Satelita telekomunikacyjny

na orbicie okoloziemskiej

Ojcowie tacznosci satelitarne;
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Prawa Keplera:
1. Planety poruszaja sie po orbitach eliptycznych, a Storice
znajduje si¢ w jednym z ognisk tych elips. (1602)
2. Podczas ruchu planety, promient wodzacy laczacy planete i
Slorice, zakresla jednakowe pola w jednakowych odstepach
czasu. (1605)

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

Prawo powszechnego ciazenia Newtona (1667):
G-M-m
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Sita grawitacji: F =

Arthur C. Clarke:

Koncepcja komunikacji satelitarnej
bazujacej na satelitach geostacjonarnych (1945)




Pierwsze satelity
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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

Orbity satelitow
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-M - G — stala grawitacji
Sila grawitacji: F =2 MM grawitacj
r M — masa Ziemi
2 .
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Sila odsrodkowa :  F =2 m — masa satelity
r r — odleglo$¢ satelity
od srodka Ziemi
2
G A/f m_ry v — predkosé satelity
r r

G- M |G-M R — promien Ziemi — 6371 km
V = =
r R+h h — wysokos¢ orbity




Orblty atehtow
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LEO - wysokos$¢ od 500 do 2000 km,
duze predkosci satelitow, krotki czas widocznosci z Ziemi,
male opdznienia w transmisji
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MEO - wysokos¢ 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" nieruchomo nad jednym punktem

Obecnie w przestrzeni kosmicznej :

-> okolo 850 satelitow, w tym 250 na orbicie GEO

Fentriad, Fussian television
(uzeful at apog ee)
Molnya orbit

Geostationary orbital ring (GEO)
Spaceway, Astrolink, Buroskyway, KaStar;
Invarsat, Intelsat, VSAT, television, ete.

Flobal P ositoning
/_ System (GP5)

Glonass

Orbital altitudes for satellite constellations
mm peak radiation bands of the %an &llen belts thigh—enerzy protons)
urbits ave rot showen at achal inclivation; this i 3 guide to altitude only
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Inkhnac]a orbity

Inklinacja
- kat miedzy plaszczyzna orbity
1 plaszczyzna réwnika
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Orbity satelitow
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G-M
Predkos¢ satelity w ruchu po orbicie : y =
R+h
. . . 2-II-(R+h)
Okres obiegu satelity po orbicie : T =
1%
2-11 5
T =—=— (R+h)’
NG-M
h [km] v [km/h] T [h]
Iridium 780 26 798 1.68
GPS Navstar 20 200 13902 12
GEO 35786 11 037 23.93




Orbita Ziemi
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Doba syderyczna : 23 h 56 min 4 s
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Orbita Ziemi
et RV S A A b
Satelita GEO w cieniu Ziemi :

- 6 tygodni : 1 11T do 11 IV

-6tygodni: 11X do 11 X
- maksymalnie (podczas réwnonocy) : 69.4 minuty

Oslepienie naziemnej anteny satelitarnej przez Stonce
- kilka do kilkunastu minut w ciagu kilkunastu dni w roku
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Orbity satelitow

PR . G-M
Predko$¢ satelity w ruchu po orbicie : v =
R+h

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

Wprowadzanie satelity na orbite
R e

Energia, ktéra trzeba dostarczyé satelicie,

abv go umiesSci¢ na orbicie o wysokosci A :

. ) . . GM
Energia potencjalna na powierzchni Ziemi: E i = _Tm
GMm
Energia potencjalna na orbicie : E =
g p ] p na orbicie R + h
mv* GMm

Energia kinetyczna na otbicie: E_ . = =
na orbicie 2 2(R+h)

IG-M
Vv =
R+h
_GMm_GMm+ GMm _GMm_ GMm
na orbicie R R+l’l 2(R+h) R 2(R+h)

E=AE, +E,




Wprowadzame satehty na orbite
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Pierwsza predkosc kosmiczna :

-> wymagana, aby wprowadzi¢ satelite v = oM =791 km
na orbit¢ o wysokosci h=0 R 5
Druga predkosé kosmiczna :
-> wymagana, aby satelita wyszedt v = 26-M ~11.19 i
z ziemskiego pola grawitacyjnego R S
Predkos¢ powierzchni Ziemi na rowniku : v=0. 46k_m

1 s
Rakiety i promy startujg z miejsc bliskich réwnika:
- Baikonur (Kazachstan),
- Kourou (Gujana Francuska),
- przyladek Canaveral (Floryda),

- baza wojskowa Vandenberg (Kalifornia),
- morska platforma Sea Launch na réwniku (154°W)

Wprowadzanie satelity na orbite
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Schemat Hohmanna (dla satelitow GEO) :

1. Wprowadzenie satelity na niskg orbite kotowa (parking orbif)
— okolo 300 km — za pomoca rakiety jednorazowego uzytku lub
promu kosmicznego.

2. Przemieszczenie satelity na eliptyczna orbite przejSciowa
za pomoca tzw. silnika perygeum — rowniez jednorazowego.

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

4. Ostateczne korekty wykonywane sa za pomoca silnikow
odrzutowych znajdujacych si¢ na poktadzie satelity.




Czas WldOCZIlOSCl satehty

czas widocznosci satelity :
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o — predkosé katowa satelity
wzgledem powierzchni Ziemi

Czas widocznos$ci satelity
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Przykladowy satelita :
inklinacja h [km] v [km/h] T [h]
0° 1672 25268 2

W= a)satelity - a)Ziemi = ﬂ_ﬂ = 3600 1—1
2h  24h 24 h

& = arccos R j=37.6°
R+h

Czas widocznosci satelity :
_2a 57 ' 24 h
[0 360°

=~ 27 minut




Satelita w zenicie 1 na horyzonc1e
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Odleglos¢ od satelity

Dtugosé trasy radiowej przechodzacej przez atmosfere

Thumienie fali radiowej w propagacji przyziemnej
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Smieci na orbicie
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-> ponad 10 tys. obiektéw
o rozmiarze 10 cm lub wiekszym

-> grozba reakcji faricuchowej
- lawiny zderzeni

-> mozliwe utrudnienia we wprowadzaniu
nowych satelitow na orbity

Dziura w sondzie Solar Max zrobiona
przez kosmiczny odpadek © NASA




Dzickuje za uwage




