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Ekstrapolacja elementów orbity SSZ do celów efemerydalnych

1. W prowadzenie

Obserwowanie sztucznych satelitów  Ziemi, podobnie jak  obserwowa­
nie innych ciał niebieskich, wiąże się z koniecznością znajomści pozycji 
chwilowej obiektu, czyli efemerydy. P rzy  liczeniu efem erydy SSZ napo­
tyka się na duże trudności, w ynikające ze złożoności teorii ruchu  sate lity  
wokół Ziemi, na k tóre składają się następujące czynniki: niejednorodność 
pola graw itacyjnego Ziemi, bliskość satelity  do Ziemi, oddziaływanie ha­
mujące atm osfery, oddziaływanie ciśnienia św iatła słonecznego na sate­
litę znajdującego się poza cieniem Ziemi. Inne zjawiska, np. oddziaływa­
nie graw itacyjne innych ciał układu słonecznego, zachodzą w przypadku 
satelitów podobnie jak  w przypadku planet.

Rozwiązywanie zagadnienia ruchu SSZ z jednej strony  wym aga bar­
dzo długich i żmudnych obliczeń, z drugiej zaś strony jest stosunkowo 
mało dokładne, czego powodem jest np. niedostateczna znajomość dyna­
micznego modelu atm osfery. W przypadku satelitów  w ykorzystyw anych 
w geodezji, których wysokość nad fizyczną powierzchnią Ziemi nie spada 
na ogół poniżej tysiąca kilometrów, przy liczeniu efem eryd w ystarczy 
ograniczyć się do uwzględniania wpływ u graw itacyjnego Ziemi. Wraz ze 
wzrostem okresu ekstrapolacji elem entów orbity SSZ zwiększa się zło­
żoność teorii ruchu i naturaln ie  ilość niezbędnych dc wykonania obli­
czeń. Równocześnie zwiększanie wymogów dokładnościowych dla wyzna­
czonej chwilowej pozycji satelity  pociąga za sobą rozrost algorytm u obli­
czeniowego. Celem tej pracy jest określenie metody, um ożliwiającej z wy­
maganą dokładnością ekstrapolować orbitę na długich odcinkach czasu za 
pomocą prostego modelu matematycznego.

2. Opis m etody

Niech EL oznacza zbiór elem entów orbity  {a, e, i, fi, w, M}. W opar­
ciu o teorię perturbow anego ruchu w zagadnieniu dwóch ciał przyjęto 
następującą definicję chwilowych elem entów orbity

a)
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gdzie: ег° — elem ent chwilowy na epokę i,
— elem ent średni na epokę t 0, 

ósec£ — perturbacja wiekowa elementu, 
óIp8 — perturbacja długookresowa elem entu,
Ssp£ — perturbacja krótkookresowa elem entu.

Zakładamy, iż dysponujem y średnim i elem entam i orbity  na epokę t 0. 
Zadanie sprowadza się zatem do określenia perturbacji wiekowych, d łu­
gookresowych i krótkookresowych na epokę t. Ograniczmy się do części 
pola graw itacyjnego Ziemi opisanej za pomocą harm onik zonalnych. Ta­
kie uproszczenie zagadnienia nie wpłynie znacząco na dokładność liczo­
nych efemeryd, gdyż pom inięta w ten sposób część pola graw itacyjnego 
opisana za pomocą harm onik sektorialnych i tesseralnych powoduje je­
dynie okresowe zmiany elementów orbity. Zgodnie z [6] przyjęto nastę­
pującą zależność pomiędzy dużą półosią a i ruchem  średnim  n :

gdzie GM  —• stała graw itacyjna Ziemi,
J 2 — druga harm onika zonalna potencjału graw itacyjnego Ziemi, 
ae —• średni prom ień równikowy Ziemi.

W celu wyznaczenia perturbacji wiekowych i okresowych posłużono 
się teorią dwóch nieruchom ych centrów Aksenova [1], [2]. Teoria ta po­
sługuje się tzw. ruchem  pośrednim, w którym  pozycję satelity  opisuje 
się za pomocą elementów pośrednich orbity, zwanych inaczej elem entam i 
quasi-keplerowskim i. Dla przypadku perturbacji wiekowych i długo­
okresowych wykorzystano teorię Aksenova po jej uprzednim  przystoso­
waniu do zagadnienia keplerowskiego ruchu perturbowanego. Dla p e rtu r­
bacji krótkookresowych dokonano kompilacji teorii Kozai [4] (perturbacje 
od J 2) i teorii Aksenova (perturbacje od harm onik wyższych rzędów).

Ostatecznie otrzym ano następujące wzory na chwilowe elem enty

(2)

orbity:

a° — ct~r0spct, 
e° =  e+8t pe +  bspe, 
i° — i + Spsi,
Ü0 = й + fiiu+ŚjpŚJ |-SspW, 
uj° =  lo +  vu +  8ip<u4-8spm, 
v° =  tt+?ipt> +  8SpU,

(3)

gdzie V  oznacza anomalię prawdziwą, od której za pomocą równania 
Keplera i anomalii mimośrodowej E łatwo przejść do anomalii średniej M.
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t e — =  i  1 + 6  tg — , E =  M - e  sin  E. (4)
°  2 \  1 - e  5 2

Wielkości u i v są wpółczynnikami zmian wiekowych odpowiednio dla 
długości węzła wstępującego ß  i argum entu  perigeum  co. W yznacza się 
je natępująco:
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Perturbacje długookresowe opisuje się za pomocą następujących wzo­
rów:
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1 —e2

gdzie: g =  vu +  a>— , к =  (m +  1) mod 2, m  =  entier/™ ) — 1, ki =  (m)

przy czym Jm oznacza m -tą harm onikęmod 2 oraz ym =  J-m
ae

a ( 1 — e‘) j
zonalną ziemskiego potencjału graw itacyjnego. W ystępujące we wzorach 
funkcje Mj/'* — MW te) oraz L,1*1 =  (sin i) liczone są za pomocą wzo­
rów  rekurencyjnych  zgodnie z [2]. Funkcje Q'f* oraz R 1*1 są kom binacjam i 
Ljf», Mjf oraz ich pochodnych.

Pertu rbacje  krótkookresow e określone są następująco:
t ^ E L  Ssp £ — Ssp ejg H- Ssp ?c =  3,4 . . . (7)

3 Ъ  I 2 / 3
a [ y ( 1 - T S in ,i) { ( ' r ) 3 ~  (1_e2) 3/2}  +  ( ^ F  s in 4  COs2 (ü +  w )]’

= - 4 £!l 5 [ ł ( l “ l sin2i ){(v)3- (i- e2) 3/ } +l ( ł ) sin4cos2(«+“']-
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gdzie u =  со +  г> — —, zaś wielkości akii, bkyi, ckii, d k}i, ekt>, f kj  m ają bardzo

złożoną postać. Form uły określające te wielkości są podane w pracy [8]. 
Dla przykładu
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3. Analiza m etody

Analizę m etody przeprowadzono w sposób num eryczny. W ybrano 
w tym  celu 5 sztucznych satelitów  Ziemi o różnej charakterystyce (Ta­
blica 1).

Ekstrapolację orbit przeprowadzono w oparciu o elem enty orbit w y­
równane na podstawie dużej liczby precyzyjnych obserw acji satelitów  wy­
konanych na stacjach siefci SAO [7], [11], bądź też w oparciu o przybli­
żone elem enty orbit podawane przez SAO dla celów efem erydalnych. 
W przybliżonych elem entach orbit zaobserwowano niezgodności pomiędzy 
dużą półosią, a ruchem  średnim  sięgające dziesiątków, a naw et setek me­
trów  w wielkości dużej półosi. Do ekstrapolacji przyjęto dwa zestawy 
przybliżonych elem entów orbit. W pierwszym, podane przez SAO elem en­
ty а, e, г, O, co, M, w drugim  zaś zmieniono dużą półoś a, obliczając ją 
na podstawie (2), wychodząc z ruchu średniego n.
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Tablica 1

Nazwa satelity Masa

(kg)
Kształt Wymiary

(m)

Nachy­
lenie

orbity

Perige­
um
(km)

Apo­
geum
(km)

Okres

(h)

Explorer IX 6,6 kula śred. 3,7 38,9° 507 2548 1,95
Vanguard 3 68,0 sferoida dług. 2,5 

śred. 0,5
33,4» 511 3720 2,16

Midas 4 1800,0 walec dług. 9,0 
śred. 1,5

95,9o 3501 3752 2.77

Anna IB 161,0 sferoida dług. 0.9 
śred. 1.2

50,lo 1082 1178 1,80

Geos A 175,0 ośmioś- 
cian z 
ostro­
słupem

śred. 1,2 
wys. 0,8

59,4o 1125 2266 2,01

Anomalię średnią liczono na podstawie wzoru

M =  M0 +  7i (t — Tv) +  n l ( t —T 0)2. (11)

Część nieliniową względem czasu (11) uwzględniono jedynie przy obli­
czaniu orbit satelitów Explorer IX i V anguard 3, gdyż ze względu na silną 
eliptyczność ich orbit oraz stosunkowo bliskie perigeum  współczynnik n\ 
osiąga wartość m ającą isto tny w pływ na chwilową anomalię średnią.

Błędy ekstrapolacji określono przez porównanie obliczonych pozycji 
satelity  z obserwowanymi. Posłużono się precyzyjnie zredukow anym i ob­
serw acjam i fotograficznymi wykonanymi za pomocą kam er Baker-N unn 
z następujących stacji: Arequipa, San Fernando, Shiraz, Woomera [7], [9], 
[10]. W yniki obliczeń zostały przedstawione w form ie graficznej na pięciu 
załączonych do pracy wykresach. Przedstaw iają one błędy ekstrapolacji 
orbit w ybranych sztucznych satelitów  Ziemi wyrażone w stopniach łuku 
m ierzonych na topocentrycznej sferze niebieskiej, czyli innym i słowy błę­
dy nacelowania na satelitę kam erą ustaw ioną według ekstrapolow anych 
efem eryd. Linią ciągłą oznaczono orbity, dla których jako elem enty po­
czątkowe w procesie ekstrapolacji przyjęto elem enty w yrównane na pod­
stawie precyzyjnych obserwacji. Liniami kropkowaną i przeryw aną ozna­
czono orbity, dla których jako elem enty początkowe służyły przybliżone 
elem enty SAO, przy czym w przypadku pierwszym  użyto podanych przez 
SAO sześć elem entów (a, e, i, Û, co, M), zaś w przypadku drugim  użyto 
wielkość dużej półosi obliczoną z ruchu  średniego n za pomocą wzoru (2).

W przykładzie obliczeniowym dotyczącym satelity  Explorer IX ele­
m enty początkowe przyjęte dla każdego z trzech w ariantów  orbity były 
zadane na tę samą epokę. W przykładach dotyczących satelitów  GEOS-A
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i V anguard 3 epoka przybliżonych elem entów początkowych SAO jest 
wcześniejsza od epoki, na k tórą określone zostały elem enty wyrów nane na 
podstawie precyzyjnych obserwacji SSZ, odpowiednio o 12 i 7 dni. Skala 
czasu w tych przypadkach odniesiona jest do epoki precyzyjnych ele­
m entów początkowych.

Obliczenia orbit przeprowadzono przy użyciu program u obliczeniowego 
w języku FORTRAN-IV na maszynie cyfrowej CDC-3170. W obliczeniach 
ograniczono się do pertu rbacji od J2> J3, J 4.

4. Wnioski

Proponowana metoda nie może być stosowana w szczególnych przy­
padkach, tzn. orbity  kołowej, orbity równikowej oraz orbity o nachyle­
niu krytycznym . W w ym ienionych przypadkach można skorzystać z roz­
wiązania rów nań ruchu perturbow anego względem innego zbioru elem en­
tów orbity, lub z innych teorii ruchu. Najbardziej uniw ersalnym  i jedno­
cześnie prostym  w obliczeniach na maszynie cyfrowej rozwiązaniem  w y­
daje się być metoda Aksenova [1] oparta na teorii dwóch nieruchom ych 
centrów.

Pominięcie ham ującego w pływ u atm osfery nakłada dalsze ogranicze­
nia na stosowalność opracowanej metody, wyklucza ono bowiem możli­
wość ekstrapolacji tzw. niskich orbit. W praktyce przy liczeniu chwilo­
wych pozycji satelitów  o niskich orbitach stosuje się m etody polegające 
na w yrów naniu teoretycznej orbity  w oparciu o obserwacje. Dla niskich 
orbit można stosować zatem  opisaną m etodę jako główny trzon algorytm u 
w yrów nania orbity.

Otrzym ane wyniki potwierdzają, iż dokładność predykcji orbity zależy 
od jej wysokości nad powierzchnią Ziemi, kształtu  orb ity  oraz kształtów , 
rozm iarów i m asy satelity . Przykładowo bardzo wymowne jest zestawie­
nie dokładności ekstrapolow anych orbit satelitów  Explorer IX i V an­
guard 3. Satelity te krążą po bardzo zbliżonych do siebie orbitach (Tabli­
ca 1), jednakże pierwszy z nich jest lekką kulą o względnie dużej średnicy, 
tzw. satelitą balonem, drugi zaś w znacznie mniejszej objętości zaw iera 
dziesięciokrotnie większą masę.

Dokładność ekstrapolow anej orbity w  dużym  stopniu uw arunkow ana 
jest dokładnością początkowych elem entów orbity. Najlepsze w yniki uzy­
skuje się wówczas, gdy jako elem enty początkowe przyjm uje się elem en­
ty  orbity  w yrównanej na podstawie dużej liczby precyzyjnych obserwacji. 
W praktyce jednak, elem enty takie są nieosiągalne, gdyż liczenie efem eryd 
poprzedza kam panię obserw acyjną. Korzysta się zatem  z ekstrapolow a­
nych orbit w yrów nanych na podstawie mało dokładnych obserwacji. N aj­
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lepszymi, a zarazem dostępnymi są przybliżone elem enty orbit opraco­
wane przez SAO. Nieścisłości występujące w elem entach przybliżonych 
pomiędzy dużą półosią a ruchem  średnim  zostały zilustrowane na w ykre­
sach w przypadkach satelitów  ANNA IB, Explorer IX i Vanguard-3. Dla 
satelity  G EOS-A wielkość przybliżonej dużej półosi została podana p ra ­
widłowo.

Istotnym  wnioskiem jest, iż jeśli w początkowych elem entach orb ity  
dysponujem y ruchem  średnim, wówczas dużą półoś — jako jeden z ele­
mentów początkowych — należy obliczyć z wzoru (2) na podstaw ie n.

W przybliżonych elem entach SAO w ystępuje także wielkość n x (11), 
charakteryzująca zmianę w czasie ruchu średniego. Wielkość tę należy 
uwzględniać, jeśli przekracza ona wartość 10"6. W przypadku satelity  
Explorer IX, wielkość n x wykazuje znaczną zmianę w czasie. Nieuwzględ­
nianie zmienności щ,  czyli drugiej pochodnej ruchu średniego względem 
czasu, powoduje, iż stosunkowo szybko błąd ekstrapolacji orbity przekra­
cza dopuszczalne granice. Z faktem  tym  należy się jednak pogodzić ko­
rzystając z przybliżonych elementów SAO, gdyż nie zaw ierają one dal­
szych pochodnych ruchu średniego względem czasu.

Dokonana analiza wykazała pełną przydatność opracowanej m etody do 
wykorzystania jej w celu liczenia efem eryd satelitów geodezyjnych dla 
obserwacji fotograficznych. Z dokładnością wymaganą przy fotograficz­
nych obserwacjach SSZ można ekstrapolować orbity na co najm niej m ie­
siąc naprzód, co wydaje się dostatecznie długim okresem, zapewniającym  
stacji obserwacyjnej w sposób ciągły efemerydy, zważywszy, iż przybli­
żone elem enty SAO opracowywane są w odstępach 2-tygodniowych.
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ЯН КРЫ НЬСКИ

ЭКСТРАПОЛЯЦИЯ ЭЛЕМЕНТОВ ОРБИТЫ  ИСЗ 
ДЛЯ ЭФЕМЕРИДИЫХ ЦЕЛЕЙ

Р е з юм е

В работе представлен общий план использования теории движ ения ИСЗ вы­
числения эф емерид при ф отограф ических наблюдениях. Вопрос теории движ ения  
ИСЗ реш ен в системе Standard Earth I с использованием теории кратковременной  
пертурбации К озаи (в отнесении к зональной гармоники J2) и модифицированной  
теории Аксенова (в отнесении к пертурбации вековой, долговременной и кратко­
временной). Вычислительную программу разработано на языке FORTRAN IV  
с помощью которой можно получить позицию спутника на заданный момент. 
И спользуя точные фотографические наблюдение, выполненные на четырех стан­
циях сети Sm ithsonian Astroiphysical O bservatory, а также разного типа орбиталь­
ные данные 5 спутников, что эфемериды  геодезических спутников, вычисленные 
на период одного месяца, обеспечивают точность кратковременной позиции тре­
буемую при ф отограф ических наблюдениях.
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PREDICTION OF ELEMENTS OF THE ARTIFICIAL EARTH 
SATELLITES FOR EPHEMERIDAL PURPOSES

S u m m a r y

A general schem e of the use of the m otion theory of the Earth A rtificial 
Satellites to get ephem erides for photographic observation is described in the paper. 
The problem of the m otion theory of artificial sa tellites was solved in of Standard  
Earth I system  using the K ozai’s theory of short-period perturbations (w ith refe­
rence to J2 zonal harmonic) and the m odified A k senov’s theory (with reference to  
secular, long-period and short-period perturbations). Calculating program m e in  the 
FORTRAN IV language w as eleborated, due to w hich the position of a sa te llite  
at a definite m om ent is specified. Taking an advantage of the precise photographic 
observation perform ed at four stations of Sm ithsonian A strophysical Observatory  
system  and also of various types of orbital data of 5 satellites, the analysis of the 
usefalness of the m ethod was perform ed. It was proved that ephem erides of geodetic 
satellites for the period of one m onth ensure the accuracy of a position required for 
photographic observations.
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