzelony w 1960 r.

Satelita telekomunikacyjny
pasywny - odbijajacy fale radiowe

masa : 56 kg, @ =30.5m

Orb1ty satehtow
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Orbity satelitow
et d A bty
LEO - wysoko$¢ od 500 do 2000 km,
duze predkosci satelitow, krotki czas widocznosci z Ziemi,
male opdznienia w transmisji

MEO - wysoko$¢ od 8 do 12 tys. km

HEO - orbity silnie eliptyczne,
perygeum - od ok. 500 km, apogeum - do ok. 50 tys. km

GEO - orbity geostacjonarne, wysokos$¢: 35 786 km,
satelita "zawieszony" nietuchomo nad jednym punktem

Obecnie w przestrzeni kosmicznej :

-> okoto 850 satelitéw, w tym 250 na orbicie GEO

M - G — stala grawitacji
Sila grawitacji: F = GLzm g )
r M — masa Ziemi
m-v’ m — masa satelity
Sita od$rodkowa: F =
r r — odleglos¢ satelity
od §rodka Ziemi
2
G AZ m_mvy v — predkosé satelity
r r
G-M G-M R — promien Ziemi — 6371 km
y = =
r R+h h — wysoko$¢ orbity
Pentriad, Russian telsvision Geastationary orbital ring (GEO)
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* Orbital altitudes for satellite constellations ~
i pealk radiation bands of the Var. Allen belts (high-energy protons)
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Inklinacja orbity
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Inklinacja
- kat miedzy plaszczyzna orbity
i plaszczyzna réwnika

Orbity satelitéw
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Predkosé satelity w ruchu po orbicie : v = G
R+h
. . . 2-I1-(R+h)
Okres obiegu satelity po orbicie : T =——7-——=
14
211 2
T =—2".(R+h)’
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Orbita Ziemi

_ Orbita Ziemi

Earth's Orbital Motion
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Orbita Ziemi
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Satelita GEO w cieniu Ziemi :
-6 tygodni: 11T do 11 TV
-6 tygodni: 11X do 11X
- maksymalnie (podczas réwnonocy) : 69.4 minuty

Oflepienie naziemnej anteny satelitarnej przez Stonce :
- kilka do kilkunastu minut w ciagu kilkunastu dni w roku
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Wprowadzanie satelity na orbite
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Energia, ktora trzeba dostarczy¢ satelicie
aby go umiesci¢ na otbicie o wysokosci &:

Energia potencjalna na powierzchni Ziemi:  E, i =

_ GMm
R+h

P
— - my” GMm
Energia kinetyczna na orbicie: E, - =— Qﬁ

2 2(R+h)
G-M
V=, |——
VR+n

GMm GMm GMm  GMm  GMm
E=AE +Eknaorbicic:77 t =
P R R+h 2(R+h) R 2(R+h)

_ GMm
R

Energia potencjalna na orbicie : E, viomice =




Wprowadzame satelity na orbite
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Flerwsza predkosc kosmiczna @
pli::rW921 T dl\mc kosmiczna GM m

-> wymagana, aby wprowadzi¢ satelite v = ,[—— =7.91—
na orbite o wysokosci h=0 5

: ¢ S i .
Druga predkosé kosmiczna 3G M m

-> wymagana, aby satelita wyszedt v=,—=11.19—
z ziemskiego pola grawitacyjnego R

Predkos¢ powierzchni Ziemi na réwniku: — v=0.46 k—m

Rakiety i promy startujq z miejsc bliskich réwnika:
- Baikonur (Kazachstan),
- Kourou (Gujana Francuska), wyspa Tanegashima (Japonia)
- przyladek Canaveral (Floryda),
- baza wojskowa Vandenberg (Kalifornia),
- morska platforma Sea Launch na réwniku (154°W)
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Schemat Hohmanna (dla satelitow GEO) :

1. Wprowadzenie satelity na niska orbit¢ kotowa (parking orbif)
— okoto 300 km — za pomoca rakiety jednorazowego uzytku lub
promu kosmicznego.

2. Przemieszczenie satelity na eliptyczna orbite przejéciowa
za pomocy tzw. silnika perygeum — réwniez jednorazowego.

3. Zmiana orbity eliptycznej na orbite kolowa w momencie
znalezienia si¢ w apogeum (silnik apogeum bedacy czescia
satelity.

4. Ostateczne korekty wykonywane sa za pomocy silnikéw
odrzutowych znajdujacych si¢ na pokladzie satelity.

Wprowadzanie satelity na orbite

Czas trwania calej operacji: okoto 1-2 godziny ???

Q;bi_t_y sa_‘gelit_.éw

G-M
R+h

Predko$¢ satelity w ruchu po orbicie : Vv =

Predkos¢ powierzchni Ziemi : max. 40 000 km / 24 h = 1667 km/h

Czas widocznosci satelity

R
o/ =arccos
(%)

czas widocznosci satelity :
2
(2]

v @ — predkosé katowa satelity
wzgledem powierzchni Ziemi

Czas widocznosci satelity
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O =ity = Ogiomi = ﬂ - ﬁ =360"-—— 1
i 2h 24h 24 h

R j=37.6“
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Czas widocznosci satelity :

20{ 75.2° 24h
© 3600 11

/= arccos
R

=27 minut

Satelita w zenicie i na horyzoncie

Odleglos¢ od satelity
Dtugo$¢ trasy radiowej przechodzacej przez atmosfere

Ttumienie fali radiowej w propagacji przyziemnej




Czynniki wplywajace na pozy C]Q sateht; na orbicie
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Wplyw Storica i Ksigzyca
Niedoktadnos¢ posadowienia
Korekeja pozycji orbitalnej satelity

Stabilizacja polozenia satelity

Smieci na orbicie
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->ponad 10 tys. obiektow
o rozmiarze 10 cm lub wiekszym

-> grozba reakcji tanicuchowej
- lawiny zderzeri

-> mozliwe utrudnienia we wprowadzaniu
nowych satelitow na orbity

Dziura w sondzie Solar Max zrobiona
przez kosmiczny odpadek © NASA

Orbita Geostacjonarna

czas obiegu -
kat inklinacji
wysokosé km

orbita kolowa

orbita geosta

Geometria ukladu Ziemia -- Satelita

Punkt
podsatelitarny

h=36000km
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Punkt podsatelitarny
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Punkt przeciecia powierzchni Ziemi przez
prosta taczaca satelite z jej sSrodkiem

W przypadku satelity , punkt
podsatelitarny znajduje si¢ ,
a jego dlugos¢ geograficzna (Ap) okresla
jednoznacznie polozenie satelity na orbicie. P

ma wspolrzedne geograficzne

Kat elewacji
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— kat pod kt6rym satelita
widoczny jest z punktu obserwacji




Azymut
b g -

mut - kat pomied

kierunkiem prowadzacym do punktu podsatelit
1
¥

Punkt
Podsatelitarny

Deklinacja magnetyczna
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miedzy biegunem
magnetycznym a kinematycznym

Polaryzacja fali emitowanej z satelity

W telekomunikaciji satelitarnej wykorzystuje sie

polaryzacje liniowe i

Polaryzacje emitowanej fali okresla si¢ w

— wektor pola elektrycznego
lezy w plaszczyznie réwnikowej,

— wektor pola elektrycznego
lezy w ptaszczyznie potudnika przechodzacego
przez punkt podsatelitarny

Skrecenie plaszezyzny polaryzacji #2
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Szerokosé geograficzna miejsca odbioru

0° 10° 20° 30° 40° 50° 60° 70° 80° 90°
Réznica diugosci geograficznych miejsca odbioru i punktu
podsatelitarnego

P Y
generowana
przez satelite

podsatelitarny

Zasieg satelity geostacjonarnego #1
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* w punktach R iR’ kat elewacji 8 wynosi 0°
* satelita geostacjonarny nie moze obslugiwac
obszaréw podbiegunowych




Zasieg satelity geostacjonarnego #2
e

w systemach radiodyfuzji satelitarnej przyjmuje si¢ na ogél,
ze kat elewacji nie powinien by¢ mniejszy niz 20°

w systemach satelitarnej stuzby stalej (FSS) dopuszcza si¢
katy elewacji rzedu 3°— 5°

do obstugi obszaréw podbiegunowych stosuje si¢ satelity
poruszajace si¢ po orbitach eliptycznych (np. rosyjski
satelita Molnia)

Zawieszenie azymut-elewacja
e

*Zawieszenie stale
*Kat azymutu (na punkt podsatelitarny)
*Kat elewacji

*Skrecenie ptaszczyzny polaryzacji

Zawieszenie biegunowe #1

Zawieszenie biegunowe #2

COS @, —0,15126}

sin @,

Vo= urctg{

Obliczanie parametrow zawieszen
B e

Trygonometria
-tréjkaty rozciagnicte sa na powierzchni kuli,
-katy i boki sa rownowazne,
-boki sa odcinkami kota wielkiego,
-tréjkat moze mieé 3 katy proste ©

Geometria euklidesowa

Trygonometria sferyczna #1
by b S A B bty

* Suma bokow trojkata sferycznego jest mniejsza od
360°%

* Suma katéw A+B+C tréjkata sferycznego jest
zawsze wicksza od 180° i mniejsza od 540°;

* W tréjkacie sferycznym suma dwéch katéw jest
mniejsza od trzeciego kata powickszonego o 180°;




Trygonometria sferyczna #2
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W tréjkacie sferycznym cosinus dowolnego boku
jest réwny sumie iloczynu cosinusé6w dwéch
pozostatych bokéw i iloczynu sinuséw tych
bokow oraz cosinusa kata miedzy nimi

zawartego.

Trygonometria sferyczna #3
e

cos(c) = cos(a) cos(b) +sin(a) sin(b) cos(C)

Trygonometria sferyczna #4

W tréjkacie sferycznym cosinus dowolnego kata
jest rowny réznicy iloczynu sinusé6w dwoch
pozostatych katow oraz cosinusa boku miedzy
nimi zawartego i iloczynu cosinuséw dwoch
pozostatych katow.

Trygonometria sferyczna #5

cos(C) =sin(A)sin(B)cos(c) —cos(A) cos(B)

Obliczanie azymutu #1
B e I e

Obliczanie azymutu #2
e I e

cos ¥ = cos @ cos Ad +sin @sin Adcos C
cosC=0

cos ¥ =cos @cos AL

cosz=cosycosy+sinysin ycos®,,

cos ysin@+sinycos@cos® ,, =0




Obliczanie azymutu #3
e

_qi % A
CIJABzarccos{ sin @, *cos A4 }

\/1—0032 @, ¥cos” A4

A > =>0=0,
A <Ay > @ =27-D,

Obliczanie kata elewacji
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T

O =arctg

cos Ad*cos @, —0,15126
\/sin2 AA+cos® Ad*sin® @,

Obliczanie kata skrecenia plaszczyzny polaryzacii

sinAA b+sin
E= (ertg p * 1 + (l_b*loj
20 cos p

b=0,15126

p =arccos(cos A1 *cos @, )
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