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Ekstrapolacja elementéw orbity SSZ do celéw efemerydalnych

1. Wprowadzenie

Obserwowanie sztucznych satelitdw Ziemi, podobnie jak obserwowa-
nie innych ciatl niebieskich, wigze sie z koniecznos$cig znajomsci pozycji
chwilowej obiektu, czyli efemerydy. Przy liczeniu efemerydy SSZ napo-
tyka sie na duze trudnosci, wynikajgce ze ztozonos$ci teorii ruchu satelity
wokot Ziemi, na ktore skladajg sie nastepujace czynniki: niejednorodnosé
pola grawitacyjnego Ziemi, blisko$¢ satelity do Ziemi, oddziatywanie ha-
mujgce atmosfery, oddzialywanie cisnienia Swiatta stonecznego na sate-
lite znajdujacego sie poza cieniem Ziemi. Inne zjawiska, np. oddziatywa-
nie grawitacyjne innych ciat uktadu stonecznego, zachodza w przypadku
satelitow podobnie jak w przypadku planet.

Rozwigzywanie zagadnienia ruchu SSZ z jednej strony wymaga bar-
dzo dtugich i zmudnych obliczen, z drugiej za$ strony jest stosunkowo
mato dokladne, czego powodem jest np. niedostateczna znajomo$¢ dyna-
micznego modelu atmosfery. W przypadku satelitow wykorzystywanych
w geodezji, ktérych wysoko$¢ nad fizyczng powierzchnig Ziemi nie spada
na ogét ponizej tysigca kilometrow, przy liczeniu efemeryd wystarczy
ograniczy¢ sie do uwzgledniania wptywu grawitacyjnego Ziemi. Wraz ze
wzrostem okresu ekstrapolacji elementdw orbity SSZ zwieksza sie zio-
zonos¢ teorii ruchu i naturalnie ilo$¢ niezbednych dc wykonania obli-
czen. Rownoczesnie zwiekszanie wymogéw doktadnosciowych dla wyzna-
czonej chwilowej pozycji satelity pocigga za sobg rozrost algorytmu obli-
czeniowego. Celem tej pracy jest okreslenie metody, umozliwiajagcej z wy-
magang doktadnoscig ekstrapolowac orbite na dtugich odcinkach czasu za
pomocg prostego modelu matematycznego.

2. Opis metody

Niech EL oznacza zbior elementéw orbity {a, e, i, fi, w, M}. W opar-
ciu o teorie perturbowanego ruchu w zagadnieniu dwoch cial przyjeto
nastepujacg definicje chwilowych elementdw orbity

a)
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gdzie: ef — element chwilowy na epoke i,
— element $redni na epoke t0,
OsecE — perturbacja wiekowa elementu,
0lp8 — perturbacja dtugookresowa elementu,
SspE — perturbacja krétkookresowa elementu.

Zaktadamy, iz dysponujemy S$rednimi elementami orbity na epoke tO
Zadanie sprowadza sie zatem do okresSlenia perturbacji wiekowych, diu-
gookresowych i krotkookresowych na epoke t. Ograniczmy sie do czesci
pola grawitacyjnego Ziemi opisanej za pomocg harmonik zonalnych. Ta-
kie uproszczenie zagadnienia nie wplynie znaczaco na doktadnos$¢ liczo-
nych efemeryd, gdyz pominieta w ten sposob cze$¢ pola grawitacyjnego
opisana za pomocg harmonik sektorialnych i tesseralnych powoduje je-
dynie okresowe zmiany elementéw orbity. Zgodnie z [6] przyjeto naste-
pujaca zalezno$¢ pomiedzy duzg potosig a i ruchem S$rednim n:

a8 = GM1+ 3 2% (1 3costi)y T |
n‘a 1] 1 E (=] c0s7) | € 2
gdzie GM —= stata grawitacyjna Ziemi,
J2 — druga harmonika zonalna potencjatu grawitacyjnego Ziemi,
ae —= Sredni promieA rownikowy Ziemi.

W celu wyznaczenia perturbacji wiekowych i okresowych postuzono
sie teorig dwoch nieruchomych centrow Aksenova [1], [2]. Teoria ta po-
stuguje sie tzw. ruchem posrednim, w ktérym pozycje satelity opisuje
sie za pomocg elementéw posrednich orbity, zwanych inaczej elementami
quasi-keplerowskimi. Dla przypadku perturbacji wiekowych i diugo-
okresowych wykorzystano teorie Aksenova po jej uprzednim przystoso-
waniu do zagadnienia keplerowskiego ruchu perturbowanego. Dla pertur-
bacji krétkookresowych dokonano kompilacji teorii Kozai [4] (perturbacje
od J2 i teorii Aksenova (perturbacje od harmonik wyzszych rzedow).

Ostatecznie otrzymano nastepujagce wzory na chwilowe elementy
orbity:

a° —ct~ogd,

g° = g+8tpe+ bspe,

2 — +

Uo= i+ ﬁim%ﬁ%] W @)

uj° = lo+ vu+ 8ip<u4-8spm
ve = tt+2ipt>+ g§)u

gdzie v oznacza anomalie prawdziwg, od ktoérej za pomocg rdwnania
Keplera i anomalii mimosrodowej E tatwo przejs¢ do anomalii Sredniej M.
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Wielkosci u i v sg wpotczynnikami zmian wiekowych odpowiednio dla
dtugosci wezta wstepujgcego B i argumentu perigeum o Wyznacza sie
je natepujaco:
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Perturbacje dtugookresowe opisuje sie za pomoca nastepujacych wzo-
réw:
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gdzie: g = vu+ a>— , K= (m+ 1) mod 2, m = entier/™)—1, ki = (m)

a .

mod 2 oraz ym= J}m a(1—e9)j przy czym Jm oznacza m-ta harmonike
zonalng ziemskiego potencjatu grawitacyjnego. Wystepujagce we wzorach
funkcje Mj/* — MW te) oraz L,¥l= (sin i) liczone sa za pomocg wzo-

row rekurencyjnych zgodnie z [2]. Funkcje Qf* oraz R ¥1sg kombinacjami
Ljf», Mjf oraz ich pochodnych.

Perturbacje krotkookresowe okreslone sg nastepujaco:
tneL Ssp £ —Ssp ejg H Ssp =34 ... 7

3

3b 12y
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sin2r 3 4 cos 2(v ;i) ;e cos (V 1-20j) + — B ces (3r ! 2w)],
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gdzie y2 = J2ae

Npajk  —2a [JTlak, ocos Ju+ JT ak, i cos (ku+v) + ~ak,-icos(ku—r)],

k=1 K 0 K 2

= ———-SpOi* _ M bk, 0 cos ku-I- ¥} bk, i cos (ku+v)+ 5] bk, -i cos (ku—v) +
*:2

k=1 K 0

+ ’\_Olk-, 2cos (ku +2v) +ky' bk, -2 cos (ku—2v)],

K-
K 2
Sspij. = - i FV Oeog y, tcos (ku+v) + V Ck-i cos (ku —>) 9
Hif ~=1 JT<:0 k=2 b
00 (05} 00
5sphj,c = - ° 1 A- osin ku + ~ dk, isin (ku+v)+ N de, -i sin (ku- K)]j
smo 1 > i * 0 K=2
2 er
URJE = —cos roiPQjk — BK, 0sin feu+ JT ek, i sin (fcittu) + £ ek, -i sin (ku —v) +

I k=0 k=2



Obliczanie orbit SSZ do celdw ejemerydalnych 61
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gdzie u = o+ >— —, za$ wielkoSci akii, bkyi, ckii, dk}i, ekt> fkj majg bardzo

ztozong postac. Formuty okreslajace te wielkosci sg podane w pracy [8].
Dla przyktadu
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3. Analiza metody

Analize metody przeprowadzono w sposéb numeryczny. Wybrano
w tym celu 5 sztucznych satelitow Ziemi o réznej charakterystyce (Ta-
blica 1).

Ekstrapolacje orbit przeprowadzono w oparciu o elementy orbit wy-
robwnane na podstawie duzej liczby precyzyjnych obserwacji satelitow wy-
konanych na stacjach siefci SAO [7], [11], badZ tez w oparciu o przybli-
zone elementy orbit podawane przez SAO dla celéw efemerydalnych.
W przyblizonych elementach orbit zaobserwowano niezgodnosci pomiedzy
duzg poétosig, a ruchem $rednim siegajace dziesigtkdw, a nawet setek me-
trow w wielkos$ci duzej potosi. Do ekstrapolacji przyjeto dwa zestawy
przyblizonych elementow orbit. W pierwszym, podane przez SAO elemen-
ty a, ¢ 1, O, @ M, w drugim za$ zmieniono duzg péto$ a, obliczajac ja
na podstawie (2), wychodzac z ruchu $redniego n.
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Tablica 1
. Nachy- Perige- Apo-
Nazwa satelity Masa Ksztatt Wymiary lenie um geum Okres
(kg) m ~ obity  km)  (km) (h)
Explorer 1X 6,6 kula Sred. 3,7 38,9° 507 2548 1,95
Vanguard 3 68,0 sferoida diug. 2,5 33,4» 511 3720 2,16
$red. 0,5
Midas 4 1800,0 walec dtug. 9,0 95,9 3501 3752 2.77
Sred. 15
Anna 1B 161,0  sferoida dtug. 0.9 50,lo 1082 1178 1,80
Sred. 1.2
Geos A 1750  o$mios- $red. 1,2 59,40 1125 2266 2,01
cian z wys. 0,8
ostro-
stupem
Anomalie $rednig liczono na podstawie wzoru
M = MO+ 7 (t—TV)+ nl (t—T02 (12)

Cze$¢ nieliniowg wzgledem czasu (11) uwzgledniono jedynie przy obli-
czaniu orbit satelitow Explorer IX i Vanguard 3, gdyz ze wzgledu na silng
eliptyczno$¢ ich orbit oraz stosunkowo bliskie perigeum wspdtczynnik n\
osigga warto$¢ majaca istotny wptyw na chwilowg anomalie Srednia.

Btedy ekstrapolacji okreslono przez poréwnanie obliczonych pozycji
satelity z obserwowanymi. Postuzono sie precyzyjnie zredukowanymi ob-
serwacjami fotograficznymi wykonanymi za pomocag kamer Baker-Nunn
z nastepujacych stacji: Arequipa, San Fernando, Shiraz, Woomera [7], [9],
[10]. Wyniki obliczen zostaty przedstawione w formie graficznej na pieciu
zatgczonych do pracy wykresach. Przedstawiajg one bitedy ekstrapolacji
orbit wybranych sztucznych satelitdw Ziemi wyrazone w stopniach tuku
mierzonych na topocentrycznej sferze niebieskiej, czyli innymi stowy bte-
dy nacelowania na satelite kamerg ustawiong wedtug ekstrapolowanych
efemeryd. Linig ciggta oznaczono orbity, dla ktérych jako elementy po-
czatkowe w procesie ekstrapolacji przyjeto elementy wyréwnane na pod-
stawie precyzyjnych obserwacji. Liniami kropkowang i przerywang ozna-
czono orbity, dla ktérych jako elementy poczatkowe stuzyty przyblizone
elementy SAO, przy czym w przypadku pierwszym uzyto podanych przez
SAO sze$é elementdow (a, e i, U, o M), za$ w przypadku drugim uzyto
wielko$é duzej pdtosi obliczong z ruchu $redniego n za pomocg wzoru (2).

W przyktadzie obliczeniowym dotyczacym satelity Explorer IX ele-
menty poczatkowe przyjete dla kazdego z trzech wariantow orbity byty
zadane na te samg epoke. W przyktadach dotyczacych satelitbw GEOS-A
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i Vanguard 3 epoka przyblizonych elementéw poczatkowych SAO jest
weczesniejsza od epoki, na ktérg okreSlone zostaly elementy wyréwnane na
podstawie precyzyjnych obserwacji SSZ, odpowiednio o 12 i 7 dni. Skala
czasu w tych przypadkach odniesiona jest do epoki precyzyjnych ele-
mentéw poczatkowych.

Obliczenia orbit przeprowadzono przy uzyciu programu obliczeniowego
w jezyku FORTRAN-IV na maszynie cyfrowej CDC-3170. W obliczeniach
ograniczono sie do perturbacji od J2J3 J4

4. WhnioskKi

Proponowana metoda nie moze by¢ stosowana w szczegblnych przy-
padkach, tzn. orbity kotowej, orbity réwnikowej oraz orbity o nachyle-
niu krytycznym. W wymienionych przypadkach mozna skorzysta¢ z roz-
wigzania réwnan ruchu perturbowanego wzgledem innego zbioru elemen-
téw orbity, lub z innych teorii ruchu. Najbardziej uniwersalnym i jedno-
czesnie prostym w obliczeniach na maszynie cyfrowej rozwigzaniem wy-
daje sie byé metoda Aksenova [1] oparta na teorii dwoch nieruchomych
centréow.

Pominiecie hamujacego wptywu atmosfery naktada dalsze ogranicze-
nia na stosowalno$¢ opracowanej metody, wyklucza ono bowiem mozli-
wos¢ ekstrapolacji tzw. niskich orbit. W praktyce przy liczeniu chwilo-
wych pozycji satelitow o niskich orbitach stosuje sie metody polegajace
na wyréwnaniu teoretycznej orbity w oparciu o obserwacje. Dla niskich
orbit mozna stosowac zatem opisang metode jako gtéwny trzon algorytmu
wyréwnania orbity.

Otrzymane wyniki potwierdzaja, iz doktadno$¢ predykcji orbity zalezy
od jej wysokosci nad powierzchnig Ziemi, ksztattu orbity oraz ksztattéw,
rozmiar6w i masy satelity. Przyktadowo bardzo wymowne jest zestawie-
nie doktadnosci ekstrapolowanych orbit satelitow Explorer IX i Van-
guard 3. Satelity te krgzg po bardzo zblizonych do siebie orbitach (Tabli-
ca 1), jednakze pierwszy z nich jest lekka kulg o wzglednie duzej $rednicy,
tzw. satelita balonem, drugi za§ w znacznie mniejszej objetosci zawiera
dziesieciokrotnie wiekszg mase.

Doktadnos$¢ ekstrapolowanej orbity w duzym stopniu uwarunkowana
jest doktadnoscig poczatkowych elementow orbity. Najlepsze wyniki uzy-
skuje sie wdwczas, gdy jako elementy poczatkowe przyjmuje sie elemen-
ty orbity wyréwnanej na podstawie duzej liczby precyzyjnych obserwacji.
W praktyce jednak, elementy takie sg nieosiagalne, gdyz liczenie efemeryd
poprzedza kampanie obserwacyjng. Korzysta sie zatem z ekstrapolowa-
nych orbit wyréwnanych na podstawie mato doktadnych obserwacji. Naj-
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lepszymi, a zarazem dostepnymi sg przyblizone elementy orbit opraco-
wane przez SAO. Niescistosci wystepujagce w elementach przyblizonych
pomiedzy duzg potosig a ruchem Srednim zostaty zilustrowane na wykre-
sach w przypadkach satelitdtw ANNA IB, Explorer IX i Vanguard-3. Dla
satelity GEOS-A wielko$¢ przyblizonej duzej pétosi zostata podana pra-
widtowo.

Istotnym wnioskiem jest, iz je$li w poczatkowych elementach orbity
dysponujemy ruchem S$rednim, wowczas duzg pétos — jako jeden z ele-
mentéw poczatkowych — nalezy obliczy¢ z wzoru (2) na podstawie n.

W przyblizonych elementach SAO wystepuje takze wielko$¢ nx (11),
charakteryzujgca zmiane w czasie ruchu S$redniego. Wielko$¢ te nalezy
uwzglednia¢, jesli przekracza ona warto$¢ 10"6 W przypadku satelity
Explorer IX, wielko$¢ nxwykazuje znaczng zmiane w czasie. Nieuwzgled-
nianie zmiennosci w, czyli drugiej pochodnej ruchu s$redniego wzgledem
czasu, powoduje, iz stosunkowo szybko btad ekstrapolacji orbity przekra-
cza dopuszczalne granice. Z faktem tym nalezy sie jednak pogodzié ko-
rzystajagc z przyblizonych elementow SAO, gdyz nie zawierajg one dal-
szych pochodnych ruchu $redniego wzgledem czasu.

Dokonana analiza wykazata petng przydatno$¢ opracowanej metody do
wykorzystania jej w celu liczenia efemeryd satelitdw geodezyjnych dla
obserwacji fotograficznych. Z doktadnoSciag wymagang przy fotograficz-
nych obserwacjach SSZ mozna ekstrapolowaé orbity na co najmniej mie-
sigc naprzod, co wydaje sie dostatecznie dtugim okresem, zapewniajacym
stacji obserwacyjnej w sposéb ciagty efemerydy, zwazywszy, iz przybli-
zone elementy SAO opracowywane sg w odstepach 2-tygodniowych.
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AH KPbIHbCKWN

AKCTPAMONMAUNA SNEMEHTOB OPENTBI NC3
ANA 3OEMEPNANBIX LENEW

Pe3tome

B pa6oTe npepacTaBneH 06WMIA NaaH MCNOMNb30BaHUA Teopun ABuxXeHus MC3 Bbl-
yucneHns athemepug npu oTtorpaduuecknx HabnwgeHnax. Bonpoc Teopun ABMXKEHUSA
MNC3 peweH B cucteme Standard Earth | ¢ ncnonb3oBaHuemM TeOpUM KPaTKOBPEMEHHOM
neptypbauun Kosam (B OTHECEHMU K 30HA/IbHOW rapMoHWKW J2) U MOAMGULMPOBAHHONA
Teopun AKceHoBa (B OTHeceHMW K nepTypbauun BeKOBOW, [ONTOBPEMEHHON M KpaTKo-
BPEMEHHOI). BbluncautenbHy nporpamMmy paspabotaHo Ha A3bike FORTRAN IV
C MOMOLLbI KOTOPOM MOXHO MOAYyYUTb MO3ULUI CAYTHUKA Ha 3afjaHHbIA MOMEHT.
Mcnonb3ya TouyHble oTorpaduyeckne HabnwfeHne, BbINONHEHHbIE Ha YeTblipex CTaH-
umax cetm Smithsonian Astroiphysical Observatory, a Takxe pasHoro Tuna opbuTasnb-
Hble flaHHble 5 CNYTHUKOB, 4TO 3aPemMepuabl reofe3nvyeckKnux CMyTHUKOB, BbIYMCNEHHbIE
Ha nepuof OAHOro Mmecaua, obecneymBardT TOYHOCTb KPaTKOBPEMEHHOW No3vuumn Tpe-
6yemMyto npu goTorpa@uyecknx Hab O LEHUSX.



JAN KRYNSKI

PREDICTION OF ELEMENTS OF THE ARTIFICIAL EARTH
SATELLITES FOR EPHEMERIDAL PURPOSES

Summary

A general scheme of the use of the motion theory of the Earth Artificial
Satellites to get ephemerides for photographic observation is described in the paper.
The problem of the motion theory of artificial satellites was solved in of Standard
Earth | system using the Kozai’s theory of short-period perturbations (with refe-
rence to J2 zonal harmonic) and the modified Aksenov’s theory (with reference to
secular, long-period and short-period perturbations). Calculating programme in the
FORTRAN IV language was eleborated, due to which the position of a satellite
at a definite moment is specified. Taking an advantage of the precise photographic
observation performed at four stations of Smithsonian Astrophysical Observatory
system and also of various types of orbital data of 5 satellites, the analysis of the
usefalness of the method was performed. It was proved that ephemerides of geodetic
satellites for the period of one month ensure the accuracy of a position required for
photographic observations.
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