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1. INTRODUCERE

Inca de la inceputurile istoriei, omul si-a ridicat privirea spre cer, bolta cereasca
reprezentdnd o sursa inepuizabild de intrebari, mituri si legende. Personificarea naturii si a
fenomenelor naturale era prima incercare timidd a omului primitiv de a-si explica lumea
aparent fara sens pe care o observa.

Pana acum 500 de ani, lumea credea ca Pamantul este centrul universului, motivul
fiind destul de evident: Luna orbita in jurul Pamantului si nu existd nicio dovada ca Soarele
nu facea acelasi lucru. Si planetele puteau fi vazute rotindu-se in jurul Pamantului, desi uneori
pareau sa se Intoarca din drumul lor pentru mai multe saptamani, daca nu chiar luni.

Din secolul al XIX-lea si pana in prezent o multime de astronomi i matematicieni si-
au adus contributia la evolutia si dezvoltarea astronomiei.

Primii navigatori nu scapau din vedere uscatul. Se foloseau navigatori care cunosteau
foarte bine regiunea, care se bazau pe multele treceri anterioare prin acelasi loc: recunoasterea
de stanci, sondaje cu pietre legate de franghii pentru a ocoli adancimile prea mici la
apropierea uscatului, urmarirea directiei de miscare a norilor, recunoasterea curentilor marini,
folosirea vanturilor atdt pentru mers cat si pentru recunoasterea regiunii unde acestea
actioneaza. Cand tarmul nu se mai vedea orientarea se realiza dupa Soare ziua si dupa stele
noaptea.

Filozoful Tales din Milet povestea ca navigatorii ionieni erau invatati sa recunoasca
constelatia Carul Mic inca la 600 de ani 1.Hr.

Cristofor Columb a traversat Atlanticul folosind observatii astronomice si a fost
divinizat de bastinasii din golful Santa Gloria din Jamaica dupa ce a prevestit eclipsa de luna
din 29 februarie 1504.

In navigatia astronomica, reperele de navigatie sunt astrii (Soarele, Luna, planetele,
stelele), vizibilie si identificabili pe cer, care constituie o infrastructurd natural.

Reperele de navigatie astronomice sunt localizate pentru ora observatiei folosind
efemeridele (suport de hartie sau electronic) acestora. Masuratorile la astri se realizeaza cu un
sextant sau un teodolit.

Lansarea primului satelit artificial (Sputnik) pe 4 octombrie 1957 de catre Rusia
(URSS la acea vreme) a avut o mare insemnatatea stiintifica, fiind deschizatorul de drumuri
pentru multitudinea de misiuni spatiale realizate pana in prezent.

In anul 1973, Departamentul Aparirii al Statelor Unite a dorit crearea unui sistem
spatial de pozitionare, sub denumirea de NAVSTAR/GPS (NAVigation System with Timing
And Ranging / Global Positioning System).

Primele obiective care vizau sistemul erau de natura militara. Ulterior insa, Congresul
SUA a impus promovarea facilitatilor “civile” ale sistemului. Procesul a fost accelerat de
lansarea pe piatd a primului receptor GPS, numit “Macrometer”, utilizat pentru determinari
geodezice.

Navigatia satelitara foloseste acelasi principiu ca si navigatia astronomica pentru
determinarea pozitiei terestre a observatorului. Pentru determinarea precisa a pozitiei navei cu
ajutorul sistemului satelitar de navigatie sunt necesare masurarea a patru pseudodistante la tot
atatia sateliti.

Pentru o precizie cat mai bund a pozitiei observatorului este necesard cunoasterea cat
mai riguros posibil a pozitiei satelitului artificial. Asupra acestuia actioneazd o serie de
perturbatii care in functie de natura lor se clasificd in perturbatii de tip gravitational si non-
gravitational.

Modelarea cat mai exacta a ecuatiilor acestor perturbatii conduce in final la o
determinare mai precisa a pozitiei observatorului.



Lucrarea de fata, care se incadreaza in tematica de cercetare a Institutului Astronomic al
Academiei Romane, 1si propune sd abordeze si sa cerceteze urmatoarele probleme legate de
migcarea satelitilor GPS:

e elaborarea unor modele ale acceleratiilor perturbatoare care influenteaza miscarca
satelitilor GPS, determinarea ordinului de marime si stabilirea unui criteriu de
includere a acestora in modelul dinamic;

e studiul metodei analitice de calcul al influentei acceleratiilor perturbatoare de tip
gravitational si negravitational in elementele osculatoare ale satelitilor GPS;

e studiul, prin intermediul unei aplicatii numerice, al erorilor orbitale ale satelifi GPS,
produse de acceleratiile perturbatoare de tip gravitational si negravitational, cu accent
pe acceleratiile de tip negravitational;

e studiul calitativ al miscarii satelitilor GPS.

Lucrarea este structurata pe 6 capitole astfel:

Capitolul | prezinta sistemul satelitar NAVSTAR/GPS, identificarea aplicatiilor
tehnologiei GPS, sisteme de referinta si scari de timp necesare studiului fortelor perturbatoare
care actioneaza asupra satelitilor GPS.

Capitolul Il prezinta analiza cantitativd a miscarii satelitilor GPS sub influenta
perturbatiilor de tip gravitational si negravitational.

Capitolul 11l contine analiza cantitativa a perturbatiilor de tip negravitational:
presiunea radiatiei solare directe, presiunea de radiatie solard indirectd, emisia termica
anizotropa, emisia antenei si modelele empirice ale presiunii radiatiei solare.

Capitolul 1V prezinta metoda originala abordata de autor utilizdnd algoritmul de
integrare Runge — Kutta de ordinul 4, pentru determinarea acceleratiilor perturbatoare de tip
gravitational care actioneaza asupra satelitilor GPS si efectele produse in elementele orbitale
ale satelitilor de perturbatiile de tip negravitational.

Capitolul V este un studiu calitativ sau geometric al miscarii satelitilor GPS. Aceasta
este o abordare noud, prin care se aplica metoda geometrica de analiza a sistemelor dinamice
al carei initiator este Poincare, pentru studiul miscarii satelitilor GPS. Analiza nu se rezuma
numai la satelitii GPS, ci se iau in considerare o multitudine de cazuri, rezultand in final o
analizd complexa a miscarii satelitilor.

Capitolul VI contine o trecere in revistd succintd a datelor si concluziilor mai
importante prezentate in capitolele precedente, punand in evidentd principalele rezultate
obtinute de autor.

2. ANALIZA CANTITATIVA A MISCARII SATELITILOR
NAVSTAR/GPS

2.1 Ecuatiile miscarii satelitului GPS

Ecuatia diferentiala vectoriald a miscarii relative a unui satelit in jurul corpului central,
in conditiile absentei oricarei influente perturbatoare, are forma (Brouwer si Clemence 1961,
Pal si Ureche 1983):



&t (2.1)
iar ecuatiile scalare sunt:

2 2 2
CronX, o), Slol (22)
dt r dt r dt r

In procesul integrarii analitice a sistemului de 3 ecuatii diferentiale de ordinul 2 rezulta
4 integrale prime (integrala energiei si integralele ariilor), ecuatia orbitei si ecuatiile de
migcare ale satelitului in planul orbitei, precum si 6 constante de integrare determinabile din
a, semiaxa mare a orbitei;

I, inclinarea planului orbitei fatd de planul de referinta;
e, excentricitatea orbitei;

o, argumentul perigeului;

Q, ascensia dreaptd a nodului ascendent;

M, anomalia medie.

Cele 6 constante de integrare reprezinta de fapt parametrii orbitei eliptice kepleriene si
definesc pozitia orbitei in spatiul inertial (i, ), orientarea orbitei in planul sdu (), forma
orbitei (a, €) si pozitia satelitului pe orbita (M). Singurul parametru orbital care depinde de
timp este anomalia medie. Ca urmare, in locul sdu se poate utiliza momentul trecerii prin

perigeu (to).

YVVVYVYYY

2.2 Functii de forta perturbatoare

Asupra unui satelit artificial al Pamantului, actioneaza, asa cum este cunoscut, un
numar important de forte (acceleratii) perturbatoare, mult mai mici (ca magnitudine) decat
forta (acceleratia) centrald, dar care influenteaza semnificativ, in timp, dinamica acestuia.

Pentru dezvoltarea teoriei liniare de ordinul I, este necesar sa se exprime principalele
categorii de functii de fortd perturbatoare in termenii elementelor orbitale, in timp ce pentru
integrarea numerica a ecuatiei diferentiale (2.2) a miscarii perturbate, este necesar ca acestea
sa fie exprimate in termenii coordonatelor carteziene.

In functie de natura lor se intdlnesc acceleratii perturbatoare gravitationale si
acceleratii perturbatoare non-gravitationale.

Acceleratii perturbatoare gravitationale:
e necentralitatea campului gravitational al Pamantului;
atractia gravitationald a Soarelui si a Lunii;
efectul indirect al atractiei Soarelui si Lunii (efectul mareic indirect);
atractia gravitationald a celorlalte planete;
efectele relativiste;

Acceleratii perturbatoare non-gravitationale:
e presiunea radiatiei solare directe;
presiunea radiatiei solare re-emise de suprafata Pamantului (albedo-ul);
efectul Poynting — Robertson;
franarea aerodinamica;
vantul solar;
alte acceleratii, precum praful inter-planetar, radiatia termica a satelitului, etc.



Magnitudinea acceleratiilor perturbatoare depinde pe de o parte de natura fenomenului
care le produce, iar pe de altd parte de valorile parametrilor orbitali ai satelitului.

Modificarea unui parametru orbital al satelitului se poate scrie sub forma (Escobal,
1965):

u(t) =u(t,) +C:j—l:(t —t, )+k, - c0s(2w) + K, -Sin(2V + @) + k, - cos(2v) (2.3)

unde:
V — anomalia adevarata;
ki, K2, ks — sume si produse functie de semiaxa mare, excentricitate si inclinare.

Efectul produs de o acceleratie perturbatoare poate fi:
du

e secular, E(t -1, ) , adica are evolutie liniara si este cumulativ in timp;

e lung - periodic, k;-cos(2w), in cazul in care amplitudinea perturbatiei creste
si scade cu o anumitd perioadd de timp definitd, aceastd perioada fiind mai
mare decat perioada orbitala;

e scurt — periodic, k,-cos(2v), cazul Tn care perioada de variatie este mai mica
decat perioada orbitala;

e mixt — periodic, Kk, -Sin(2v+ ), combinatie de perturbatii cu perioade lungi si
scurte.

A Perturbatii scurt-periodice + lung-periodice + seculare

Variatia medie

Perturbatii lung-periodice + seculare

(@] t1 12 Timpul

Figura 2.1 Tipuri de perturbatii

3. REZULTATE NUMERICE DIN ANALIZA CANTITATIVA A
MISCARII SATELITILOR NAVSTAR/GPS

3.1 Calculul orbitei satelitilor GPS

Pentru calculul orbitei satelitilor GPS se utilizeazd doua metode. Prima metoda se
bazeaza pe solutiile analitice ale ecuatiilor planetare ale lui Lagrange, exprimate in termenii
elementelor orbitale Kepleriene. A doua metoda se bazeaza pe solutia numerica a ecuatiei
diferentiale de ordinul 2 a miscérii relative perturbate exprimata in coordonate carteziene,
numitd metoda numerica.

Solutia analiticd utilizatd in calculul precis al arcelor scurte de orbitd GPS reprezinta o
extensie a teoriei perturbatiilor de ordinul 1. Pentru determinarea efectelor introduse de
armonica a 2-a zonala (de coeficient Cyg Sau J;) este necesar sa se includa si perturbatiile de
ordinul 2; in principiu, aceasta necesitd a doua solutie a ecuatiilor planetare Lagrange,
utilizand solutia de ordinul 1 (liniard) pentru a evalua membrul drept al acestei ecuatii.

4



Solutia numerica a orbitei satelitilor GPS se bazeaza pe integrarea numerica directa a
ecuatiilor diferentiale de ordinul 2 ale miscarii relative perturbate, in coodonate carteziene.
Aceastd metoda este intdlnitd sub doud forme: metoda Cowell si metoda Encke. Avantajul
metodei numerice este formularea simpla a ecuatiilor de miscare.

Tn coordonate carteziene, acestea au forma:

o HoX OR .
X =—+L .14 entrui=1,2,3 3.1
== P (3.1)

" ... OR ..
in care r este raza vectoare geocentrica iar o este suma acceleratiilor perturbatoare cauzate
X

i
de necentralitatea campului gravitational terestru, atractia gravitationald luni-solard si
presiunea de radiatie solara.

Coordonatele X, sunt definite intr-un sistem de referinta inertial, geocentric ecuatorial.

Ecuatiile de miscare sunt complete atunci cand fiecare acceleratie perturbatoare este evaluata
si transformata in acest sistem de referinta.

3.2 Metoda Runge Kutta

In principiu, cu conditii initiale definite (in speta pozitia X, siviteza X, laepoca t, de
lansare), ecuatiile (4.16) pot fi integrate numeric. Ca referinta se introduce orbita kepleriana.
Astfel, doar diferentele mici dintre acceleratia totald si acceleratia centrala trebuie integrate.
Integrarea va avea ca rezultat cresterea (incremental) OX care atunci cidnd se insumeazi
vectorului de pozitie calculate pe elipsa de referinta, furnizeaza pozitia corectd. Ecuatiile
diferentiale de ordinul 2 se transforma de reguld intr-un sistem de 2 ecuatii diferentiale de
ordinul 1, astfel:

%(t) = i(t0)+j{di(to)—%>‘<’(to)}dt (3.1)

X(t) = X(t,) +jf<(t0)dt.
ty

Integrarea numerica a acestui sistem se realizeaza aplicand un algoritm Runge Kutta
de ordinul I'V. Principiul metodei este urmatorul:

Fie y(X) o functie definitd pe intervalul X, <X<X, si Yy =dy/dx derivata de ordinul

unu in raport cu variabila x. Solutia generald a unei ecuatii diferentiale de ordinul unu de
forma:

y'=dy/dx=y'(y,X)
rezultd prin integrare, atribuind o valoare numerica initiald constantei de integrare Y, = Y(X,).

Se Tmparte intervalul de integrare Tn n subdiviziuni egale si suficient de mici
[AX = (x, —x)/n], unde n este un intreg arbitrar. Atunci, diferenta dintre valorile functionale

succesive se obtine din media ponderata
1
Ay = Y(X+AX) = y(X) = g[Ayﬂ) +2(ay® + 4y )+ ay | (3.2)

unde:
AYy?Y =y'(y, X)Ax

()
Ay® = y’[y+A3; ,x+§ij

2



@
Ay® = y’(y+ Ay2 ,x+%)Ax

AY? = y'(y+Ay® x4+ AX)AX..
Astfel, plecand de la valoarea initiald Y, corespunzitoare argumentului X , functia

poate fi calculatid pentru argumentele succesive X, +AX, X, +AX, etc. In exemplul de mai
sus, variabila x trebuie interpretata ca variabila de timp (t).

Aceastd metodd poate fi aplicatd si pentru integrarea sistemului de ecuatii Newton-
Euler si Lagrange, acestea avand avantajul ca sunt la ordinul unu.
Fie ecuatiile Newton-Euler sub forma:

g =6a,.t]=d{aeinQM} (3.3)
unde @; este oricare din elementele kepleriene ale satelitului. Integrarea sistemului (4.19) se
face pe un pas constant de timp At (suficient de mic) astfel:

w =6, a;().t]at

X =0, [qj(t)+%,t+%}m

y. =0 [qj(t)+%,t+%}At (3.4)

Z, =G {qj(t)+%,t+%}m
qi(t+At):qi(t)+%+£+i+i

3 3 6

3.3 REZULTATE NUMERICE

S-a considerat o orbita kepleriand (neperturbatd) pentru conditiile initiale la data de
10.02.2011 ora 00.00 UT:

xai = 2425.8676; vxai = 3.8327;
yai = -15215.1157, vyai = 0.4529;
zai = 21743.2188; vzai = -0.1055;

0 =1.0027379093-UT1 + v, + AW cose
UT1=UTC-dUT], (dUT1=0.162626)
Vo = 24110° 54841 + 8640184° 812866 T + 0°.093104-T* - 6°.,-10°%-T° = 580910482.2
= JD = 2455602,5 =67,23073237
36525 36525
AY cose =-62.61453881
0 = 1.0027379093*(UT-0.162626) + 580910482.2 - 62.61453881
Valorile argumentelor pentru precesie conform Buletinului IERS:
xp = 0.03428
yp = 0.20863




S-a aplicat algoritmul Runge — Kutta de ordinul 4 asa cum a fost prezentat anterior,
pentru integrarea ecuatiei miscarii neperturbate (1.1). Programul de calcul a determinat pentru
perioada selectatd valorile razei vectoare si vitezei (r,v), pentru fiecare pas de integrare, pe

care le-a scris intr-un fisier text. De asemenea, programul a rezolvat problema lui Laplace si a
determinat, plecand de la (r,v) valorile celor 6 elemente kepleriene (a, e, i, o, Q, M)si
componentele acceleratiilor.

S-a considerat miscarea satelitului de studiu perturbatd succesiv de o singurd
perturbatie: armonica zonald Jo, J3, Ja, Js, Js, atractia gravitationalda a Soarelui si a Lunii,
efectele relativiste si presiunea radiatiei solare directa.

In acelasi mod, programul de calcul a avut ca date de iesire fisierele text
corespunzatoare elementelor orbitale (r,v) si (a, e, i, w, €, M). Pentru fiecare element
orbital in parte s-a facut diferenta dintre valorile sale obtinute in cazul neperturbat si valorile
sale in cazul perturbat, rezultdind variatia respectivului element orbital sub influenta
perturbatiei considerate. Fiecare variatie in parte s-a analizat si i s-a intocmit graficul de
variatie.

S-a realizat integrarea orbitei pentru o perioada de 2,1 zile (50 ore) si de 20,8 zile (500
ore) pentru anumite perturbatii. Mai intdi se exemplificd acceleratiile perturbatoare care
actioneaza asupra unui satelit pe orbita medie (satelit GPS).

Sunt prezentate apoi erorile orbitale induse de principalele perturbatii asupra
satelitului geostationar.

Pentru determinarea erorilor orbitale ale satelitii GPS trebuie sda se tina cont de
armonicele zonale J;, J3, J4, Js, de perturbatia Lunii, a Soarelui si a presiunea radiatiei solare.

In continuare sunt analizate efectele perturbatiilor asupra orbitei satelitului GPS si
sunt sintetizate in tabelul urmator.

Tabel 1.1 Valori ale acceleratiilor perturbatoare

Parametrul Satelit GPS
Formula de calcul
Semiaxa mare 26 500 km [Km/s?]
Inclinarea 55°
Acceleratia centrala 5,6*10™ rﬁz
. Acceleratia
Perturbatia [Km/s?] Formula
2
Armonica J, 2x107 3£ Bec
2 2 V2
r<r
3
Armonica Js 23x 10 4 Bec
2 3 3
4
Armonica J, 25x 10 SﬁaﬁJ
2 4 4
5
Armonica Js 1,1x10%2 6L Bec
2 5 5
6
Armonica Js 56 x 10" 7ﬁaﬁ\]
2 (6 6




Atractia gravitationald Soare | 2,95 x 10° [ S

3¢~ _ 3¢
Atractia gravitationala Luni | 1,95 x 10°® Hac (b, —rf 1
. 12 3y2a(1—e2)
Efecte relativiste 3,4x10 -\ 7
2.4
cTr
A [
Presiunea radiatiei solare 4.4 x 10710 K'—q¥ sat__Soare
m ISoare

Poynting-Robertson 1clm RS

3.4 Efectele produse de perturbatiile gravitationale

Orbita kepleriana
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In cazul miscarii keplerine fara perturbatii, acceleratia are valoarea medie de 5,6.10 Km/s?.

Perturbatia J;

2,50E-07 0,000001
2,00E-07 0,0000009
o 150607 [\ __0,0000008
0000007
g 1,006-07 \ % 0.000000
s 0, OO0 006
T 5,00E-08 =
g —ax £ 0,0000005
. 0,DOE+00
l//\ —_—1y & 00000004
500608 2w 4 5\ 1 12 0 0000015
ar i 0000
£ 1,008-07 0,0000002
g -1,50E-07 0,0000001
-2,00E-07 a
e — 1357 911131517192123252729313335373941 43454749
‘ timpul [ore] timpul [ore]
Variatia componentelor acceleratiei datoratd perturbatiei J2 Variatia aceleratiei totale datorata perturbatiei J2

Tn cazul perturbatiei Jy, acceleratia are valoarea medie de 2-107 Km/s?.



Perturbatia J3
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Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J3

Variatia aceleratiei totale datorata perturbatiei J3

Tn cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 2,3-10™* Km/s?.

Perturbatia J,
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Variatia componenteler acceleratiei datoratd perturbatiei J4

Variatia aceleratiei totale datoratd perturbatiei 14

Tn cazul perturbatiei J4, acceleratia are valoarea medie de 2,5.10™** Km/s®.

Perturbatia Js
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Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J5

Variatia aceleratiei totale datorata perturbatiei J5

Tn cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 1,1-10™*2 Km/s?.




Perturbatia Jg
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Variatia componentelor acceleratiei datoratd perturbatiei J6 ‘Variatia aceleratiei totale datoratd perturbatiei J6

Tn cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 5,6-107* Km/s®.

Atractia gravitationala a Soarelui
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atractiei gravitationale a Soarelui atractiei gravitationale a Soarelui

Tn cazul perturbatiei datd de atractia gravitationald a Soarelui, acceleratia are valoarea medie
de 2,95-10° Km/s?.

Atractia gravitationala a Lunii
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Variatia componentelor acceleratiei datoratd Variatia acceleratiei totale datoratd
atractiei gravitationale a Lunii atractiei gravitationale a Lunii

In cazul perturbatiei data de atractia gravitationald a Lunii, acceleratia are valoarea medie de
1,95-10° Km/s’,
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Efectele relativiste
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Variatia componentelor acceleratiei datorata
perturbatiei efectelor relativiste

Variatia acceleratiei totale datorata
perturbatiei efectelor relativiste

Tn cazul perturbatiei data de efectele relativiste, acceleratia are valoarea medie de 3,45.107*2

Km/s?.

3.5 Efectele produse de perturbatiile non gravitationale

3.5.1 Presiunea de radiatie solara directa

2,00E-10
6,00E-10 -

4,00E-10 +
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g
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Variatia componentelor acceleratiei datorata
actiunii presiunii de radiatie solara directa

Variatia acceleratiei totale datorata
actiunii presiunii de radiatie solara directa

In cazul perturbatiei data de presiunea de radiatie directd, acceleratia are valoarea medie de

4,4.10° Km/s?.
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Variatia argumentului perigeului Variatia longitudinii nodului ascendent

Semiaxa mare prezinta o perturbatie scurt-periodica cu o perioada de 6 ore suprapusa
peste o perturbatie seculard. Pentru o perioada orbitald, semiaxa mare suferd o variatie de 4
metri.

Excentricitatea prezinta o perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 4,8-10°° Km.

Tnclinarea prezinta acelasi tip de perturbatie ca si semiaxa mare, o perturbatie scurt-
periodica suprapusa peste o perturbatie seculara. Perturbatia scurt-periodica are perioada de 6
ore si ordinul de marime 3-10°° grade.

Longitudinea nodului ascendent sufera o perturbatie scurt periodica cu o perioada de 6

ore si o amplitudine de 1,7-107° grade, suprapusa peste o perturbatie seculara.
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3.5.2 Presiunea de radiatie solara indirecti. Radiatia PAmantului
Radiatia reflectata

Atmosfera Pamantului reflectd o parte a radiatiei care soseste de la Soare, iar pentru
simplificare consideram ca aceasta radiatie reflectata este retrimisa Tnapoi in spatiu de catre o
sferd acoperita cu o suprafatd Lambertiana.

Vectorul iradiantd in directia satelitului I datorat albedoului total al Pamantului «,
depinde numai de pozitia relativa a satelitului, Pamantului si Soarelui (unghiul y) si asupra
unui satelit aflat la altitudinea h are forma:

, 2a AE, N
E. . (y,h)=——F%C((7—w)cosy +siny )r (3.5)
sat 2 2
372 (R, +h)
40 35
£ — 30
30 3_ 25
25 —lfa = 0,0 £ 0 —ralfa=
2 20 315
£ —alfa =02 £ —alfa=0,3
2 15 g 10
E 10 alfa =0,5 = g alfa=0,5
5 \\ — alfa =1,0 o —qlfa=1,0
JED B e R I A T A
£ T ' E0E8803RRARRT
-5 o 20 40 &0 20 100130740 100180 o e o e
Unghiul Satelit p07-Pamant-Soare [grade]
Unghiul Satelit-Pamant-Soare [grade]
Iradianta datorata radiatiei reflectata de Pamant Iradianta datorata radiatiei reflectata de Pamant pentru satelitul GPS PO7

Astfel, se observa faptul cd graficul de variatie a iradianteir Pamantului este o curba
sinusoidala si faptul ca aceasta scade odata cu cresterea valorii albedoului Pamantului si cu
cresterea unghiului ¥ dintre satelit, Pamant si Soare. Pentru valoarea zero a albedoului
iradianta Pamantului este nula.

Radiatia emisa

Radiatia sositd de la Soare si care intersecteaza Pamantul poate fi determinata ca fiind
Ac ‘Egpare CU Ac =zRZ. O fractiune din aceastd radiatie este imediat refectatd n spectrul
vizibil, o altd fractiune este absorbitd si alta este reemisa ca radiatie infrarosie (Taylor 2005).
) — (1-@) AEESOare (36)

4z (R.+h)’

si vectorul iradianta asupra unui satelit aflat la altitudinea h datorat radiatiei emisa de Pamant
are expresia:

B (W

h) — (1—61) AEESoare d (37)

E.. (v,
s (W 47 (R, +h)?

14

12

— 3|fa=0,0

= 2alfa=0,3

alfa=0,5

Iradinata [W/m2]

Qo N OB~ O o

—a|fa=1,0

T T T T 1
0 20 40 60 80 100120140160180
Unghiul Satelit-Pamant-Soare [grade]

Iradiatia datorata radiatiei emisa de Pdmant
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Din grafic se observa faptul ca iradianta nu depinde de valoarea unghiului ¥, este

constanta luand dierite valori in functie de valoarea albedoului Pamantului. Iradinata are
valoarea zero pentru o =1.

Modelul de radiatie al PAmantului
Modelul de radiatie al Pamantului este suma din radiatia reflectata si emisa si are expresia:

E 2a . 1-o)
E.. ()= A soare > ((ﬁ—l//)COSl// +sin 1//)+ (3.8)
(R. +h)?| 37 4
40 L]
35 0
— 30 FEE
-
.g i; e =00 Ew - —alfa=0
= _"'\-\\ =—alfa=(,3 % = —lfa=0,3
£1s A0S 2w alfa=0,5
i 10 T = 5 '
=5 —alfa=1,0 —lfa=1,0
o
© ' R
5 L0 20 40 60 80 100120140 160180 ENREBNRRRRART
. Unghiul Satelit POT-Famant-5
Unghiul Satelit-Pamant-Soare [grade] e mant-soare [grade]
Iradianta totald a PAmantului Iradianta totald a PAmantului pentru satelitul GPS PO7
Modelul albedoului in functie de latitudine

09 ' 0,9

0,8 0,2
o 07 0,7 —

Q6 — fehiiarie g oo :
£ a5 g 0.5 februarie
E+ 0.4 —riartie -’ 0.4 e AR
% a3 aprilie w 0,3 aprilie
=02 \ 0,2

—_—mai ] ——mial

0,1

0,1
0 —junie e AT
P R R s T R
$EFESIGE " RSdAINE FERESSASAFS TR
Latitudinea [grade] Latitudinea [grade)
Reflectivitatea februarie — iunie CERES Emisivitatea februarie —iumie CERES

Daca se considera ca reflexivitatea si emisivitatea pot fi scrise ca dezvoltdri armonice
in functie de latitudine de forma:

p(/l) = pconst +pCOS COS¢+pSIH Sin q) (39)
E(A) =y +Ecos COSQ+ &, SINY
se pot determina coeficientii reflexivitatii si emisivitatii utilizand metoda celor mai mici
patrate.

onst

Tab. 3.1 Coeficientii estimati pentru reflexivitate
si emisivitate perioada februarie — iunie 2011

Lot 0,737963502
Pros -0,5300641743
Pan -0,026283497
£, 0,4566176405
£ 0,3057731068
& 0,0292256524
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Modelul de acceleratie exercitat asupra satelitilor GPS
Vectorul iradiantd (Esy;) sau fluxul solar (@) conform notatiei utilizate de
Montenbruck and Gill (2000) are expresia:
_AE
AAt
si reprezintd energia transferatd prin aria A n unitatea de timp At. Conform Beutler (2005)
care conform mecanicii cuantice spune ca fiecare foton de frecventa v si lungime de unda
A =clv transporta o energie:

(3.10)

E=hv (3.11)
si un impuls:
E
p= < (3.12)

unde h = 6,62x10%*Js — constanta lui Planck. Astfel, impulsul total pentru un corp absorbant
iluminat de Pamant in intervalul de timp At este:

AE O
Ap=—=—AAt (3.13)
C C
Astfel forta care actioneaza asupra unui satelit este:
Ap @
F=2P_2 (3.14)
At ¢
iar presiunea radiatiei este:
®
P= < (3.15)

Satelitul GPS asupra caruia actioneaza presiunea de radiatie exercitata de Pdmant va fi
considerat ca avand doud forme: intr-o prima aproxiatie sub forma de sfera sau ,,ghiulea” si
sub forma unei cutii cu aripi (box-wing), unde cutia ,,box” reprezinta satelitul in speta iar
aripile sunt considerate a fi panourile solare. Ceea ce intereseaza este sectiunea transversala a
satelitului si proprietatile optice ale acestuia.

Modelul general al presiunii radiatiei solare emise de Pamant

Satelitul GPS de forma “cutie cu aripi” se bazeaza pe modelele generale ale presiunii
de radiatie dezvoltate de Fliegel (1992) si Hunentobler (2008).

Cu aria unei suprafete plane A, masa satelitului M, unghiul @ dintre directia radiatiei
sosita de la Pamant si normala la suprafata, iradianta Pamantului E, viteza luminii ¢ se pot
scrie cele trei componente ale acceleratiei pentru fiecare suprafatd conform Fliegel et al.
(1992):

Normala la suprafata:

- A E
f, =— — L+ uv)cos® O 3.16
NTM e 1+ uv) ( )
Tanganta la suprafata:
- A E
f "V —(1+ pv)sin@cos ot (3.17)
Difuza:
¢ A E2
fy =—-——=v(- ) coson
oM ¢ 3 v(l-p)
Componenta radiala si cornponent non-radiald pentru panourile solare are forma:
f=—- —|cosz//|(1+ v(l— ,u)|0031//|+,uvc0521//j (3.18)
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A

f. =—-Ecosz//(zv(l—y)sinx//+yv|sin 21,//|j (3.19)
M c 3

sau sub forma simplificata:

fF =T A:utieccutie + Apanou |COSV/| 1+ _V(l_ /,l) |COS W| + uv COS 2!// (320)
Mc 3
f E 2 . in 2
0 = —— Ao COSY | V(L= p)siny + uv|sin 2y
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T 10 ——Black I = It
E a4 ;
J,;. ———Block IR T 13610
a -
§ 2E-10 Bk .g 1E-10 O
§ 1E-10 - = BlockIl « SFu -
o - =
] = = BlocklIR T D N W M S M St S S AN
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leqp O 20 40 60 80100120140160180 §§Egﬁaggmﬂ$$$mﬁ$q
- .1 . o .
Unghiul Satelit-Famant-Soare [grade] Unghiul Satelit po7-Pdméant-Soare [grade]
Acceleratiile datorate radiatiel vizibile reflectate de Pamant, Accelaratiile datorate radiatiei vizibile reflectate de Pamant,
componentele radiale 51 non-radiale componentele radiale 31 non-radiale pentru satelitul GPS P07
SE-10 4,56-10
4E-10
4E-10 _ 35E10
) Block] IR
E 310 Sock % 2,56-10
= Hinc B JE-10
g 210 I E 1,56-10
2 Block T
T 1E-10 IR g 1B
4 o Block | 5E-11 e
a e — o
0 20 40 G0 80 100120140160180 SEl g o @ m R g e g e R e e e gy
1E-10 EERLLELEELERR LR
Unghiul Satelit-Pimant-Soare [grade] Unghiul Satelit Po7-Pamant-Soare [grade]
Apceleratiile datorate radiafiel emiss infrarosm de Pamant, Acceleratiile datorate radiafiel emise infravogu de Pamdnt,

componantale radiale 51 non-radiale componentale radiale 51 non-radiale asupra satehtubhm GPS P07

Cu linie continud sunt reprezentate acceleratiile radiale iar cu linie Intreruptd sunt
reprezentate acceleratiile non-radiale.

Se observd ca acceleratia radiala isi atinge minumum pentru y =90°. Maximum
componentei radiale este realizat pentru w =0° si  =180°.

Tn cazul componentei non-radiale se observd un maxim si un minim pentru valorile
aproximative y =35° si yy =145°.

Pentru cazul in care satelitul este aproximat sub forma de ,,sfera” se construieste un
model simplu de satelit prin medierea valorii acceleratiei pentru unghiul ¥ dintre satelit -
Pamant si Soare. Astfel, acceleratia se poate calcula cu formula:

fF = AECSferd
M c
unde Cy.,; este o constanta determinatd numeric si care da dimensiunile medii si proprietatile
optice ale satelitilor GPS.

(3.21)
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Tab. 3.2 Parametrii satelitii GPS (satelitii de tip sferd)

Tipul de satelit Raport Aria/Masa C
GPS [mZIKg] sfera
Block | 0,01513 0,8876
Block 11 0,01667 0,8551
Block IIR 0,01606 0,8134

Din graficele de variatie ale semiaxei mari realizate pentru 50 si 500 de ore reiese ca
aceasta prezintd doud tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una lung-periodica.
Perturbatia scurt-periodica este de perioadad egald cu perioada orbitald (12 ore) si o variatie de
1 Km, iar perturbatia lung-periodica are perioada de 240 de ore.

Excentricitatea prezinta a perturbatie seculard suprapusd peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 1,5-10°%.

Inclinarea prezinti doud tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una seculara.
Perturbatia scurt-periodica este de perioada egald cu perioada orbitald (12 ore) si o variatie de
7-10°grade.

Argumentul perigeului sufera perturbatii mixt periodice:

- o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si o amplitudine de 1-10” grade
- 0 perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 3-10*grade
- 0 perturbatie seculara

Longitudinea nodului ascendent suferd perturbatii mixt periodice:

- o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 4-107°grade
- 0 perturbatie seculara

3.5.3 Emisia termica anizotropa

Acceleratia termicd anizotropd are o variatie liniard in functie de variatia de
temperaturd a doud parti ale corpului satelitului si in functie de raportul dintre aria sectiunii
eficace si masa satelitului. Valoarea acceleratiei datoritd emisiei termice anizotrope pentru o
diferentd de temperatura ,,diurna” este de ordinul 108 Km/s?.

Semiaxa mare suferd perturbatii scurt periodice egale cu perioada orbitald si de
amplitudine 4-10°° kilometri.

Excentricitatea suferd o perturbatie scurt periodicd de perioada egala cu 6 ore si

amplitudine 6-10*° suprapusa peste o perturbatie seculara.
Inclinarea orbitei sufera o perturbatie scurt periodici de perioadd egald cu perioada
orbitald si de amplitudine 3-107°
Longitudinea nodului ascendent suferd o perturbatie mixt periodica:
- perturbatii scurt periodice cu operioada de 3 ore si amplitudine 1-10 grade
- perturbatii lung periodice cu o perioada de 24 de ore.

3.5.4 Acceleratia produsa de emisia antenelor
Emisia antenele de navigatie ale satelitilor GPS produce o acceleratie constanta radiala si
ca si consecintd are loc o schimbare a acceleratiei in aceasta directie. Satelitii GPS emit
continuu cu o putere intre 70 si 80 wati in directia antenei in cadrul transmisiei celor doua
frecvente fundamentale L1 si L2.
Forta exprimatd in newtoni datoratd absortiei de fotoni de la un flux al radiatiei
incidente (E) este data de formula:

F=

E
< (3.22)
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Considerand o putere de emisie a antenelor de 80 wati, acceleratia rezultanta pe diferite tipuri
de sateliti GPS este:
Block I: 5.3x10%° m/s’
Block I1: 3.0x10™° m/s’
Block 1IR: 2.4 x10™° m/s?
Semiaxa mare sufera mai multe perturbatii scurt periodice:
- o perturbatie scurt periodica de perioada egald cu perioada orbitald si de amplitudine
4.107° kilometri.
- o perturbatie scurt periodica cu o perioada de 3 ore si amplitudine de 1-107° kilometri
Excentricitatea prezintd o perturbatie scurt periodicd cu o perioada de 3 ore si o
amplitudine de 2-10™° suprapusa peste o perturbatie seculara.
Inclinarea prezinta mai multe perturbatii periodice:
- 0 perturbatie scurt periodicd avand perioada egald cu perioada orbitald si de amplitudine
3-10%grade.
- 0 perturbatie mixt periodica suprapusa peste perturbatia scurt periodica.
Perturbatiile care actioneaza asupra longitudinii nodului ascendant sunt mixt periodice cu
perioade de 3, 6, 18 si 48 de ore si cu amplitudini de 2-10° si 1,2-107" grade.

3.5.5 Eclipsele
Modelarea regiunii de eclipsa

Metoda se bazeaza pe testele care determinda daca liniile provenind de la marginile
Soarelui pand la satelit intersecteazd sau nu Pamantul. Dacd o intersectie se realizeaza si
distanta de la Soare pana la acest punct este mai mica decat distanta Soare-satelit, atunci
satelitul se afla in zona de penumbra sau de umbra.

Un plan instantaneu este definit Tn geocentru, T, este vectorul Pamant-Soare, si & este

vectorul Pamant-satelit. In acest spatiu bidimensional Soarele este reprezentat sub forma de
cerc. Tn plan, razele de lumina care pleac de la marginile Soarelui si tangenteaza Pamantul
determind marginile zonelor de penumbra si de umbra.

Determinarea punctelor de intersectie este realizatd folosind aproximarea matematica
de elipsoid pentru Pamant:

2 2 2
A S | (3.23)
p q

unde X, y, z sunt coordonatele unui punct de pe elipsoid, p este raza ecuatoriala iar ¢ este raza
polara.
Ecuatia dreptei care uneste satelitul cu una din marginile Soarelui este:

X\ (& by

y|=|a, |[+4|Db, (3.24)

z & b,

unde (ai, az, as) sunt coordonatele vectorului de pozitia a satelitului iar (bs, b2, b3) sunt
coordonatele vectorului de pozitia a unei margini a Soarelui. Astfel ecuatia de mai sus (3.24)
poate fi scrisd sub forma:

X-a _ Y-8 71— (3.25)
bl_al bz_az bs_aa
Vectorii @ si b pot fi obtinuti pentru o epoca specifica din efemeridele precise sau din
integrarea numerica. Din ecuatia (3.25), y si z se pot scrie in functie de X si coeficientii & si
b.
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y= X0 -a,)+ah -ab, , X —a;) +ah —ab, (3.26)
b, —a b —a

Dezvoltand, se obtine o ecuatie de gradul 2 de forma:
AX* +Bx+C=0
ai carei coeficienti sunt:

A= q2 I:(bl _a1)2 + (bz —a2)2]+ pz(b3 —83)2
B =2q*(bb,a, —ab; —ab +aa,b,)+2p*(bba, —ab’ —alh +aab,)
C=q?(ba,-ba) +p*(ba,-ba) - p’a’ (b —a)*

Pentru rezolvarea sistemului este necesara cunoasterea coordonatelor marginilor
Soarelui. Solutiile reale ale ecuatiei patratice dau coordonatele X ale punctelor de intersectie
ale dreptei care pleaca de la una din marginile Soarelui-satelit cu elipsoidul.

Conditia existentei solutiilor reale este:
B>—4AC>0.

Metoda propusa de autor consta in utilizarea dreptei care trece prin punctele centrul
Soarelui — satelit. Coordonatele centrului Soarelui se pot obtine fie prin integrare numerica,
sau de pe site-uri specializate. Pentru acest studiul autorul a folosit date furnizate de site-ul
www.imcce.fr/en/ephemerides. Acest site ofera coordonatele geocentrice ale Soarelui in
functie de unitatea astronomica. Pentru studiul realizat de autor s-au folosit coordonatele
soarelui obtinute prin integrare numerica.

In continuare sunt prezentate situatiile de intersectie ale dreptei ce trece prin punctele
centrul Soarelui-satelit si elipsoidul Pamantului.

o /"% satelit

a) Faza plina: Dreapta nu intersecteaza Pamantul

satelit

b) Satelitul in penumbra: Dreapta este tangenta la suprafata Pamantului

satelit

c) Satelitul in penumbra sau umbra: Dreapta intersecteaza Pamantul

Fig. 3.1 Determinarea pozitiei satelitului GPS. Solutia propusa de autor
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e daca sistemul nu are solutii reale, atunci satelitul este complet iluminat.

e dacd sistemul are o singurd solutie reald, atunci dreapta este tangentd la suprafata
elipsoidului iar satelitul se poate afla in zona de penumbra sau complet iluminat.
Atunci este necesard determinarea si a coordonatelor y si Z de intersectie pentru a
calcula distanta pand la Soare. In cazul in care aceastd distantd este mai mare decat
distanta dintre Soare si satelit, atunci satelitul este complet iluminat, in caz contrar
satelitul se afla in zona de penumbra.

e dacd sistemul are doud solutii reale, atunci este necesard determinarea si a
coordonatelor y si z de intersectie pentru a calcula distanta pana la Soare.

In cazul in care aceastd distantd este mai mare decat distanta dintre Soare si satelit,
atunci satelitul este complet iluminat, in caz contrar satelitul se afla in zona de
penumbra sau de umbra.

Pentru acest studiu am determinat coordonatele Soarelui prin integrare numerica din minut
Tn minut pentru 365de zile folosind ca data de start, data de 10.02.2011, ora: 00:00:00 UTC.

2,00E+08

1,50E+08

1,00E+08

5,00E+07 /\ \

0,00E+00 \

-5,00E+07

-1,00E+08 \X/
-1,50E+08

-2,00E+08

Variatia coordonatelor [Km]

timpul [min]

Variatia coordonatelor Soarelui pentru un an de zile

153000000

152000000 /'\
151000000

150000000 / \

149000000

148000000 / \/
147000000

145000000

Variatia distantei PAmant-Soare [Km]

145000000

144000000
timpul [min]

Variatia razei vectoare a Soarelui pentru un an
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Pentru determinarea coordonatelor geocentrice ale satelitului din minut Tn minut

pentru o perioadda de 365 de zile autorul a pornit de la conditiile initiale din data de
10.02.2011 ora 00.00 UT:

xai = 2425.8676; vxai = 3.8327;
yai = -15215.1157, vyai = 0.4529;
zai = 21743.2188; vzai = -0.1055;
Tab. 3.3 Numarul de solutii pentru intrarea satelitului GPS in zona de umbra
Numar de solutii reale ale Numar minute pentru satelit
sistemului in functie de in zona de umbra sau
. L perturbatie penumbra
Tipul e elipsoid Presiunea de Presiunea de
Jo radiatie Jo radiatie solara
solard directa directa
p =6378,137 Km
q = 6356.752 Km 26424 26278 0 0
p =q =6378,137 Km 26506 26376 0 0
p =q = 6402 Km 26702 26488 0 0

Pentru toate situatiile cand sistemul a avut solutii reale a reiesit ca satelitul nu a intrat
pentru nici un moment in zona de umbra sau de penumbra a Paméantului.
Rezultatele numerice privind trecerea satelitului prin zona de penumbra si de umbra a
Pamantului sunt in concordanta cu miscarea reald a satelitilor.

3.5.6 Efectul Poynting — Robertson

Efectul Poynting-Robertson, numit dupa John Henry Poynting si Howard Percy
Robertson, reprezinta un proces de franare prin care radiatia solard determina particulele de
praf din sistemul solar sa se roteasca pe o spirald descrescatoare. Franarea este produsid in
esentd de componenta tangentiala a fortei produsd de presiunea radiatiei asupra miscarii
particulelor de praf.

Pentru particulele de praf care inconjoara Soarele, radiatia Soarelui pare sa vina pe 0
directie putin Tnainte (aberatia de lumina). Prin urmare, absorbtia acestei radiatii duce la o
fortd cu 0 componenta in sens contrar directiei de miscare. Unghiul de aberatiei este extrem
de mic, deoarece radiatia se deplaseaza cu viteza luminii in timp ce particula de praf se misca
cu o viteza a cdrei ordine de marime este mult mai mic.

Forta de franarea produsa de efectul Poynting-Robertson poate fi inteleasa ca 0 forta
ce actioneaza pe directia opusa directia de deplasare a particulei de praf pe orbita proprie,
ceea ce produce un efect de scadere a momentului cinetic. Astfel, in timp ce particula de praf
se deplaseaza pe o spirald foarte incet catre Soare, viteza sa orbitala creste continuu.

Forta Poynting-Robertson este egald cu:

W P leM L
=_L‘=_?" I 327
PR o2 451.\' RS ( . )

unde:
W - este puterea radiatiei incidente,
v - este viteza particulelor de praf,
C - este viteza luminii,
r - este raza obiectului,
G - este constanta gravitationala a universului,
M; - este masa Soarelui,
Ls - luminozitatea solara
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R - este raza orbitei pe care se deplaseaza obiectul.

Luminozitate solara, L, reprezinta unitatea fluxului radiant (putere emisa sub forma
de fotoni) pentru a masura luminozitatea stelelor. O unitate de luminozitate solara este egala
cu luminozitatea curenta acceptatd a Soarelui si are valoarea de 3.839 x 10°° W, sau 3.839 x
10* erg/s.

Luminozitatea solara se refera la iradianta solard masurata pe Pdmant sau de catre
satelitii aflati pe orbita Pamantului. Iradianta medie la partea de sus a atmosferei Pamantului
este, uneori, cunoscuta sub numele de constanta solara, I. Iradianta este definita ca putere pe
unitatea de suprafata, astfel incat luminozitatea solard (energie totald emisd de Soare) este
iradianta primit pe Pamant (constanta solard), inmultitd cu suprafata sferei a carui raza este
reprezentata de distanta medie dintre Pamant si Soare:

L = 47kA? (3.28)
unde:
A - este unitatea astronomica in metri

k - este o constanta (a carui valoare este foarte aproape de unu), care reflecta faptul ca distanta
medie de la Pamant la Soare nu este exact o unitate astronomica.

considerand:
¢ =299792458m/s
r=1m
G = 6,674*10™" m¥/Kgs?
Ms = 2*10*° Kg
Ls = 3,9*10%° Kgm?/s®
R = 150000000000 m (unitatea astronomica)
Rezulta o valoarea a fortei Poynting-Robertson:
Fpr = 1,4-1072 kN
Acceleratia Poynting-Robertson se determina din raportul dintre forta Poynting-
Robertson si masa satelitului.

W 2 |eM L2
_ v _ ' ilglie
Opp = — = — —== 3.29
PR cem dotm oy ES ( )

Considerand raportul % dintre raza satelitului i masa acestuia ca fiind un raport Arie/Masa
specific satelitului, atunci acceleratia Poynting-Robertson are valoarea:

Tipul de satelit Raport Aria/Masa | Acceleratia Poynting-Robertson
GPS [m*/Kg] [Km/s]
Block | 0,01513 6,930%10"
Block I1 0,01667 7,635%10"°
Block IR 0,01606 7,356*10"°
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Din graficele de variatic a elementelor orbitale (a, e, i, o, Q, M) precum si a

razei vectoare si a vitezei in sistemul CST ale unui satelit GPS pentru o perioada de 50 ore,
reiese:

- Semiaxa mare sufera perturbatii cu amplitudinea maxima de 1 cm.
- Excentricitatea prezinta a perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 4 ore avand ordinul de marime 107*° Km.

- Inclinarea este foarte stabild, aceasta prezind variatii foarte mici de ordinul a 107
grade.
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4. ANALIZA CALITATIVA A MISCARII SATELITULUI GPS

4.1 Notiuni introductive

Tnainte de matematicianul francez Henri Poincare, studiile sistemelor dinamice se
concentrau pe gasirea solutiilor in sensul explicitarii functiilor care rezolvau ecuatiile de
miscare. Prin contributia adusd de acesta la sfarsitul secolului al X1X-lea, teoria sistemelor
dinamice a cunoscut o evolutie semnificativa. Solutia introdusd de Poincare consta in
observarea geometria solutiilor fara a explicita formulele. Astfel, fara a se sti formula exacta a
solutiei, Se pot gasi proprietatile calitative ale acesteia. Aceastd nouda metoda a contribuit la
rezolvarea multor probleme care implicau ecuatiile diferentiale.

Analiza calitativd sau geometricd reprezintd o analizd a modului de evolutie a
solutiilor unui sistem dinamic. Aceasta analiza se realizeaza in spatiul fazelor, care reprezinta
spatiul starilor, adica spatiul 1n care sunt reprezentate grafic toate marimile care descriu starea
sistemului. In spatiul fazelor, starea unui sistem dinamic la un moment dat se descrie grafic
printr-un punct, definit de un set de variabile de faza, adica un set minim de variabile care
descriu complet starea sistemului. Schimbarea starii sistemului in functie de timp este o
traiectorie in spatiul fazelor. Colectia tuturor traiectoriilor posibile (locale sau globale) ale
unui sistem dinamic se numeste portret de faza (local sau global).

Se analizeaza din punct de vedere calitativ miscarea unei particule (satelit, cometd) n
jurul corpului central in diferite tipuri de cadmp, sub influena armonicelor zonale pana la
gradul 6, pe orice tip de orbita si pentru diferite valori ale energiei sistemului.

Campul gravitational in care potentialul este dat de relatia:
A B

V(inN=—+— (4.1)
rr
poartd numele de problema Schwarzschild, iar campul in care potentialul este dat de relatia:
vin=248 4.2)
rr

poartd numele de cdmp de tip Manev.

4.2 Analiza calitativa a miscarii satelitului GPS sub influenta armonicelor
zonale de ordin superior

Potentialul gravitational pana la armonica a sasea zonala are forma:

V(r>=ﬁ—ﬁi[%j 3P, (sin) (4.4
r rs\ r
Pentru usurinta calculelor se noteaza:
a,=u ,a,=0sia, =—pas'd P (sing) pentru k=3.6 (4.5)
rezultand noua forma a potentialului gravitational:
7
V(r)= le?— (4.6)

Pentru descrierea miscarii celor doua corpuri satelit — corp central (particula - centru)
care se desfasoara intr-un plan, alegem coordonatele configuratie — impuls.

Pozitia satelitului va fi definita de vectorul g = (q,,d,) € R* \{(0,0)}, 4.7)

iar viteza va fi definita de vectorul impuls p=(p,, p,) € R’ p=q. (4.8)

Vectorul configuratie (pozitie) nu este definit in origine deoarece acest punct este
asociat unei singularitati a sistemului (coliziunea particula — centru).
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Pentru eliminarea singularitatilor si regularizarea ecuatiilor de miscare se utilizeaza
transformadrile McGehee de speta a doua. Ecuatiile miscarii devin:

, dr
r'=—=rx
ds
de
0'=—=
ds y
, OX 7, 3 7-n
X'=—==x*+y*—> nar 4.9
5=ty Zl‘, ' (4.9)
,_dy _5
=—=—X
Y ds 2 y
Integralele prime devin:
,
X2+y?=hr'+2> a " (4.10)
n=1
yZZCz_rS

In acest moment atat ecuatiile de miscare, cat si integralele prime sunt bine definite
pentru limita r—0, deci spatiul fazelor poate fi extins analitic sd contind si varietatea
{(r,0,x,y)|r =0}.

Se defineste varietatea M, ={(r,0,%,y)|r=0, 8eS',(x,y)eR*} unde S' este
intervalul [0, 27 ] cu capetele confundate si varietatea de energie constanta

7
M, ={(r.0,x,y)|x*+y>=h-r"+2> a -r'", 6eS' (x,y)eR’}.
n=1
Varietatea coliziunii va fi intersectia celor doua varietati definite mai sus, adica:
M, ={(r,0,x,y)|r=0, xX*+y*=2-a,, eS*,(x,y)eR*} (4.11)

Din expresia integralei momentului cinetic in coordonate polare se observa ca in cazul
in care r -0 atunci & — . In termenii miscarii fizice, particula se deplaseaza pe orbite in
forma de spirala in jurul centrului de un numar infinit de ori pana la coliziune (sau respectiv,
dupa ejectie). Acesta reprezintd efectul gaurii negre (Diacu et al., 1995). Din expresia
integralei energiei se observa cd evadarea I — o0 nu este posibild decét In cazul energiei ne-
negative h>0.

Deoarece variabila € nu apare explicit in ecuatiile de miscare sau in integralele prime
se poate reduce spatiul cvadridimensional (r,d,%,y) la cel tridimensional (r,x,y) prin

factorizarea curentului prin S*. Orice solutie in spatiul (r,x,y) trebuie privitd ca o varietate de

solutii in spatiul fazelor cvadridimensional. Utilizdnd integrala prima a momentului cinetic,
reducem spatiul fazelor la doud dimensiuni (r,x). Campul de vectori devine:

r'=rx
' 7 7 5 2,5 3 7-n
X' =—ht' ==C*°+> (7-n)a,r (4.12)
2 2 )
unde integrala energiei se utilizeaza pentru eliminarea lui X din a doua ecuatie:

7
x> =hr' =C*r°+2) a r’™" (4.13)
=1

Torul Mgy s-a redus la cercul {(r,X,y)|r=0;x*+y*=2a,} in spatiul tridimensional,

iar in spatiul bidimensional s-a redus la doud puncte N(r=0,x=,2a,) si

P(r=0,x:—\/g).
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Pentru intocmirea portretelor de faza ale miscarii satelitului GPS Tn jurul corpului

7
central, se va analiza graficul functiei X(r) ==+ f(r) unde f(r)=hr’ —C’r°+ ZZ ar ™" si
n=1

de asemenea se iau 1n discutie valorile coeficientilor din ecuatiile de miscare si ale solutiilor

ecuatiilor f(r)=0 si ? =0.
r

Se va considera cazul cel mai general cand derivata f'(r) are 5 schimbdri de semn
(numarul maxim) pentru cazul energiei negative, deci rezulta conform regulii lui Descartes ca
pentru cazul colizional @, >0 ecuatia f(r)=0 are 5 radacini pozitive, iar pentru cazul non-
colizional &, <0 ecuatia are 4 radacini pozitive. Atunci cind energia este pozitivda sau nuld
presupunem cd derivata f'(r) are 4 schimbdri de semn (numdrul maxim), deci conform
aceleiasi reguli a Iui Descartes rezulta ca ecuatia f(r) =0 va avea 5 radacini pozitive in cazul
a, >0 si 4 radacini pozitive Tn cazul a, <0.

Existd o valoare critica a energiei care va determina, alaturi de semnul coeficientilor
functiei f(r),configuratii diferite pentru portretele de faza.

Cazul a,>0, h<h <0

Explicatia portretului de faza prezentat este:

S — punct de echilibru stabil (centru), care reprezinta miscare circulara stabila;

U — punct de echilibru instabil (izvor), care reprezinta miscare circulard instabila;

(1) si (3) — orbite heterocline, miscarea in spirala de tipul ejectie - coliziune;

(2) s1 (2°) — reprezintd miscarea pe orbite in forma de spirald care pornesc de la coliziune si
tind asimptotic la forma circulara instabila sau invers;

4), (6), (7), (10) si (10”) — traiectorie homoclina, care in termeni fizici este o orbitd in forma
de spiralda care porneste asimptotic de la un cerc instabil si tinde asimptotic la acelasi cerc
instabil;

(5), (8) si (9), (9°), (9”) — orbite stabile periodice sau cvasiperiodice, cu excentricitate care
descreste de la (5) pentru care are valori semnificative, pana la (9°) si (9”). Nu se poate spune
nimic de excentricitatea orbitelor (9);
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4.3 Aplicatie practica. Satelitul GPS

Se inlocuiesc in expresia functiei

7
f(r)=hr"=C*r*+2) a r’™" (4.14)
n=1
toti coeficientii cu parametrii cunoscuti ai Pdmantului:
- armonicele zonale de la J; la Jg

- polinoamele Legendre pentru latitudine nuld

- constanta gravitationala (u)

- energia calculata cu formula h = _E

a

- momentul cinetic din relatia C? =@ (1— ez)
- semiaxa mare a satelitului geostationar a = 26559,4 km.

In urma rezolvirii ecuatiei f (r) = Orezulta solutiile I, =26329,11 si r, =26788,02,
iar in urma rezolvarii ecuatiei f'(r) =0 rezultd solutia I =26563,5, care este exact semiaxa

mare a satelitului geostationar. Se realizeaza graficele functiilor x(r) ==,/ f(r) si apoi se
determina portretul de faza cu ajutorul programului Maple 14.
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Figura 4.1 (a), (b) - Graficele functiei x(r); (c) - Portretul de faza in Maple
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In continuare se prezinta portretul de faza explicit. Pozitia satelitului GPS este marcata
prin punctul (S), care semnifica miscare circulara stabila la distanta r de corpul central.

“X

Figura 4.2 Portretul de faza explicit al miscarii satelitului GPS

Orbita satelitului GPS este stabila atita timp cat r se situeaza intre valorile
I, =26329,11 si r,=26788,02. Daca in miscarea sa pe orbitd satelitul GPS depaseste la

dreapta valoarea lui r, sau la stanga valoarea lui r,, rezultd deplasarea fizica in spirald pe o
orbitd care tinde asimptotic la coliziune. Linia punctatd reprezinta traiectoria fictivd a unui
satelit geostationar care paraseste orbita sa si se deplaseaza pe o orbita eliptica, cu
excentricitate crescatoare si tinde asimptotic la coliziune.

4.4 Concluzii ale analizei calitative

Capitolul prezintd o abordare noud a teoriei sistemelor dinamice, in general si a
mecanicii ceresti, in special, prin intermediu metodei calitative al carui initiator este Poincare.
S-a considerat miscarea unei particule (satelit, cometd) in jurul corpului central in diferite
tipuri de camp: Schwarzschild, Manev, sub influenta armonicelor zonale pana la gradul 6.

Din cele prezentate se remarcd utilitatea transformarilor McGehee, care au rolul de a
elimina singularitatile si a regulariza ecuatiile de miscare. Prin intermediul transformarilor s-a
facut sa explodeze varietatea coliziunii si a inlocuit-o cu o varietate limita, alipita spatiului
fazelor. Transformarile McGehee permit astfel studiul miscarii in apropierea coliziunii.

Din acest capitol se observa ca pot avea loc coliziuni si pentru cazul C #0. Prin
urmare, atunci cand r — 0 rezultd 6’ — oo, adica particula executa o miscare in spirald de un
numar infinit de ori in jurul centrului, pana la coliziune sau dupa ejectie, ceea ce reprezinta
efectul gaurii negre (Diacu et al., 1995).

In cazul in care energia sistemului este negativi (h < 0) particula nu poate evada. lar in
cazul in care coeficientul maxim (a7 < 0) este negativ, miscarea se executa fara coliziune.

Din situatiile prezentate se intalnesc urmatoarele tipuri de orbite:
» marginite si colizionale, care pornesc de la ejectie, ating o distantd maxima sau
un echilibru instabil si vin la coliziune;
» marginite si ne-colizionale, care pot fi:
e circulare stabile sau instabile
e periodice (inclusiv libratii radiale) si cvasi-periodice
e homocline, care pornesc de la un echilibru instabil si revin la acesta
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e heterocline, care unesc doua puncte de echilibru instabil
» nemarginite si colizionale, de tipul ejectie — evadare si infinit — coliziune;
» nemarginite si ne-colizionale, care vin de la infinit, ating o distanta minima sau
un punct de echilibru instabil si revin la infinit.

5. CONCLUZII

In incheiere se face o trecere in revistd a notiunilor si analizelor efectuate in prezenta
lucrare, scotand in evidenta rezultatele semnificative si originale.

In ordinea capitolelor, urmeaza prezentarea succintd a partilor importante din fiecare
sectiune a acestei lucrari si concluzii rezultate.

Cap. I. Descrierea sistemului satelitar NAVSTAR/GPS, identificarea aplicatiilor
tehnologiei GPS, descrirea sistemelor de referinta si scarile de timp necesare studiului fortelor
perturbatoare care actioneaza asupra satelitilor GPS.

Cap. Il. Analiza cantitativd a miscarii satelitilor GPS sub influenta perturbatiilor de
tip gravitational si negravitational.

Cap. I11. Analiza cantitativa a perturbatiilor de tip negravitational: presiunea radiatiei
solare directe, presiunea de radiatie solara indirecta, emisia termica anizotropa, emisia antenei
si modelele empirice ale presiunii radiatiei solare.

Cap. IV. Analiza miscarii perturbate a satelitilor NAVSTAR/GPS pe baza metodei
numerice utilizdnd algoritmul de integrare Runge-Kutta de ordinul 4. Avantajele acestui
algoritm de integrare sunt stabilitatea si usurinta modeldrii ecuatiilor miscarii perturbate a
satelitului GPS. Algoritm este lent, timpul de calcul marindu-se considerabil pentru perioade
mari de timp, acesta fiind principalul dezavantaj al algoritmului. Programul de calcul este
realizat de autor in limbajul de programare C++, intr-o maniera simpla, dar care sa ofere
informatiile necesare analizei miscarii satelitilor GPS.

4.4 Plecand de la conditiile initiale (pozitie si viteza) pentru satelitul GPS de studiu,
pentru data de 10.02.2011 ora 00.00 UT s-au prezentat graficele de variatie a componentelor
acceleratiile date de perturbatiile gravitationale Jp, J3, J4, Js, Jg, atractia gravitationala a
Soarelui si a Lunii, efectele relativiste si efectul Poynting-Robertson pentru o perioada
orbitald, precum si graficele de variatie a acceleratiilor totale ale acestor perturbatii
gravitationale pentru o perioadd de 50 de ore. Sunt determinate valorile mediate ale
acceleratiilor totale, unitatea de mésura fiind in Km/s?,

4.5 Se observa faptul ca perturbatiile de naturd gravitationald au influenta cea mai
mare, dintre acestea evidentiindu-se armonica zonala J; a carui ordin de marime este de
2x107" Km/s?.

Dintre perturbatiile de naturd negravitationald, presiunea radiatiei solare directe are
efectul cel mai mare avand ordinul de marime de 4,4 x 10™° Km/s? pe cand cel dat de efectul
Poynting-Robertson este de 6,9 x 10" Km/s?,

4.6 Sunt determinate efectele produse de perturbatiile de tip non gravitationale asupra
elementelor orbitale kepleriene.

4.6.1 Caurmare a actiunii presiunii radiatiei solare directe asupra unui satelit GPS au
reiesit urmatoarele efecte:
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- Semiaxa mare prezinta o perturbatie scurt-periodica cu o perioada de 6 ore suprapusa
peste o perturbatie seculara. Pentru o perioada orbitald, semiaxa mare suferd o variatie de 4
metri.

- Excentricitatea prezinta a perturbatie seculard suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 4,8.10°% Km.

- Inclinarea prezinta acelasi tip de perturbatie ca si semiaxa mare, o perturbatie scurt-
periodica suprapusa peste o perturbatie seculard. Perturbatia scurt-perioadica are perioada de
6 ore si ordinul de marime 3-107° grade.

- Longitudinea nodului ascendent suferd o perturbatie scurt periodica cu o perioada de
6 ore si o amplitudine de 1,7-10™° grade, suprapusa peste o perturbatie seculara.

4.6.2 Pe baza modelelor de radiatie a Pamantului, radiatie reflectata si emisd, s-au
realizat graficele iradiantei Pamantului pentru diferite valori ale albedoului si in functie de
unghiul w - unghiul satelit-Pamant-Soare. Pe baza datelor privind refectivitatea si
emisivitatea Pamantului furnizate de CERES pentru perioada februarie — iunie 2011 am
realizat graficele de variatie ale acestora si determinat valorile medii. Folosind metoda celor
mai mici patrate am determinat coeficientii reflectivititii si emisivitatii pentru perioada
februarie — iunie 2011 pentru cazul cand acestia se scriu ca dezvoltari armonice in functie de
latitudine. S-au determinat graficele de variatie ale componentelor radiale si tangentiale ale
aceleratiile datorate radiatiei reflectate si emise de Pamant, asupra satelitilor GPS (satelitul
P07 in particular), cazul in care satelitii sunt modelati sub forma ,,cutie cu aripi”. Pentru cazul
in care satelitul GPS este considerat ca avand forma de ,,sferd” s-au determinat graficele de
variatei ale elementelor keplerine pentru 50 si 500 de ore rezultdnd urmatoarele efecte:

- Semiaxa mare prezintd doud tipuri de perturbatii, una scurt-periodicd si una lung-
periodica. Perturbatia scurt-periodica este de perioada egald cu perioada orbitala (12 ore) si o
variatie de 1 Km, iar perturbatia lung-periodica are perioada de 240 de ore.

- Excentricitatea prezinta a perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 1,5-10 8 Km.

- Inclinarea prezinta doua tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una seculara.
Perturbatia scurt-periodica este de perioada egald cu perioada orbitald (12 ore) si o variatie de
7-10"°grade.

- Anomalia medie sufera o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore
suprapusa peste o perturbatie seculara.

- Argumentul perigeului sufera perturbatii mixt periodice:

o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 1-107% grade

o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 3-107grade

o perturbatie seculara

- Longitudinea nodului ascendent sufera perturbatii mixt periodice:

o perturbatie scurt periodica avand perioada de 6 ore si o amplitudine de 4-107° grade

o perturbatie seculara

4.6.3 Ca urmare a emisiei termice anizotrope asupra unui satelit GPS au reiesit
urmatoarele efecte:

- Semiaxa mare si inclinarea nu sufera perturbatii.

- Excentricitatea suferda o perturbatie scurt periodicd de perioadd egald cu perioada
orbitald si de amplitudine 8-107%.

- Anomalia medie suferd perturbatii scurt periodice cu perioada de 6 ore suprapuse
peste o perturbatie seculara.

- Argumentul perigeului suferd perturbatii scurt periodice avand perioada de 6 ore
suprapuse peste perturbatii seculare.

- Longitudinea nodului ascendent suferda o perturbatie lung periodica avand
amplitudinea de 2-10™** grade.
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4.6.4 Ca urmare a emisiei antenelor de navigatie asupra unui satelit GPS au reiesit
urmatoarele efecte:

- Semiaxa mare si inclinarea nu sufera perturbatii.

- Excentricitatea prezintd o perturbatie scurt periodica cu o perioada egald cu perioada
orbitala si o amplitudine de 8-107%°.

- Argumentul perigeului sufera perturbatii scurt periodice avand perioada de 6 ore.

- Longitudinea nodului ascendent suferd o perturbatie lung periodica avand
amplitudinea de 1-10°® grade.

4.6.5 Pe baza studiilor realizate de Adhya 2005 privind eclipsele satelitilor GPS, am
realizat un model matematic pentru determinarea perioadei de timp in care satelitul GPS intra
in zona de penumbra sau umbra a Pamantului. Am luat in considerare cazurile cand satelitul
GPS este perturbat de presiunea radiatiei solare directd sau de J, si am determinat solutiile
modelului matematic creat. Pentru toate situatiile cand sistemul a avut solutii reale a reiesit ca
satelitul nu a intrat pentru niciun moment in zona de umbra sau de penumbra a Pamantului.

La modelarea teoreticd a regiunii de penumbra prin care trece un satelit din constelatia
GPS, a reiesit cd la o viteza a satelitului de aproximativ 3.86 Km/s, traversarea acestei zone se
realizeaza intr-un interval de 15.3 minute.

4.6.6 Ca urmare a efectului Poynting-Robertson asupra unui satelit GPS au reiesit
urmatoarele efecte:

- Semiaxa mare sufera perturbatii lung periodice cu amplitudinea maxima de 1 cm.

- Excentricitatea prezinta a perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada egala cu perioada orbitald avand ordinul de marime 1,5-107**.

- Inclinarea este foarte stabila, aceasta prezand perturbatii scurt periodice de perioada
4 ore si ordinul de marime de 1-10° grade.

- Celelelalte elemente orbitale sufera perturbatii scurt periodice de perioada 6 ore si de
amplitudine 8-10°" grade.

Cap. V Prezinta o abordare noua a teoriei sistemelor dinamice, in general si a
mecanicii ceresti, in special, prin intermediu metodei calitative al carui initiator este Poincare.
S-a considerat miscarea unei particule (satelit) in jurul corpului central in diferite tipuri de
camp: Schwarzschild, Manev si sub influenta armonicelor zonale pana la gradul 6. S-a
analizat miscarea satelitului GPS pe orice tip de orbitd si pentru diferite valori ale energiei
sistemului.

5.2 Se remarca utilitatea transformarilor McGehee, care au rolul de a elimina
singularitatile si de a regulariza ecuatiile de miscare. Prin intermediul transformarilor s-a facut
sa explodeze varietatea coliziunii §i s-a inlocuit o varietate limita, alipitd spatiului fazelor.
Transformarile McGehee actioneaza ca o lupa cu o putere infinitd de marire asupra
singularitatii coliziunii si permite astfel studiul miscarii in apropierea coliziunii.

5.3 S-a efectuat o aplicatie practicd in cazul satelitului GPS. Orbita satelitului GPS
este stabila atdta timp cat r se situeaza intre valorile I, =26329,11 si r, =26788,02. Daca in

miscarea sa pe orbita satelitul GPS depaseste la dreapta valoarea lui I, sau la stanga valoarea

lui 1, rezulta deplasarea fizica in spirald pe o orbita care tinde asimptotic la coliziune. Astfel
rezultatele calitative sunt confirmate de rezultatele numerice.
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