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INTRODUCERE

Incd de la inceputurile istoriei, omul si-a ridicat privirea spre cer, bolta cereasci
reprezentand o sursd inepuizabild de intrebari, mituri si legende. Personificarea naturii si a
fenomenelor naturale era prima incercare timida a omului primitiv de a-si explica lumea aparent
fard sens pe care o observa.

Popoarele din antichitate au studiat cerul pentru a intelege formarea zilei si a noptii,
miscarile Soarelui si a Lunii precum si implicatiile acestora Tn masurarea timpului si succesiunea
anotimpurilor. Aceastea au realizat ca ziua nu are aceeasi lungime pe toatd perioada anului si au
grupat stelele in formatiuni numite constelatii. Marturii ale interesului acordat fenomenelor
astronomice se regdsesc pe intreg cuprinsul Pamantului.

Grecii au fost cei care au sintetizat numeroasele religii si mitologii, elaborand o legatura
solida intre cele sapte planete vizibile si marii zei ai Olimpului. Filosofii si Invatatii greci, ca
Pitagora, Platon si Ptolomeu au distilat si simplificat cosmologiile babiloniene, caldeene, indiene
si egiptene.

Astronomia este una dintre cele mai vechi stiinte datand din perioada Greciei Antice si
reprezinta stiinta ,,care se ocupa cu studiul astrilor si a legilor miscarii lor, al constelatiilor,
galaxiilor si al universului in totalitatea sa”.

Cel mai important astronom al antichitatii a fost Ptolomeu. Modelul sau referitor la
orbitele planetelor in jurul Paméntului a fost valabil inca o suta de ani dupa Nicolaus Copernic.

Filosofii medievali credeau ca trupul si sufletul omului, facute dupa chipul lui Dumnezeu,
constituiau o imagine la scara micd a cosmosului. Ei au exprimat aceastd credinta in sintagma:
,,Cum sunt cele de sus, asa sunt si cele de jos”. Ei credeau ca dacd omul isi dedica toate energiile
unui studiu profund asupra propriei naturi, va ajunge intr-un final la o intelegere deplina a
universului. Transformarile dintr-unul ar fi reflectate de prefacerile din celalalt. Pentru gandirea
medievala, parea logic ca migcarea planetelor sa se oglindeasca in activitatile omenesti.

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

Nicolaus Copernic a fost cel care a propus modelul heliocentric, ce punea Soarele Tn
centrul sistemului solar. A trebuit sa treaca un secol pentru a fi demonstrate calculele matematice
ale teoriei sale.

Astronomul german Johannes Kepler (1571-1630) a dovedit in cele din urma teoria lui
Copernic, marcand despartirea perspectivei astrologice, umaniste si mistice, de cea obiectiva,
mecanica, a spiritului stiintific. Perfectionarea telescopului de refractie de catre Galileo Galilei
(1564-1642) si elaborarea teoriilor de baza ale gravitatiei si mecanicii de catre Isaac Newton
(1642-1727) au accentuat si mai mult aceasta diferenta.

Legile lui Kepler sunt o consecinta naturald a fortei de atractie gravitationald, iar
miscarea rezultantd este o sectiune conicd. Desi Newton se sprijind pe umerii unor giganti:
Copernicus, Kepler, Galileo (Murray si Dermott, 1999), descoperirile sale au revolutionat stiinta



in general si mecanica cereascd, in particular, iar la peste 4 secole de la descoperirea legilor care
il poartd numele, chiar si in cele mai noi domenii ale stiintei, aceste legi 1si gasesc utilitatea.

Un alt moment crucial in evolutia astronomiei il reprezintd descoperirea ,,in varful
creionului” a planetei Neptun (1846) si a lui Pluton (1930), care in prezent nu mai este catalogata
ca planeta. Prin compararea pozitiilor calculate ale planetelor cu cele observate s-a constatat ca
existd o deviere de la miscarea kepleriand, care nu poate fi explicata decat prin existenta unui alt
corp ceresc in vecinatate.

Din secolul al X1X-lea si pana in prezent o multime de astronomi si 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 atit pentru mers cét si pentru recunoasterea regiunii unde acestea actioneaza. Cand
tarmul nu se mai vedeaorientarea 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 dupd ce a prevestit eclipsa de luna din 29
februarie 1504.

In navigatia astronomici, reperele de navigatie sunt astrii (Soarele, Luna, planetele,
stelele), vizibile si identificabile pe cer, care constituie o infrastructura naturala.

Efemeridele reprezinta coordonatele exacte ale unui corp ceresc natural sau artificial si
descriu locatia acestuia Intr-un sistem de referinta geocentric.

Reperele de navigatie astronomice sunt localizate pentru ora observatiei folosind
efemeridele (suport de hértie 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.

Tn anul 1973, Departamentul Apararii 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 naturd 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 satelitard foloseste acelasi principiu ca si navigatia astronomica pentru
determinarea pozitiei terestre a observatorului. Pentru determinarea precisd a pozitiei navei cu
ajutorul sistemului satelitar de navigatie sunt necesare masurarea a patru pseudodistante la tot
atatia sateliti.

Pentru o precizie cat mai buna a pozitiei observatorului este necesara cunoasterea cat mai
riguros posibil a pozitiei satelitului artificial. Asupra acestuia actioneazad o serie de perturbatii
care in functie de natura lor se clasifica in perturbatii de tip gravitational si non-gravitational.
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Modelarea cat mai exacta a ecuatiilor acestor perturbatii conduce in final la o determinare
mai precisa a pozitiei observatorului.

Lucrarea de fatd, care se incadreazid in tematica de cercetare a Institutului Astronomic al
Academiei Romane, isi propune sd abordeze si sd cerceteze urmatoarele probleme legate de
miscarea satelitilor GPS:

e claborarea unor modele ale acceleratiilor perturbatoare care influenteazd miscarea
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 Tn elementele osculatoare ale satelitilor GPS;

e studiul, prin intermediul unei aplicatii numerice, al erorilor orbitale ale sateliti 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 1 prezinta sistemul satelitar NAVSTAR/GPS, identificarea aplicatiilor
tehnologiei GPS, sisteme de referintd si scari de timp necesare studiului fortelor perturbatoare
care actioneaza asupra satelitilor GPS.

Capitolul 1l  prezintd analiza cantitativd a miscarii satelitilor GPS sub influenta
perturbatiilor de tip gravitational si negravitational.

Capitolul 111 contine 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.

Capitolul 1V prezinta metoda originala abordata de autor utilizand 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 noua, 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
satelitiit GPS, ci se iau in considerare o multitudine de cazuri, rezultand in final o analiza
complexa a migcarii satelitilor.

Capitolul VI contine o trecere in revista succinta a datelor si concluziilor mai importante
prezentate in capitolele precedente, punand in evidenta principalele rezultate obtinute de autor.
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CAPITOLUL I. SISTEMUL GLOBAL DE
POZITIONARE NAVSTAR/GPS

In anul 1973, Departamentul Apirarii al Statelor Unite a dorit crearea unui sistem
spatial de pozitionare. Cu crearea, dezvoltarea, testarea si perfectionarea sistemului a fost
insdrcinat Joint Program Office (JPO) situat la baza aeriand americand Los Angeles (U.S. Air
Force Systems Command’s Space Division).

Sistemul Global de Pozitionare NAVSTAR/GPS (NAVigation System with Timing
And Ranging / Global Positioning System) aflat n responsabilitatea Joint Program Office
(JPO) a fost conceput in vederea:
1° determinarii pozitiilor necunoscute ale diverselor puncte situate pe suprafata Pamantului,
pe mare ori in spatiu, din pozitii cunoscute ale satelifilor. Practic, semnalul emis de sateliti
este marcat continuu pe scara proprie de timp a sistemului, (momentul emisiei este parte a
acestui semnal), astfel ca orice receptor GPS sincronizat cu aceastd scara de timp poate
masura simultan, cu erori specifice, distante unghiulare la satelitii situati deasupra orizontului;
2° navigatiei vehiculelor terestre, maritime sau spatiale purtatoare de receptoare GPS;

Sistemul GPS este un sistem radioelectronic de pozitionare cu sateliti, capabil sa
furnizeze pentru orice punct situat pe suprafata terestra, pe mare ori in spatiu, pozitia, viteza si
timpul intr-un sistem de referinta spatiu-timp unic, indiferent de conditiile meteorologice.

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. Ulterior, gama receptoarelor GPS s-a diversificat prin comercializarea
receptoarelor de navigatie.

Determinarea distantei receptor - satelit se realizeazd in receptor prin procesarea
semnalului emis continuu de satelitii GPS. Aceasta distantd, numitad in literatura de
specialitate “pseudo-distanta” datorita erorilor specifice, se poate deduce atat din:

1) durata traiectului satelit - receptor al semnalului (codificat) emis de satelit, multiplicatd cu
viteza luminii;

2) analiza fazei semnalului. Deoarece in determinarea pseudo-distantei intervine eroarea de
nesincronizare a ceasurilor receptorului si satelitului (in timp ce eroarea de refractie se elimina
aproape complet prin metoda frecventelor duale sau prin aplicarea unui model de refractie), in
ecuatiile de observare intervine ca necunoscutd corectia ceasului receptorului. Pentru
determinarea celor 3 coordonate ale unui punct oarecare (¢, A, h) sau (X, y, z) vor fi necesare
4 observatii simultane la tot atatia sateliti GPS (fig.1.1), rezultdnd un sistem de 4 ecuatii cu 4
necunoscute, cea de-a 4-a necunoscuta fiind, asa cum s-a precizat, corectia ceasului.



PseUdO-diStante/’ ___________ Cercuri de pozitie
(raze ale sferelor de pozitie) /

Fig. 1.1 Principiul pozitionarii GPS

1.1 STRUCTURA SISTEMULUI DE POZITIONARE GLOBALA

Baza sistemului GPS o constituie trei segmente, al caror rol este de a oferi continuu un
serviciu de navigatie si pozitionare de incredere pentru utilizatorii acestui sistem. Aceste
segmente sunt cunoscute sub numele de: segmentul spatial, ssgmentul terestru de control
si urmarire si segmentul utilizatorilor.

1.1.1 Segmentul spatial

In configuratie standard, constelatia GPS cuprinde 24 de sateliti, care satisfac
necesitatea fundamentala de acoperire globald. Schema corespunzatoare prevede dispunerea
satelitilor pe orbite cvasi-circulare, la o altitudine de 20200 km si cu o perioada orbitald de
aproximativ 12 ore siderale.

Constelatia GPS prevazuta initial cuprindea 21 sateliti activi plus 3 de rezerva, plasati
in 3 plane orbitale inclinate la 63° (aproximativ inclinarea critica) fatd de planul ecuatorului,
cu orbite cvasicirculare (e = 0.003), la altitudinea medie de 20186 km si cu un decalaj de 120°
in ascensia dreaptd a nodului ascendent. Ulterior, din motive bugetare, segmentul spatial a
fost redus la 18+3 sateliti dispusi pe 6 plane orbitale, dar si acest plan a fost abandonat urmare
a neacoperirii globale a acestei scheme. Tn iunie 1986 s-a convenit asupra segmentului
standard final, care trebuie sa cuprinda 21 sateliti, plasati pe 6 orbite cvasicirculare (e =
0.003), decalate cu 60° in ascensia dreapta a nodului ascendent si cu o inclinare de 55° fata de
planul ecuatorului. Satelitii de rezerva utilizati in diverse etape sunt satelitii care nu emit
mesaje utile, dar care sunt activati de la sol in vederea Inlocuirii celor cu eventuale defectiuni.



Fig. 1.2 Constelatia satelitara

SATELITII_GPS sunt vehiculele spatiale purtatoare ale aparaturii radioelectronice de
procesare si emisie a semnalului purtator de informatii catre utilizatorii terestri, a ceasului
atomic, a bateriilor si a echipamentului auxiliar. Echipamentul de bord permite fiecarui satelit
emisia unui semnal modulat cu informatiile necesare utilizatorilor terestri pentru pozitionare,
precum si receptia periodica a unor mesaje provenite de la sol, continand corectii ale
elementelor orbitale, necesare determinarii precise ale pozitiilor ulterioare pe orbita.
Echipamentul auxiliar contine, printre altele, douad panouri solare si un sistem de propulsie
radio-comandat de la sol, ce permite ajustarea periodica a orbitei afectate de perturbatii.

Se cunosc urmatoarele clase de sateliti GPS:

Block I.

Este prima categorie de sateliti utilizafi in perioada 1978 - 1985. Acestia au fost lansati
de la baza aeriana americand Vandenberg, California, cu rachete Atlas F. Satelitii cantaresc
845 kg, si, cu exceptia unui singur esec (in 1981), toate cele 11 plasari pe orbite au reusit.
Dispunerea acestor sateliti pe 3 plane orbitale inclinate cu 63° fata de planul ecuatorului nu a
realizat acoperirea globala doritd, dar a corespuns necesitatilor din faza de testare a sistemului.

Trebuie remarcat faptul ca, ambele frecvente purtatoare ale mesajului emis de sateliti
erau necodificate, deci accesibile oricarui utilizator civil sau militar. Durata de viata proiectata
a acestora era de doar 4 ani si jumatate.

Tabelul 1.1 Satelitii GPS Block I
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsbl.txt

Numarul | Numarul Numarul Data
curent SVN PRN lansarii

1. 01 04 22 FEB 78
2. 02 07 13 MAY 78
3. 03 06 06 OCT 78
4, 04 08 10 DEC 78
5. 05 05 09 FEB 80
6. 06 09 26 APR 80
7. 07 Lansare fara succes
8. 08 11 14 JUL 83
9. 09 13 13 JUN 84
10. 10 12 08 SEP 84
11. 11 03 09 OCT 85



ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsb1.txt

Block 11.

S-a construit un numar de 28 de sateliti din aceasta clasa, iar fiecare satelit cantareste
1500 kg si costa in medie 50 milioane $. Primul satelit Block II a fost lansat la 14 februarie
1989 de la Cape Canaveral, cu o racheta Delta II. Durata medie de viatd proiectata a satelitilor
este de 6 ani, dar se asteaptd ca acestia sd se mentind 1n stare de functionare pana la 10 ani
(functie de calitatile acumulatorilor). Diferenta majora dintre satelitii GPS Block I si Block II
este aceea ca ambele frecvente purtitoare ale mesajului emis de satelitii Block II sunt
modulate cu un cod pseudo - aleator, numit cod P, ceea ce face imposibil accesul utilizatorilor
civili la ambele frecvente purtitoare ale mesajului emis de satelifi.

Tabelul 1.2 Satelitii GPS Block II
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsh2.txt

Numarul Numarul Data
curent SVN lansarii
1. 14 14 FEB 1989
2. 13 10 JUN 1989
3. 16 18 AUG 1989
4, 19 21 OCT 1989
5. 17 11 DEC 1989
6. 18 24 JAN 1990
7. 20 26 MAR 1990
8. 21 02 AUG 1990
9. 15 01 OCT 1990

Block 11A. (Advanced)

Aceasta clasa de sateliti GPS au o autonomie de 180 ore (interval in care satelitii sunt
capabili sa transmita mesaje de navigatie fara a avea contact cu segmentul de control). S-au
construit un numar de 18 satelifi din aceasta clasd. Acestia sunt echipati cu doua ceasuri
atomice cu rubidiu si doua cu cesiu. Primul satelit a fost lansat la data de 26 noiembrie 1990
iar ultimul la data de 12 septembrie 1996. Pe data 29 apriliec 2008, 6 sateliti au fost scosi din
uz. Sateliti (35 si 36) sunt echipati cu laseri retro-reflectori.

Tabelul 1.3 Satelitii GPS Block ITIA
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/qpsh2.txt

Numérul | Numaérul Numérul Data Tipul Pozitia
curent PRN SVN lansarii ceasului | pe orbita
1. 32 23 26 NOV 1990 Rb E5

2 24 04 JUL 1991 Cs

3 25 23 FEB 1992 Rb

4. 28 10 APR 1992

5. 26 26 07 JUL 1992 Rb F2F
6 27 09 SEP 1992 Cs

7 32 22 NOV 1992

8. 29 18 DEC 1992

9. 22 03 FEB 1993

10. 31 30 MAR 1993

11. 37 13 MAY 1993

12. 09 39 26 JUN 1993 Cs A5
13. 35 30 AUG 1993 Rb

14. 04 34 26 OCT 1993 Rb D4
15. 36 10 MAR 1994 Rb

16. 03 33 28 MAR 1996 Cs C5
17. 10 40 16 JUL 1996 Cs E3
18. 30 12 SEP 1996 Cs

19. 08 38 06 NOV 1997 Cs A2
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Block IIR. (Replenishment)

Sunt satelitii ce au inlocui generatia de sateliti GPS din clasa Block II. Primul satelit
Block IIR a fost lansat in 23 iulie 1997. Satelitii din generatia Block IIR asigura facilitatea de
masurare a distantei satelit — satelit prin tehnica SSR (satellite - to - satellite ranging) cu efect
direct In optimizarea determindrii precise a orbitelor satelitilor. Aceasta clasa de sateliti GPS
este superioara tehnologic clasei Block II, prin introducerea a doi maseri cu hidrogen 1n locul
inter-satelitara, cu efect direct in optimizarea determinarii precise a orbitelor satelitilor. Acesti

sateliti cantaresc 2000 kg, iar pretul de fabricatie este redus la jumatatea celui al satelitilor
Block I1.

Tabelul 1.4 Satelitii GPS Block IIR
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsh2.txt

Numiirul | Numirul | Numirul Data Tipul Pozitia
curent PRN SVN lansarii ceasului | pe orbita

1. 42 17 JAN 1997 Lansare fara succes
2 13 43 23 JUL 1997 Rb F3
3 11 46 07 OCT 1999 Rb D5
4. 20 51 11 MAY 2000 Rb El
5. 28 44 16 JUL 2000 Rb B3
6 14 41 10 NOV 2000 Rb F1
7 18 54 30 JAN 2001 Rb E4
8. 16 56 29 JAN 2003 Rb Bl
9. 21 45 31 MAR 2003 Rb D3
10. 22 47 21 DEC 2003 Rb E2
11. 19 59 20 MAR 2004 Rb C3
12. 23 60 23 JUN 2004 Rb F4
13. 02 61 06 NOV 2004 Rb D1

Block I1IR-M. (Modernize)

S-a preconizat lansarea a unui numar de 8 sateliti din aceastd clasa. Primul a fost
lansat pe 26 septembrie 2005, iar ultimul pe 17 august 2009. Aceasta varianta imbunatatita
include un nou semnal militar (codul M) modulat pe ambele purtatoare (L1 si L2) si un
semnal mai robust civil pe L2 (cunoscut ca L2C).

Tabelul 1.5 Satelitii GPS Block IIR-M
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsh2.txt

Numiirul | Numirul | Numirul Data Tipul Pozitia
curent PRN SVN lansarii ceasului pe orbita
1. 17 53 26 SEP 2005 Rb C4
2. 31 52 25 SEP 2006 Rb A2
3. 12 58 17 NOV 2006 Rb B4
4. 15 55 17 OCT 2007 Rb F2A
5. 29 57 20 DEC 2007 Rb C1
6. 07 48 15 MAR 2008 Rb A4
7. 06 49 24 MAR 2009 Rb C6
8. 05 50 17 AUG 2009 Rb E3

Block IIF. (Follow on)
Compania Boeing anunta pe 12 septembrie 2007 realizarea primului satelit din aceasta
serie. Sunt contractati lansarea a 12 sateliti. Primul a fost lansat pe 28 mai 2010 cu ajutorul


ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsb2.txt
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsb2.txt

unei rachete Delta 1V, iar cel mai recent la 1 februarie 2014. Satelitii au o greutate de 1,630
kilograme si o duratd de viata de 12 ani.

Tabelul 1.6 satelitii GPS Block IIF
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsh2.txt

Numérul | Numérul | Numérul Data Tipul Pozitia
curent PRN SVN lansarii ceasului Pe orbita
1. 25 62 28 MAY 2010 Rb B2
2. 01 63 16 JUL 2011 Rb D2
3. 24 65 04 OCT 2012 Cs Al
4, 27 66 15 MAY 2013 Rb C2
5. 30 64 21 FEB 2014 A3
Block 111 (111A).

Vor fi satelitii preconizati a fi gata de lansare in 2014. Aceastd generatie de sateliti va
transmite un nou semnal civil L1C desemnat sd conlucreze cu sistemul GALILEO iar pe
segmental militar va oferi 0 mai mare securitate cu ajutorul codului M.

Tabelul 1.7 Constelatia GPS la data de 03 martie 2014
ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsh2.txt

Numirul Tipul Numirul Data Tipul Pozitia
curent satelitului PRN lansarii ceasului | pe orbita
1. 11A-10 32 26 NOV 1990 Rb E5
2. 11A-14 26 07 JUL 1992 Rb F2F
3. 11A-21 09 26 JUN 1993 Cs A5
4, 11A-23 04 26 OCT 1993 Rb D4
5. 11A-25 03 28 MAR 1996 Cs C5
6. 11A-26 10 16 JUL 1996 Cs E3
7. 11A-28 08 06 NOV 1997 Cs A2
8. IIR-2 13 23 JUL 1997 Rb F3
9. IIR-3 11 07 OCT 1999 Rb D5
10. IIR-4 20 11 MAY 2000 Rb El
11 IIR-5 28 16 JUL 2000 Rb B3
12. IIR-6 14 10 NOV 2000 Rb F1
13. IIR-7 18 30 JAN 2001 Rb E4
14, IIR-8 16 29 JAN 2003 Rb B1
15. IIR-9 21 31 MAR 2003 Rb D3
16. IIR-10 22 21 DEC 2003 Rb E2
17. IIR-11 19 20 MAR 2004 Rb C3
18. IIR-12 23 23 JUN 2004 Rb F4
19. IIR-13 02 06 NOV 2004 Rb D1
20. IIR-14M 17 26 SEP 2005 Rb C4
21 IIR-15M 31 25 SEP 2006 Rb A2
22. IIR-16M 12 17 NOV 2006 Rb B4
23. IIR-17M 15 17 OCT 2007 Rb F2A
24, IIR-18M 29 20 DEC 2007 Rb Cl
25. IIR-19M 07 15 MAR 2008 Rb A4
26. IIR-20M 06 24 MAR 2009 Rb C6
27. IIR-21M 05 17 AUG 2009 Rb E3
28. IF-1 25 28 MAY 2010 Rb B2
29. IF-2 01 16 JUL 2011 Rb D2
30. I1F-3 24 04 OCT 2012 Cs Al
3L IF-4 27 15 MAY 2013 Rb C2
32. I1F-5 30 1 FEB 2014 A3
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Cele 6 plane orbitale sunt numerotate de la A la F, iar numerele PRN (pseudo-range number)
— reprezinta numarul de identificare al fiecarui satelit.
Dupa cum se poate vedea, in constelatia actuala nu mai este activ niciun satelit din clasa
Block I sau Block I1.
Dezvoltarea sistemului a cunoscut 3 faze importante:
FAZA 1 (decembrie 1973 — iunie 1979), cuprinzand urmatoarele etape:
1° validarea conceptului,
2° evaluarea elementelor tehnice,
3° definitivarea costurilor,
4° conturarea interesului militar.

In acest interval de timp au fost plasati pe orbite 8 sateliti Block I, iar testele si
observatiile ulterioare au confirmat asteptarile specialistilor. La data de 14 august 1979, s-a
dispus trecerea la faza urmatoare.

FAZA 2 (august 1979 — decembrie 1988), cuprinzand urmatoarele etape:

1° validarea sistemului,

2° dezvoltarea constelatiei de sateliti GPS,

3° dezvoltarea retelei de statii de urmarire de la sol si perfectionarea
receptoarelor GPS.

Desfasurarea acestei faze era planificata inifial pana la finele anului 1985, insa
termenul a fost devansat pana in 1988 ca urmare a esuarii navetei Challenger.

FAZA 3 (ianuarie 1989 -) reprezinta etapa actuald. Scopul principal al acesteia este
implementarea operationald a sistemului cu constelatia finala, constind din 21 sateliti + 3 de
rezervi din clasa Block II. In aceasti etapa sunt de retinut urmatoarele date:
e 1989 A fost instalat si activat primul satelit Block 11
e 1990 — 1991 Pe perioada desfasurarii razboiului din Golf a fost dezactivat temporar
modul selective availability (SA). In aceasta perioada au fost folosite receptoare civile
ca urmare a numarului limitat de receptoare militare. Pe 01 iulie 1991 SA a fost
activata.
e 08.12.1993 A fost anuntatd decizia de autorizare libera a utilizatorilor civili la precizia
maxima a sistemului.
e 1994, martie; Ultimul satelit Block II completeaza constelatia satelitara
e 17.07.1995 A fost anuntatd operationalizarea completa a sistemului (Full Operational

Capability)

e 01.05.2000 Dezactivarea finald a modului SA avand ca efect cresterea preciziei in
punct pentru utilizatorii civili de la 100m la 20m.

e 20.03.2004 Lansarea celui de-al 50-lea satelit.

e 25.09.2005 Lansarea primului satelit de tip Block 1IR-M, acesta suportand un nou tip
de semnal militar cod M si civil L2C.

SEMNALUL SATELIT. Purtatoarea emisa de satelitii GPS este un semnal cu spectru larg,
ceea ce reduce considerabil posibilitatea bruiajului. Cheia preciziei pozitionarii cu sateliti
GPS este faptul ca semnalele emise de satelit sunt controlate de 4 standarde de timp (in cazul
satelitilor Block II este vorba de doua ceasuri atomice cu rubidiu si doud cu cesiu cu o
stabilitate a frecventei de 107 pana la 10 fractiuni de secunda pe zi). La satelitii Block IR,
odata cu introducerea maserilor cu hidrogen, stabilitatea a crescut pana la 10™°s/zi.

Aceste standarde extrem de stabile produc frecventa fundamentala de 10.23 Mhz
(banda L de frecventd). Prin multiplicarea frecventei fundamentale cu 154 si 120, se obtin
doua frecvente purtatoare L; sI Ly:

L; =1575.4 MHz, L, = 1227-60 MhZ,
esentiale, asa cum s-a precizat, pentru eliminarea celei mai importante surse de erori n
masurarea pseudo-distantei, eroarea datorata refractiei ionosferice.
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Tn algoritmul de calcul al pseudo-distantelor din durata traiectului satelit-receptor (a
semnalului emis de satelit), se utilizeazd doua coduri pseudo — aleatoare numite coduri PRN
care sunt modulate peste cele doua purtatoare ale acestui semnal:

CODUL C/A (Coarse / Acquisition Code), denumit si SPS (Standard Positioning Service),
este accesibil tuturor utilizatorilor civili si este modulat doar pe purtatoarea L; (nefiind astfel
posibila inlaturarea completd a erorii de refractie ionosfericd). La receptoarele care nu pot
receptiona decat frecventa L; (numite si receptoare de navigatie), corectia pentru refractia
ionosfericd se face pe baza unui model de ionosferd, iar abaterile conditiilor reale fatd de
conditiile medii prevazute de model, se traduc intr-o eroare de masurare a pseudo-distantelor,
deci intr-o eroare in pozitia calculatd. Aceasta este o metodda de interzicere a accesului
utilizatorilor non-militari la precizia totala a sistemului GPS.

CODUL P (Precision Code), denumit si PPS (Precise Positioning Service) este rezervat
utilizatorilor militari americani si a unui numar limitat de alti utilizatori autorizati. Codul P, cu
o lungime de unda de doar 30 m, este modulat (spre deosebire de codul C/A) pe ambele
purtatoare, L, si L,. Receptoarele bi-frecventda (numite si receptoare cod-P) pot astfel
receptiona ambele purtatoare L; si L,, pseudo-distantele calculate fiind libere de eroarea de
refractie ionosferica (fiind posibila aplicarea metodei frecventelor duale).

CODUL M O componenta majora a procesului de modernizare, este un semnal militar nou.
Codul M, a fost proiectat pentru a imbunatati anti-bruiajul si a securiza accesul la semnalele
GPS militare. Foarte putine au fost publicate despre despre acest nou si restrictionat cod.
Contine un cod PRN de lungime necunoscuta transmis la 5.115 Mb/sec. Diferit de codul
P(Y), codul M este proiectat sa fie autunom; insemnand ca utilizatorul isi poate calcula pozitia
folosind numai codul M.

In afara acestor coduri, purtitoarele sunt modulate cu mesajul de navigatie
cuprinzand: efemerida satelitului, coeficientii de model ionosferic, informatiile de stare,
timpul sistemului si eroarea ceasului satelitului fata de scara de timp GPS a sistemului etc.

Identificarea satelitilor GPS se face dupa urmatoarele sisteme:
numarul de ordine al lansarii (NAVSTAR 1, 2, ...);
numarul corespunzator pozitiei orbitale;
numarul cod PRN;
numarul din catalogul NASA;
numarul international.
Pentru a evita orice fel de confuzie, se foloseste uzual numarul PRN, care intra si in
combinatia codului pseudo-aleator C/A.

In configuratie standard, 4 pana la 8 sateliti pot fi vizibili deasupra orizontului (peste
15° indltime) simultan, din orice punct terestru. Daca masca se poate reduce la 10°, atunci
pana la 10 sateliti ar putea fi vizibili, iar daca se va considera o masca de doar 5°, atunci
numarul de sateliti va creste la 12. Trebuie subliniat ca o configuratie geometrica satelitara
anume se va repeta la fiecare 23 ore si 56 minute. S-au pus la punct, pana in prezent, doua
metode pentru limitarea accesului utilizatorilor civili la precizia totala a sistemului, active
odata cu lansarea primului satelit Block II.

agbrwpdE

METODA S/A (SELECTIVE / AVAILABILITY) constd in alterarea intentionatd a
informatiei de timp continuta in mesajul de navigatie. Efectul acestei metode se poate elimina
prin determinarea unei diferente de pseudo-distante, masurate din puncte diferite de statie la
aceiagi satelifi. Metoda S/A este activa la satelitiit GPS Block II incepand cu 1 iulie 1991, ora
04.00 UTC. Aceastd metodd poate consta si din trunchierea intentionatd a mesajului de
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navigatie emis de sateliti, producand o eroare importanta in pozitia satelitului (satelitilor), care
se transfera integral in pozitia receptorului GPS.

METODA AS (ANTI — SPOOFING) consta in inlocuirea codului P cu un alt cod, numit cod
Y, care sa limiteze strict accesul utilizatorilor non-militari la precizia sistemului si care sa faca
imposibila emisia din afara sistemului a unor semnale purtand semnatura GPS care sa creeze
confuzii sau erori in determinarea pozitiei. Deocamdata, este operativ codul P, iar accesul
unui utilizator la acesta se poate face prin instalarea in receptorul GPS a unui cip auxiliar, ce
se poate procura doar cu autorizatie speciala.

Tabelul 1.8 Principalele surse de erori si valorile deviatiei standard
(erorii medii patratice) in determinarea unei pseudodistante (cf. Seebe4 1993, pag 290)

Sursa Cod P Cod C/A

SAinactiv| SAactiv | SAinactiv| SA activ

Satelit

Orbita 5m 10-40m 5m 10-40m

Ceas 1m 10-50m 1m 10-50m

Propagare semnal

Ionosfera (2 frecvente) cm-dm cm-dm cm-dm cm-dm

Ionosfera (model) - - 2-00m 2-100m

Troposfera (model) dm dm dm Dm

Reflexie multipla Im Im 5m 5m

Receptor

Zgomot 0,1-Im 0,1-Im 0,1-1m 0,1-Im

Intéarzieri datorate componentelor dm-m dm-m m M

Centrul fazelor antenei mm-cm mm-cm mm-cm mm-cm

1.1.2 Segmentul terestru de control si urmarire
Sistemul Operational de Control (OCS — Operational Control System) este denumirea
acestui segment, care este compus dintr-o statie principalda (master), statii terestre de
monitorizare si statii de control. Principalele sarcini ale segmentului de control sunt:
- observarea satelitilor,
- determinarea orbitelor,
- determinarea precisd a timpului si elaborarea unui model de predictie a corectiei de
timp GPS pentru fiecare satelit in parte,
- sincronizarea ceasurilor atomice ale satelitilor cu scara de timp atomic a sistemului,
- transmiterea periodicd a unui mesaj cdtre satelitiit GPS, contindnd corectii ale
elementelor orbitale, corectii de ceas etc.

STATIA PRINCIPALA (MASTER CONTROL STATION) incepand cu 14 septembrie 2007
este localizatd la baza aeriana Holloman, statul New Mexico, Statele Unite aflatd sub
controlul unei entitati a fortelor armate americane, 746 Test Squadron (Fisher, Doucet, 2008).
Aceasta statie colecteaza date de la celelalte componente ale segmentului de control,
calculeaza (mediazd) orbitele si parametrii ceasurilor folosind un estimator (filtru) Kalman.
Rezultatele sunt transmise apoi catre una din statiile de control care le emite (in banda S de
frecvente) catre satelitii GPS. In cadrul MCS se genereazi si se pastreazi scara de timp GPS
(GPST) de catre un maser cu hidrogen, denumit “master clock™. Statia master a segmentului
de control este responsabila de controlul si operabilitatea Intregului sistem GPS.
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STATIILE DE MONITORIZARE

In prezent, Agentia Nationald Geospatiala (National Geospatial-intelligence Agency —
NGA) opereaza o retea distribuita global cu 11 statii de monitorizare GPS automate. Misiunea
principala a Centrului de Control a Retelei Statiilor de Monitorizare (Monitor Station
Network Control Center — MNSNCC) este de a colecta observatiile de la constelatia GPS.
Aceste observatii, impreuna cu observatiile provenite de la Segmentul de Control Operational
GPS (OCS) si 4 statii de control, sunt utilizate pentru a calcula efemeride precise si
informatiile de timp pentru toti satelitiit GPS. Statiile de monitorizare, in numar de 11, sunt
dispuse astfel: Adelaide, Australia; Buenos Aires, Argentina; Hermitage, Anglia; Manama,
Bahrain; Quito, Ecuador; Washington D.C.; Fairbanks Alaska; Wellington, Noua Zeelanda;
Pretoria, Africa de Sud; Osan, Corea de Sud; Papeete, Tahiti aflate in responsabilitatea
National Geospatial — Intelligence Agency (NGA). Mai sunt inca doua statii de monitorizare
care sunt in stadiul de testare, evaluare si antrenament situate in St. Louis, Missouri si Austin,
Texas — U.S.A., acestea necontribuind la producerea efemeridelor precise. Primele 6 statii de
monitorizare sunt folosite de catre Departamentul Apararii (Departament of Defence — DoD)
in cadrul Initiativei de Imbunititire a Preciziei (Accuracy Improvement Initiative — Alii)
incepénd din vara 2005 cu 100%.

Restul de 5 statii de monitorizare sunt programate pentru imbunatatirea comunicatiilor
incepand cu sfarsitul lui 2005 si pentru intrarea in cadrul procesului Aii incepand cu
primavara 2006. Aceste statii sunt dotate cu ceasuri atomice cu cesiu §i cu receptoare GPS
cod-P si masoara continuu (cu o cadenta de 1.5 s) pseudo-distante la satelitii aflati deasupra
orizontului. Din aceste masuratori se determina pozitiile precise ale satelitilor pe orbite, din 15
in 15 minute, iar aceste date se transmit statiei Master. Reteaua de statii descrisa mai sus este
reteaua oficiala de urmarire de la sol a satelitilor GPS, responsabild de efemerida transmisa de
satelitii GPS, precum si de modelul de ceas atomic al satelitilor.

Exista, in afara retelei OCS, si alte retele de urmarire a satelitilor GPS, din care se
aminteste reteaua CIGNET (Cooperative International GPS Network), care emite efemeride
exacte GPS abia dupa cateva zile (spre deosebire de OCS care emite efemerida exacta si o
“injecteazad” zilnic satelitilor GPS).

"-\'—m'.-_. —- . 1 s - : s - W — ‘ -
Fig. 1.3 Dispunerea globala a statiilor din cadrul segmentului de control

STATIHLE DE CONTROL, in numdr de 4, se gasesc localizate impreuna cu statiile de
monitorizare Tn Florida, Ascension, Diego Garcia si Kwajalein si constituie legatura dintre
segmentul de control si satelitii GPS. Mai exact, aceste statii sunt constituite dintr-0 serie de
antene, cu ajutorul carora se emit catre satelitii GPS, o datd pe zi, datele de efemerida
(coordonatele exacte ale unui satelit si descrie locatia acestuia intr-un sistem de referinta
geocentric) si de ceas, culese si calculate de statiile de monitorizare si procesate de statia
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Master. Daca, eventual, nici una din statiile de control nu poate emite catre satelitiit GPS
mesaje de “Improspatare” a efemeridei si parametrilor ceasului, atunci intrd in functiune, in
fiecare satelit GPS, un program de predictie a acestor parametri pentru urmatoarele 14 zile.
Intr-o astfel de situatie se prevede o degradare suplimentard a pozitiei determinati a
receptorului GPS cu pana la 200m.

1.1.3. Segmentul utilizatorilor

In principiu, segmentul utilizatorilor al sistemului GPS este compus din detinatorii de
receptoare GPS. Segmentul utilizatorilor are ca intrari semnalele de radiofrecventa si mesajele
de navigatie. Utilizatorii se pot clasifica in:

- utilizatori militari, adica acei utilizatori care detin receptoare cod-P, capabili sa
determine pozitiile unor puncte (considerate strategice) cu precizii foarte bune, dat
fiind faptul ca pseudo-distantele masurate la sateliti sunt libere de eroarca de refractie
ionosferica.

- utilizatori civili, acei utilizatori care detin receptoare GPS mono-frecventa (capabile
sd receptioneze doar purtatoarea L;), si ale cdror determindri au o precizie net
inferioara primei categorii.

In functie de metoda de masurare a pseudo-distantei, receptoarele GPS se pot clasifica astfel:

- Receptoare GPS cod C/A (numite si receptoare de navigatie) sunt receptoarele GPS mono-
frecventa care masoara durata traiectului satelit-receptor a semnalului emis de satelit din
codul C/A cu care este modulatd purtitoarea L;. Durata traiectului se multiplica apoi cu
viteza luminii, rezultdnd pseudo-distanta satelit-receptor. Aceste receptoare au posibilitatea
receptiel simultane a semnalelor provenite de la mai mulfi satelifi (existd modele de
receptoare cu 12 canale) si sunt cele utilizate In navigatia maritima si aeriand, in dirijarea
traficului rutier, etc, adica in aplicatiile in care nu este necesara o precizie mare a pozitionarii.
- Receptoare GPS cod C/A cu analiza a fazei purtitoarei (numite si receptoare geodezice)
sunt receptoarele GPS care determina pseudo-distantele atat din durata traiectului purtatoarei
Li, cat si din analiza fazei purtdtoarei L, (prin multiplicarea semnalului L; cu el insusi,
obtinand astfel faza purtatoarei L, la jumatate din lungimea sa de unda). Codul P cu care este
modulata purtatoarea L, se pierde in acest proces, astfel ca si a doua frecventa purtitoare
devine disponibild, in vederea eliminarii erorii de refractie ionosferica. Aceste receptoare sunt
cele utilizate in aplicatiile geodezice, hidrografice etc., unde cerintele de precizie sunt mari.

- Receptoare GPS cod-P sunt receptoarele capabile sd receptioneze ambele purtitoare ale
mesajului emis de satelitiit GPS. De reguld, acestea sunt utilizate in aplicatiile militare, iar
accesul utilizatorilor non-militari este strict limitat.

1.2 APLICATIILE TEHNOLOGIEI GPS

POZITIONAREA ABSOLUTA IN NAVIGATIE. Tehnica aceasta consti in corelarea
codului pseudoaleator (PRN) in receptor si transformarea sa in pseudodistanta. Cu 4 astfel de
pseudodistante masurate simultan la 4 sateliti GPS cu pozitii cunoscute (din mesajele de
navigatie emise de catre acestia) se determind pozitia absolutd in modul navigatie. Prin
degradarea intentionata a pozitiei satelitului sau a informatiei de timp (metoda S/A) se obtin
erori de pozitionare de +50m (precizie 1c).

POZITIONAREA RELATIVA IN NAVIGATIE. Se opereazi cu un receptor plasat
intr-un punct fix de coordonate cunoscute. Coordonatele unui al doilea receptor mobil pot fi
determinate fatd de receptorul fix prin culegerea datelor simultan in cele doud receptoare,
asigurand identitatea de stare a acestora, si prin postprocesare (Cojocaru, Trifdnescu 1995).
Tehnica reduce erorile sistematice si furnizeaza precizii de 5+10m (1o) pentru linii de baza
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medii (de pana la 40+-60 km). Calculul pozitiei receptorului mobil (postprocesarea) are la baza
tehnica celor mai mici patrate. Se remarca posibilitatea pozitiondrii Tn timp real daca se
ataseaza sistemului un instrument de determinare continud a distantei dintre cele doua
receptoare. De asemenea trebuie amintitd tehnica relaxarii, care presupune Tmbunatatirea
elementelor de postprocesare pe baza unei efemeride exacte (observate).

OPERAREA GPS IN GEODEZIE

POZITIONAREA IN MOD GEODEZIC. in acest mod, doud sau mai multe receptoare GPS
opereaza simultan intr-o retea de control. Cel putin o statie este de referinta (fixa, in punct de
coordonate cunoscute). Pozitia receptoarelor mobile (M) din retea se determina relativ la
statia de referintd (R). Durata culegerii de date in punctele mobile este functie de tipul
receptorului, calitatea datelor, softul de post-procesare si lungimea liniei de baza. Datele se
culeg pe HD. Post-procesarea presupune calculul diferentelor de coordonate M-R prin metoda
celor mai mici patrate.

MODUL PSEUDO-CINEMATIC. Aceasta tehnica, cunoscuta si sub numele de antena-swap,
elimina de la inceputul sesiunii de lucru ambiguitatea, astfel:

e se plaseaza doud receptoare pe o linie de bazd cunoscuta,

e se culeg date din doua receptoare (timp de cca. 30 min), dupa care se inverseaza antenele,
urmand o noud sesiune de culegere de date de 30 min. Dupa aceastd manevra, un receptor
ramane fix, celdlalt deplasandu-se in punctele ce urmeaza a fi determinate, cu stationdri de 1-3
minute. Pentru linii de baza scurte (pana la 10 km) se asigura o precizie de 1-3 cm.

MODUL RAPID-CINEMATIC. Este o metoda pseudo-cinematica Tmbunatatita, cu perioade
de stationare mici (de 1-3 min). Practic, receptorul mobil se deplaseaza continuu, operatorul
marcand momentul trecerii prin punctul ce urmeaza a fi determinat.

IN GEODEZIE SI NAVIGATIE

In prezent, tehnicile de pozitionare GPS se aplici in:
e scopuri militare (independent sau in combinatie cu sistemele hiperbolice de pozitionare),
e scopuri_stiintifice (In astronomie, geodezie, geofizica si geodinamicd, hidrografie,
navigatia aeriand, maritima si fluviala etc),
e activitatea sociald (industrie, agriculturda, cadastru, sistematizare, constructii civile si
industriale, activitati de supraveghere a traficului rutier si aerian etc.).

In ceea ce priveste aplicatiile tehnologiei GPS in navigatie si geodezie (incluzand si
hidrografia, ca element component al geodeziei), trebuie subliniat ca cerintele de precizie ale
aplicatiilor (si implicit tehnicile care se vor utiliza) sunt diferite. Astfel, in navigatie, in
general, este necesard pozifionarea continud, in timp real a navei/aeronavei, precum §i
determinarea directiei si vitezei de deplasare fatd de scoarta terestra, insd necesitatea de
precizie este relativ scazuta. In geodezie in schimb, este necesara pozitionarea foarte precisi a
unor puncte de statie fixe (pozitionare absolutd) sau determinarea precisd a unor vectori
spatiali, ceea ce implicd abordarea unor tehnici speciale de pozitionare, cu post-procesare,
fundamental diferite decat cele folosite in navigatie. Dat fiind caracterul special al aplicatiilor
hidrografice, cerintele care se impun sunt speciale, in sensul ca, daca este posibil, pozitionarea
trebuie realizata continuu, in timp real si cu o precizie corespunzatoare aplicatiilor geodezice.
In cele ce urmeaza sunt prezentate principalele aplicatii in navigatie, geodezie si hidrografie:

DETERMINAREA POZITIEI NAVELOR (in particular a navelor hidrografice) se face prin
instalarea la bord a unui receptor GPS de navigatie care, operand in mod navigatie, determina
continuu pozitia absoluta, drumul si viteza navei pe elipsoidul terestru. Determinarea pozitiei
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absolute a navei hidrografice este indispensabild in ridicarile batimetrice, si ca urmare se
impune conectarea receptorului GPS si a sondei la un computer, care sa centralizeze, la
cadenta mesajelor (cuvintelor) GPS de 2 secunde, informatia de pozitie si de adancime a apei.

POZITIONAREA STATIILOR SI CALIBRAREA SISTEMELOR HIPERBOLICE DE
NAVIGATIE este de asemenea o operatiune extrem de importanta, orientata cu precadere
catre retelele locale de statii, a caror pozitionare si calibrare este extrem de pretentioasa, mai
ales in ceea ce priveste legarea acestora la reteaua geodezica de litoral ori la cea nationala.

DETERMINARI PRECISE ALE GEOIDULUI, necesare in calculele de determinare a
adancimii apei, se vor executa prin masurarea inaltimii (altitudinii) elipsoidale (cu ajutorul
unui receptor GPS cod P) si a unei retele de puncte din reteaua de nivelment (a caror
altitudine ortometricd este evident cunoscutd). In acest mod se poate realiza o bazi de date
contindnd ondulatia geoidului in zona acoperitda de reteaua consideratd, care poate servi
ulterior la determinari precise ale masuratorilor topohidrografice.

MASURAREA ELEMENTELOR MAREELOR OCEANICE. Misuritorile mareelor, (mai
exact a amplitudinii acestora) reprezintd legatura dintre masuratorile de adancime a apei
(sondaje) si masurdtorile de nivelment utilizate pe hartile marine. Traditional, elementele
mareelor se determinau din masuratori de nivelment, fatd de un punct al retelei nationale.
Pentru aplicarea unei tehnici GPS de transfer de altitudine, se va lucra in mod geodezic
(diferential), cu un receptor GPS intr-un punct cunoscut din reteaua nationald de nivelment, si
un alt receptor (preferabil mai multe) pozitionate in punctele de interes de pe suprafata marii.
Diferentele de altitudine vor rezulta de ordinul centimetrilor sau chiar milimetri. Procedeul
ridicd insi doud mari probleme. In primul rand, altitudinile pot fi compatibile doar daca se
cunoaste geoidul (mai exact, receptoarele GPS dau altitudinea elipsoidala, in timp ce reteaua
de nivelment di altitudinea ortometricd). In al doilea rand, daci receptoarele GPS sunt de tip
geodezic, atunci se impune orizontalizarea acestora. Daca aceste doua probleme tehnice pot fi
depasite, atunci valorile Tnaltimii mareei, ora apei inalte precum si amplitudinea acesteia pot fi
determinate foarte precis.

Se poate concluziona faptul ca cel mai competitiv mod de lucru pentru rezolvarea
principalelor probleme in geodezie, si in particular in geodezia marina, este modul cinematic.

1.3 SISTEME DE REFERINTA SI SCARI DE TIMP

Determinarea orbitelor satelitilor artificiali ai Pamantului din date observationale,
precum si modelarea acestor date in termenii parametrilor cinematici si dinamici ai
Pamantului, necesita definirea a doua sisteme de coordonate si a unui sistem de referinta
pentru timp, in cadrul cdrora sa se poata pozition puncte:

1. un sistem de coordonate fix in spatiul extraterestru, in care se va analiza miscarea
satelitului GPS, numit sistemul conventional inertial SCI;

2. un sistem de coordonate legat rigid de Pamant (rotitor), in care se va defini pozitia
observatorului terestru, numit sistemul conventional terestru SCT;

3. un sistem de referinta pentru timp, in cadrul cdruia sd se poata stabili cu precizie
succesiunea si durata evenimentelor.

Necesitatea definirii riguroase a celor doua sisteme de coordinate este sugeratd chiar
de ecuatia fundamentala a geodeziei spatiale (fig. 1.4, cf. Dinescu 1980):

=757 (1.1)
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Fig. 1.4 Determinarea pozitiei satelitului

incare I'° se exprimi in sistemul SCI iar T, se exprima in sistemul SCT.

In geodezia spatiala este necesar ca sistemele de coordonate enumerate mai sus sa fie
sisteme rectangulare geocentrice ecuatoriale.

1.3.1. Sistemul conventional inertial (SCI)

Axa fundamentala (Z°) a sistemului coincide cu directia momentului unghiular al
rotatiei Pamantului corespunzator epocii de referinta Joogo, iar planul fundamental este planul
ecuatorului asociat, care contine axa X° orientata spre punctul vernal mijlociu corespunzator
aceleiasi epoci de referinta, precum si axa Y° care completeaza sistemul Tn sens direct.

Vectorul vitezd unghiulard a rotatiei Pamantului @, este legat de vectorul moment

unghiular N prin tensorul inertiei C :
N=Ca&, (1.2)
Vectorul @, se poate exprima sub forma @, = @,@, In care o este norma iar @ este
versorul sdu. Variatia acestui vector in timp se poate descompune in:
e variatia versorului @, responsabild pentru oscilatia in timp a orientirii axei Z°
e variatia normei o responsabild pentru neuniformitatea scarilor de timp astronomic.
Sistemul SCI este materializat practic de un catalog al radiosurselor extragalactice,
sau, mai putin precis, de un catalog stelar, de exemplu FK5. Coordonatele ecuatoriale absolute
(o, 0) ale acestor repere, impreund cu miscarile proprii (in cazul stelelor), materializeaza
sistemul de coordonate SCI. Tn acest context, orientarea axelor sistemului SCI se poate
reformula, mai riguros, astfel:
e axa fundamentald a SCI (Z°) este aleasa conventional, astfel incat sa coincida cu polul
ceresc mijlociu la epoca de referinti Joo00 (PCM°),
e axa X° coincide, Intr-o aproximatie optima, cu echinoxul mijlociu dinamic corespunzator
aceleiasi epoci de referintd " °yv (Kovalevsky et al. 1989, p.94).
In practici se mai utilizeazd urmaitoarele sisteme de coordonate cvasi-inertiale
intermediare, asociate SCI:

1. Sistemul conventional inertial mijlociu la epoca observatiei (SCIM'), adoptat de 1AU n
1976, avand axele ZM si X™" orientate catre polul ceresc mijlociu la epoca observatiei (PCM?),
respectiv citre echinoxul (punctul) vernal mijlociu la epoca observatiei (Y'v).

Orientarea SCIM' diferd de orientarea SCI cu valori unghiulare corespunzitoare
efectului de precesie.
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2. Sistemul conventional inertial adevirat la epoca observatiei (SCIA") are axele Z*' si X
orientate citre polul ceresc adevarat la epoca observatiei (PCA'"), respectiv citre punctul
vernal adevirat corespunzitor epocii observatiei t (V'a).

Orientarea SCIA' diferd de orientarea SCIM' cu valori unghiulare corespunzitoare
efectului de nutatie. In astronomie, polul ceresc adevirat la epoca observatiei (PCA") se mai
numeste si polul efemeridelor (PE).

1.3.2 Sistemul conventional terestru (SCT)

Miscarea polului este deplasarea polului efemeridelor pe scoarta terestrd, ca urmare a
variatiei orientarii spatiale a axei instantanee de rotatie a Pamantului in timp. Pentru evaluarea
acestei miscari a fost necesard definirea unei origini fata de care sa se stabileasca pozitia, la
orice epocd t, a pozitiel axei instantanee de rotatie, deci implicit a polului efemeridelor.
Sistemul SCT se defineste astfel:

e originea SCT este plasata in geocentru;

e axa fundamentald (axa Z') este orientatd spre oOriginea stabilitd de organismele
internationale autorizate. Aceasta origine poarta numele de polul conventional terestru (PCT);
e planul fundamental este planul ecuatorului corespunzator PCT;

e axa X' este continutd in planul ecuatorului, orientatd pe directia meridianului astronomic
mijlociu Greenwich, iar axa Y' completeazi sistemul in sens direct.

Unii autori considerd CIO ca fiind nesatisfacatoare din punct de vedere al preciziei
(Kovalevsky et al. 1989, p.166). Mai mult, in 1988, UAI a infiintat IERS (International Earth
Rotation Service) care administreaza o retea de statii de observare VLBI si SLR, 3 laseri
lunari si 30 sateliti dotati cu reflectoare laser si care elaboreaza lunar un buletin, continand,
printre altele, coordonatele zilnice ale polului instantaneu (PE) fata de Cl1O (Tab. 1.3). Aceste
coordonate (X, y) sunt masurate pe doud axe rectangulare orientate astfel: originea este plasata
in CIO, axa Ox pe directia meridianului mijlociu astronomic Greenwich catre sud, iar axa Oy
este defazata in sens retrograd cu 90° (catre vest).

Tabelul 1.9 Extras din Buletinul IERS ianuarie 2009
International Earth Rotation Service
Earth Rotation Parameters
EOP (IERS) 90 C 04
Format (2x,A4,13,2x,15,2F9.5,F10.6,2x,F10.6,2x,2F9.5)

kkkkkkkkkkkkkkkkkkkhkkhkkkkkkkkkkkhkkhkkhkkkkkhkkkkkkkkkkhkkkhkkkhkkkhkkhkkkkkkkkhkkhkkkhkkhkkhkhkkkkkkkkkkhkkhkkkkkkkkk

2008/09 MJD x v UT1-UTC UT1-UT1R D dPsi dEpsilon
(0 h UTC) " " S ms ms 0.001" 0.001"
JAN 21 54852 -0.08449 0.18413 0.386797 -1.104 0.402 -62.1 -4.4
JAN 22 54853 -0.08720 0.18643 0.386455 -0.584 0.324 -62.2 -4.5
JAN 23 54854 -0.09000 0.18873 0.386161 -0.020 0.318 -62.1 -4.6

K*hkkkkkkkkkkkhkkkhkkkkkkkhhhkhkhkhkhkkhkkkkkkhhhkhkhkhkhkkkkkkkhhhhkhkkhkkkkkkkhhhhkhkhkhkkkkkkkhhhkhkhkhkhkhkkkkkkhhkkhkhkkhkhkkx

19



-0z

28 DEC 2008 7

.

<—— X("Y Tewards Greenwich
8] =01
T
|

T JAN 2006

0.1

1 JUL 2008

0.z

Q.6 0.5 Q.4 0.3 0.2 a1
Y('") «—— Towards 80 degree West

Fig. 1.5 Miscarea polului 2006-2008

In practica, sistemul SCT este materializat de o retea de statii terestre, care servesc
drept puncte de referintd, de coordonate precis determinate. Majoritatea statiilor SCT sunt
dotate cu sisteme SLR si VLBI. Incepand cu anul 1987, sistemul GPS utilizeaza ca model de
geopotential, modelul WGS84. Asociat acestui model, se utilizeaza elipsoidul echipotential
geocentric de revolutic WGS84, care are drept axa polara axa CIO si este caracterizat de
urmatorii parametri (Wellenhof et al. 1993, p.26):

Tabelul 1.10 Parametrii elipsoidului WGS84

a=6378137m semiaxa ecuatoriala

b =6356752.314 m semiaxa polara
f=1/298.2572221 prima turtire

J, = 1082630x107 coeficientul armonicei zonale
1 = 3986005x10° m3s™ parametrul gravitational

o = 7292115x10 rad-sec™ viteza unghiulara

TRANSFORMAREA SCI TN SCT

Fie satelitul S, a carui pozitie este definitd de raza vectoare geocentrica t ° (fig.1.4). Se

cunosc coordonatele T, (la epoca Jaono), si se cer coordonatele Ty, (la epoca observatiei t).

Transformarea de coordonate Ty, —> T, se realizeazd cu ajutorul matricelor de rotatie

(Hofmann-Wellenhof, 1993, pg. 28-31):
FSSCT =R" F_éSﬁNF_éPrssu (1.3)
in care: R" - matricea de rotatie pentru precesie,
R" - matricea de rotatie pentru nutatie,
RS - matricea de rotatie pentru timp sideral,
R™ - matricea de rotatie pentru miscarea polului.

Matricele de rotatie sunt compuse, la rdndul lor, din matrice elementare de rotatie R,
{ a }, care descriu o rotatie pozitiva a sistemului de coordonate in jurul axei X; cu unghiul « .
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Fig. 1.6 Rotatia sistemului SCI ca urmare a precesiei

Rotatia este pozitiva, deci o >0, daca se vede 1n sens retrograd din originea sistemului
de coordonate. Matricele elementare de rotatie sunt date de relatiile generale:

1 0 0] cosae 0 —sina cosa sina O
Ri{e}=|0 cosa sina| R,{aj=| 0 1 0 | Rglaj=|-sina cosa O

0 -sina cosa sina 0 cosa 0 0 1

MATRICEA PRECESIEI (R") este formata, la randul ei, din 3 matrice de rotatie:
R =R, {-z}Ry{-0} R, {-¢} (1.4)
Inlocuind fiecare matrice cu relatia sa generala, rezulta:
coszcosdcosg —sinzsing  —coszcos$sing —sinzcosg  —coszsin g
RP =|sinzcos¥cos¢ +coszsing  —sinzcosdsing +coszcosd  —sinzsin @
sin$cosg singsing cos .9

in care argumentele matricelor de rotatie (z, v, £) sunt parametrii precesiei. Cele 3 rotatii din
relatia (2.3) aduc axele sistemului SCI din pozitia mijlocie la epoca de referinta Joogo in pozitia
mijlocie corespunzatoare epocii observatiei t; acestea sunt numerotate in fig.2.3 cu I, II si III.
Dupi efectuarea acestor trei rotatii, axa Z° a sistemului SCI este adusi peste axa ZMt a
sistemului SCIM". Argumentele precesiei sunt date de urmatoarele serii de timp:

7 =2306.2181-T +09468-T%+0.018203-T*

$=2004.3109-T —0.42665-T>—0.041833-T*

¢ =2306.2181-T +0.30188-T*+0.017998-T*
unde T reprezinta fractiuni de secole juliene (1 secol julian = 36525 zile solare mijlocii)
masurate de la Jooo0 pana la epoca observatiei.
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MATRICEA NUTATIEI (R") este compusa tot din 3 matrice elementare de rotatie:
R" =R {e*} R {-6y | R {—(e*+5¢}=

COSOW COSE - Sindy sinesindy

= | -cose*sindy cose*cosecosdytsing*sing  cose*Singcosdy-sing*cose
-sing*sindy  sing*cosecosdy-cose*sing  sing*Sinecosdy+cose*cose
unde: &* = 23°26'21".448 - 46".150T - 5".910%T?+1".13-10>.T%, finclinarea mijlocie a
eclipticii,
- 0¢ = ¢ -¢* - nutatia In inclinarea eclipticii,
- Oy - nutatia in longitudinea ecliptica.
Nutatia 1n inclinarea eclipticii i respectiv cea in longitudinea eclipticii se reprezinta ca

serii trigonometrice, de forma:
106

Sy=>. {(AOj +A X )xsin [i k;xo, (T)}}
= = (1.5)
64 5
88=J§1{(B0j +B1j><T)><cos[§ k;xo, (T)}}
n care cele 5 argumente fundamentale:
o este anomalia mijlocie a Lunii,
o, este anomalia mijlocie a Soarelui,
ag este argumentul (mijlociu) de latitudine al Lunii,
o este elongatia mijlocie a Lunii fata de Soare,
a5 este longitudinea mijlocie a nodului ascendent al orbitei Lunare,
sunt date de relatiile:
o = 485866".733+(1325r+715922".633)-T+31".310-T2+0".064-T3
0tp = 1287099”.504+(99"+1292581" .554)- T-0" 577 T%-0" 010 T°
03 = 335778" .g77+(1342"+295263" .137)- T-13" 257- T>+0" 011 T (1.6)
oy = 1072261" 597+(1236'+1105601" .36)- T-6".g01- T*+0".020- T
o5 = 450160".550-(5'+482890" .530)- T+7" 455 T>+0".008- T
iar 1" = 360° = 1296000"

Tabelul 1.11 Argumentele nutatiei (extras)

. Perioada | | _ _ _ _ Ao Ay Boj B
J (zile) K| k2 | Ko | ki | K 0".0001 0".0001 0".0001 0".0001
1 6798.4 0 0 0 0 1 | -171996 -174.2 92025 8.9
2 3399.2 0 0 0 0 2 2062 0.2 -895 0.5
3 1305.5 -2 0 2 0 1 46 0 -24 0
4 1095.2 2 0210 0 11 0 0 0
5 1615.7 -2 0 2 0 2 -3 0 1 0
6 3232.9 1 110 -1 0 -3 0 0 0
7 6786.3 0 212 | -2 1 -2 0 1 0
8 943.2 2 0(-21]0 1 1 0 0 0
106 27.3 0 1 0 1 0 1 0 0 0
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Fig. 1.7 Parametrii nutatiei

Cele 3 rotatii care compun matricea nutatiei transforma sistemul inertial mediu la
epoca observatiei (SCIM") in sistem inertial adevarat la epoca observatiei (SCIA").

MATRICEA DE TIMP SIDERAL are forma:
R* =R, {6,} (1.7)
in care 0, este timpul sideral aparent (adevarat) la Greenwich. Pentru sistemul GPS se

utilizeaza 6, timpul sideral mijlociu la Greenwich (necorectat de nutatie), si care se calculeaza
cu relatia:

0 =1.0027379093-UT1 + v, (1.8)
N care vy = 24110%54841 + 8640184° 510866 T + 0%.093104- T2 - 6°.0-10°. T2, iar UT1 se va calcula
curelatia UT1 = UTC - dUTL1 (cu valori extrase din Buletinul IERS, Tab. 1.3).

7)('3 7)(3"’“ 7X3At
k) = ﬁl{él/l}
Ecuatorul mijlociu
la epocat
Ecuatorul adevarat ~ i
la epoca t o e n =R, {e*+5)
Ecliptica XA
XY R, {e}
Fig. 1.8 Rotatia sistemului SCI ca urmare a nutatiei

MATRICEA PENTRU MISCAREA POLULUI are forma:

1 0 x

RY =R, {-x}R{-y}=| 0 1 -y (1.9)
X vy 1

in care valorile argumentelor x si y se extrag din Buletinul IERS, Tab. 1.3.
In final, cu cele patru matrici definite, rezultd cd pozitia unui satelit definita in SCI
poate fi exprimata imediat in SCT cu relatia (2.3).
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1.4 SISTEME DE REFERINTA PENTRU TIMP

Datorita faptului ca baza de timp GPS este atomicd, se vor face referiri in cele ce
urmeaza doar la scarile de timp atomic.

Timpul atomic este un timp integrat: standardul de timp este furnizat de perioada
oscilatiei de tranzitie intre doud nivele energetice ale unui atom. Scara de timp asociata se
defineste ca o acumulare de unitati ideale de timp, in anumite conditii, care nsa trebuie sa tina
cont de efectele relativiste. Obtinerea unitatii de timp atomic necesitd un instrument care sa
realizeze tranzitia si sa divida frecventa oscilatiei ce are loc in procesul de tranzitie cu un
factor stabilit. Acest instrument se numeste standard de frecventd atomica. Cuantificarea
continua a unitatilor de timp atomic se realizeaza practic cu ajutorul ceasurilor atomice.

Axioma invariabilitdtii frecventei atomice se aplicd doar atomului in stare de repaus,
neperturbat. Orice influentd exterioara introduce deviatii ale unitdtii de timp. Precizia unui
standard de frecventda atomica este datd, in consecinta, de capacitatea sa de a reduce aceste
deviatii.

Ideea utilizarii oscilatiei atomice ca standard de timp superior ca precizie si stabilitate
celui astronomic (bazat pe migcdrile Pamantului) a fost emisa incd de Maxwell in 1873.

Era ceasurilor atomice a fost deschisa de Essen si Parry, care au construit in 1955, in
Anglia la National Physical Laboratory, primul standard de frecventda atomicd cu Cesiu (Cs
133), cu o frecventd de lucru de 9.2 GHz si cu o stabilitate de 2-10™* s/an. Ulterior, Tn 1968,
Ramsey a pus la punct primul maser cu hidrogen, cu o frecventa de 1.42 GHz si o precizie de
10 s/an. Aceastd tehnica s-a utilizat ulterior in determindrile VLBI, la care stabilitatea pe
intervale scurte de timp este esentiala.

O a treia categorie de standarde de frecventa atomica este cea a ceasurilor cu rubidiu
(Rb 87), cu rezonanta hiperfina, la o frecventd de 6.8 GHz. Primul ceas atomic cu rubidiu a
fost construit de Carver in 1957, avand avantajul unei stabilitati foarte mari pe intervale scurte
de timp, precum si un pret scazut.

Ca urmare a stabilitafii mult superioare pe intervale mari de timp, oscilatia tranzitiei
hiperfine a atomului Cs 133 s-a impus ca standard de timp atomic. In consecinti, cea de-a 13-
a Conferinta Generald pentru Masuri si Unitati (CGPM) din 1967 a adoptat definitia atomica
pentru secunda de timp, si ulterior, in 1983, si cea a metrului echivalent. Din aceste doua
definitii rezultd valoarea constantei vitezei luminii cu o valoare strictd de 299792458 m/s.

TIMPUL ATOMIC INTERNATIONAL (TAI) se gaseste in responsabilitatea BIPM

(Bureau International des Poids et Mesures). Unitatea fundamentald este secunda atomica.
Prin definitie, TAI este o scard coordonatd de timp, definitd intr-un sistem de referinta
geocentric.

Scara de timp atomic TAI este mentinutd de 170 ceasuri atomice (in 1987, cf.
Kovalevsky et al.1989), distribuite cvasi-uniform in intrega lume, si comparata continuu cu
scara de timp GPS.

Pentru a servi in egald masura si interesele utilizatorilor de timp universal (TU), la 01
lanuarie 1965 s-a instituit o scara de timp atomic, suficient de apropiatd de TU1 si in stricta
corelatie cu TAI numita Timp Universal Coordonat (TUC). Corelarea TUC cu TU1 se face
prin salturi anuale sau bianuale de secunda intreaga. Intotdeauna, secunda intreagi care se
adaugd la TUC este ultima secundd din lunile iunie si/sau decembrie. IERS hotaraste
oportunitatea corectarii TUC cu secunda intreagd si anuntd acest lucru cu cel putin 8
saptimani inainte. In consecinta:

TAI - TUC = n - secunde intregi (n = 24 la 01 ianuarie 1988, n = 26 la 01 ianuarie 1992)
| TU1 - TUC| < 0.9 secunde.

Pentru marcarea evenimentelor in cadrul sistemului GPS, s-a instituit o scard atomica
proprie de timp, numitd scara de timp GPS (TGPS) , mentinuta in principal de 5 etaloane
atomice Cs133 atasate statiilor de control la sol ale segmentului de control GPS. Semnalele de

24




timp emise de satelitii GPS (parte componentd a mesajului de navigatie) sunt sincronizate
periodic cu etalonul de timp atomic GPS de la sol. Intre sincronizari, mesajul de navigatie
emis de sateliti contine si o serie de coeficienti care estimeaza un model de corectie a ceasului
satelitului fata de TGPS. La randul sau, TGPS este periodic sincronizat cu TUC.

Originea TGPS este localizatd la miezul noptii de 05 spre 06 ianuarie 1980. Trebuie
precizat ci TGPS nu se incrementeazi cu secunde intregi. In fig.2.6 sunt schitate scarile de
timp corelate cu TGPS. TAl

19s

A

TGPS

A

TuC TU; \ b e sr:acunde

Fig. 1.9 Scara de timp atomic GPS (TGP)

06 ianuarie 1980
ora 00.00

1.5 EFEMERIDA SATELITILOR GPS

In general, prin date de efemeridd GPS se inteleg urmatoarele tipuri de date: date tip
almanah, transmise de satelitii GPS, contindnd elemente de efemerida de precizie scazuta,
necesare selectiei in receptorul GPS a geometriei satelitare optimei pentru planificarea de
catre operatori a sesiunilor de lucru.

Efemerida transmisa este cea calculatd de statia master (principald) pe baza datelor
culese timp de 7 zile de catre statiile de monitorizare, utilizdnd un algoritm de integrare
numericd a orbitei perturbate. Diferentele dintre efemerida calculatd numeric si pozitiile
satelitilor determinate din statiile de monitorizare se proceseaza de catre un filtru Kalman
liniar care furnizeaza corectiile efemeridei de referinta.

Statiile de monitorizare, ale caror pozitii sunt foarte precis determinate, sunt dotate cu
receptoare GPS cod P, capabile sa determine pseudodistantele la satelitii vizibili cu precizie
foarte inaltd (nivel centimetric). Aceste masuratori sunt corectate pentru refractia ionosferica
si troposferica, precum si pentru efectele relativiste. Masuratorile corectate se reduc la
intervale de 15 minute si sunt introduse intr-un filtru Kalman care furnizeaza urmatoarele
elemente (Russel, Schaibly, 1978):

- 6 elemente orbitale pentru fiecare satelit;

- 3 parametri de corectie a ceasului fiecarui satelit;

- 3 coeficienti ai presiunii radiatiei solare pentru fiecare satelit;

- 2 parametri de corectie a ceasului fiecdrei statii de monitorizare;

- 1 factor de scara troposferica pentru fiecare statie de monitorizare;

- 3 parametri ai miscarii polului.
Pozitiile satelitilor astfel estimate de catre filtrul Kalman se reprezinta ulterior sub forma celor
6 elemente kepleriene, Insotite de perturbatii.
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Tabelul 1.12 Continutul efemeridei transmise
Parametrii keplerieni

Ja Rédacina patrata a semiaxei mari a orbitei satelitului
e Excentricitatea

io Inclinarea orbitei la epoca de referinta to

Q, Ascensia dreapta a nodului ascendent la ty

[0} Argumentul perigeului

Mo Anamalia medie la ty

Parametrii de timp

toe Timpul de referinta al parametrilor efemeridei

toc Timpul de referinta al parametrilor ceasului

o, a1, 8 | Coeficientii polinomiali ai corectiei ceasului
Corectiile (datorate perturbatiilor) parametrilor keplerieni
An Corectia migcarii medii

i Viteza de variatie a inclinarii orbitei

@) Viteza de variatie a longitudinii nodului ascendent

Cus Amplitudinea termenului in sinus al corectiei argumentului de latitudine
Cuc Amplitudinea termenului in cosinus al corectiei argumentului de latitudine
Cis Amplitudinea termenului in sinus al corectiei inclinarii

Cic Amplitudinea termenului in cosinus al corectiei inclinarii

Crs Amplitudinea termenului 1n sinus al corectiei in raza vectoare geocentrica
Crc Amplitudinea termenului Tn cosinus al corectiei in raza vectoare geocentricd

Parametrii de timp sunt utilizati pentru corectarea timpului satelitului fata de scara de
referinta a sistemului, timpul GPS (GPST).

Datorita variatiilor de frecventa ale oscilatoarelor atomice de la bordul satelitilor, scara de
timp a satelitului GPS (tsat) difera de scara de timp GPS (GPST) iar corectia ce trebuie adusa
valorilor de timp satelit va fi:

GPST = tSAT - Ats/_\T (110)

Comportamentul oscilatoarelor individuale (cu rubidiu sau cesiu) de la bordul unui satelit
GPS este controlat de statiile de monitorizare care modeleazd pentru fiecare dintre acestea o
corectie polinomiala de ordinul al doilea. Coeficientii polinomiali sunt ag, a3, a; iar corectia va
avea forma:

Atsar = a9 + a1(GPST — too) + a2(GPST — toc)?, (1.11)

n care to. este epoca de referinta a coeficientilor ag, a;, a. Pentru simplificare, GPST poate fi

inlocuit de tsat fara a diminua precizia estimarii. Diferentiind (1.11) in raport cu timpul, se
obtine expresia ,,alunecarii” ceasului satelitului:

Atsat = a3 + 282(GPST — toc)? (1.12)

Coordonatele satelitului la epoca GPST se determina fatd de SCT. Timpul ti scurs de la
epoca de referinta to este:

tk = GPST — t09 (1.13)

Efectul perturbatiilor cauzate de necentralitatea cdmpului gravitational terestru, atractia
gravitationald luni-solard si de presiunea radiatiei solare directe este luat in considerare de
ultimii 9 parametri din tab. 1.6. Pentru calculul pozitiei satelitului GPS la o epoca oarecare f,

se aplica relatiile:
M =M, J{ fﬁa +An}(t—te)
a

I =1,+Q(t-t,)-a,(t-t,)
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@ = @), +Cuc-cos(2u) + Cus -sin(2u) (1.14)
r =r,+Crs-cos(2u) +Crc-sin(2u)
I =i, +Cic-cos(2u) + Cis-sin(2u) +i(t —t,)

Efemerida de tip almanah
Contine elemente de efemerida de precizie scazuta, necesare selectiei in receptorul GPS a
geometriei satelitare optime sau pentru planificarea de catre operatori a sesiunii de lucru.
Este prezentat in continuare un extras din almanahul satelitilor GPS (saptamana GPS

493):

FERxEExE*R Week 493 almanac for PRN-02 ****x*xx
ID: 02

Health: 000

Eccentricity: 0.8957386017E-002
Time of Applicability(s): 503808.0000

Orbital Inclination(rad): 0.9414176941

Rate of Right Ascen(r/s):  -0.8101778803E-008
SQRT(A) (m 1/2): 5153.543457

Right Ascen at Week(rad): 0.1595175982E+001
Argument of Perigee(rad): 2.714943051

Mean Anom(rad): 0.5563211441E+000
AfO(s): 0.1583099365E-003
Af1(s/s): 0.0000000000E+000
week: 493

FhxAxAxE Week 493 almanac for PRN-31 ***x*x*x
ID: 31

Health: 000

Eccentricity: 0.7192611694E-002
Time of Applicability(s): 503808.0000

Orbital Inclination(rad): 0.9710483551

Rate of Right Ascen(r/s): -0.8159986464E-008
SQRT(A) (m 1/2): 5153.588867

Right Ascen at Week(rad): -0.1537099719E+001
Argument of Perigee(rad): -1.193156123

Mean Anom(rad): -0.1336338401E+001
AfO(s): -0.5054473877E-004
Af1(s/s): 0.0000000000E+000
week: 493

FhxxAxE* Week 493 almanac for PRN-32 **x#xxkx
ID: 32

Health: 000

Eccentricity: 0.1354598999E-001
Time of Applicability(s): ~ 503808.0000

Orbital Inclination(rad): 0.9656906128

Rate of Right Ascen(r/s):  -0.7614289643E-008
SQRT(A) (m 1/2): 5153.599609

Right Ascen at Week(rad): 0.2739692688E+001
Argument of Perigee(rad): -1.201396108

Mean Anom(rad):

-0.4812258482E+000
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AfO(s): 0.2975463867E-003

AfL(s/s): -0.3637978807E-011
week: 493
ID: Numarul PRN al satelitului
Health: Starea de sanatate (000 — sanatos/utilizabil)
Eccentricity: Excentricitatea orbitei
Time of Applicability(s):  Numarul de secunde trecute de la momentul generarii
almanahului
Orbital Inclination(rad): Tnclinarea orbitei
Rate of Right Ascen(r/s):  Viteza de variatie a ascensiei drepte a nodului ascendent
SQRT(A) (m 1/2): Radicalul semiaxei mari a orbitei satelitului GPS

Right Ascen at Week(rad): Longitudinea geografica a nodului ascendent
Argument of Perigee(rad):  Argumentul perigeului

Mean Anom(rad): Anomalia medie

AfO(s): Abaterea (eroarea) ceasului satelitului fata de GPST

Af1(s/s): Viteza de variatie a abaterii satelitului fatd de GPST

Week: Saptamana GPS, care incepe la miezul fiecarei nopti de

sambatd spre duminica, fiind numaratd incepand cu data de
22.VIII.1999. Voate lua valoarea maxima 1024, dupa care
parametrul ,,week” se reseteaza.

Efemerida precisa (observata).

Efemeridele precise se bazeaza pe datele observate obtinute de retelele de urmarire de
la sol si se calculeaza de cateva institutii (NGS, JPL, CMR, GFZ, SIO).

In anul 1994 a luat fiinta IGS — International GNCC Service, cu misiunea de a furniza
date de cea mai Tnalta precizie despre costelatiile sistemelor globale de navigatie satelitara
(GNSS) comunitatii internationale in scopul de a sprijini cercetarea stiintifica, aplicatiile
multidisciplinare si educatia (cf. Moore, A., GPS World, ian. 2007). IGS urmareste sprijinirea
procesului general de cunoastere a componentelor si sistemelor de referinta legate de Pamant,
precum si a modului lor de interactiune. IGS cuprinde peste 200 de institutii contributoare, din
peste 80 de tari, precum si o retea de 379 de statii terestre de monitorizare a satelifilor
artificiali.

Datele sunt disponibile utilizatorilor abia dupa cateva saptamani de la epoca
observatiei si se exprima sub forma unei baze de date continand coordonatele (x, y, z) si
componentele vitezei (X, y, 2) ale satelitului GPS la epoci echidistante (de regula 15
minute). Datele colectate se arhiveaza in 4 centre de date globale si in 6 centre regionale. Un
numar de 10 centre de analizd proceseaza regulat si independent aceste date si furnizeaza
rezultatele coordonatorilor care combind datele individuale in procesul IGS final. Biroul
central al IGS este gazduit de NASA/JPL (Jet Propulsion Laboratory).

Efemerida exactd/observata a satelitilor GPS este produsa intr-un format accesibil
utilizatorilor, denumit ,,sp.3”, care se poate pune la dispozitia utilizatorilor, la cerere, cel mai
devreme dupa o saptamana de la epoca efemeridei. Efemerida exactd GPS contine:

- data, epoca initiala (de regula ora 00:00:00)

- numadrul PRN al fiecarui satelit GPS

- coordonatele (X, y, z) in [Km] ale satelitilor GPS din 15 in 15 minute

- componentele vitezei (X, y,2) in [Km/s] ale satelitilor GPS din 15 in 15 minute
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Exemplu: Efemerida exacta in format scurt (contine doar pozitiile) a constelatiei GPS la data

de 16 ianuarie 2009.

#cP2009 116 18 0 0.00000000

192 ORBIT IGS05 HLM IGS

## 1514 496800.00000000 900.00000000 54847 0.7500000000000
+ 31 G02G03G04G05G06G07G08G09G10G11G12G13G14G15G16G17G18

+
+
+
+
++
++
++
++
++

000000O0OO0OO0O0OOOOOOOO

cooA~ARNCO
cooh~nCO
cooh~ARNCO
cocoorwUn©CC
coownha©CO
e R=N=F SN
cocoounnwn®®
cooh~ARNCO
e R=N=F SN
coounkaCO
cocoorUn©CC
coowunha©CO
cooh~ARNCO
coohr~rRNOCO
cocoocown®®
coocoosrCO
coocoosrCO

G19G20G21G22G23G24G25G26G27G28G29G30G31G32 0 0 O

%c G cc GPS cce ccece €CCC CCCC CCCC CCCCC CCCCC CCCCC CCCCe
%C CC CC CCC CCC CCCC CCCC CCCC CCCC CCCCC CCCCC CCCCC ccece
%f 1.2500000 1.025000000 0.00000000000 0.000000000000000
%f 0.0000000 0.000000000 0.00000000000 0.000000000000000

%i
%i

0 0 0 O
0 0 0 O

0
0

0
0

0
0

0
0

0
0

/* ULTRA ORBIT COMBINATION 15146_18 (54848.750) FROM:

/* cou emu esu gfu siu usu

/* REFERENCED TO emu CLOCK AND TO WEIGHTED MEAN POLE:
[* PCV:IGS05_1514 OL/AL:FES2004 NONE Y ORB:CMB CLK:CMB

* 2009 11618 0 0.00000000

PG02 2030.987480 -15602.810376 21296.863951
PGO03 -5750.299759 22008.319769 -13718.097202
PG04 17118.750974 -8501.508684 18462.678894
PGO5 -14982.555199 -18039.707434 12291.198717
PGO06 -11239.750434 21689.478303 -10210.010587
PGO7 25687.825042 6542.688262 -2456.855919

PGO08 22354.230927 -1711.850331 -14679.865335
PGO09 -17825.593002 -14794.525129 -13732.525363
PG10 -1128.381534 -25803.074242 5215.874514

PG11 20163.532381 12423.917461 -12550.018598
PG12 -11993.309029 -21244.583708 10701.608781

161.344686 11 10 6 143
339.800054 12 8 10 146
-302.064941 812 4159
-553.429902 14 16 11 173
90.256249 12 10 10 156
23.304289 712 9188
-186.637346 12 11 7 160
35.315050 10 11 8 163
-9.620572 12 10 10 154
10.343596 10 12 8 152
-324.984756 12 9 10 166

PG13 18991.925289 26.771922 18447.500041 285.202537 711 8172

PG14 -20996.549731 16044.988710 -1866.847910
PG15 -2377.717327 -17120.152413 -20120.700622
PG16 -3497.849910 23626.187345 11441.536460
PG17 21594.275073 -14550.280282 -4656.213796
PG18 -15885.813465 -2669.915282 -20958.170151
PG19 3299.626351 16017.484102 -20823.042974
PG20 13792.923567 18856.526161 12558.339502
PG21 -25726.811384 -3774.982764 -6599.434891
PG22 -12988.071086 11035.947125 -20199.765711
PG23 12843.936098 8388.291093 21660.568577
PG24 -21807.697343 -13405.153628 6665.129941
PG25 24185.794178 9349.088501 5630.539770
PG26 4364.920731 -18949.067255 -18341.057367
PG27 19322.088816 -6533.382889 -16412.387679
PG28 13215.032864 -8403.403595 -20988.442701
PG29 -18718.395371 -1345.790885 18884.620568
PG30 -16071.643685 -9877.592208 18370.436052
PG31 -14215.180474 10030.869484 20318.254118
PG32 8178.015176 24435.257795 7333.332171
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-167.409763 10 11 7 158
-243.084280 9 8 9197
81.561485 12 8 6 156
44.451452 1012 7135
-02.482344 613 7152
33.751554 12 11 8 157
93.502527 10 10 9 148
33.580094 913 10 158
206.532021 12 12 5151
385.205916 12 13 8 159
158.059889 912 10 161
178.307283 912 10 140
36.715907 10 11 7 136
16.796210 910 4 141
-23.747875 811 7160
-17.659573 712 9173
120.185231 1010 4 181
-47.954258 711 6130
303.060321 11 10 11 156



CAPITOLUL Il. ANALIZA CANTITATIVA A
MISCARII SATELITILOR NAVSTAR/GPS

2.1. ECUATIILE MISCARII NEPERTURBATE

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):

d’r r
)

(2.1)

o

~
N

=

iar ecuatiile scalare sunt:
2 2 2
ax_ x4y yoodz_ 2 2.2)
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 §i ecuatiile de
miscare 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;

w, argumentul perigeulut;

Q, ascensia dreapta a nodului ascendent;

M, anomalia medie.

Cele 6 constante de integrare reprezintd de fapt parametrii orbitei eliptice kepleriene si
definesc pozitia orbitei in spatiul inertial (i, £), orientarea orbitei in planul sau (), 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).

VVVYYY

2.2. ECUATIILE MISCARII PERTURBATE

Orbita kepleriand este o notiune pur teoretica deoarece nu ia in considerare factorii
perturbatori ce influenteazd dinamica satelitului. Pentru a descrie miscarea reala a satelitului
in jurul corpului central, ecuatiile trebuie sd contind o serie de termeni care sd insumeze toate
acceleratiile perturbatoare care actioneaza in sensul abaterii satelitului de la miscarea
kepleriana.

Rezulta astfel ecuatia diferentiala de ordinul 2 neomogend a miscarii perturbate a
satelitului, in forma vectoriala:

d’r ron
o= 23)
si in forma scalara:
d?x X OoR, d% y OR, d*z z OR
LA PRARILCLL S D AVl A 2.4
a2 e de . AP oy dt? AR 24)

unde R - vectorul perturbatie.
Forma canonica a ecuatiilor diferentiale de ordinul 2 care descriu miscarea perturbata
a satelitului este:
dx oF dX  oF
dt  oX’ dt  ox
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dy oF dy _ oF

=—, — = , (2.5)
dt oY dt oy
dz_oF  dZz_ ok
dt oz’ dt oz’
iar hamiltonianul are forma:
F:%(x2+vz+zz)—ﬂ—m. (2.6)
r

Pentru a gasi solutiile analitice (de regula aproximative) ale ecuatiei (2.3) se va aplica
teoria perturbatiilor. Pentru inceput, din aceasta ecuatie se va considera doar partea omogena,
ceea ce va conduce la o orbita kepleriana definita de cei 6 parametri orbitali constanti [a, e, |,
w, 9, 1], notati in cele ce urmeaza cu u,, (i = 1..6), valabili la momentul de referinta to.

Fiecare acceleratie perturbatoare va produce variatii temporale ale parametrilor
orbitali. Ca urmare, la un moment oarecare t, parametrii u, descriu o elipsd numita

osculatoare, diferita de cea initiala (kepleriana), definita de parametrii:
U = U + U (t—1,) (2.7)
Este necesar sa se determine in cele ce urmeaza variatiile u,,. Pentru acesta, se
compara miscarea perturbatd (adicd elipsa osculatoare u; la momentul t) cu miscarea

kepleriand (cu elipsa kepleriand u,, la epoca tp). Ca urmare, pentru vectorii pozitiilor r si

) .dr . . . )
vitezel m in migcarea perturbatd, se poate scrie:

F=r(tut))

rodr (2.8)
—=—(t,u,(t))
el ULAO)
Derivand aceste relatii in raport cu timpul si tinand cont de (2.4) se obtine:
— — 6 —
ar_or s or du )
dt ot “‘=\ou dt
(2.9)

d’fF  o°f &( o°F du, o=
2 T 2 +z o R
dt ot | otou, dt
Ecuatiile vectoriale (2.9) corespund unui numar de 6 ecuatii scalare, care pot fi

reprezentate simplificat, sub forma vectoriala:

—

A-m=7 (2.10)

[oF oF of oF of or
il % @ 0 0 M
or or ofr ofr or or |
da G 8 6Q dw oM
a[da de di do dO d_MT
| dt dt dt dt dt dt (2.11)

unde:

31



A - jacobianul elementelor de pozitie si al elementelor orbitale, iar in forma completa contine
36 de elemente (6 linii si 6 coloane);

m - matricea celor 6 necunoscute (adica variatiile celor 6 elemente orbitale sub actiunea
acceleratiei perturbatoare);

0 - matricea acceleratiei perturbatoare.

Inversand sistemul (2.10) se obtine sistemul ecuatiilor planetare ale lui Lagrange in care,
in locul acceleratiei perturbatoare, apare potentialul perturbator ‘R (sau functia de forta

perturbatoare), unde V&R =d r.

da_2 M
dt naoM’
de _1-e’ AR 1-e* M

dt na%e oM na% cw’

di _ cosi MR 1 M

dt  na?\1—e?sini @ na’Jl—e?sini &2’ 2.12)
d_a)_i&}{ cosi MR

dt  na’e Je na?1-e?sini I

a0 1 R

dt  na?y1—e?sini i’
M2 1-eom

dt nada na’ Je’

Pentru orbite cu excentricitatea nuld sau foarte mica (e =0) argumentul perigeului (a))

devine nedeterminat iar pentru orbite cu inclinare nuld sau foarte mica (i=0) ascensia
dreapta a nodului ascendent (Q ), devine nederminata, sistemul EPL ne mai avand sens.
Mai mult, utilizarea acestor sisteme de ecuatii diferentiale este restrictiva datorita
faptului ca forta perturbatoare trebuie sa fie conservativa (sa derive dintr-un potential).
Pentru aceasta, se defineste un sistem de coordonate rectangular, cu originea in satelit
si cu axele orientate astfel:
e axa (g este orientata de-a lungul razei vectoare geocentrice;
e axa ( este orientatd in planul orbitei, perpendicular pe g;, In sensul miscarii,
e axa Qs este perpendiculara pe planul orbitei, cu sensul pozitiv dat de regula burghiului
drept.

X2 Q2
g3

g1

\

X3

X1

Figura 2.1 Sistem de coordonate locale
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In consecintd functia de fortd perturbatoare trebuie exprimati prin componentele sale
(metoda lui Gauss):

W
VR=|T (2.13)
S

unde:

S - componenta radiala, orientata pe directia s,

T - componenta normala, orientata pe directia 0

W - componenta bi-normala, orientata pe directia qs.

Relatiile dintre componentele gaussiene ale fortei perturbatoare si variatiile in timp ale
elementelor osculatoare sunt (cf. Levallois si Kovalevsky 1971, Brouwer si Clemence 1961,
p. 301): Sistemul este cunoscut ca sistemul ecuatiilor Newton-Euler. (Levallois si

Kovalevsky 1971):

a=—2—[Sesinv+(L+ecosv)W ]
nV1l-e’

= 1_52 [Ssinv+(cosE +cosv)W |

na

f_ rcos(w+v)
na’siniy1-e?
“1_62[—Scosv+(l+ 1 )Wsinv}—mos'sm(mv)T

T

nae 1+ecosv na’/1-e? sini
. rsin(w+V)
na2 1—e2
: 1-¢? —2e 1 i
M=n+ [S( +cosv)—(1+ )W smv}.
nae 1+ecosv 1+ecosv

unde n - miscarea medie, iar V - anomalia adevarata.
Utilizand variabilele Delaunay:

| =M L=na’

g=w  G=Ly1-¢’ (2.14)
h=Q H =Gcosi
se poate scrie forma canonica a ecuatiilor miscarii perturbate:
dL _oF dl  oF
dt o dt oL
dG _oF  dg __oF (2.15)
d og dt oG
dH oF dh  OF
dt oh  dt  oH
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2.3. 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.
Relatiile care exprimd marimea deformarii elipsei osculatoare in functie de timp au fost
prezentate (rel. 3.8 si 3.8'), insd este la fel de important sd se deduca relatiile functiilor de

forta perturbatoare ET%, respectiv a componentelor S, f, W  ale acceleratiilor perturbatoare.

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 1n termenii coordonatelor carteziene.

In functie de natura lor se intilnesc 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 gravitationala 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 alta parte de valorile parametrilor orbitali ai satelitului.

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

ut) =u(t,)+ 2—:' (t—t,)+k, cos(2w) +k, sin(2v + w) +k, cos(2v) (2.16)

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 . o o
e secular, E(t —t,), adica are evolutie liniard si este cumulativ in timp;

e lung - periodic, k cos(2w), in cazul in care amplitudinea perturbatiei creste si

scade cu o anumita perioada de timp definitd, aceasta perioada fiind mai mare
decat perioada orbitala;
e scurt — periodic, k,cos(2v), cazul in care perioada de variatie este mai mica

decat perioada orbitala;
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e mixt — periodic, k, -Sin(2v+ ), combinatie de perturbatii cu perioade lungi si
scurte.

A Perturbatii scurt-periodice + lung-periodice + seculare

U | Variatia medie

LN\

Perturbatii lung-periodice + seculare

'

@) t1 t2 Timpul

Figura 2.2. Tipuri de perturbatii

Magnitudinea acestor acceleratii este functie de natura fenomenului care le produce si
de valorile parametrilor orbitali medii ai orbitei satelitului. Oricum insd, efectul predominant
asupra orbitelor satelitilor artificiali este produs de acceleratia cauzatd de necentralitatea
campului gravitational terestru, adica de abaterea formei Pamantului de la simetria sferica.

Efectul produs de o acceleratie perturbatoare asupra elementelor osculatoare poate fi,
in general:

e secular, caz in care efectul perturbator (perturbatia) in anumite elemente osculatoare
este cumulativ n timp,

e periodic, caz in care amplitudinea perturbatiei produse in anumite elemente
osculatoare creste si scade cu o perioada de timp definita.

Sunt prezentate in continuare categoriile de perturbatii introduse de necentralitatea
campului gravitational in elementele osculatoare ale satelitilor GPS:

Tabelul 2.1 Perturbatiile cauzate de necentralitatea

campului gravitational terestru asupra orbitelor satelitilor GPS
(Seeber, G., 1993, pg. 83)

ELEMENTUL | PERTURBATII | PERTURBATII PERTURBATII
OSCULATOR SECULARE LUNG-PERIODICE | SCURT-PERIODICE

a - - X

e - X X

i - X X

(o) X X X
Q X X X
M X X X

In cazul satelitilor GPS se neglijeazi franarea aerodinamici, urmare a altitudinii mari
de zbor a acestora. Perturbatiile medii introduse in raza vectoare geocentrica a acestor satelifi
de catre acceleratiile perturbatoare caracteristice sunt prezentate in tabelul 2.2.
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Tabelul 2.2. Perturbatii caracteristice in r
(Seeber, G., 1993, pg. 97)

SURSA “/"@gggﬁg;f‘ ARCE DE | ARCE DE

PERTURBATOARE PERTURBATOARE (m/s?) | 3 ORE (M) | 2ZILE (m)
1. Armonica a ll-a zonala 5.10° ~2 km ~14 km
2. Alte armonice 3-10” 5+-80 1001500
3. Atractia luni-solara 5.10° 5+150 1000+3000
4. Mareele terestre 107 - 0.5:1.0
5. Mareele oceanice 107 - 022
6. Presiunea radiatiei solare directe 107 5+10 100+-800
7. Albedoul 107 - 1.o:1ls
8. Efecte relativiste 10 - -

In continuare, se vor analiza pe rand expresiile functiilor de forta ale acestor
perturbatii, alaturi de consideratiile analitice si numerice privind influenta lor asupra orbitelor

satelitilor din Sistemul Global de Pozitionare (GPS).

2.3.1. PERTURBATII DE TIP GRAVITATIONAL

Functia de forta perturbatoare a necentralitatii cAmpului gravitational al Pamantului
Forma cea mai generala a potentialului gravitational al Pdmantului este reprezentata de
o serie infinitd de functii armonice sferice, care in coordonate polare (r, @, A) are forma

(Heiskanen si Moritz 1967, p.342):

¢ ¢
V:f{l—%(?j J,P, (sing)- Emz( j[C cosm/1+S/,msinm/1]Rm(sin(p)} (2.17)

in notatiile utilizate de Kaula (1966).

Primul termen (w/r) reprezinta potentialul (Vo) al Pamantului sferic iar gradientul sau

[grad (w/r) = - p¥ /r¥] este acceleratia centrald in miscarea kepleriana.

In consecinta, functia de fortd perturbatoare a necentralitatii (*Rt) va fi data de diferenta:

SR :V-Vo:

© a ‘ ) ©
=_%{z (Tej J,P, (sing) - 2p)

/=2

(2.18)

( j [C,,cosmA+S, sinmA]P,, (sin (/))}

Pentru analiza perturbatiilor cauzate de acest potential perturbator in elementele
orbitale ale satelitilor GPS (cu ajutorul rel.2.17), este necesar ca acesta sd se exprime in

termenii elementelor orbitale (cf. Kaula 1966)-

= t/+1 Z FVmp Z Gqu

/-m par
Cfm }
__Sﬁm

r /-m par
Sfm} P
' Cim

a) I\/I,Q,Q),

/mpq

S impq =
’mpq
/—m impar

{—m impar
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(2.19)

cos|(¢ - 2p)o + (£ —2p+ Q)M+ m(Q - 6)] +

sin(¢ - 2p)o + (¢ - 2p + Q)M+ m(Q - 0)],




in care 0 este timpul sideral mediu la Greenwich, iar F,mp(i) si G,pq(e) sunt functiile de
inclinare si excentricitate definite de Kaula.

Pe de alta parte, In vederea evaluarii numerice a perturbatiilor introduse de partea
necentrala a geopotentialului, in particular pentru integrarea numerica a ecuatiilor diferentiale
de ordinul 2 ale miscarii perturbate (2.2), este necesara exprimarea acestui potential in
coordonate carteziene. Transformarea cea mai comoda este cea de la forma in coordonate
polare in coordonate carteziene terestre (SCT) si apoi In coordonate carteziene inertiale (SCI).
Relatiile dintre coordonatele polare (r,@,A) si cele carteziene SCT (x', y', z") rezulta imediat;

N R (2.20)

in care 6 = (90°- @) este colatitudinea, utilizata in locul latitudinii satelitului (¢) pentru
comoditatea calculelor. Acceleratia perturbatoare cauzata de necentralitatea campului

gravitational terestru este materializata de gradientul sau ( df = VRt ) si se exprima, pe axele
de coordonate SCT astfel:

MRy _ M or M M A
ox' orox' a0 oxT A oX

My _ M or MO M A (2.21)

oyT ar oyT A0 oyT | Ak oy
My _ M or M0, M
o' oregr" A0 o' A o7
La randul lor, derivatele partiale ale functiei de fortda perturbatoare Ry dupa
coordonatele polare sunt:

,
% =— %r‘iez (¢+)[C,,cosmA+S,, sinmi]P,, (cosd)

522 = !r[iel [C.,cOSMA+S, sinmA]P’, (cos@)sind (2.22)
52{ __ /Iﬁel m[-C,,sinmA+S,, cosmA]|P,, (cos).

Cel de-al doilea set de derivate din relatiile (2.21) se calculeaza direct. Forma
completd (pana la ordinul 12) a functiei de fortd perturbatoare a necentralitatii campului
gravitational terestru in coordonate rectangulare terestre SCT, va rezulta, in virtutea relatiilor
(2.21 - 2.22):
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N _| 3 48,C,P, X_4ﬂa§C3P3 x—5 #8,C,P, X_Gﬂascsps x—7 48,CoP, X —

8,Uae7§7P7 x—9 luaSisPs %10 ,uagggpg X_llﬂaioiloplo X —12 ,Uailillpn X—
r r r r r

13 ﬂaizilz P, Xj +(/Jaezczq2 Cos¢p + /,za:C3q3 Cos¢ + ﬂa:C4Q4 Cos¢p +

3 4 5
r

r r r (2.23)

118;C40; COS L ,uaSCGC]G Cos¢p N 18,C,, C0s L ;uascsqs 4 4 ll'la‘iOCloqlo 4 4
[ ¢ 8 [ (i

+ :uailcllqll COSp . /Jaizclz%z COSC"] —7-X

12 13 22
/1—2-r
r

r r
n care: C, este coeficientul celei de-a n-a armonice zonale, P, este polinomul Legendre de
ordinul n iar g, este derivata de ordinul n a polinomului Legendre de ordinul n in raport cu
CoS .

Functia de forta perturbatoare a atractiei gravitationale a Soarelui si a Lunii

Atractia Lunii s1 Soarelui reprezintd a doua categorie importantd de influente de tip
gravitational asupra miscarii satelitilor artificiali. In evaluarea acesteia, se vor avea in vedere
urmatoarele ipoteze simplificatoare:

1°) Efectul produs de Luna este similar cu cel produs de Soare, si ca urmare se vor
trata analog,

2°) Miscarile Lunii si Soarelui in decursul unei revolutii complete a satelitului se vor
neglija,

3°) Perturbatiile cauzate de planetele din Sistemul Solar se considera nule.

Fie un satelit S de coordonate geocentrice rectangulare (X, y, z) pe o orbitd eliptica in
jurul Pamantului (P) si un al treilea corp P’ de masa m’, de coordonate (X', y’, 2'), al carui
camp gravitational actioneaza in sens perturbator. Se noteaza cu A distanta satelit-al 3-lea
corp (A = [(x-X)*+(y-y)*+(z-2')*]").

Pentru dezvoltarea teoriei analitice de ordinul I este necesarda exprimarea functiei de
forta perturbatoare a atractiei luni-solare Tn elemente osculatoare, in timp ce pentru integrarea
ecuatiilor migcarii perturbate, este necesard deducerea expresiei acestei functii in coordonate
carteziene inertiale. Prima forma a fost dedusd de mai multi autori (Kaula 1962, Giacaglia
1973, Nakiboglu 1985) si este analoga expresiei functiei de fortd a necentralitatii :

Ris :f_g(r@) ZZ i Fonp (1)Grpq (€)S g (0,2 M) (2:24)

m=0 p=0 g=—
n care:
¢-m par
S;mpqz_Aém cos[ﬁ—Zp w+ (-2p+q M-l—mQ]—i—
(mlg—m impar
B (-m par
+Azm sin[ £—2p w+ (—2p+q M +mQ)],
M l¢—m impar
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Am si B,m sunt coeficientii armonicilor sferice in coordonate ecuatoriale absolute (o', ') ale
celui de-al 3-lea corp:

A = (g m)l P, (sins")cosme’
m (ﬁ + m)' '
/—m)! .
B, _(f=m) ) P (sind’)sinmea .
(emy
em=1dacaim=0sieyn=0dacam>0,
functla FImp (i) este functia de inclinare (Kaula),
functia GIpq (e) este functia de excentricitate (Kaula).
In coordonate rectangulare, functia de fortd perturbatoare a celui de-al 3-lea corp va
avea forma:
, XX'+yy'+ 22"
R = p (%_+j (2.25)

incare #'=Gm’ - este parametrul gravitational al celui de-al 3-lea corp.
Tn virtutea ipotezei 1°) va rezulta forma completa a functiei de fortd perturbatoare a

Lunii si Soarelui, ca suma a relatiilor corespunzatoare:

, XX+ yy'+zz" " XX+ yy'+zz"
R, = u [i_$j+y (Ai—i’y—sj (2.26)

Efectul indirect al atractiei Soarelui si a Lunii

Aceste perturbatii se datoreazd deformarii Pamantului sub actiunea atractiei
gravitagionale exercitate de corpul perturbator (Lund, Soare, altd planetd). Astfel, ca urmare a
variatiei distributiei de masa pe suprafata Pamantului (fenomen ce include mareele oceanice
si mareele continentale), are loc o modificare a potentialului perturbator al atractiei Lunii si
Soarelui. In studiile efectuate pana in prezent, functia de fortd perturbatoare este analizati
separat, pentru mareele continentale si pentru cele oceanice.

Deformatia figurii Pamantului reprezintd de fapt o modificare a coeficientilor
armonicelor sferice din dezvoltarea geopotentialului. Aceste deviatii ale coeficientilor
armonici de ordinul 2 si 3 se pot exprima sub forma (ITRS 2000):

=~ = K., M

AC,, —iS,, =~ i[a

n+1
ﬁj P, (sing,, )e ™ (2.27)

nm nm 2n+]_ M r

3c

unde:

K,, —numarul Love de grad n si ordin m. Pentru n=2 si m=0 rezulta k,=0,29525.
Masc — masa corpului perturbator (Luna sau Soarele)

M — masa Padmantului

@,. - latitudinea geocentricd a corpului perturbator

A, - longitudinea geocentrica a corpului perturbator
P . - functiile Legendre asociate, normalizate.

Mareea oceanica este mult mai dificil de modelat datorita geometriei coastei, a
curentilor oceanici, densitatii apei, etc. De asemenea, deformatia figurii Pamantului cauzata
de mareea oceanica se regaseste in variatia coeficientilor armonici (ITRS2000).

AC_:nm _iS_nm = an Z Z_:( snm —ISsnm) (228)

s(n,m) +

unde:
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F _4n-G-p N, 1+k;
Oec 2n+1

G — constanta atractiei gravitationale;

p — densitatea apei de mare;

Oec — gravitatia medie la Ecuator;

Nnm — coeficient de normalizare;

Csnm,» Ssnm — coeficientii mareei oceanice pentru constituentul S;
k’n — coeficientul deformarii de incarcare;

0s — argument al constituentului mareic.

Acceleratia perturbatoare cauzatd de variatia distributiei maselor oceanice si
atmosferice (mareele oceanice) este mult mai dificil de evaluat, datorita faptului ca prezinta
un spectru mult mai larg al armonicelor sferice. Pentru evaluari numerice sunt necesare harti
ale distributiei mareelor oceanice si atmosferice, precum si valorile coeficientilor de incarcare
cu mase oceanice §i atmosferice (acestia descriu raspunsul Pamantului deformabil la
incarcarea cu mase oceanice si atmosferice). Datoritd acestui neajuns, precum si datoritd
ordinului de mérime scadzut, acceleratia cauzatd de mareele oceanice se va ignora in aplicatiile
numerice.

Acceleratia perturbatoare introdusd de mareele continentale poate fi inglobatd in
expresia acceleratiei perturbatoare produsa de Luna si Soare (Gaposchkin 1973) sau poate fi
calculata separat (Hoffman W. 1993). Acceleratia perturbatoare se poate deduce - prin
derivare pe axele de coordonate - din expresia simplificata a potentialului perturbator, functie
doar de componenta zonala de ordinul 2 (Hofmann W. 1993):

(2.29)

a,, =3k,a>GM,, % = X
(r rSC)
y2
a,, =3k,a,GM, —~£—y (2.30)
rry)

z
a,, =3k,a.GM, —3—7
(r-r.)
unde k, este numarul Love, in acest caz k, = 0,29525 (Munk, MacDonald 1960, Gaposchkin
1973).
Efectul perturbator este evident asupra semiaxei mari (a) si excentricitatii (e).

Variatia acestor elemente orbitale datorita efectelor mareice sunt date de relatiile (Malhotra,
1991):

kpn m 5 ksn m °
da, :325—:6‘&”)(1+5_1e52]_2125—f‘m (2.31)
dt Q,aim, 4 Q.a;m,
5 5
p a ksn.m
des zﬂ k2 n,m; Gec p e, _E— 2NsMy [ 8 e, (2.32)
d 8 Qm, | & 2 Qm, | a

unde:

s — indice care semnifica parametrul satelitului;
p — indice care semnifica parametrul planetei;
k> — numarul Love. Pentru Uranus ko = 0,36;

N — miscarea medie;

aec — raza corpului ceresc;

a — semiaxa mare;

m — masa corpului;

e — excentricitatea;

Q — functia mareica disipativa.
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Functia mareicd disipativdi Q a planetei sau a satelitului reprezintd cantitatea de
energie disipatd pe timpul unui ciclu complet de maree atunci cind corpul este supus unei
excitatii sinusoidale de amplitudine E,:

E,

2r —- 2.33
Q=272 (2.33)
Mareea determina o variatie a razei ecuatoriale (Fitzpatrick, 2008):
15m, a’
Ao, =-—=_P e 2.34
= (234)

unde:
— masa corpului perturbator;
m — masa corpului perturbat;
aec — raza ecuatoriala a corpului perturbat;
r — distanta dintre cele doua corpuri.

O altd notiune importantd pentru efectele mareice in sistemul solar o reprezinta limita
Roche. Aceasta este distanta de la planetd unde efectele mareice determind un satelit natural
sd se dezintegreze (atractia gravitationala este mai mare decdt forta de atractie dintre
particulele satelitului). Aceasta nu se Intdmpla in cazul unui camp gravitational uniform sau
pentru un satelit de dimensiuni reduse (diametru mai mic de 100 km). Valoarea limitei este
data de relatia:

Py
Ps

unde R este raza planetei, iar o este densitatea corpului ceresc (planeta si satelit). Pentru
Pamant are valoarea 18 470 km.

L = 2.456R3 (2.35)

Efectele relativiste

Acceleratia perturbatoare introdusa de efectul relativitatii este o consecinta a faptului
ca satelitii artificiali se miscd in campul gravitational al Pamantului. Sub o forma simplificata
(tinand cont doar de armonica a doua zonald), aceasta are expresia (Hoffman W., et al. 1993):

3uta(l-¢€°
e r‘r(’c2 )X
3 1
g uagze)y (2.36)
ric
3u’all-e
=~ - I‘SCZ )

Pentru valori medii ale razei vectoare geocentrice (r), semiaxei mari (a) $i
excentricitatii (e) orbitelor satelifilor GPS, acceleratia perturbatoare cauzata de efectele
relativitatii are ordinul de marime de 3-10™° m-s™.

Valoarea acestei perturbatii se determind cu formula (IERS 2000):

da= | : ( ——\ | J-F+4(F-r*)‘r* (2.37)

| — constanta gravitationala a planetei;

r - vectorul de pozitie planetocentric al satelitului;
r

C—

unde:

- vectorul viteza al satelitului;
viteza luminii.
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Céampul magnetic terestru

Ca urmare a deplasarii prin atmosfera terestra, oricat de rarefiata ar fi aceasta, satelitul
artificial dobandeste sarcina electrica, urmare a:

1) coliziunii cu ionii si electronii liberi din atmosfera,

2) emisiei secundare de electroni,

3) a efectului fotoelectric datorat, la randul sau, radiatiei solare ultraviolete.

Influenta campului magnetic terestru (asimilat cu un dipol) asupra parametrului orbitei
si excentricitatii acesteia este concretizatd de expresiile (Nesterenko 1969):

Ap=a,[ cos(u—a,)—cos(u, — )| (2.38)
Ae=—a,| cos(u—aw,)—cos(U, —a,) ]
n care indicele “0” fixeaza parametrii la epoca de referinta a orbitei si:

a, :(ZQMecosi)/[ma(yp)mJ

a, =(QM cosi)/[ma(,up)m}
unde Q este sarcina electrica a satelitului, iar M este momentul magnetic al dipolului.

2.3.2 PERTURBATII DE TIP NE-GRAVITATIONAL

Functia de forta perturbatoare a presiunii radiatiei solare

In cadrul fortelor negravitationale ce influenteazi miscarea unui satelit artificial in
general si a unui satelit GPS 1n mod special, presiunea radiatiei solare directe are un rol
principal. Necesitatea luarii in calcul a acestei forte perturbatoare a fost considerata, printre
primii, de catre Musen (1960) si Parkinson et al. (1960) si a fost impusa de studiul miscarii
satelitului Vanguard 1. Abia dupd luarea in considerare a acestei acceleratii perturbatoare (pe
langd cele de natura gravitationald enumerate deja) s-a putut obtine o concordanta
satisfacatoare intre calcule si observatii.

In primele studii s-a neglijat efectul umbrei Pamantului si s-a presupus cid orbita
satelitului este integral iluminata de Soare. Printre primii care studiazd efectul de umbra creat
de Pamant s-au aflat Kozai (1961), Bryant (1961) si Zadunaisky (1961). Un moment
important il constituie introducerea notiunii de functie de umbra de citre Ferraz-Mello (1964).
Ulterior, alti autori au dat noi expresii acestei functii: Lala si Sehnal (1969) si Vaskoviak
(1974), fapt ce a permis elaborarea teoriei analitice complete a miscarii perturbate a satelifilor
artificiali.

Prin presiunea luminii se intelege actiunea mecanica a luminii solare asupra corpului
satelitului. Aceasta influenteaza apreciabil orbitele satelitilor cu altitudini mari de zbor, aga
cum este cazul satelitilor GPS. In continuare se vor accepta urmitoarele ipoteze
simplificatoare:

1°) Paralaxa Soarelui se neglijeaza,

2°) Miscarea Pamantului in jurul Soarelui este uniforma,

3°) Fluxul solar este constant de-a lungul orbitei, exceptand arcele din umbra,

4°) Functia de forta perturbatoare nu depinde de forma satelitului, ci doar de raportul
arie-masa,

5°) Se neglijeaza efectul indirect (albedoul).

Acceleratia perturbatoare introdusa de presiunea solard directad are, in aceste conditii,
forma (Carsmaru si Oproiu 1990):

F=k-(A/m)q (2.39)
in care:
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k> = constanta de reflectivitate a satelitului. Astfel, in calcule se va considera k = 1
daca reflexia sau absorbtia luminii solare de catre suprafata expusa a satelitului este totala, iar
K’ = 1.44 daca reflexia este difuza,

A = aria sectiunii transversale a satelitului, perpendiculard pe directia fortei
perturbatoare.

m = masa satelitului,

g = raportul dintre constanta solara si viteza luminii.

Considerand miscarea satelitului fatd de axele sistemului geocentric rectangular
inertial SCI, atunci acceleratia perturbatoare introdusa are expresia:

F =—Fd, (2.40)
CoS 4,
Uy, =|sin A, cose
sin A, sine

unde U, este versorul directiei Soare-Pamant, cu componentele:
in care Ag si € sunt longitudinea eclipticd a Soarelui, respectiv inclinarea eclipticii pe planul
ecuatorului. Se remarca faptul ci vectorii F si G, au sensuri opuse.
Componentele acceleratiei perturbatoare sunt:
S —Fcos 4,

%
F=|% |=| T |=|-Fsini,cose (2.41)
X | |W —FsinA,sine

In continuare se va construi o functic ig numitd functie de fortd, ale carei derivate
partiale pe axele de coordonate sunt egale cu componentele acceleratiei pe axe (relatia 2.41),
si care desi nu este o functie potential, se va utiliza ca atare in cele ce urmeaza:

Rr = -F(x-cosho + y-Sinko-COSe+ Y-SINAO-COSE). (2.42)
Se fac urmatoarele notatii:

G = versorul directiei Pamant - satelit,

v = versorul normalei,

w = versorul binormalei.

Componentele acceleratiei perturbatoare pe aceste 3 directii fundamentale au expresiile:

S=F-0=—F-d,-0
T=FV=-F-UG,-V (2.43)
W=F. - W=-F-0,-W

n care produsele scalare sunt date de :
Uy -U = Acosu+Bsinu
Uy -V =Bcosu—Asinu (2.44)
U, -W=C

iar coeficientii A, B, si C se exprima prin elementele orbitale osculatoare ale satelitului si
coordonatele ecliptice ale Soarelui (2.41 si 2.42):
A =cos A, cosQ2+sin A, sinQcose

B =—cos 4, sinQcosi +sin 4, cos2cos e cosi+sinesin A, cosi  (2.45)
C =cos 4, sinQcosi—sin A, cos2cos e sini +sin sin 4, cosi

Ca urmare, functia de forta perturbatoare a presiunii de radiatie are forma:
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< o

R,=F.-F=F. (2.46)

N < X
c
=

=}

prin relatiile (2.45) si (2.46).

Tn continuare este necesar sa se ia in considerare efectul umbrei Pamantului asupra
miscarii satelifilor. Plecand de la aproximarea conului de umbra (creat de Pamant) cu un
cilindru (data fiind inaltimea mare a conului = 1.4-10° km, precum si altitudinile mari de zbor
ale satelitilor) si tindnd cont ca functia de forta perturbatoare, in acest caz, este discontinua, Se
defineste functia de umbra (A1), cu proprietatea:

1 daca satelitul este iluminat de Soare

1/7(/1)={

0 daca satelitul se afla in umbra Pamantului

>0,
Conditia de eclipsa: -0, <0 si r-0,<R
Expresia pentru functia de umbra este (cf. Vaskoviak, 1974):

w(1)=(/ 2){1— P (cos 1)+ i R (cos®)[R_,(cos A) - R, (cos /1)]} (2.47)

Conditia de iluminare: -0,
PO,

n care P, sunt polinoame Legendre, iar unghiurile A si @ au semnificatiile din fig. 2.3.

Satelit

Fig. 2.3 Argumentele functiei de umbra

Functia y(L) este periodica, de perioada 2r si para in raport cu A.

Integrarea numerica a ecuatiilor (2.1) se face incorporand in membrul drept al acestora
componentele pe axele de coordonate ale acceleratiei perturbatoare cauzate de presiunea
radiatiei solare directe. Aceasta acceleratie perturbatoare are forma (2.46) inmultita insa cu
functia de umbra y(A). Este deci necesar ca la fiecare pas al integrarii sa se evalueze conditia
de iluminare. Daca satelitul este iluminat de Soare atunci y(A)=1, iar Tn caz contrar trebuie
calculate:

1) Ao, longitudinea ecliptica a Soarelui,

2) y(A), functia de umbra

In virtutea celor aritate mai sus, componentele pe axe ale functiei de forta
perturbatoare au expresiile generale:
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O
_ A L[ X=X
X=-y(A)k mq( 9 J
j=-y(2)k'Lq Y'Y (2.48)
m y '
. A[2° -1
7=y (1)k mq[ 5 ]
n care:
x°, y°, 2° = coordonatele rectangulare ale Soarelui, obtinute din coordonatele ecliptice

(calculate pentru momentul observatiei),
X, Y, Z = coordonatele rectangulare ale satelitului.

Pentru un satelit GPS, functia de umbra devine nula (deci satelitul intrd in conul de
umbra al Pdmantului) doar de doua ori pe an §i anume atunci cand Soarele se gaseste in planul
orbitei satelitului (oo = Q sau oo = Q + 180°) iar o astfel de “eclipsa” nu poate dura mai mult
de o ora. Considerand (L) = 1, acceleratia perturbatoare introdusa de presiunea radiatiei
solare directe va avea valoarea aproximativa:

¥ =107 m-s?,

pentru k = 1.44, A=7 m? m= 1500 kg, q = 4.¢510" dyne-m™.
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CAPITOLUL III. PERTURBATIILE DE TIP
NEGRAVITATIONAL

3.1 EFECTUL DIRECT AL PRESIUNII RADIATIEI SOLARE

INTERACTIUNEA SATELIT-RADIATIA SOLARA

Prin efectul direct al radiatiei solare asupra satelitului, intelegem acceleratia ce rezulta
din interactiunea luminii solare cu fiecare suprafatd elementard a satelitului (absorbtie,
reflexie sau difuzie). Fiecare foton este purtator al unei cantititi de moment dat de energia sa
(proportional cu frecventa luminii) divizat cu viteza luminii, si acest moment poate fi
modificat pe timpul interactiunii cu o suprafatd solidi. In acest sens, lumina solard se
comportd ca un mediu de particule materiale emis continuu de catre Soare.

Pentru fiecare suprafata elementara dS a satelitului, numim «, p si 6 fractiuni ale
luminii solare incidente care sunt absorbite, reflectare si respectiv difuzate. Coeficientii «, p
si & reprezinta coeficientii de absorbtie, reflexie si difuziune a suprafetei elementare dS
(depind de proprietatile microscopice fizice si chimice) si sunt in urmatoarea relatie:

a+p+o=1. (3.1)
Se fac urmatoarele presupuneri simplificatoare:

a) lumina absorbitd nu este re-emisa (real, energia corespunzatoare este practic re-emisa
ca radiatie termicad);

b) pentru o directie data, intensitatea luminii difuzate este proportionald cu cosinusul
unghiului dintre versorul n perpendicular pe dS;

c) Reflexia este o reflexie totala;

d) Suprafata elementara dS se comporta ca o combinatie liniara dintre un corp negru, o
oglindd perfecta si ca o difuziune Lambert (c«,p s1 6 descriu complet proprietatile

optice ale suprafetei dS si nu depind de unghiul 3 dintre i si vectorul S ).

n

Fig. 3.1 Unitatea de suprafata

In aceste ipoteze, rezultanta fortei elementare dF cauzati de lumina solard incidenti pe
suprafata dS este datda de (Milani A. et al., 1987, p. 49):

dF = _% (1—p)S +2[g+pcosﬂ]n dS |cos | (3.2)
c

—

unde @ este fluxul solar, c este viteza luminii si valoarea absolutd a lui c0S3=1-S
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Expresia de mai sus este obtinutd prin insumarea fortelor elementare dF,, dF si dF,

datorate absorbtiei, reflexie si difuziei luminii solare pe suprafata dS.
Forta elementard dF, este evident orientata de-a lungul suprafetei S si este proportionala cu

sectiunea:

(a3

dF :—@—Sad8|cosﬂ|8. (3.3)

Lumina reflectatd impinge suprafata in lungul lui i cu o fortd proportionald cu dS |COS ﬁ| si
de asemenea cu componenta n a momentului transferat de fotonii incidenti - 2€0S 3

dF, :—%@ 2pcos 3dS|cos B|n. (3.4)

Forta datoratd difuziei luminii are componentele in lungul lui S si n; aceasta
deoarece acesti fotoni pot fi initial absorbiti transferand suprafetei dS momentul lor liniar (in
lungul lui S) si apoi sunt re-emisi conform legii lui Lambert. Cel de-al doilea proces produce
o forta care poate fi obtinuta prin integrarea intensitatii luminii peste emisfera externa a lui dS.
Deoarece, pentru fiecare unghi 6 fata de i, intensitatea este proportionald cu cosé, aceasta

forta este proportionald cu integrala urmatoare:
w2

. 2
fc0526(27rsm 0do) =37 (3.5)
0
(unde un alt factor cosf rezulta din faptul ca pentru simetrie doar componenta i a luminii

difuzate produce o forta diferitd de zero) divizat prin integrala:
w2

f cosf(2rsinfde) =, (3.6)
0
care este proportionald cu suma totald a luminii difuzate. Prin urmare, dF; in final va fi:

dF, = —%MS |cos 5|S —%ééds cos B|n (3.7)

si expresia (3.2) pentru dF este obtinut din dF =dF, +dF +dF;.

3.1.1 Efectele pe termen lung asupra semiaxei mari

Pentru a realiza o investigare teoretica a efectului direct al presiunii radiatiei solare
asupra miscarii unui satelit artificial trebuie scrisd o expresie generala pentru efectul total al
radiatiei solare care s depinda de cativa parametrii fizici de baza. Inainte de toate, deoarece
distanta Pamant — satelit este mult mai mica decat distanta Pamant — Soare, este de asteptat ca
fluxul solar @ pe satelit sa fie aproape identic cu cel de pe Pdmant (=~ 1.38x10%erg cm™?s™).

Pornind de aici, efectul fluxului fotonic se va modifica In mare parte datoritd
excentricitatii orbitei Pamantului in jurul Soarelui (~0,017) de exemplu forta radiatiei solare

asupra satelitului va contine un factor (aé / I’é ), unde a_, =1AU este semiaxa mare a orbitei
Pamantului si r, este distanfa instantanee pand la Soare. Considerand cazul in care satelitul

este simetric axial cu axa de simetrie fixa in spatiul inertial le-a lungul vectorului W (acesta
este un model convenabil pentru un satelit de forma arbitrara care se roteste rapid in jurul unei

axe); indiferent de directia S a Soarelui, rezultanta fortei de radiatie solara va fi continuta in

planul generat de vectorul S si W. Forta datoratd absorbtiei luminii Soarelui va impinge
satelitul de-a lungul vectorului S, componentele luminii reflectata si difuza vor ridica forta cu
ambele componente w si S, iar acceleratia totald a satelitului va avea forma (Milani A. et al.,
1987):
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a2
F=—"3 AW)S +Bw, (3.8)
©
unde oSy = S.W
2
Semiaxa mare a este functie de E (integrala energiei E = v —ﬁ)
r

2
a=—j(2E). (3.9)
Diferentiind in functie de timp, devine a = 2a’E/ poiar in functie de directiile R, T si W:
a:%TjLe(l'cosijRsinf) (3.10)

unde B =+/1—e?.

Asa cum se stie, doar componentele R si T ale fortei perturbatoare contribuie la variatia in
timp a semiaxei mari a.

4 2esin f Rt 2(1+ecos f)_l_

n1—e? n1—e?
Intr-un sistem de axe ortogonale cu originea in centrul Pamantului, axa ,,x” trecand prin
perigeul orbitei satelitului, axa ,,z” orientatd pe directia momentului unghiular al satelitului,
radial, in plan transversal si in afara planului, versorii eg, er, éw sunt scrisi ca:
e; = (cos f,sin f,0)

e; =(—sin f,cos f,0) (3.12)
ey =(0,0,1).

Presupunem ca axa de simetrie (sau rotatia) a satelitului este fixa in spatiul inertial. Aceasta
simetrie (sau rotatie rapida) ipotetica, plus Inca doua presupuneri ca proprietatile optice ale
suprafetei satelitului sunt constante In timp si cd temperatura satelitului nu poate fi constanta
putandu-se modifica in functie de pozitia Soarelui, presupune ca forta radiatiei solare data de
ecuatia (3.8) depinde numai de S (pozitia Soarelui).

F=F(S) (3.13)
avand componentele F (S), F (S), F,(S) in sistemul de referintd definit mai sus. Deoarece
R=F(S)-& si T =F(S)-&,, ecuatia (3.11) devine:

. 2esinf 2(1+ecos f)

a=———=F(S)+
ny1—e? ©) ny1—e?

O modalitate usoara de a separa efectele periodice de scurtd durata (,,scurt” insemnand a fi
comparabile cu perioada orbitald a satelitului) de cele lungi periodice (aproximativ un an) sau
de efectele seculare, constad in a exprima a ca 0 serie Fourier avand ca argumente anomaliile
medii ale satelitului i a Soarelui, M si respectiv M, .

a= > &, expli kM, +k,M | (3.15)

ki ko €Z

(3.11)

F,(S). (3.14)

unde coeficientii &, sunt dati de
2m 27

2,-
. 1 . .
= Gy [ [ aexp[—i kM, +k,M dM,dM . (3.16)
Coeficientii pe termen lung nu contin M, deoarece au k, =0:
‘ 1 27 27 ‘ )
Ao :W[[aexp —ik,M, dM.,dM . (3.17)

Folosind ecuatia (3.14) pentru a, ei devin:
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1 2 27 - 27 -
a.,= x|—e | F,(S)exp(—ik,M,)dM, [ sin fdM +
ST e ) Ja |

2w 27
+ f F, (S) exp(—ik,M,)dM, f (e +cos f)dM |. (3.18)
0 0

Sinusul si cosinusul anomaliei adevarate poate fi exprimat in functie de anomalia medie pe
baza formulelor:

cos f =cosM —e+ecos2M +0(e?), (3.18")
sin f =sinM +ecos2M +0(e?).
unde termenii de ordinul superior e® sunt aseménatori celor sinkM , coskM (unde k este un
numar pozitiv) extinzand pentru Sin f si cos f .
Folosind aceasta scriere, rezulta:

27
f sin fdM =0 (3.19)
0
si
27
f (e +cos f)dM =0 (3.20)
0
si astfel
8.0 =0. (3.21)

Se poate concluziona cd daca actiunea totald a fortei radiatiei solare asupra unui satelit
poate fi exprimata sub forma generala (3.13), nici un efect pe termen lung de orice ordin nu va
aparea asupra Semiaxei mari.

In cazul satelitilor pasivi de forma sferici, SCARLETTE sau LAGEOS, se asteapti
aparitia efectelor doar pe termen scurt asupra semiaxei mari, separat de efectul coeficientului
Joo. Mai mult decat atat, ei sunt foarte usor de modelat datorita formei sferice a satelitului.
Atunci cand un satelit este activ, forma sa este complexa iar o parte importatad a satelitului o
constituie antena care permite comunicatia cu statiile terestre. In cele mai multe cazuri, antena
este directionald, orientata catre Pdmant. Cu o astfel de antena, ipotezele anterioare nu mai pot
fi aplicate. Fie b directia radioundelor de la satelit catre un punct de pe suprafata Pamantului,

atunci b trebuie sa se modifice odata cu anomalia satelitului iar transmisia directionald poate
fi posibila numai daca antena se va roti in jurul unei axe W, care este mai mult sau mai putin
perpendiculara pe planul orbital. Atunci acceleratia presiunii radiatiei solare nu mai poate fi

de forma (3.13). Daca N, este versorul de-a lungul unei axe de simetrie a antenei, acceleratia

IEA datorata radiatiei solare asupra antenei va fi de forma (Milani A. et al., 1987, p. 55):
FA=CG(f)S+F(f)N, (3.22)
unde G si F sunt functii de anomalia adevarata a satelitului si pozitia Soarelui.

Se fac urmatoarele presupuneri simplificatoare:

a) satelitul este afectat de o acceleratie a presiunii de radiatie solara conforma cu expresia
(3.13); se neglijeaza efectul de umbrire reciproca dintre corpul satelitului i antena,
precum si reflectiile multiple dintre ele.

b) Axa de rotatie a antenei W, este apropiatd de perpendiculara pe planul orbitei ey;

unghiul mic dintre ele fiind 7.
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c) Radioundele sunt emise in directia b , directie foarte apropiata de directia catre centrul
Pamantului (-er); unghiul mic de nealiniere in planul orbitei este ¢, ¢ nu poate fi

considerat zero deoarece radioundele sunt emise catre statiile terestre care nu se gasesc
neapdrat subastralul satelitului. Presupunem pentru simplificare ca N, =D.

d) Orbita satelitului are o excentricitate mica e.

W, 8y

€x

N
w)
X
—

e TTTET b

Fig. 3.2 Axa de emisie a radioundelor si proiectia pe planul orbitei

Tn baza acestor ipoteze, se poate scrie expresia (3.22) ca serie de puteri in 5, ¢ si e,

neglijind termenii de ordinul doi sau de ordin mai mare. Pentru inceput, se scrie ecuatia
(3.14) pentru a in functie de puterile lui e folosind ecuatiile (3.18’):

a:%eRAsinM +§(1+ecosM)TA (3.23)
unde
Ry =F, & Ta=Fy-e (3.24)
Revenim la expresia (3.22) si scriind S si N, =Db in functie de e, er, ew se modifica
structura.
Avem:
B,cos f +B,sin f
S=|B,cosf —B;sin f (3.25)
BS
unde By, B; si B3 sunt functii de timp depinzand numai de longitudinea medie a Soarelui, si
-1
b=|—¢ (3.26)
ncos(c— f)

unde ¢ este unghiul dintre proiectia lui W, pe planul orbitei si directia la perigeu (deoarece

ultimul este originea de la care anomalia adevarata este calculata).
Se poate scrie acum ecuatia (3.23) pentru variatia semiaxei mari:
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ga — G(M)(B,cosM —B,sinM) —£F(M) +eB,G(M) —esinMF (M)

+eG(M) B,(cos2M —1) —B;sin2M —+e¢ (M)(B,cosM — B sin M) (3.27)
unde termenii de ordinul e*, e¢, ¢*, au fost neglijati si (M) este definit de urmitoarea
expresie:

G(f)=G(M) +eG (M) +O(e") (3.28)
Pentru sin f si cos f , au fost folosite Tn expresiile lui D’ Alembert (12) in sin M si cos M.

Din ecuatia (3.27) se observa ca doar unul dintre termeni contribuie la variatia
semiaxei mari deoarece forta de radiatie solard asupra antenei este demultiplicatd cu un
parametru mic (e sau ¢). Termenul @, care apare de ordinul zero in parametrii mici este un
termen de lungd perioadd deoarece acesta contine longitudinea Soarelui.

In cazul evaluirii simple, cazul cAnd antena este plana, functia ¢ poate fi scris:

G(f)=R'cos3+R"cos (3.29)
(unde acum cos=N,-S). Cele doud constante R’ si R” iau in considerare posibilitatea

diferitelor proprietati optice si/sau de temperaturd dintre cele doud fete ale antenei. Pentru
determinarea efectelor lung periodice ale termenului de ordin zero, pentru parametrii mici, se
calculeaza cos( pentru n=§&=e=0
cos3=N,-S=—B cosM —B,sinM (3.30)
si se mediaza peste anomalia medie a satelitului.
27

fg(M)(B2 cosM — B, sinM)dM =
0

:R'LZTfﬂCOS(T—M)Sin(T—M)d(T—M)+ (3.31)

T

T—27

R"LZf|Cos(T—M)|sin(T—l\/I)d(T—M):0

Rezultatul integralei este zero deoarece au fost introduse noile variabile L si 7definite de
B,=LcosT si B,=LsinT iar ambele integrale rezultante se reduc fiind integralele de
functii impare. Astfel, toate efectele de lungd perioadd asupra semiaxei mari apar deoarece
forta de radiatie solard asupra unei antene plane este demultiplicata cu parametrul € si &.
(adica excentricitatea orbitald si unghiul de nealiniere). Pentru satelitii cu excentricitafi foarte
mici, ca satelitii geostationari, unghiul de nealiniere al antenei poate fi principalul factor
responsabil pentru efectele pe termen lung asupra semiaxei mari, a carui ordin de marime
este:

sectiunea transversald a antenei

-unghiul de nealiniere (3.32)

L2 A D
sectiunea transversala a satelitului

" nlM ¢

A . . NP o ) .
unde M reprezinta raportul arie/masa a satelitului si produsul %—Q da ordinul de marime a
c

acceleratiei radiatiei solare totale, care este demultiplicat cu parametrul mic € .

Daca antena nu este pland, dar nu prea complicata ca si forma, in asa fel incat G(M)
poate fi scris printr-o formuld similara cu expresia (3.29), contindnd numai cosinusul
unghiului dintre directia Soarelui si axa de simetrie a antenei, rezultatul anterior este adevarat
iar In cazul in care excentricitatea este mica ar trebui sa fie facuta pentru a incerca sa pastreze
unghiul de nealiniere cat mai mic posibil.
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Se vor calcula efectele perturbatiei radiatiei solare asupra argumentului longitudinii
medii, A =M +w. Poate fi scrisa ca suma de doi termeni:

A=) te (3.33)
unde ) este valoarea A pentru un satelit ideal care se deplaseazd cu o oscilatie a carei
migcare este n orice moment

A(t) = f n(t"dt" (3.34)

st e =A—)\ da diferenta dintre longitudinea medie a satelitului si valoarea acestuia pentru

cazul ideal. Miscarea medie de osculatie a semiaxei mari satisface in orice moment cea de-a
treia lege a lui Kepler.

n’a® = constant . (3.35)
Diferentiind in raport cu timpul, se obtine
. 3n() .
nt) =——=——=af(t). 3.36
(t) 2a(t) (t) (3.36)
Astfel, perturbatia de ordinul intai n(t) si a(t) (ca urmare a radiatiei solare) este data de relatia
. 3n(0) .
nt)=————=a(), 3.37
(t) 2 a(0) (t) (3.37)

unde n(0)si a(0) sunt valorile initiale ale miscarii medii, respectiv a semiaxei mari. Plecand
de la definitia lui )\, (3.34) si ecuatia (3.36), rezulta ecuatia diferentiala:
- 3n(0) .
()= 3.38
=316 20 (3.38)
care dd imediat a doua derivata a lui )\, din a(t) calculata.
Pentru satelitii cu excentricitate foarte mica, forta perturbatoare produce un efect lung

periodic avand ordinul de marime estimat de perioadd lunga in )\
(a/\) ~3. [ A O, ] sectiunea transversala a antenei
p —
M c

(din ecuatiile (3.32) si (3.38)). Unghiul de aliniament implicat in problema particulara studiata
este foarte mic, acceleratia de-a lungul longitudinii este intotdeauna de trei ori mai mare decét
forta perturbatoare pe unitatea de masa. Rezultatul ,,paradoxal” provine din combinatia
ecuatiei (3.37) cu ecuatia Gaussiana (3.38) pentru variatia semiaxei mari.

Desi formulele ca (3.32) si (3.38) dau doar un ordin de marime, sunt foarte folositoare
deoarece dau o idee cu privire la efectele pe termen lung ale radiatiei solare pentru satelitii
echipati cu antene si prin urmare permit estimarea cu precizie.

- - ——unghiul de nealiniere  (3.38)
sectiunea transversala a satelitului

3.1.2 Efectele pe termen lung asupra altor elemente orbitale

Ecuatia pentru variatia lui  (definita de ecuatia (33)), valabila si pentru excentricitate
zero este data de ecuatia (Milan A. et al., 1987):

€= R [ 2+ 3ecos f]+l£esm f —ﬂctgl (1—ecos f)sin(w+ f)+0(e®) (3.39)
na 2 na 2
Ecuatia contine componentele R, T si W ale fortei perturbatoare si dezvoltarea in puteri s-a
facut pana la ordinul intai.
Consideram cazul in care satelitul satisface conditiile:

- axa de simetrie (sau rotatia) a satelitului este fixa in spatiul inertial

- proprietatile optice ale suprafetei satelitului sunt constante in timp

- temperatura satelitului nu poate fi constanta
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Sa presupunem ca forta radiatiei solare poate fi scrisd ca o functie doar de vectorul pozitiei
Soarelui:

F=F(S) (3.40)
Intr-un sistem de referintd ortogonal avand axa X - cu sensul spre perigeul orbitei
satelitului si axa z — cu sensul spre vectorul moment unghiular orbital, versorii €, € si €,
sunt dati de ecuatia (3.12) iar componentele R, T si W ale fortei (3.40) sunt:
R=F(S)-8; = F,(S)cos f +F,(S)sin f

T =F(S)-& =—F,(S)sin f +F,(S)cos f (3.41)

W =F(S)-&, =F,(S)
Trebuie demonstrat cd o fortd care depinde numai de S nu da nastere la nici un efect pe termen
lung in & de ordinul zero pentru excentricitatea satelitului.
Utilizand expresiile lui D’ Alembert:
cos f =cosM —e+ecos2M +O0(e?)

. . . (3.42)
sin f =sinM +esin2M +0(e?).
Pentru cos f si sin f, ecuatia (3.39) de ordin zero in e devine:
é:—n—iR—%ctgl sin(w-+ f)W +0(e). (3.43)

Pentru a calcula efectele pe termen lung, exprimam ¢ Tn serii Fourier de anomalii medii ale
Soarelui M; si satelitului M

E= " &, exp i(kM; +k,M) (3.44)

ki k,€Z

Coeficientii Fourier ¢, sunt dafi de:

. 1 2w 27 . )
b = G [ [ eexp —i(k,M, +k,M) dM,dM (3.45)

lar efectele de lungd perioada vor avea k, =0 si coeficientii &, ,. Efectele de perioada lunga
sunt date de:

€0 :—(27102 ff[—n—i][Fx(S)cos f +F,(S)sin f]exp(_iklml)dMldM
+(271r)2 J; [ [_n—t‘}tg' sin(w + M)F, (S) exp(—ik,M,)dM,dM (3.46)

Pentru excentricitatea de ordinul zero, cos f si sin f pot fi Tnlocuite cu cos M si sin M si avem:
Exo =0 (3.47)

datorita factorilor care contin integralele definite de la 0 la 27 insin M si cos M.

Rezulta ca toate efectele pe termen lung in longitudine determinate de termenul e
pentru un satelit astfel incat forta radiatiei solare poate fi scrisda conform (3.40) sunt
demultiplicate cu factorul e. In plus, efectele nu se ridica la pitrat pentru ca trebuie integrate
doar o singura data pentru a obtine efectul in longitudine, in timp ce ecuatia (3.38) trebuie
integratd de doud ori si de aceea perturbatia ,, \, ” creste patratic cu timpul. O formuld pentru

determinarea ordinului de marime estimat a efectului de lungd durata a lui e este urmétoarea:

N o L1 [AD
(ae)Ip o~ 27r[ Mo ]eP (3.48)
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. . .. . AD : ) . .
unde P este perioada orbitala a satelitului si v © da ordinul de marime a fortei radiatiei
C

solara pe unitatea de suprafata a satelitului.

Formula (3.48) nu mai este valabila daca satelitul are antena exterioara. Forta de radiatie
solara asupra antenei poate fi exprimata conform cu (3.22) iar componentele lui S si Na sunt
date de relatiile (3.25) si (3.26). Componentele Ra si W, ale fortei (3.22) pentru ordinul zero
inesiy sunt:

R, = F,-& = G(M)(B,cosM +B,sinM)—F(M), (3.49)
si
W, = A'éN :Q(M)Bs- (3.50)
Ecuatia care corespunde relatiei (3.43) pentru antena este:
éA:—n—za G(M)(B,cosM +B,sinM)—F(M) (3.51)

—niactgl sin(w+M)G(M)B, +0(n) +0O(e)

. .o . <A - . -
Coeficientii Fourier €, , de lungé perioada sunt:
27

&= ﬁff[—n—i]exp(—iklml) G(M)(B,cosM + B, sinM)—F(M) dM,dM

_|_

(21)2fj[—n—tlctgl]exp(—iklMl)Bssin(erM)Q(M)dMldM (3.52)

si nu se simplificd datoritd factorilor G(M) si F(M) care provin din forta radiatiei solare
(3.22) asupra antenei. Efectul de perioada lunga asupra lui ¢ este diferit de zero deoarece
forta radiatiei solare asupra antenei contine anomalia medie a satelitului. Ordinul de marime
al acestui efect in ¢ poate fi estimat sub forma:

1 [ A O, ] sectiunea transversald a antenei

ash), ~—
( )Ip M ¢

o (3.53)

sectiunea transversald a satelitului

In cazul corpului unei navete spatiale pentru care perturbatia cauzati de radiatia solara
poate fi scrisa sub forma F =F(S), astfel W =F,(S), nu apar efecte de perioada lunga

asupra inclindrii §i ascensiei drepte a nodului ascendent al satelitului de ordin zero in

excentricitate. Pentru ordinul zero a lui e ecuatiile I':Vﬁvrcos(uﬂrf) s

Qsin | :Vﬁvrsin(w+ f) devin:

I = Vﬁvacos(w+ M) +0O(e) (3.53a)
=2 W asin@w+M)+0(), (3.53b)
sinl H

unde W este momentul unghiular orbital al satelitului.
I', 0 pot fi dezvoltati in serii Fourier de My si M. Termenii de lunga perioada au k, =0
astfel incat coeficientii lor sunt I'klo, leo. Folosind ecuatiile (3.53) impreuna cu W = F,(S) si

pastrand doar ordinul zero in e, se obtine:
. 1 27 a ) 2
o= = f - Fu(S)exp(—ik M,)dM, [ cos(w+M)dM =0 (3.54a)

0
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si

: 1 - a : 7
Q.= F,(S)exp(—ik,M,)dM, x | sin(w+M)dM =0 (3.54b
0= ey | Tisint O PPMIIM,x [ sinGe -+ M) (3.54b)
datorita integralelor in sinM si cos M . Prin urmare, efectele de lunga perioada in | si €2 sunt
demultiplicate cu un factor e. Un ordin de marime estimat al efectului de lunga perioada in
inclinare este dat de formula

(al), = [/ﬁc ]eP, (3.55)

AP e .. . e
Valoarea M_G reprezintd ordinul de marime a acceleratiei solare datorata radiatiei solare.

C
In cazul in care satelitul dispune si de o antend, radiatia solard perturbati poate fi scrisi
conform (3.22), efectele de perioada lunga asupra inclinatiei si a nodului apar de ordinul zero
n parametrii mici. Ecuatiile corespunzatoare ecuatiilor (3.53) pentru cazul cu antena sunt

I :%acos(quM)JrO(e) (3.56a)
si
0f = Wa asin(w+M)+0(e) (3.56b)
Hsin |

unde W, =F, -e, este componenta exterioara a acceleratiei perturbatoare datorata antenei
data de (50) de ordin zero in € si n. Coeficientii de perioadd lungd ai dezvoltarii Fourier

pentru I* si Q* sunt

(2= o f f exp(—ik,M,)B,G(M)cos(w + M )dM,dM (3.57a)
si
Op = ooy f f —exp(-ikM,)B,G(M)sin(w+M)dM,dM . (3.57)

Acesti nu mai sunt zero deoarece termenul G(M) care apare in expresia fortei (3.22) este 0
functie de anomalia medie a satelitului. Un ordin de marime estimat al efectului in inclinatie
datorat antenei poate fi dat de urmatoarea formula:
A P, sectiunea transversala a antenei

(al )Ip [ ]P
M c

Pentru determmarea efectului perturbatiei radiatiei solare asupra excentricitatii
satelitului, se folosesc elementele h si k pentru cazul e=0, h=esinw, k =ecosw . Se vor
calcula efectele lung periodice ai termenilor de ordinul zero in e in ipoteza unei perturbatii de
forma F = F(S). Ecuatiile de ordinul zero in e sunt

(3.58)

sectiunea transversala a satelitului

H:n—la —Rcos(w+ M)+ 2T sin(w+M) +0(e) (3.59a)

si
ket Rsin(w + M)+ 2T cos(w+ M) +O(e) (3.59h)
na

unde R si T sunt dati de expresiile (3.41). Exprimand h si k sub forma de dezvoltiri in serii
Fourier in functie de M, si M si de termenii lungi periodici (de ordinul 0 in e):
27 2x

Moo = (27)? “.( jeXp( ik,M,)(F,(S)cosM +F,(S)sin M) cos(w+ M )dM,dM
VA

(3.60)
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2 )2Ij(n—ijexp(—iklMl)(Fy(S)cosM—FX(S)sinM)sin(a)+M)dMld|v|
T) oo
si

y H( )exp( ik,M,)(F,(S)cosM +F,(S)sin M)sin(ew+ M )dM,dM

(3.61)

27 27

1
’ Zn)ZH

Acesti coeficienti nu se reduc datorita integralelor in cos’M si sin’M (in loc de cosM si
sinM) care nu sunt egale cu zero. Astfel, sunt asteptate aparitia efectelor periodice de lunga
perioadd (de ex. aproximativ anuale) In excentricitate, provenind de la perturbatia radiatiei
solare asupra corpului satelitului, chiar si in ipoteza ca aceasta poate fi scrisa sub forma (3.40)
si de asemenea pentru un satelit pe o orbitd circulara. O formuld generald pentru estimarea
acestui efect lung periodic in excentricitate este urmatoarea (Milan A. et al., 1987):

AD,
(a€);, = [ v ]P (3.62)

c

( jexp( ik,M,)(F, (S)cosM —F, (S)sin M) cos(w+ M)dM,dM.

Din nou, %q)—ce este la partea superioard a fortei perturbatoare deoarece doar elementele
din plan afecteazd excentricitatea satelitului. Acest efect aratd ca o oscilatie a distantei
satelitului peste o perioada orbitald; amplitudinea oscilatiei va varia estimativ conform (3.62)
si cu o periodicitate anuala. In excentricitate sunt de asemenea efecte de periodicitate lunga de
ordin zero ce provin de la forta radiatiei solare asupra antenei. Dar ele sunt mai mici decét
efectele estimate in formula (3.62), datorita sectiunii transversale mai micd a antenei in
comparatie cu sectiunea transversald a corpului navei cosmice.

Satelitii geostationari (satelifi cu perioada orbitald egala cu perioada de rotatie a
Pamantului, excentricitate mica si Inclinatie mica fata de planul ecuatorial al Pamantului) sunt
rezonanti cu coeficientii campului gravitational al Pamantului de rang inferior | si chiar egali
cu valoarea diferentei (I-m). Acest fapt cauzeaza o oscilatie a longitudinii satelitului cu o
perioada foarte mare (de ordinul 10° zile) cu aproximativ 2 pozitii de echilibru stabile, facand
ca pentru arce orbitale mai scurte de cateva luni, perturbatia longitudinii cauzati de termeni
geopotentiali de rezonanta, sa se acumuleze aproape exponential cu timpul.

Datele orbitale ale satelitilor geostationari pot fi folosite pentru a recupera coeficientii
rezonanti; precizia obtinuta depinde de acuratetea modelarii perturbatiei radiatiilor solare si de
acuratetea datelor de urmarire. Principala limitare este cauzata de efectele de lunga perioada a
radiatiilor solare si mai putin de tehnologia de urmarire disponibila.

In cazul satelitilor geostationari stabilizati pe 3 axe ce sunt orientati continuu catre
Pamant, intreg satelitul poate fi vazut ca o antena. Pentru efectul in semiaxa mare (de aici 4,),

nu este necesard folosirea pentru /4 a formulei (3.38) unde apare parametrul pentru

nealinierea antenei. Aceasta se intdmpla deoarece, conform ecuatiei (3.27), termenul de ordin
zero nu produce efectul de lungd perioadd, cu conditia ca componenta fortei de radiatie ce
actioneaza asupra antenei sd poatd fi scrisd ca 1n expresia (3.29), care este bineinteles
nepotrivitd pentru un satelit de forma complexa. Ca urmare, estimarea poate fi obtinuta din
formula:

a\ = 3A(I)— (3.63)

M c

In plus, existd de asemenea un efect asupra longitudinii cauzat de termenul &
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1(AD,) ,( At

Efectul in inclinatie poate fi estimat ca fiind:
AD
(aal) ~ 1| Ao | p2| At (3.65)
27 ( Mc lday

iar efectul in excentricitate este dat de formula (3.62). Se dau cifrele corespunzatoare pentru
un satelit stabilizat tri-axial avand raportul arie-masa 0.2 cm?/ g:

a\ =2,8-10 °cm/s? (3.66)

si
alAes ~21,1-10%cm x (At /1day)
aAl ~1,1-10cmx (At/1day) (3.67)
aAe ~1,1-10"cmx (At/1day)
Presupunind un arc orbital de duratd At~20 zile, vor aparea urmatoarele efecte
perturbative:

2
aA) ~ % @) [% At] ~100km  aAe~ 2km (3.68)

si
aAl ~2km aAe =~ 2km (3.69)
Apar astfel estimate efectele totale ale perturbatiei radiatiei solare in longitudine, nclinatie si
excentricitate; s-au folosit formule foarte simplificate, din moment ce ele trebuie sa contind un
factor numeric care sd depinda atat de forma, cat si de proprietatile optice ale suprafetei navei
spatiale. In mod clar, nu toate perturbatiile sunt imprevizibile; se poate realiza un model pe
computer bazat pe cunostintele legate de forma si proprietatile optice ale satelitulul. In
prezent, astfel de modele pentru satelitii stabilizati tri-axiali, de forma complexa, nu pot avea
0 precizie mai mare de 10%, efectul perturbativ necunoscut poate fi estimat ca fiind de
ordinul a 10 km 1n longitudine si 200 m pentru excentricitate si inclinatie.
Spre exemplu, perturbatia radiatiei solare in longitudine, mascheaza efectul coeficientilor
geopotentiali de rezonantd si de aceea, valoarea lor nu poate fi determinatd cu o precizie
relativ mai buna decat raportul dintre termenul necunoscut aA )\, cauzat de presiunea radiatiei

si de efectul cumulat 1n longitudine al coeficientilor de rezonanta.
In loc sa fie stabilizati tri-axial, satelitii geostationari pot fi stabilizati doar pe o axa; in acest
caz, ei sunt construifi de forma cilindrica, care se rotesc foarte repede si mai au o antena
exterioara desfasuratd care se roteste Tn opozifie cu perioada orbitala. Pentru corpul navei
spatiale, rezultatul (21) este valid si de aceea sunt asteptate efecte de perioada lunga in A; care
sd se datoreze doar antenei si de asemenea sa contind unghiul de nealiniere (aceste antene
mici au de obicei o forma simpla). Formula corespunzatoare ordinului de marime este (3.38).

Ecuatia (3.47) este satisfacuta si efectul in  poate fi estimat de (3.48) pentru corpul navei
si de (3.53) pentru antena. In ceea ce priveste efectul in inclinatie, din nou ecuatiile (3.54)
sunt satisfacute si pot fi folosite formulele (3.55) pentru corpul satelitului si (3.58) pentru
antend. Efectul in excentricitate este dat de (3.62).

Folosind un raportul arie-masa de 0.1 cm?g, un unghi de nealiniere de 1°, un raport ntre
antend si sectiunea transversala a satelitului de 1/5, o excentricitate de 0.001, precum si 0
lungime de arc orbital At=30 de zile, se obtine:

(a\), =4,8-10cm/s?

aAe ~5,4cmx (At /1day)

(aA¢), ~1,1-10°cmx (At /1day) (3.70)
aAl ~5,4cmx (At/1day)
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(aAl), ~1,1-10°cmx (At /1day)
aAe ~5,4cmx (At/1day)

Si prin urmare, dupa 30 zile se obtine o abatere longitudinala cauzatd de antena de
aproximativ 0,4 Km (in timp ce in ¢, efectele in e si | sunt mult mai mici). Datorita formei
simple pe care o au atat corpul cat si antena, perturbatia radiatiei solare poate fi modelata in
acest caz pana la o precizie de 5%, mai mare decat cea obtinuta in cazul satelitilor stabilizati
tri-axial. Totusi, aceasta nu va imbunatati perturbatia in A;, deoarece acest efect provine din
expresia (38), unde apare unghiul de nealiniere.

De aceea, se asteapta ca partea necunoscutd a efectelor radiatiei solare sa fie de cateva
sute de metri in longitudine, si respectiv de 15 si 80 de metri pentru termenii in inclinatie si
excentricitate.

Unii sateliti geostationari sunt formati dintr-un cilindru care se roteste foarte repede cu
un sistem de antend incastrat in satelit, astfel Incat sa nu mai fie necesara nici o altd antena
exterioara desfasuratd. Facand uz de aceleasi elemente ca cele din exemplul precedent,
referitoare la corpul navei spatiale, la sfarsitul celor 30 de zile, vor aparea aAe ~aAl ~1.6m
aAe ~1.6km si nici o contributie de la )\, (Milani A. 1987, p 70). Daca modelul presiunii de

radiatie are o precizie de 5%, partea necunoscuta a acestor efecte va fi foarte micd (aprox. 8
cm) pentru termenii €si I, si de 80 m pentru termenul de excentricitate. Prin comparatia
acestor estimari cu cele precedente se observa ca situatia s-a Tmbunatatit foarte mult. Efectul
periodic de lungd duratd, nemodelat, in longitudine, pentru un cilindru care se roteste foarte
repede, farda o antend exterioard, este neglijabil. Perturbatia datoratd termenului de
excentricitate nu este mare.

3.1.3 Efectele pe termen scurt

Efectele periodice pe termen lung ale perturbatiei au fost estimate pentru o singurd
rotatie a satelitului. Acestea sunt cele mai critice efecte care se intalnesc atunci cand sunt
analizate datele referitoare la arcele orbitale lungi (adica cele cu multe rotatii). Dar in unele
cazuri, efectele pe termen scurt, care produc oscilatii ale elementelor orbitale pe perioade
comparabile cu perioada orbitald, nu sunt neglijabile. Se estimeaza tot prin dezvoltare in serii
Fourier prin calcularea coeficientilor k, = +1;
Pentru semiaxa mare avem (Milan A. et al., 1987):

27

. 1 %, .
= [ [ aexp[—i(kM, = M)]dM,dM (3.71)

unde, pentru ordinul zero in e
a:gT +0(e), (3.72)
n

folosind pentru T expresia (3.41), unde pentru ordinul 0 n e, f poate fi schimbat in M, si se
obtine:
1 27 2 2
f ZF,(S) exp(—ik,M,)dM, x f cos M exp(=iM )dM
0

Ty

;n
—(21)2 j% FX(S)exp(—iklMl)dMlxj‘sin M exp(+iM)dM +0O(e) (3.73)

unde integralele Tn dM nu sunt zero. in acelasi mod antena contribuie la efectele periodice pe
termen scurt Tn a pentru ordinul O in e. Drept urmare, se asteapta sa apara o variatie in
semiaxa mare cu aceeasi perioada ca in perioada orbitald a satelitului si cu o magnitudine de
ordinul
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2 AD

care produce o oscilatie de amplitudine
AP
(Aa), :Z_;M—g p? (3.75)

Din ecuatia (3.59) este evident ca excentricitatea este supusa si ea unei perturbatii periodice
pe termen scurt, care rezultd dintr-o variatie a distantei (aAe),, cam de acelasi ordin cu

(3.75). Ecuatiile trebuie sa fie rezolvate impreuna pentru a afla cum se combina cele doua
efecte.
Acceleratia n Aj corespunzatoare lui a este data de:

. AD
(ax),, = SM—s (3.76)
dand nastere unei oscilatii de amplitudine
AD
(aAN),, ~ 4_7‘°;ZM—§ P (3.77)

Un efect periodic pe termen scurt, de ordinul O apare in e (3.43), cauzat de componentele R si
W ale fortei perturbatoare, in timp ce doar componenta T apare in ecuatia (3.72).

A . o . AD
Considerand acceleratia radiatiei solare estimata de forma 2 avem:

Mc
1 AP
ag), ~——-=> 3.78
(a),y =~ (379
si 0 oscilatie in timpul fiecarei perioade orbitale de amplitudine
1 A®
ale), ~— —2PpP? 3.79
@A)y = e (3.79)

N . . . A Y e e g c
in cazul satelitului geosincron cu Ve 0,1cm?/ g, amplitudinea oscilaiei diurne a semiaxei

mari va fi
(Aa)Sp ~17m (3.80)

Cu cat este mai mica valoarea lui A/M, cu atat va fi mai mic efectul; si cu cat va fi mai bun
modelul fizic, cu atat mai mica va fi componenta necunoscuta.
In ceea ce priveste efectul pe termen scurt al inclinatiei, se foloseste ecuatia (3.53a) de

ordinul 0 n e si dezvoltarea in serii Fourier, in care coeficientii de scurtd duratd I, ., nu

depasesc media. Acelasi rezultat poate fi demonstrat prin folosirea ecuatiilor regularizate

pentru | =0, in cazul satelitilor cu inclinatie si excentricitate mica (ex. satelitii geostationari).
Va aparea un efect diurn a carui amplitudine este de ordinul
1 AP
aAl), ~— —2Pp?, 3.81
(aAl),, 27 Ve (3.81)

. . A . g . e
Pentru un satelit geostationar cu m =0,1cm?/ g, amplitudinea maxima a oscilatiei diurne a

planului orbital este

(aAl),, ~8,6m (3.82)
Ca un exemplu, pentru masurarea efectelor miscarii polare (datorita faptului ca axa de rotatie
instantanee a Pamantului oscileaza in jurul axei momentului de inertie maxim cu un unghi de
amplitudine de ordinul a 0,2 secunde de arc), trebuie sd putem “detecta” o oscilatic (aAl )pm
de aproximativ 40 m, pentru un satelit geosincron.

Efectul este diurn, deoarece statiile de urmadrire se rotesc in jurul axei de rotatie
instantanee a Pamantului, si de aceea se vede planul orbital al satelitului ca osciland cu
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propria perioadd de rotatie. Din moment ce conform ecuatiei (3.82) efectul perturbativ de
scurtd perioadd in inclinatie nu poate fi modelat, de obicei, cu o precizie de mai mult de
cateva zeci de cm, efectul miscarii polare este mascat de aceasta, la o precizie de cel putin
1%.

Deoarece scopul acestor sateliti din aceasta clasa, in cazul nostru, este de a transmite
unde radio, este necesard existenta unor panouri solare si antene directionale indreptate catre
Pamant. Drept urmare, va aparea un efect de acumulare cuadratic in longitudine a carei
magnitudine este o fractiune semnificativd din valoarca datd de expresia (3.63).

Avand 3:0,2 cm®/g, dupd cinci rotatii orbitale, va apdrea o deplasare de-a lungul

traiectoriei de A x 6 km. Coeficientul A este o functie complexa ce depinde de forma si
altitudinea satelitului, dar nu mai mare de 0.1. Aceasta Inseamna ca efemeridele satelitilor
GPS trebuie sa fie actualizate frecvent cu noi date referitoare la traiectorie. Pentru ca GPS sa
poatd determina pozitia statiilor cu o precizie de cativa cm, ar fi necesare observatii simultane
de la mai multe statii. Prin “simultan” inseamna ca observatiile trebuie facute la intervale de
timp destul de mici astfel incat sd8 mentind perturbatiile nemodelate pentru o portiune de
cativa cm; asta inseamna nu mai mult de cateva ore.

3.2 EFECTELE INDIRECTE ALE PRESIUNII RADIATIEI SOLARE

Fiecare satelit este perturbat prin interactiunea sa cu radiatia electromagnetica, nu
numai prin presiunea radiatiei directe cauzatd de lumina soarelui, dar si printr-un numar de
alte moduri subtile si complexe.

3.2.1 Presiunea radiatiei reflectata de Pamant

Dupa primii cativa ani de analizd orbitald a lut LAGEOS, a devenit clar ca miscarea
satelitului de-a lungul traiectoriei poate fi prevazuta si/sau modelatd mult mai putin precis
decat in directia transversala, chiar si pentru arce de cateva zile. Aceasta se datoreaza actiunii
unei forte asemanatoare cu forta de frecare care rezultd intr-o deceleratie constanta de

aproximativ —3,4-10 *°cm/s?, asupra cireia se impune o modulatie pe termen lung (cu o
amplitudine a radacinii patrate a mediei aritmetice de 1,3-10 .

Partea seculard cea mai importantd din aceastd perturbatie neprevazutd este foarte
probabil sa fie legata de un efect de franare amplificat datorat ionilor pozitivi care populeaza
plasmosfera Pamantului si sunt focalizati de catre potentialul electrostatic al satelitului. Dar
acest efect nu poate explica in mod plauzibil toate componentele armonice pe termen lung
care apar in spectrul efectului perturbativ nemodelat. Printre mecanismele fizice existente in
urma carora pot aparea aceste componente, unul dintre cele mai plauzibile este presiunea
radiatiei Soarelui reflectatd de Pamant. Daca se are In vedere variatiile in puterea de reflexie a
Pamantului la diferite latitudini si in anotimpuri diferite (datorita variatiei distributiei apa-
pamant si respectiv conditiilor meteorologice) fortele rezultante pot explica multe linii
proeminente in zona de joasd frecventd a spectrului reziduurilor acceleratiei (Anselmo et al
1983b). Efectului perturbativ al albedo-ului pamantului este cunoscut de mult timp. Spre
exemplu, Smith (1970) mentiona: “la aceste indl{imi unde perturbatia albedoului este probabil
mai mare decat rezistenta aerului si pentru orbite care se afla complet in lumina Soarelui,
albedo-ul poate fi forta perturbatoare cea mai importantd in semiaxa mare”. Dar albedo-ul
este influentat de atat de multe variabile geografice si meteorologice incét este foarte dificil de
gasit un model atit de simplu pentru calculele mecanicii ceresti care sd descrie realist
trasaturile cele mai importante ale acestui fenomen. Desi nici un efect albedo nu poate fi
responsabil pentru partea strict seculard a micsordrii semiaxei mari, un numar mare de
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modulatii pe termen lung ale perturbatiei pot sa apara atunci cand modelul albedo-ului adoptat
este destul de realistic.

Pentru obtinerea efectelor pe termen lung ale perturbatiei, se foloseste un procedeu de
descompunere a acceleratiei corespunzatoare in componentele sale R, T si W, de-a lungul
directiei radiale, in plan transversal si in afara planului; si atunci variatia acestor componente,
mediate pentru o rotatie, determina efectele pe termen scurt, lung si secular. Daca se considera
ca albedo-ul Pamantului nu are o variatie mare pe scara larga, componenta R este aproximativ
constantd pentru mai mult de jumatate de rotatie, timp in care satelitul este in emisfera
luminatad §i este neglijabila in cealaltd jumatate; in timp ce componenta acceleratiei
perpendiculard pe planul orbital imprima un impuls Inainte, atunci cand satelitul intrd in
portiunea neluminata a emisferei si un impuls inapoi atunci cand intra in portiunea luminata a
acesteia. Se obtine componenta T prin proiectarea componentei “pseudo-transversale” pe
planul orbital al satelitului.

Ecuatia Gauss pentru semiaxa mare a de prim ordin in excentricitate este

a:%T+e(RsinM +TcosM) (3.84)

unde M este anomalia medie iar n este miscarea medie.

Pentru un satelit aflat pe o orbita aproape circulara (pentru Lageos e = 0.004), evolutia
pe termen lung a semiaxei mari este dominatd de media componentei T. Aceastd medie ar
disparea daca proprietatile optice ale suprafetei Pamantului ar fi intotdeauna egale la punctele
diametral opuse, deoarece aceste impulsuri ar fi egale; in cazul acesta efectele dominante vor
fi demultiplicate cu un factor e. Exista cel putin 2 motive pentru care media lui T este diferita
de 0. Mai intai, emisferele nordica si respectiv sudica ale Pdmantului au o distributie diferita
mare-pamant (rezultand un albedo mediu diferit). In al doilea rand, cand este iarna in emisfera
nordica, este vara in emisfera sudica si invers, producand o asimetrie sezonierd in ceea ce
priveste nebulozitatea, vegetatia, gradul de acoperire cu zapada, etc.: acesti factori pot
influenta substantial cantitatea de lumina reflectatd. Un model simplu care cuprinde aceste
doud fenomene, a fost propus de Anselmo si altii (1983b): media T a lui T dupa o rotatie
poate fi aproximata prin urmatoarea expresie:

T =(Acosyp, sin A, +Bcose,)sing (3.85)
unde:
¢ - unghiul dintre planul orbital si planul liniei de demarcatie (0 <@ <),
siny - proiectia componentei “pseudo-transversale” a planului orbital,
¢, - colatitudinea intersectiei dintre planul orbital si planul format de linia de demarcatie

dintre partea luminata i cea neluminata (corespunzatoare intrarii satelitului in zona de “zi”),
Cosy, - factor care explicd asimetria dintre cele doua emisfere. Aceasta ar trebui s fie mult

mai relevantd pe masura ce linia de demarcatie este traversata la o apropiere mai mare de poli,
iar A, =\, —& este un unghi periodic, definit de longitudinea )\, a Soarelui si de o diferentd

de faza & care exprimd schimbarea efectelor meteorologice in acord cu anotimpurile
astronomice. Amplitudinile celor doua efecte sunt date de coeficientii constanti B (pentru
media asimetriei “emisferice”) si A (pentru variatia sezoniera).

In ceea ce priveste semnele lui A si B, dacd in genere emisfera sudici este mai
luminata, media albedo-ului creste in timpul iernii, diferenta de faza 6 fiind mica, de unde
rezulta B, A > 0.

Inclinatia satelitului (1) si longitudinea nodului ascendent (£2), permit obtinerea in
sistemul de coordonate ecuatorial, vectorul unitar N perpendicular pe planul orbital.

N = sinlsin{, —sinlcos¢), cosl (3.86)

Directia Soarelui este specificatd de vectorul unitate S, care, in sistemul de referinta ecuatorial
(Fig. 3.3) cu axa x indreptata catre echinoctiul de primavara, este data de
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S =|[cos),, sin\, cose,, sin, sine, | (3.87)

Fig. 3.3 Sistemul de coordonate inertial x, y, z
si sistemul de referin{a ecuatorial

unde ¢, este oblicitatea eclipticii. Linia de intersectie dintre planul orbital si planul linei de
demarcatie dintre partea luminatd si cea neluminatd a satelitului este definitd de produsul

(134 1)

vectorial Sx N ; de aici colatitudinea ¢, la care orbita intrd in jumdtatea spatiului “zi” este
data de:

coswp:z~(§>< N)/‘§x N‘ (3.88)
unde versorul z este indreptat catre Polul Nord. Unghiul ¢ dintre cele doud plane este dat de
sing, = ‘gx N‘ (3.89)
Inlocuind in ecuatia (3.85) se obtine pentru componenta medie a lui T
T =|2:(SxN)|(Asin\, +B) (3.90)
Produsul triplu poate fi calculat din ecuatiile (3.86) si (3.87):
2-(Sx N) = —sin 1 |cos? [%EG]COS A, — € +sin? [%e@]cos Ay +92 ] (3.92)

—

T se descompune n componente Fourier:

f:—lAsinlcosz[l%]Sin 2\, —Q-6
2 2
L B N
—EAsmIsm 5% sin 2\, +Q—¢ (3.92)

—Bsinlcosz[%%]cos A, —Q —Bsinlsinz[%%]cos A, +€

1 psin | J1—cos?§sin® e, sin Q+6°
2
unde unghiul de faza al oscilatiei 2 este

0'=arctg [— 90 ]:—6 (3.93)
cose,

62



Se neglijeaza excentricitatea Soarelui pentru a calcula frecventele diferitilor termeni,
astfel incat A, poate fi consideratd constanta. Tabelul 3.1 prezintd suma amplitudinilor

relative si a celor 5 componente de lunga perioada rezultante ale acceleratiei T.

Efectele semiaxei mari sunt obtinute in mod simplu din ecuatia (3.84): perturbatiile de lunga
perioada apar ca o consecintd directd a afirmatiilor continute in ecuatia (3.85), adica a
modelului albedo-ului asimetric nord-sud. Neglijand total efectele componentei R ale
acceleratiei, desi demultiplicate cu un factor e, totusi aceste efecte nu sunt neglijabile
deoarece componenta radiala medie este mult mai mare decat cea transversala, din moment ce
atdt componentele luminii difuze cat si cele ale luminii reflectate contribuie la aceasta pe
aproximativ jumatate din lungimea orbitei. Rezultatele calculului dezvoltarii Fourier pentru
variatiile semiaxei mari aratd ca pentru excentricitatea lui LAGEOS, cele mai mari
componente Fourier ale perturbatiei R sunt mai mici cu aproape un ordin de marime decat
cele mai mari componente ale lui T.

Tab. 3.1. Componentele Fourier ale acceleratiei T datorate
luminii solare reflectate de Pamant pe orbita lui LAGEOS (Milani A. 1987, p. 82)

Argumentul Pe_rioada Amplitudinea Faza pentru te”‘f‘e”‘: .
(zile) Amplitudinea*sin(argument +faza)

A, =S 560 0,90B 3n/2

A, +Q 271 0,04B 3n/2

2\, -0 | 221 0,45A -8

2\, +Q | 156 0,02A -8

Q 1050 0,47(1-0,16cos’ 8)V*A | m—arctan(-0,92tgd)

Presiunea radiatiei reflectate a Pamantului este un factor important in ceea ce priveste
perturbatiile de lungd perioadd ale semiaxei mari. Problema principald constd in
complexitatea fenomenului luminii difuzate de o suprafatd planetara variabila cat si de
atmosfera. Modul Tn care apare acest proces poate constitui un factor crucial in a determina
daca efectele de perioada lunga apar sau nu.

Presupunand ca:
a) radiatia care vine de la suprafata Pamantului este suma a doud componente, una (lumina
difuzata) care depinde numai de punctul P al suprafetei Pamantului si al unghiului la zenit al
satelitului, adica unghiul ¢ dintre directia satelitului (specificata de vectorul unitate s), si de
normala pe elementul suprafetei de difuzie dS(P) (vectorul unitate n); celalalt (lumina
reflectatd) depinzand de asemenea, de alte variabile, de exemplu directia Soarelui.
b) Pamantul este sferic si are proprietati optice independente de longitudine (nu se tine cont de
rotatia Pdmantului).
c) se admite ca presiunea radiatiei care actioneaza pe un satelit este proportionald cu
intensitatea luminii L((, P) dS(P) care trebuie sa fie directionata de-a lungul lui s si care
trebuie sa depindd de distanta D dintre elementul suprafetei si satelit, dar nu si de pozitia
satelitului.
d) orbita satelitului este circulara.
atunci componenta tangentiala a fortei perturbatoare asupra satelitului, datoratd presiunii
radiatiei de la lumina difuzata, are valoarea medie 0, pentru o perioada orbitalad si aceasta nu
poate produce un efect orbital de lunga durata.

Componenta tangentiala a fortei perturbatoare, mediatd pentru o revolutie orbitala,
este proportionald cu integrala:
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jdAfL§57dS(P):fK(P)dS(P) (3.94)

unde K(P) este functia care trebuie integratd pentru partea iluminatd a suprafetei Pamantului,
anomalia A da pozitia satelitului de-a lungul orbitei, si ~ este unghiul dintre s si viteza

orbitald. Se defineste o noud variabild \ =A—),, unde ), este anomalia punctului de pe

orbita cel mai apropiat de P (Fig. 3.4).
Atunci:
2w

K(P)— f L P[)),2 Z,cs;v(A, P) g — f L(s(A,PS,2 E’%’CSV(A,P)O,X (3.95)

In partea dreaptd a ecuatiei (3.95) functiile D, ¢ si | sunt pare, dacd ne referim la

—T

variabila A\, in timp ce cosy este impar, (din moment ce orbita este circulara si de aceea
v(\)=m—~(=X). Ca o consecintd, K(P)=0 pentru fiecare P, si acceleratia tangentiala
medie produsa de lumina difuza este 0.

Ca rezultat al efectului 0 al luminii difuzate, lumina reflectata iese in evidenta, cu toate
ca, cantitatea de lumina reflectatd de la intreaga suprafatd a Pamantului este mai mica de
aproximativ patru ori decat cea a luminii difuzate (Milani A., 1987, p. 84).

Proprietatile de reflexie ale suprafetei Pamantului pot fi deduse din variatiile diurne
ale valorii albedo-ului obtinute de Meteosat (Gube 1982), care prezinta trei caracteristici
principale:

a) marea este de obicei intunecatd, dar coeficientul sdu de reflexie se mareste de aproximativ
3 ori cand unghiul zenital al Soarelui se mareste de la 0 la 70° (datorita fenomenului de
reflexie de tip Fresnel, al suprafetei “neregulate” a apei).

b) o crestere similara, chiar daca mai putin vehiculata, apare cand o suprafata “intunecata” de
pamant este observata intr-o atmosfera fara nori sau cand sunt prezenti nori fini.

Punctul de pe orbitd
cel mai apropiat de P

Soare

Fig. 3.4 Anomalia punctului de pe orbita cel mai apropiat de P

¢) in cazul norilor densi observabili optic, albedo-ul este ridicat (aproape 0.6); in schimb,
predomina radiatia difuzata si dispare practic dependenta de unghiul la zenit al Soarelui.
Aceasta aratd ca cantitatea de lumina reflectatd depinde in foarte mare masurd de
natura suprafetei si de conditiile meteorologice predominante (de ex. de anotimp) si se afla in
opozitie cu coeficientul de reflexie insusi, adica este foarte posibil ca suprafetele intunecate sa
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se comporte ca si reflectori puternici). Mai mult, din moment ce fenomenele de reflexie sunt
dominante pentru unghiurile mari la zenit ale Soarelui, ele pot influenta migcarea unui satelit,
mai ales cand satelitul “vede” Pamantul pe masura ce se lumineaza (mai ales in cele doua
portiuni ale orbitei unde satelitul este pe punctul de a intra sau de a iesi din conul de umbra al
Pamantului). In aceste conditii, forta corespondenti are, inevitabil, o componenta tangentiala
semnificativa care nu depaseste media daca nu existd simetrie perfecta intre proprietatile de
reflexie ale suprafetei dintre emisferele nordica si sudica.

Efectul perturbator de lungd duratd apare ca o consecintd a doua forte neechilibrate
care actioneazad in zone ale orbitei, la latitudini opuse. Pe baza unei abordari seminumerica
complexa, “Barlier si altii” (1986) au elaborat un astfel de model care explica:

a) geometria partilor de lumina reflectate;

b) proprietatile reflexive ale suprafetelor apei;

c) distributia diferita apa-uscat in cele doua emisfere;

d) acoperirea cu nori si dependenta de latitudine in cazul modificarilor de anotimp.

Forta perturbatoare de-a lungul traiectoriei a fost calculata numeric ca o functie a celor
trei argumente X\, A\, si Q ( plus inca cativa parametri independenti care au acelasi rol ca si

A, B si 0) cu media peste A, si in final descompusi in doua armonice Fourier bi-dimensionale
ale lui A\ si ©. Componentele dominante Fourier ale perturbatiilor sunt aceleasi cu cele date

de simplul model analitic, cu toate cd amplitudinile relative sunt cumva schimbate si apar
armonici mai mari (cum ar fi (2\, -2Q2, ). Magnitudinea acceleratiei de perioadad lunga este

tot de ordinul 20 °cm/s?, adici in acord cu acceleratia reziduala (Milani A., 1987, p. 86).

Un alt efect al presiunii radiatiei asupra Pamantului este aceea produsa de radiatia
termica infrarosie emisd de planetd. Radiatia termica reprezintd mai mult de 60% din totalul
fluxului de energie care provine de la Pamant, si astfel, va aparea ca acest mecanism poate da
nastere la efecte comparabile cu, sau chiar mai mari decat acelea datorate albedo-ului. De fapt
acestea nu apar din cauza faptului ca Pamantul emite radiatie termica intr-un mod mult mai
simetric decat pentru lumina vizibild: de exemplu, cea de-a doua, in mod evident manifesta o
asimetrie zi-noapte, in timp ce simetria corespondenta in fluxul termic este de cateva procente
(Raschke si Bandeen, 1970).

In mod clar, daca radiatia de iesire ar fi simetric sferica si uniforma, ar produce doar o
schimbare mica, a constantei “efective” gravitationale dependentd de satelit (datorita
proprietatilor optice, precum si datorita coeficientului diferit arie-masa).

Pentru o aproximare mai exactd se poate considera o dependentd de latitudine a
campului radiatiei termice, datd de dezvoltarea armonica sfericd, principala contributie fiind
datorata termenului zonal de gradul doi. Efectele perturbatore corespunzatoare au fost
calculate de Manakov (1977) si Schnal (1981), prin folosirea unor premise simple referitoare
la legea emisiei aplicata pentru arii elementare. Acesti autori au aratat ca nu exista efect de
lunga durata asupra semiaxei mari a satelitului, asupra excentricitatii si inclinatiei de ordin 0
n excentricitate, in timp ce @ si Q inregistreaza schimbari seculare analoge (desi mult mai
mici) referitor la cele cauzate de J20 gravitational. Periodicitatea anuald poate aparea din
schimbarile sezoniere (periodice) ale armonicelor termice impare.

3.2.2 Emisia termica anizotropa

Un alt efect indirect al interactiunii dintre radiatia solara si satelitul artificial se
datoreaza faptului ca echilibrul distributiei temperaturii pe satelit devine neuniforma, datorita
orientdrilor diferite, referitoare la incdlzirea solara a diferitelor parti ale corpului navei
spatiale. Aceasta face ca sa actioneze o fortd netd, din moment ce fotonii termici emisi de
zonele mai fierbinti ale suprafetei poseda mai multa energie cinetica decét cei care provin din
zonele mai reci. Pentru un satelit care se roteste vor fi doua asimetrii ale distributiei
temperaturii.
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Daca se reprezintd satelitul ca pe o “planetd” mica, se poate vorbi de o asimetrie
“sezonierd” care apare din faptul ca unghiul ¢ dintre axa de rotatie si directia catre Soare nu
este de 90°, si se modificd cu o periodicitate anuala, producand un flux de radiatie diferit pe
partea nordica si pe cea sudicd a satelitului; pe de altd parte este prezenta o asimetrie “diurna”
intre partile de zi si cele de noapte (luminati si cea intunecati), ori de céte ori & nu este 0. Tn
plus, o inertie termica finitd va determina o diferentd de timp intre punctele cele mai fierbinti
si cele sub-solare (efectele acestora din urma sunt neglijabile cand viteza de rotatie este mare).

Pentru un corp orbital aproape sferic, care se roteste cu viteza foarte mare, fluxul de
energie absorbit de elementele suprafetei satelitului este:

a® fi-S (3.96)
unde:
a - este coeficientul de absorbtie,

®_ - este constanta solard (~1,38-10°erg-cm?-s™)

Versorii i si S specifica directiile ortogonale (in exterior) pe elementul de suprafatd si
respectiv orientate catre Soare.
Energia emisa pe unitate de arie este:

eoT? (3.97)
unde:

o=5,67-10" erg/cm”-s-K - este constanta Stephan—Boltzmann,
T - este temperatura suprafetei,
¢ - este coeficientul de emisie, (¢ =1 pentru un corp negru).

Considerand starea termicd a unui corp sferic, omogen, si care se roteste uniform fiind
luminat de cétre Soare, prin introducerea unui sistem de referinta a carui axa z este orientatad
pe directia axei de rotatie a corpului (specificat de versorul w), n timp ce axa y contine
proiectia lui S pe planul xy si folosind coordonatele polare r, 6 si ¢ se obtine

i =[sinfcosy, sindsing, cosd]
S =[O, sing, cos¢] (3.98)
A-S =sindsin psin& 4-cosfcosé
Daca rotatia este destul de rapida pentru ca distributia temperaturii sd atinga o stare asimetrica
constanta (independenta de timpul t s1 unghiul la azimuth ¢ ) ecuatia de conductibilitate a
caldurii ia forma ecuatiei lui Laplace (Kittel si Kroemer, 1980):
VT =0 (3.99)
iar solutia sa generala este o functie armonica simetrica axial, care poate fi desfasurata sub
forma:

TLO)=T+3T, [é] P (cos®) (3.100)

unde:
T, - este temperatura medie,
R - este raza sferei,

Ty, - constituie coeficientii constanti,
Py - sunt polinoamele Legendre de ordinul n.

Ca o conditie limita, trebuie luat in consideratie echilibrul dintre fluxul de caldura care
iese, produs de propagarea termicd, —xOJT /Or (- este conductivitatea termica a corpului,

consideratd constant) si emisia la suprafati (adica diferenta dintre eoT* si fluxul de energie
absorbit de la Soare anS®, :
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eoT*—an-S®_ = _XZ_T . (3.101)
r

Cerintele simetriei axiale impun ca in ecuatia (3.101) si se inlocuiascd fi-S cu media sa
unghiulara:

1
s(@)=— | n-Sd 3.102
(0)= [ n-sde (3.102)
integrala fiind calculati numai pentru emisfera luminati, pentru fi-S >0. Daca se alege

€< g , expresia analitica a lui S(#) este:

s(f) =cosEcosd  pentru 6 < g ¢

sin&sinfdcos n cos&cosé

s(@) = (m—2¢,) pentru g—§§0§g+g (3.103)

s(9))=0 pentru 0 2%+§

unde ¢, este solutia ecuatiei fi-S =0
¢, = —arcsin(ctgdctgs) (3.104)
Pentru £ > /2, s(f) poate fi derivat daca se observa ca atunci cand ¢ devine (m—¢), s(6)

se schimbda in S(m—#). Se poate rescrie ecuatia (3.101) introducand pe s(@)si (daca
variatiile de temperatura sunt mai mici fata de To) prin liniarizare

e|oTs +40T2> T P, (cosd) |- as(B)®, = %Z nT.P (cos®) (3.105)
dezvoltand s(6) intr-o serie de pn)olinoame Legendre n
5(0) = > s,P,(cos ) (3.106)
astfel, ecuatia (3.105) poate fi separata in umr;étoarele relatii (Milani A., 1987, p. 90):

eoTy =as,®, (3.107)
T, =as,®, /(4coT; +ny/R)

Ca si cazuri particulare, se poate obtine din (3.103) s, =1/4, s = %Cosg ; S, poate fi simplu

dedus din ecuatia conservarii energiei. Ecuatia (3.107) poate fi rescrisd sub forma:
4oT) =ad /e (3.108)
T, =s,To /L+nxT, /aRD,).
Daca se considera o =&, temperatura medie a corpului este T, = 280K .
Pentru a determina forta datorata emisiei termice anizotrope, trebuie avut in vedere faptul ca

fiecare element de suprafatd emite in directia n un moment de flux egal cu 2c0T*/3c, unde ¢
este viteza luminii, iar factorul 2/3 tine cont de faptul ca emisia urmeaza legea lui Lambert.
Aceasta corespunde unei forte nete care actioneaza asupra unui satelit si care este datd de

n(2soT *dS /3c) . Forta totald F poate fi obtinuti prin integrare pe intreaga suprafati: datoritd

simetriei axiale, aceasta este directionata de-a lungul lui w.
Calculul explicit da (Milani A., 1987, p. 91):

F= —wzg—ca f cos@[To4 +4T5> "T,P,(cosh) |dS
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—_w 47750?}% fsm@cos@[T +4TSZ Pn(cosé)]de (3.109)

W 327T§RZEUTO3T1
9c
sau prin Tnlocuirea lui T in ecuatia (3.108)
2
Few drad R cos{]’ (3.110)
9cps
unde (3 este un coeficient de reducere dat de
xTo
=1+ 3.111
b aR® ( )

Se observa ca din momentul in care ecuatia liniarizata (3.105) este adevarata numai daca |Tn|

<<T,, aceasta aratand ca f>>1 (adica conductivitate mare).

Valorile standard ale lui B sunt:

471 - pentru sfere de aluminiu omogene ( y =2,1-10"erg/cm-s-K),

79 - pentru o sferd de plumb omogend ( y =3,5-10%erg/cm-s-K)

155 - pentru o sferd cu miez izolat (y =0) avand o raza de 25 centimetri si un invelis

exterior. Ordinul de marime pentru variatiile de temperatura la suprafata, poate fi estimat daca
numim AT diferenta de temperatura dintre polul nord si polul sud al satelitului, produse de

termenul Py in ecuatiile (3.98) si (3.108). Se obtine AT =T, cosg si din moment ce

T, = 280K , pentru exemplele anterioare T,/3=0,6; 3,551 1,8 K.

S-a aratat ca acceleratia datoratd asimetriei temperaturii sezoniere este directionata de-
a lungul axei de rotatie a satelitului, cu Aw in functie de unghiul dintre axa de rotatie in jurul
axei proprii (w) si directia catre Soare (S). Daca se considerd W constanta, adica daca satelitul
se roteste in jurul axei de moment maxim de inertie si nu este prezenta nici o for{a de precesie
si totodatd dacd nu existd nici o eclipsa, atunci Aw este o functie doar in variabila S, iar
rezultatele pentru presiunea radiatiei solare, chiar se aplica: perturbatia nu cauzeaza efecte pe
termen lung sau efecte seculare asupra semiaxei mari, ci doar efecte de ordinul unu in
excentricitate, asupra longitudinii satelitului, a inclinatiei si a nodului. S-a neglijat complet
contributia albedo-ului Pamantului si a radiatiilor infrarosii la starea termica a satelitului.
Forta corespondenta este din nou directionata mai ales de-a lungul lui w, dar marimea si
semnul sdau sunt determinate de relatia geometrica dintre axa de rotatie si planul orbital; in
mod special, efectul semiaxei mari ar trebui sa fie maxim atunci cand w se afla in planul
orbital, si ar trebui sd aiba o valoare medie pentru o orbita circulara si totodatd un camp de
radiatie terestru asimetric. De aceea, doar radiatia albedo-ului, care este puternic dependenta
de longitudine, poate avea o contributie semnificativa.

Un alt fenomen este asimetria temperaturii diurne, care produce o forta perpendiculara
pe axa de rotatie. Avand in vedere faptul ca forta este proportionald cu diferenta de
temperaturd, aceasta este foarte mica Tn comparatie cu cea care apare datoritd efectului
“sezonier”, si de aceea, acest efect poate fi neglijat. Aceasta concluzie nu este valabila si in
cazul unei nave cosmice fixe care se roteste incet, sau a uneia stabilizata tri-axial.

Cand se stie ca pentru un satelit existd o diferenta de temperaturd “tipica* intre doua
parti ale corpului sau, ordinul de marime al acceleratiei perturbative corespunzatoare poate fi
evaluat din expresia
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A O AT
= Vo — — — 3.112
Ay Mc T, ( )

A e . o 9 I .
unde IV reprezintd valoarea medie a raportului arie-masa a satelitului, si v este un coeficient

care inlocuieste factorul 4/9 dedus pentru satelitul sferic.

3.2.3 Undele radio
In cazul satelitilor echipati cu sisteme de telecomunicatii capabile si emiti unde radio
catre Padmant, acestea Tn mod sigur vor produce un “recul” al presiunii de radiatie, a carui
ordin de marime este dat de presiunea radiatiei solare asupra satelitului, impartit cu un factor
care da eficienta fractionald a navei cosmice, prin convertirea energiei solare in unde radio.
Efectele perturbative corespunzatoare se pot evalua admitandu-se ca transmisia se face

de-a lungul vectorului unitate b, dandu-se astfel axa de simetrie a antenei emititoare. Acest
lucru aduce o contributie la termenul din ecuatia (3.22), F, =C(f)S+F(f)N,) datd de
W (t)/Mc unde W (t) este puterea emisa ca functie de timp.

Aceasta produce:

a) un termen a dat de —Z%M(t), care rezulta dintr-o perturbatie seculara A;, (in opozitie cu
nivic
efectele pe termen lung ale presiunii radiatiei solare) date de
3EW ,
aA\ = ——>—t°, 3.113
A= e (3.113)

unde W este puterea medie emisa, iar 5 este unghiul de nealiniere al antenei (masurat pe
planul orbital) fata de centrul Pamantului.

b) un termen ¢ secular, dat de ZW—ISI) adica ne demultiplicat de parametrul mic ¢ .
naMc
Acesta produce un efect in longitudine
ahe=—2- W 4 (3.114)
nMc

care este mai mare decat efectul %; (3.29) doar pentru un interval mai mic decéat 4/ 3n§ adica
daca € ~1°, asta Tnsemnand 10 perioade orbitale.

Pentru un satelit GPS, cu M ~500Kg, W = 400W si cu o perioada orbitala de 12

ore, dupa 1 zi se obtine o alunecare in lungul traiectoriei de aprox. 3 m, care in 10 zile devine
de 50 m (Milani A., 1987, p. 94).

Efectele datorate transmisiei undelor radio asupra inclinatiei §i a excentricitatii sunt
demultiplicate de parametri mici (1 si respectiv €). Ca urmare, aceste efecte sunt de obicei

mai mici decat cele de ordinul 0 datorate radiatiei solare directe.

3.2.4 Eclipsele

Cand un satelit intrd in umbra Pamantului, interactiunea sa cu radiatia solard este
sistata brusc, ceea ce influenteaza, evident, evolutia orbitala. Pentru a modela acest efect este
necesar sa se determine punctele de intersectie a zonei de umbra cu orbita satelitului. Daca
umbra ar avea o forma perfect cilindrica, anomalia excentrica a satelitului (U) la intrarea si
iesirea din zona de umbra, ar putea fi determinatd prin rezolvarea unei ecuatii de gradul al
doilea Tn sinu sau cosu. Ca alternativa, se poate stabili un “criteriu al umbrei” care sa permita
o cautare pas-cu pas a granitelor umbrei de-a lungul orbitei (Aksnes 1976). Dar problema
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principald constd in faptul ca nu existd discontinuitate, deoarece marimea finitd a discului
solar si prezenta atmosferei Pamantului, genereazd o zonda de penumbrd, iar forta datorata
presiunii radiatiei solare scade usor catre 0, dinspre exteriorul catre interiorul marginei
penumbrei. Daca aceastda variatie a fortei ar fi liniara, efectul de penumbra ar fi explicat
automat prin corelarea limitelor umbrei cu centrul Soarelui. Dar situatia reald este mult mai
complexd, nu numai din motive geometice, dar si datoritd faptului ca norii si refractia
atmosferica pot schimba substantial proprietatile penumbrei, iar aceste fenomene oarecum
eretice sunt foarte dificil de modelat si/ sau de prevazut. Atunci cand este necesarda
determinarea cu precizie a orbitei, se poate face in douad moduri: fie prin excluderea oricarei
date anterioare din analiza datelor arcelor orbitale, inclusiv eclipsele, fie prin folosirea
orbitelor cu excentricitate mica, pentru care efectele eclipsei pe termen lung asupra semiaxei
mari sunt de ordinul Tntdi in e.

O metoda semi analitica pentru a analiza perturbatia eclipsei a fost dezvoltatd de Kozai
(1961) si Aksnes (1976), pe baza presupunerii cd forta de presiune a radiatiei actioneaza
intotdeauna de-a lungul liniei Soare-satelit. Metoda generala conform ecuatiei lui Kozai,
pentru modificarile asupra semiaxei mari, prezintd o importantd deosebita datoritd efectului
sau cumulativ asupra anomaliei medii (Milani A., 1987, p. 95):

2
@ . U
Aa=2 A% a-@] [R(0)cosu +T ()L —e?)"?sinu]” (3.115)
n“"M c(r, uy

unde:

R(0), T(0) sunt componentele R si T ale acceleratiei presiunii de radiatie evaluata la
anomalia adevarata zero, adica la perigeu;

Uy s1 Uz sunt intervalele in anomalia excentricd corespunzatoare intrarilor si iesirilor
consecutive in zona de umbra.

Aceastd ecuatie da, in general, intregul efect perturbativ (pe termen scurt) pe timpul
unui arc orbital care se afla in intregime expus soarelui §i a cdrei expunere este cuprinsa intre
Up si Uz 1n anomalie excentricd; Ordinea de marime a perturbatiei este in concordantd cu
aceea datd de ecuatia (3.77).

Daca se identifica u; si U, cu anomaliile excentrice la doua iesiri si intrari consecutive
ale umbrei, se poate observa usor ca, in general, efectele periodice pe termen scurt la doua
granite ale umbrei nu se compenseaza, si acest decalaj rezidual va produce efecte periodice pe
termen lung (argumentele de perioada lungd vor contine unghiul 2(\, —€?), care controleaza

orientarea planului orbital fata de Soare, si ca o consecintd, va produce periodicitatea
eclipselor).

Din ecuatia (3.115) se deduc urmatoarele concluzii:
a) efectul de eclipsa asupra semiaxei mari este de prim ordin in e. Acest lucru poate fi vazut
daca se analizeaza cazul unei orbite circulare: daca se masoarda anomalia adevarata de la
proiectia directiei Soarelui pe planul orbital, T(0) este zero, u;= - Uy si deoarece cosu este par,
Aa este zero. (forta este directionata de-a lungul lui S, umbra este simetrica fata de S, si ca
urmare, din motive de simetrie, orice medie unghiulara a componentei T dispare pentru o
orbita circulara).
b) pentru o revolutie care include o eclipsa, ordinul de marime al efectului asupra semiaxei
mari este dat de excentricitatea ori amplitudinea efectului presiunii radiatiei de perioada scurta
inmultit cu Y~

27

(c) Nesiguranta referitoare la modelarea slaba a zonei de penumbra poate fi restabilitd daca se
estimeaza ca Up si Uy pot fi afectati de o eroare care se incadreaza intre 0°.1 si 1°, datorita
diametrului finit al Soarelui si totodata datorita grosimii unghiulare a atmosferei (care depinde
de inalfimea satelitului).
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Astfel, cand orbita include eclipsele, pare foarte dificil evitarea erorilor de ordinul 107
al efectului presiunii radiatiei pe termen scurt per revolutie pentru elemente orbitale cum ar fi
longitudinea nodului sau inclinatia, pentru care termenii perturbativi de ordin zero in e nu
dispar.

Un efect indirect al eclipselor apare ca urmare a faptului cd, deoarece acestea opresc
incalzirea solara, dacd inertia termicd a satelitului nu este prea mare, distributia temperaturii
este drastic modificat si la fel si forta datoratd emisiei termice. In general, aceasta fortd nu
este directionatd de-a lungul lui S, de aceea, cand apar eclipsele, media componentei sale T,
nu este zero, nici chiar pentru o orbitd circulara; aceasta insemnand ca efectul combinat al
eclipselor si al emisiei termice anizotrope pot produce o perturbatie semnificativa. Timpul
necesar pentru relaxarea gradientilor este de ordinul R*q/y (q, R si y constituie cildura

specifica pe unitatea de volum, marimea si conductivitate corpului).

3.3 EFECTUL POYNTING-ROBERTSON

Efectul Poynting-Robertson in miscarea orbitala a satelitilor artificiali este foarte redus
din punct de vedere cantitativ §i ca urmare este studiat impreund cu efectul presiunii radiatiei
solare directe (Mioc 1980). Tn acest caz, acceleratia perturbatoare are forma:

F = F, — F (¥)(, cos&+V, ) (3.116)
unde:

U, este versorul directiei Soare-Pamant,

v, este versorul vitezei satelitului,

€ este unghiul format de raza vectoare geocentrica a satelitului cu vectorul viteza.
Mai mult, F este dat de relatia (Mioc V., 1980):

F =k (do/ro)? ko(S'/mc) (3.117)
in care: k; este coeficientul reflectivitatii satelitului,

do este distanta medie Soare-Pamant,

ro este distanta Soare-Pamant,

S’ este aria medie a sectiunii perpendiculare pe directia radiatiei incidente,

m este masa satelitului iar c este viteza luminii.

Cei doi termeni din membrul drept al expresiei (3.116) reprezinta aportul presiunii
radiatiei solare directe (fara efect Poynting-Robertson) si respectiv aportul efectului Poynting-
Robertson in acceleratia perturbatoare. Pe baza relatiei (3.116), Radziewsky si Chernikov
(1965) au calculat efectele produse de acesti doi factori perturbatori in parametrul orbitei (p)
si excentricitate (e) pe o revolutie:

Ap=_6”F(%jVl_ezkl—ZHF(%)(1—62)(2+k12+k22)/c
2(1-v1-€?) | 2,2 (3.118)
Ae=37ZF[\’1_ekal+7rF(%) 1_ ( ) K2k

an’ e’ c
relatii in care se observa separarea dintre cele doua influente perturbatoare si in care:

ki = sin® cos(Ao-Q2) - cosw Sin(Ao-€2)cosi,
ko = cosm cos(Lo-Q2) + sinw sin(Ao-C2)cosi

3.4 PERTURBATII CAUZATE DE FRANAREA AERODINAMICA
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Rezistenta atmosferei terestre este principala acceleratie perturbatoare ne-
gravitationald care influenteaza miscarea satelitilor care se deplaseaza pe orbita la o altitudine
de pana la 1.000 km. Dupa aceasta valoare efectul frandrii aerodinamice devine neglijabil,
fiind mult mai mic Tn comparatie cu alte acceleratii perturbatoare. Cel mai influentat
parametru orbital este anomalia medie M.

Valoarea acceleratiei perturbatoare a franarii aerodinamice se determind cu formula:

a, =Tk 2y (3.119)

2 m

unde:
k — coeficient aerodinamic, specific satelitului. Valorile sunt cuprinse intre 2 si 4. Pentru sfera
este 2,2 iar pentru cilindru este 3,0;
A — aria sectiunii maxime normale pe vectorul viteza al satelitului;
m — masa satelitului;
p — densitatea atmosferei;
V — viteza satelitului.

Dintre aceste marimi cel mai greu de determinat este densitatea atmosferei, care
depinde de natura reactiilor chimice din atmosfera (in special reactiile fotochimice). La 0
anumita indltime h densitatea este data de formula:

h—h,
p(h)=pee "™ (3.120)
unde:
H, = RT R= 287—J
g Kg-K

p, - densitatea la nivelul minim ho;
g — gravitatia;
T — temperatura in grade Kelvin.
Satelitiit GPS evolueaza la altitudinea de 20.200 Km si deci nu sunt perturbati de
franarea aerodinamica.

3.5 MODELE EMPIRICE ALE PRESIUNII RADIATIEI SOLARE
PENTRU SATELITII GPS

3.5.1 Notiuni introductive

Sunt descrise dezvoltarea si testarea unui set de modele empirice noi si Tmbunatatite
ale presiunii de radiatie solara pentru sateliti GPS bazate pe datele orbitale precise de-a lungul
a 4 ani si jumatate. Aceste modele empirice prezinta performante imbunatatite atat in orbita
cat si in predictie. Imbunititirea in orbita este de 80% pentru satelitii Block IIR si de 24%
pentru satelitii Block IIA. Precizia in predictia pe orbitd a crescut cu 58% pentru satelitii
Block IIR si cu 32% pentru satelitii din clasa Block I1A. Aceste noi modele sunt denumite
GSP.IIR.04. pentru satelitii GPS Block IIR si GSP.ITA.04 pentru satelitii Block IIA (Bar-
Sever Y. et al., 2004).

S-au facut eforturi inca de la aparitia conceptului GPS pentru a realiza modele ale
presiunii de radiatie solara de inalta fidelitate pentru o determinare exactd a orbitei. Aceste
eforturi pot fi clasificate in doud modalitati de abordare: aceea a modelului terestru bazat pe
modelele de pre-lansare si masuratorile proprietatilor optice si termice ale satelitului.

Abordarea empirica foloseste migcarea orbitala a satelitului, obtinuta prin observatie,
pentru a deduce fortele radiatiei solare (si alte forte) care actioneaza asupra satelitului.

Acest studiu este o continuare a cercetarilor efectuate de Bar-Sever. Se extinde dezvoltarea in
serii Fourier a lui Bar-Sever pentru grade mai mari si se aplicd metoda empirica la satelitii
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Block IIR. Abordarea empiricad pentru modelul de presiune a radiatiei solare urmeaza
urmatorii pasi:

1) Selectarea datelor orbitale adevarate, zilnice pentru 4 ani de observare a orbitelor
zilnice (ianuarie 1998 — iunie 2002), cu precizie, si formarea arcelor orbitale de 10
zile.

2) Construirea unui model parametrizat de presiune a radiatiei solare, generarea unei
traiectorii nominale, si estimarea parametrilor care sa se potriveasca cel mai bine cu
traiectoria pentru fiecare arc orbital de 10 zile

3) Combinarea estimarilor tuturor arcelor satelitilor intr-un singur set de parametri
model pentru satelitii Block IIA si Block IIR, folosind metoda celor mai mici pétrate
si informatia covariantei totale de la fiecare arc de 10 zile.

4) Evaluarea modelului derivat cu datele orbitale si testele de predictie.

3.5.2 Selectarea orbitelor adevarate

Pentru orbitele adevarate au fost alese efemeridele zilnice cele mai precise produce de
JPL. Cu o eroare tri-dimensionala (3D) de aproximativ 5-cm rms (radacina patratd a mediei
aritmetice), aceste orbite sunt printre cele mai exacte dintre cele disponibile in mod curent.
Ele sunt bazate pe modelul empiric de presiune a radiatiei solare dezvoltat de Bar-Sever,
pentru satelitii Block II/IIA, precum si pe modelul terestru Lockheed Martin pentru satelitii
Block IIR.

Orbitele GPS derivate din JPL care folosesc datele de urmarire de la sol sunt cel mai
exact reprezentate in sistemul de referintd al Pamantului. Cu toate acestea, integrarea
dinamica a orbitei se realizeaza, mult mai convenabil, intr-un sistem inertial. De aceea se face
transformarea orbitele din sistemul de referintd fix al Pamantului in sistemul inertial J2000
utilizand informatiile oferite de Serviciul International de Rotatie a Pamantului (IERS) Final
(Bulletin B), Parametrii de Orientare de pe Pamant (EOP).

Prin concatenarea efemeridelor consecutive zilnice pot fi formate arce multy-day
foarte lungi. S-a stabilit ca nu este deloc practic sa se integrezi orbitele GPS pentru mai mult
de cateva zile datorita erorii prin trunchiere. Cel mai practic este sa se realizeze integrari de 10
zile; de aici, s-a trecut la construirea unor arce adevarate cu o durata de 10 zile.

Tab 3.2. acoperirea orbitei zilnice rms in sistemul inertial J2000 care foloseste doua seturi de valori EOP pentru
a transforma orbitele adevarate din sistemul fix legat de Pamant in sistemul inertial J2000, in centimetri.

) IERS EOP JPL — derivat EOP
Perioada . Perpendicular | Tn lungul . Perpendicular | Tn lungul
de ti Radial : : - - Radial . . - "

e timp (cm] pe traiectorie | traiectoriei [em] pe traiectorie | traiectoriei
[cm] [cm] [cm] [cm]
1 iulie 1998
Ziulie 1998 | >’ 43 63 27 11,7 123
1 iulie 2002
Zilie2002 | 21 23 28 21 11,3 115

Pentru asigurarea calitatii orbitelor reale, au fost cautate toate solutiile de orbite zilnice
de la 1 ianuarie 1998 pana la 1 iulie 2002 facandu-se selectia pentru toate arcele de 10 zile
consecutive pentru care acoperirea zilnicd a orbitei 3D rms a fost mai buna de 20 cm. Au fost
gasite un total de 2414 arce (Tab 2.). Aceste date orbitale sunt folosite in doua grupe separate;
una pentru satelitii Block IIA si alta pentru satelitii Block IIR. Rezultatele potrivirii orbitei din
fiecare grupa au fost combinate n seturi separate de parametri ai modelului de presiune a
radiatiei solare. Arcele de eclipsa au fost excluse din aceasta analiza.

3.5.3 Parametrizarea modelului si combinarea solutiilor
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Conform Fliegel si altii (1992), modelul radiatie solare se exprima ca o dezvoltare in
serii Fourier trunchiata in €, unde € reprezintd unghiul dintre Pamant - satelit - Soare. Pentru
satelitii GPS, geometria satelit — Soare este o functie numai de €. Fortele sunt exprimate in
sistemul conventional GPS legat de satelit. Pentru satelitii Block II/IIA axa de coordonate Z
este orientatd catre centrul Pamantului, coordonata Y pe directia panourilor solare, iar
coordonata X este orientatd pe directia generala a Soarelui. Pentru satelitii Block IIR,
coordonata Z este definita la fel ca pentru Block II/ITA, dar sensul coordonatelor X si Y este
inversat cu 180°.

Fig. 3.5. Geometria Pamant — satelit — Soare (Bar-Sever Y. et al., 1966)

Pornind de la dezvoltarea in serii Fourier trunchiatd a modelelor T20 si T30, s-a
continuat experimentul cu adaugarea altor catorva termeni pentru fiecare coordonata.
Termenii au fost adaugati atunci cand calitatea a fost considerata slabd si cand remanentele
ulterioare au aratat lipsa armonicelor. Au fost indepartati termeni atunci cand acestia nu au
putut fi determinati decat foarte slab sau cand erau corelati cu alti termeni. S-a ajuns la
dezvoltarea trunchiata pentru cele trei componente ale presiunii radiatiei solare (in m/s?):

F =s10°(AU/r)>/m(S_X,sine+S_X,sin2e+S_X,sin3e+S_ X,sin5e+S_ X, sin7¢)
F,=C_Y,+10°(AU /r)*/m(C _Y,cos&+C _Y, cos2¢) (3.121)
F =s10°(AU /r)*/m(C_Z,cose+C _Z,cos3s+C _Z, cos5e)

Tab.3.3 Numarul de arce orbitale de 10 zile selectate pentru modelare

Cantitatea Block I1A Block IIR
Numarul de satelifi 17 6
Arcele ne eclipsate 1723 289
Arcele eclipsate 334 68

unde:

S - este un factor de scald adimensional;

AU - este unitatea astronomica ((1,4959787066 - 10° km);

r - este distanta dintre nava spatiala si Soare exprimata in km;

m - este masa satelitului Tn kg.

Dimensiunea dezvoltdrii in serii Fourier din interiorul parantezelor este de ordinul 107
Newtoni.

Presiunea radiatiei solare asupra unui satelit este variabila datoritd variatiilor
temporale ale fluxului solar si a masei satelitului, si datoritd efectelor de imbatranire a
suprafetei satelitului. Aceste variatii temporale nemodelate sunt absorbite in estimarea
parametrului model, in arcul individual al fiecarui satelit printr-un factor de scala general. Se
considera fiecare solutie satelit-arc ca pe o scald cu care se poate realiza un model adevarat.
Pentru o estimare mai exactd a modelului adevarat din toate exemplele individuale, trebuie sa
fie combinati parametrii estimati ai tuturor arcelor si sa se {ind cont de variatiile arc—arc pe
scala. Pentru a rezolva scala variabild, se exploateazd faptul ca S X; si C Z; sunt
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componentele dominante ale fortei radiatiei (reprezentand “impingerea” fata de Soare). Astfel
sunt asteptate variatii mici de la arc la arc in norma vectorilor (S_X;, C_Z;) cu o valoare de 1.
Pentru fiecare arc, se defineste Uy ca norma a vectorilor (S_X;, C_Z;). Procesul de combinare
se realizeaza conform urmatorilor pasi:

1. Se defineste Ljo ca medie ponderata a lui Uy pentru toate solutiile arc-satelit.
2. Se scaleaza componentele X- si Z- ale vectorului parametru din fiecare solutie satelit-
arc cu UO IU,.

3. Se gaseste media ponderata a tuturor vectorilor scalati. Rezultatul este vectorul
parametru combinat.

3.5.4 Caracteristicile parametrilor modelului

Solutiile arc-satelit individuale sunt impartite in 2 grupe pentru Block IIA si Block IIR
lar presiunea empirica a radiatiei solare este considerata a fi dependenta de o singura variabila
&, constantd 1n timp. Se constatd ca unele sunt de fapt variabile. Comportamentul acestor
parametri inconstangi se dovedeste a fi periodic in B, unghiul dintre directia Soare —Pamant si
planul orbital al satelitului. Cand aceasta dependenta de P este destul de puternicd, ca in cazul
C_Yi1s1 S X, este de preferat sa se excluda acest parametru din combinatia tuturor arcelor de
10 zile, care capata constantd In timp, iar acest parametru se exprima ca o functie explicita a
lui B, de forma:

F(B)=A + B sin B+ C/ sin  + Dcos B (3.122)

Aceastd dependentd a lui C_Y; de B poate fi explicata ca o intarziere in pozitia satelifilor
GPS, dependenta care devine din ce in ce mai variabild pe masura ce 3 se apropie de 0.

EVALUAREA MODELULUI SI A VALORILOR PARAMETRILOR

Ca si la Bar—Server, parametrul C_Y, (inclinarea Y) este exclus din procesul de
combinare. De asemenea, se exclude din procesul de combinare parametrul C_Yy, care arata o
dependentd semnificativd fatd de unghiul P, dar se ignord variabilitatea aparentd a
parametrului S_X, care se combina ca o constanta de-a lungul arcelor de 10 zile. Aceasta
simplificd intr-o oarecare mdsurd implementarea modelului, avand doar un impact minor
asupra calitatii modelului datoritd marimii relative reduse a lui S_X,. Se introduce separat
parametrul C_Y3, ca functie de B. Acest model este denumit GSPM.0.4 a (pentru Modelul
“GPS de presiune solara 2004, versiunea a”) si are denumirea specifici GSPM.IIA.0.4a
pentru satelitii Block IIA si GSPM.IIR.0.4a pentru satelitii Block IIR.

Luand in considerare 4 ani si jumatate de folosire a datelor orbitale GPS exacte, s-a
obtinut un model empiric pentru forta de radiatie solard. Noul model este un set de functii
Fourier ale unghiului Soare-satelit-Pamant in sistemul legat fix de satelitul GPS. Modelul
empiric prezintd o imbunatatire a performantei atdt in determinarea cat si In prognozarea
orbitei GPS. Radacina patrata a mediei aritmetice a orbitei este Tmbunatatitd cu 80% pentru
satelitii Block IIR si cu 24% pentru Block IIA. Aceste modele empirice sunt GSPM.ITA.04 si
GSPM.IIR.04 pentru Block IIA si respectiv Block IIR. Versiuni usor diferite, (a) si (b) sunt
oferite pentru fiecare bloc.

Procesul de proiectare bazat pe modelul terestru (opus celui bazat pe date de zbor) este
realizat prin modelarea navei spatiale ca pe o colectie de componente, fiecare cu forma sa
proprie, precum $i cu caracteristicile optice si termice.

Procesul de proiectare bazat pe datele de zbor are urmatoarele avantaje:

- reflectd comportamentul actual pe orbita
- este mult mai precis
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- poate fi reglat si ajustat la infinit (odatd ce s-a stabilit procesul de proiectare, el poate fi
realizat in mod nedefinit si poate fi imbunatatit continuu si ajustat in functie de conditiile de
mediu 1n schimbare si de gradul de imbatranire al navei spatiale)

- poate constitui un instrument de Invatare despre comportamentul satelitilor plasati pe orbita
si de asemenea poate fi un instrument de semnalare si monitorizare a satelitilor care creeaza
probleme.

Pentru a descrie modelul dinamic al miscdrii unui satelit artificial Tn campul
gravitational necentral al Pdmantului, se dau valorile acceleratiilor perturbatoare semnificative
pentru orbitele principalilor sateliti geodezici (Kovalevsky 1989, p. 101), inclusiv ale
satelitilor GPS (Tab. 3.4):

Tabelul 3.4. Magnitudinea principalelor categorii de acceleratii perturbatoare

Magnitudinea acceleratiei [ m-S'Z]
Sursa STARLETTE AJISAI LAGEOS GPS
acceleratiei semiaxa mare 7337 km 7869 km 12266 km 26559 km
arie/masa [m?/kg] 9.6-10™ 53.10°  6.9-10* 2.107?

Acceleratia 7.4 6.4 2.6 0.6
centrala
Armonica a 2-a 8107 6-10° 2.10°° 5.10°
Alte armonice 1.10* 9.10° 5.10° 3107
Atractia celui 1.10°® 1-2.10°  2.10° 5.10°
de-al 3-lea corp
Mareele 2.10°7 1-2.107 3107 1-107
continentale
Mareele oceanice 3.10° 2.10°® 2107 1-10°
Franarea 1-2-10%0 1-2:10%°  3.10™ 0
aerodinamica
Presiunea radiatiei 5.107 5.10°® 4107 1-10°7
solare directe (empiric)
Albedoul 5.10°0 8.10° 7.10™" 1-107
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CAPITOLUL IV. REZULTATE NUMERICE DIN
ANALIZA CANTITATIVA A MISCARII
SATELITILOR NAVSTAR/GPS

CALCULUL ORBITEI SATELITILOR GPS

Pentru calculul orbitei satelitilor GPS se utilizeaza doua metode. Prima metoda se
bazeazd 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 miscarii relative perturbate:

o tp N (4.1)
r or
exprimatd In coordonate carteziene, fatd de un sistem de referintd geocentric rectangular
ecuatorial inertial (cu axa OX orientata catre punctul vernal adevarat la epoca Jooo), Tn care R
este suma acceleratiilor perturbatoare ce actioneaza asupra satelitului GPS.

4.1 SOLUTIA ANALITICA

Aceasta metodd constd In determinarea expresiilor algebrice ale fortelor care
actioneaza asupra satelitului si integrarea lor. De reguld se utilizeaza elementele orbitale
kepleriene. Pentru rezolvarea problemei analitic se considera o orbita de referintd, de regula
orbita kepleriand neperturbatd, iar orice abateri de la aceastd orbitd sunt considerate
perturbatii. In cazul fortelor ne-conservative se utilizeaza sistemul de ecuatii Newton-Euler.

Principalele avantaje ale acestei metode sunt urmatoarele:

e relatii explicite Intre forele perturbatoare si variatia elementelor orbitale;

e observarea evolutiei miscarii orbitale;

e posibilitatea de previziune a stabilitatii pe termen lung;

e determinarea rapidd, cu o singura evaluare a unei ecuatii a valorii numerice a unui
element orbital la un anumit moment de timp.

Principalele dezavantaje ale acestei metode sunt:

e numdrul mare de perturbatii si complexitatea lor duce la complicarea relatiilor
matematice;

e perturbatiile datorate fortelor ne-conservative sunt dificil de modelat in expresii
analitice;

e solutiile analitice sunt solutii aproximative, deoarece depind de dezvoltarea seriilor
pana la anumite grade.

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; 1n principiu, aceasta necesitd a doua solufie a ecuatiilor planetare Lagrange,
utilizand solutia de ordinul 1 (liniard) pentru a evalua membrul drept al acestei ecuatii.

Efectele de ordinul 2 se includ in solutia analitica, utilizand metoda dezvoltarii in serie
Taylor. De exemplu, pentru un element Keplerian oarecare ¢, derivata sa in raport cu timpul

poate fi dezvoltata astfel:

dg  dog S, g 0
M M — (a. —a 4.2
i <9o>+jz_;aqj<q, aj)+ (4.2)
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unde q, este o orbitd Kepleriana de referinta utilizatd in solutia liniard de ordinul 1, avand

rolul unui nod al seriei Taylor. Derivata de ordinul 2 a elementului orbital g, in raport cu
timpul este:
dg, _dag  dAg,

4.3)
dt dt dt
Perturbatiile de ordinul 2 se vor calcula cu relatia:
6 aq
A0 = —-AQ, [dt. 4.4
2q| I|:§ aq] lqj :l ( )

Tinand cont de (4.2) si (4.3) in (4.4), A,Q; sunt solutiile integrarii ecuatiilor Newton-Euler.
Functia de forta perturbatoare R are forma (Kaula W.M., 1966):

e ﬁ(%) /ZZ[: i Finp (1)G15q (€)Simpq (@, 1 M, 6). (45)

a m=0 p=0 g=—0
Pentru satelitii GPS sunt valabile urmatoarele observatii:
e pentru simplificare, se integreaza ecuatiile Newton-Euler cu un singur termen din (4.5)
e perturbatiile de ordinul 2 sunt necesare doar pentru €,», M .

e suma dupa indicele j in ecuatia (4.4) necesita doar includerea solutiilor de ordinul 1
pentru €, o, M .

e sunt necesari doar doi termeni ai dezvoltarii functiei de fortd perturbatoare pentru
fiecare Aqg; .

Solutia de ordinul 2 se obtine prin izolarea termenilor de ordinul 2 mai importanti, si este
in concordanta cu solutia numerica, singurul dezavantaj constituindu-l durata mare de calcul
(Nakiboglu, S.M. et al., 1985).

O solutie de ordinul 2 mult mai eficienta este cea a lui Asknes si Kinoshita, bazata pe
o transformare a sistemului de ecuatii diferentiale intr-o forma canonica. Mai precis, Asknes a
utilizat variabilele lui Hill, in timp ce Kinoshita a adoptat o forma modificata a variabilelor lui
Delauney. In ambele cazuri, perturbatiile de ordinul 2 sunt de ordinul a 1m ori mai mici
pentru obitele satelifilor GPS.

Eliminand efectul singularitatii in elementele orbitale Kepleriene, diferentele dintre
metodele analitica si numerica se elimina, in principiu. Pentru a obtine o precizie de 1m in
calculul pozitiei geocentrice a satelitului, se va Incorpora in solutia finald si dezvoltarea de
ordinul 2.

4.2 SOLUTIA NUMERICA

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 doua forme: metoda Cowell si metoda Encke. Avantajul
metodei numerice este formularea simpla a ecuatiilor de miscare.

Tn coordonate carteziene, acestea au forma:

g =A% R pentui=1,2,3 (4.6)
r-r ox

o ... OR ..

in care r este raza vectoare geocentrica iar % este suma acceleratiilor perturbatoare cauzate
X

1

de necentralitatea campului gravitational terestru, atractia gravitationald luni-solard si

presiunea de radiatie solara.

78



Coordonatele X, sunt definite intr-un sistem de referinta inertial, geocentric ecuatorial.
Ecuatiile de migcare sunt complete atunci cand fiecare acceleratie perturbatoare este evaluata
si transformata 1n acest sistem de referinta.

Partea perturbatoare (necentrald) a potentialului gravitational terestru se poate
exprima, pentru gradul ¢ si ordinul m (cunoscute, cu ¢ <m), in coordonate polare terestre
(r,0,1), astfel:

\Y

/m

= ﬂ,/—?i‘i[C,,m cosmA+S,,sin m/i] -P,,(cos ). 4.7)
r :

In care coordonatele polare sunt legate de coordonatele carteziene geocentrice
ecuatoriale terestre CTS [x/,i=1,2,3] prin relatiile:

r =,‘/x1’2 + X7+ X

Xl
A=tg™ [—2] (4.8)
X
12 +X/2
0 — tg -1 X1X,2 2
3

Acceleratiile perturbatoare cauzate de acest potential perturbator (si materializate de
gradientul sdu), se exprimd in termenii coordonatelor carteziene geocentrice ecuatoriale
terestre (CTS) prin relatiile:

Nip _ Npw O Nig 09, Ny O (4.9)
OX{ or ox o0q ox ol oOx
unde:
Nom _ 1B, :
= (¢+1)[C,,cosmA+S, sinmi]-P, (cosd)
14
%:%[C/m cosmi+S, sinmi]-P; (cosd)-sing (4.10)
; )
’
% = ﬂilj -m-[-C,,sihmi+S, cosmi]-P, (cos6),
; ; /

jar P/

1, (C0s6) este derivata functiei Lagrange asociate in raport cu argumentul (cos@). Al
doilea set de derivate din (4.9) se diferentiaza direct utilizand (4.8). In final, componentele pe
axe ale acceleratiei perturbatoare cauzate de necentralitatea campului gravitational al
Pamantului, in coordonate CTS, vor avea forma de mai jos (doar componenta z a acestei

acceleratii):

y 43, (£ +1)(C cos & +Ssin §)[1—cos(§ﬂxg
8)2'm :_E. 2 2 7\ ’ (“.11)
s (e + 0+

6ya§(Ccos§+Ssin5)005(;jsin(2j (1+§2) X2 + X2

(/+1)
( fX{2+X£2+X§2) X

unde:
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m X% + X}

&= ~, ¢=1 | (4.12)
o}

%2 3
!

Transformarea relatiei (4.11) din CTS in CIS (Conventional Inertial System) se face cu
ajutorul celor 4 matrice de rotatie, pe baza relatiei:
x [CTS]=R"R°R"R"x [CIS]. (4.13)

Argumentele matricilor R se bazeazd pe noile definitii adoptate pentru epoca de
referinta Joooo (J = 2451545.0). Acceleratiile datorate atractiei gravitationale luni-solare pot fi
exprimate direct in sistemul de coordinate adoptat. Acceleratia cauzatd este proportionald cu
forta de atractie luni-solara exercita asupra satelitulut GPS minus acceleratia geocentrului
cauzatad de aceeasi fortd perturbatoare.

Rezulta:

Gm' [ x—x | Gm" x
oL
X =— e [ IA 'J— > —' (4.14)

r r
unde m" este masa celui de-al treilea corp (in cazul acesta Luna si Soarele), r* si x* sunt

raza vectoare geocentricd si coordonatele celui de-al treilea corp, respectiv A este distanta
satelit GPS — al treilea corp (fig. 4.1).

Miscarea celui de-al treilea corp este modelata utilizdnd elementele orbitale medii ale
IAU 1980.

GPS A

Fig. 4.1 Influenta gravitationala a celui de-al treilea corp

Acceleratia cauzata de presiunea radiatiei solare se poate exprima direct in coordinate

carteziene CTS, astfel:
., A X' —x
xip:—vPS(1+C,)(Ej( — 'J (4.15)

r

o . N A :
unde Ps este constanta presiunii de radiatie solara (in N/m?), o este raportul arie-masa al

satelitului GPS, C; este constanta de reflectivitate iar v este factorul de eclipsa, care poate lua
valori intre 1 (cand satelitul este iluminat de Soare) si 0 (cand satelitul se gaseste in umbra
Pamantului). De remarcat ca presiunea de radiatie solara directd produce cel mai Tnsemnat
efect in semiaxa mare a orbitei si deci implicit in variatia perioadei orbitale (Mioc 1980).

In aceste conditii, ecuatia (4.6) devine:
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. U N L .p

Xi=—=-X+| —+X +X 4.16

ré {8x } (4.16)
in care termenii din paranteza sunt exprimati in CIS si sunt dati de (4.11), (4.14) si (4.15).
integrarea ecuatiei diferentiale de ordinul doi a miscarii relative perturbate a satelitului GPS
(4.16) se poate face utilizand un algoritm Runge-Kultta.

4.3 METODA RUNGE KUTTA

Tn principiu, cu conditii initiale definite (in spetd pozitia X, si viteza )7(0 la epoca t, de
lansare), ecuatiile (4.16) pot fi integrate numeric. Ca referinta se introduce orbita kepleriana.
Astfel, doar diferentele mici dintre acceleratia totala si acceleratia centrald trebuie integrate.
Integrarea va avea ca rezultat cresterea (incremental) dX care atunci cand se insumeaza
vectorului de pozitie calculate pe elipsa de referintd, furnizeaza pozitia corecta. Ecuatiile
diferentiale de ordinul 2 se transforma de reguld intr-un sistem de 2 ecuatii diferentiale de
ordinul 1, astfel:

X(t) = i(to)+j{d§(to)—#i(to)}dt (4.17)

X(t) = X(t0)+j§(t0)dt.

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

Fie y(X) o functie definitd pe intervalul X, <X<X, si Y =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 initiala constantei de integrare Y, = y(X).

Se Tmparte intervalul de integrare in n subdiviziuni egale si suficient de mici
[AXx = (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) = E[Ay(l’ + Z(Ay(z) +Ay® ) +Ay®@ } (4.18)

unde:
AyY = y'(y, X)AX

o)
Ay®? = y’[y+ A); ,x+%ij

(2
Ay® = y’{y+A3; ,x+%ij

AY? = y'(y+ Ay X+ AX)AX .
Astfel, plecand de la valoarea inifialda Yy, corespunzditoare argumentului X , functia

poate fi calculatd pentru argumentele succesive X, +AX, X, +AX, etc. In exemplul de mai

sus, variabila x trebuie interpretata ca variabila de timp (t).
Aceastd metoda poate fi aplicatd si pentru integrarea sistemului de ecuatii Newton-
Euler si Lagrange, acestea avand avantajul ca sunt la ordinul unu.
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Fie ecuatiile Newton-Euler sub forma:

g =6 a;.t|=d{aei0QM} (4.19)
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 =d;[ q;(0).t |t

. W At
X, :qi[qj(t)+7‘,t+?}m

. X; At
Yi =4 |:qj(t)+?lrt+?:|At (4.20)
. Yi At
Z=0|0()+—,t+— |At
i Q[qj()+2 +2}
W X Y g
(t+At)=0q. (t)+—+—+—"F+—.
g, (t+At) q'()+6+3+3+6

4.4 REZULTATE NUMERICE

S-a considerat o orbitd 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 cosg
UT1=UTC - dUT1, (dUT1 = 0.162626)
Vo = 24110% 54841 + 8640184° 512866 T + 0%.093104- T2 - 6°.5-10°°. T2 = 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, @, Q, M)si
componentele acceleratiilor.

S-a considerat miscarea satelitului de studiu perturbatd succesiv de o singurad
perturbatie: armonica zonala Jz, J3, Ja, Js, Jg, atractia gravitationald 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
corespunzitoare elementelor orbitale (r,v) si (a, €, i, @, €, M). Pentru fiecare element

orbital in parte s-a facut diferenta dintre valorile sale obtinute in cazul neperturbat si valorile
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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 orbitd medie (satelit GPS).

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

Pentru determinarea erorilor orbitale ale satelitii GPS trebuie sd se tina cont de
armonicele zonale Jy, 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 4.1 Valori ale acceleratiilor perturbatoare

Parametrul Satelit GPS
_ Formula de calcul [Km/s?]
Semiaxa mare 26 500 km
Tnclinarea 550
Acceleratia centrala 56* 10* rﬁz
. Acceleratia
Perturbatia [Km/s?] Formula
2
: ) a
Armonica J 2x107 3%%\12
3
Armonica J, 2,3x10™ 4ﬁaﬂJ3
r2 I‘3
4
Armonica J 2,5x10™ 5ﬁaﬁ34
r2 r4
5
Armonica Js 1,1 x 102 Gﬁaﬂ\lg,
2 5
rer
6
Armonica Js 5,6 x 101 Yﬁaﬁ\](s
r? r®
Atractia gravitationald Soare | 2,95 x 10 F -f F
3c “3c
Atractia gravitationala Luna 1,95 x 10°® Hae (r3C — r)3 ry
o 12 3y2a(1—e2)
Efecte relativiste 3,4 %10
2.4
cer
VA T — K
Presiunea radiatiei solare 4,4x 107" k'—q¥ Lt
m ISoare
Efectul 15 r?2  |GM,L2
Poynting-Robertson 6,9x 10 4c?m R5
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4.5 EFECTELE PRODUSE DE PERTURBATIILE GRAVITATIONALE
Orbita kepleriana

6,00E-04

4,00E-04 < m //\\\
S 2,00e-04
£
.8 0,00E+00 -
e 1 2)/3 \a 6/7\ 8 [9 1 ay
8 -2,00E-04 - ez
©

-4,00E-04 V

-6,00E-04

timpul [ore]
Variatia componentelor acceleratiei centrale

0,00057

0,000568 -
&' 0,000566
£ AVANAWA
X, 0,000564
8
2 0,000562 - .
% = accelratia
S 0,00056

0,000558

0,000556 -

1 4 7 1013161922252831343740434649
timpul [ore]

Acceleratia totala

In cazul miscarii keplerine fara perturbatii, acceleratia are valoarea medie de 5,6-10°* Km/s%.
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Perturbatia J;

2,50E-07
2,00E-07

1,50E-07
1,00E-07
5,00E-08
0,00E+00

-5,00E-08
-1,00E-07
-1,50E-07

Variatia comp. accel. [Km/s2]

-2,00E-07
-2,50E-07

timpul [ore]

Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J2

0,000001
0,0000009 ”~
0,0000008 /—
0,0000007 /—,
0,0000006 /-/

0,0000005
0,0000004 ~
0,0000003

0,0000002 /'/

0,0000001 ~

~/

O LIS L L L L L LN O O O O I O B |

1 357 91113151719212325272931333537394143454749
timpul [ore]

Acceleratia [Km/s2]

Variatia acceleratiei totale datoratd perturbatiei J2

Tn cazul perturbatiei J,, acceleratia are valoarea medie de 2-107 Km/s?.
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Perturbatia J3

3,00E-11

2,00E-11

1,00E-11

0,00E+00

-1,00E-11

-2,00E-11

Variatia comp. accel. [Km/s2]

-3,00E-11

-4,00E-11
timpul [ore]

Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J3

1E-10
9E-11

8E-11 i A

7E-11 w—
6E-11 % V\

5E-11 A

4E-11 v \ = gcceleratia
3E-11 A—AA

2E-11 M \

1E-11

Acceleratia [Km/s2]

O TTTTT T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T I T T T T TI T TITITTTrIrrIrrmni

1 4 7 1013161922252831343740434649
timpul [ore]

Variatia acceleratiei totale datorata perturbatiei J3

In cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 2,3-10™ Km/s?.
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Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J4
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Acceleratia [Km/s2]

Variatia acceleratiei totale datoratd perturbatiei J4

In cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 2,5-107 Km/s?.
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Perturbatia Js
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Variatia componentelor acceleratiei datorata perturbatiei J5
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Variatia acceleratiei totale datorata perturbatiei J5

Tn cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 1,1-10* Km/s?.
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Perturbatia Je¢
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Acceleratia [Km/s2]

Variatia acceleratiei totale datoratd perturbatiei J6

Tn cazul perturbatiei Js, acceleratia are valoarea medie de 5,6-10* Km/s?.
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Atractia gravitationala a Soarelui
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Variatia componentelor acceleratiei datorata atractiei gravitationale a Soarelui
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Acceleratia [Km/s2]

Variatia acceleratiei totale datoratd atractiei gravitationale a Soarelui

Tn cazul perturbatiei data de atractia gravitationald a Soarelui, acceleratia are valoarea medie
de 2,95-10° Km/s®.
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Atractia gravitationala a Lunii
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Variatia componentelor acceleratiei datoratd atractiei gravitationale a Lunii
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Variatia acceleratiei totale datorata atractiei gravitationale a Lunii

Tn 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
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Acceleratia [Km/s2]

Variatia acceleratiei totale datoratad perturbatiei efectelor relativiste

Tn cazul perturbatiei dati de efectele relativiste, acceleratia are valoarea medie de 3,45-1072
Km/s?.
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4.6 EFECTELE PRODUSE DE PERTURBATIILE NEGRAVITATIONALE

4.6.1 Presiunea de radiatie solara directa
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-6,00E-10

-8,00E-10

timpul [ore]

Variatia componentelor acceleratiei datorata presiunii de radiatie solara directa
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Variatia acceleratiei totale datorata presiunii de radiatie solara directa

Tn cazul perturbatiei data de presiunea de radiatie directs, acceleratia are valoarea medie de
4,4-107° Km/s®,
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In continuare sunt prezentate graficele de variatie a elementelor orbitale
(a, e I, o, Q M) precum si raza vectoare si viteza in sistemul CST ale unui satelit GPS
pentru o perioada de 50 ore.
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Aa [Km]

-3,00E-03

\ [
\ |
-2,00E-03 \ I
\ |
\ |
\ /

-4,00E-03 v

-4,50E-03

timp [ore]

Variatia semiaxei mari pentru 50 ore

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.
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timp [ore]

Variatia excentricitatii pentru 50 ore

Excentricitatea prezinta o perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 4,8-10° Km.
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Variatia inclinarii pentru 50 aore

Inclinarea 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.
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Variatia anomaliei medii pentru 50 ore
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Variatia argumentului perigeului pentru 50 ore
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Variatia longitudinii nodului ascendent pentru 50 ore

Longitudinea nodului ascendent sufera o perturbatie scurt periodicd cu o perioada de 6
ore si 0 amplitudine de 1,7-10°° grade, suprapusi peste o perturbatie seculara.
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4.6.2 Presiunea de radiatie solara indirecta. Radiatia Pamantului

Se va studia efectul radiatiei Pdmantului asupra orbitelor satelitilor GPS. Se va
determina acceleratia produsd de radiatia Padmantului reflectatd si emisda asupra satelitilor
GPS. Se va construi un model analitic $i numeric al radiatiei Pamantului pentru o valoare
constanta a albedoului.

Acest model da in general iradianta Pamantului fata de un satelit aflat la o anumita
altitudine si fatd de pozitiile relative ale satelitului, Pamantului si Soarelui. Iradianta este
exprimata in Watt/m®.

Pentru determinarea modelului de radiatie al Pamantului se vor avea in vedere
urmatoarele ipoteze simplificatoare:

1. suprafata PAmantului reflectata radiatia solara conform unei suprafete Lambert.

2. Albedoul total al Pamantului se considera ca avand valoarea aproximativa de 0.3

3. Exista conservarea energiei in sensul ca energia totald primita de la Soare de catre
Pamant este transmisa Tnapoi in spatiu sub forma de radiatie reflectatd sau emisa.

4. Satelitii GPS receptioneaza radiatie de la 38% din suprafata Pdmantului.

Pentru construirea unui model al radiatiei Pamantului, se pleacad de la ipoteza ca suprafata
acestuia se comporta ca o suprafatd Lambertiana.

Albedoul reprezinta raportul dintre puterea radiantd reflectata si puterea radianta incidenta
n toate lungimile de unda si in toate directiile:

o = (Drefl . (421)
CDinc
Puterea radiantd sau fluxul ®, a carei unitate de masurd este Watt-ul reprezinta rata cu
care energia radianta este transferata de la o regiune la alta.
Iradianta [W/m?] este:

D, 4
_ Pren 4.22
refl 47Z'd2 ( )

Radiatia este in general reflectata anisotropic, iar iradianta trebuie corectata cu un factor
CWY(0) - numit functie de faza, factor ce depinde de unghiul de fazi @ cu normala la

E

suprafata.
Astfel, iradianta reflectata poate scrisa ca:
CWY(o
Ereﬂ = (2) aq)inc = az Cos &I)inc . (423)
47d zd

Puterea radianta incidenta este data de @, . = E¢ A, pentru o suprafatd A perpendiculara

Soare

pe radiatia incidentd a Soarelui, unde E . ~1367 W/m? — reprezinti iradianta Soarelui

Soare
asupra Pamantului sau constanta solara (Taylor 2005). Dacd radiatia Soarelui nu este
perpendiculara pe suprafata dar formeaza un unghi y , atunci puterea radianta incidenta este:

®, . =Eg . ACOSy . (4.24)

Soare
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A
Fig. 4.2 Suprafata de tip Lambert

Iradianta reflectata asupra unui satelit aflat la distanta d, pentru un unghi incident y si
un unghi @ a radiatiei reflectate, este:

E A (4.25)

Soare

(24
el =5 C0sdcos yE
zd

pentru cosy >0 si cos@>0.

RADIATIA REFLECTATA

Atmosfera Pamantului reflectd o parte a radiatiei care soseste de la Soare, iar pentru
simplificare consideram ca aceasta radiatie reflectatd este retrimisa inapoi In spatiu de catre o
sferd acoperita cu o suprafata Lambertiana.

Solutia analitica
Pand acum s-a considerat iradianta pentru un singur element de suprafatd. Se va
construi o sfera formatd dintr-o multime de astfel de elemente de suprafatd, unde fiecare
suprafata va avea o orientare specifica fata de Soare sau satelit.
Prima solutie aproximativd poate fi determinatd daca se iau in considerare doud
ipoteze simplificatoare:
- distanta d de la suprafata elementelor pana la satelit este constanta (se neglijeaza raza
Pamantului)
- vectorul directie satelit I este constant
Pentru rezolvare problemei se foloseste ecuatia (4.25) si se definesc trei vectori principali:
r=(10,0) - vectorul directie satelit
S =(cosy,siny,0) - vectorul directie Soare
i = (sin 8cos @,sin 3sin@,cosJ) - vectorul normal la suprafata
3, @ - unghiurile ce definesc pozitia elementului de suprafata pe sfera
v -unghiul ce da orientarea relative a satelitului, Pamantului si Soarelui.
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Fig. 4.3 Geometria sferei de tip Lambert

unghiul radiatiei incidente » si unghiul radiatiei reflectate @ pot fi scrise sub forma:
cos@ =r-N=sinJcos¢e
cosy =§-n=singcos(y — )

iar iradianta reflectata devine:

dE,, = % sin® 9cos pcos(y — ) Eg,,.dA (4.26)
T

si care este integratd pentru partea luminata a sferei vizibile pentru satelit, utilizand:
dA=RZsin 9d9d¢

cu 9=0,...7, o=y —7xl2,..,712, 0<y <7 si Rp — raza medie a Pimantului.

Integrala ecuatiei (4.26) este:

7 7wl2

Esat(w)=IdEref|=I j 2 _sin? 9¢os pcos(y — ) Ex,,,,R% sin ded 9

0w-nl2
care se poate integra pentru & si ¢ separate:

J.sin39dgzjwd3:ﬂ
0 0 3
rl2 1 72 l
j cos pcos(y —p)dg = j (cos(2p—y) +cosy)dg = ((z ) cosy +siny)
v-rl2 y-rl2
si se obtine:
E (y)= 2—O‘M((ﬂ —y)cosy +siny) (4.27)

37% (Ry +h)?
Ccu
A, = zRZ - reprezentand aria intersectata de radiatia sosita de la Soare.

Ecuatia (4.10) reprezinta iradianta totald datoritd albedoului Pamantului, ca o functie ce
depinde numai de unghiul y si distanta d. Distanta d a fost considerata ca fiind constanta.

Pentru determinarea ei corectd integrala E_, () peste suprafata S a unei sfere de raza
I, =R, +h, unde h este altitudinea satelitului, trebuie sa fie egald cu puterea totala radiantd

reflectatd @ asupra Pamantului:

refl—total
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20 Eqoare
q)refl—total _[Esat( )dS_3ﬂ_ AEdSO 272' R +h

care poate fi divizat in trei integrale:

2

j ((m—w)cosy +siny)sinydy (4.28)
0

jcoswsinwdw =0

. T
wcosy sinydy = 2

oty o

N

. A
sinydy ==
[sin?ydy >

o

si se obtine:

4o (R, +h R, +hY
(Drefl—total :g( ) AEESoare(ll %jzzaAEESoare(Pd—z)' (429)

Astfel s-a demonstrate ca d trebuie sa fie egal cu R, +h.

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

= 2a AE E .
E..(w,h)= 2 (77 —y )cosy +siny )T . 4.30

Utilizdnd informatiile de pozi‘;ie din efemerida precisd format SP3 pusa la dispozitia
utilizatorilor de catre agentia JPL pentru satelitul GPS P07 (10.02.2011 incepand cu ora 00:00
UTC), impreuna cu pozitiile Soarelui determinate prin integrare numerica pentru aceiasi data,
autorul a determinat modul de variatie a unghiului dintre acest satelit, Pamant si Soare pe baza
relatiet:

F

COS!// sat Soare (431)
| at| |r50are|

" 140,0
8 120,0 N\
3 — \
é- 100,0 \
2 80,0 \
N QO
9 -‘3 60,0 \
%.&." 40,0 "  =—Seriesl
& 200
3 0,0 -
< O 1N O W Q WM Q W Qo W
S @ 4 T dn T

O d &N MO 1N O N 00 O

O O O O O O O O «

timpul [ore:minute]

Graficul de variatie al unghiului dintre satelitul GPS PO7-Pamant-Soare

Pentru E_ . =1367W/m?, Rp = 6371 Km si h = 26559,4 Km autorul a realizat
graficul de variatie a iradiantei utilizand modelul de radiatie al Pdmantului, in functie de y -
unghiul satelit-Pamant-Soare si diferite valori ale albedoului (e =0; =0,3;a¢=0,5;a =1).
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Unghiul Satelit P07-Pamant-Soare [grade]

Iradianta datorita radiatiei reflectata de Pamant pentru satelitul GPS P07

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

RADIATIA EMISA

Radiatia sosita de la Soare si care intersecteaza Pamantul poate fi determinatd ca fiind
Ac -Egpae CU Ac =7zRZ. O fractiune din aceastd radiatie este imediat refectatd in spectrul
vizibil, o alta fractiune este absorbita si alta este reemisa ca radiatie infrarosie (Taylor 2005).

_ (1—&) AE ESoare
Ew () = iz (R+h)" (4.32)

Vectorul iradianta asupra unui satelit aflat la altitudinea h datorat radiatiei emisa de

Pamant are expresia:
_ (1-6!) AEESOare ¥

Eee(w,h) = o R (4.33)
E

Pentru aceleasi valori ( E =1367W /m?, Rp = 6371 Km, h = 26559,4 Km) autorul a

realizat graficul de variatie al iradiantei datorat radiatiei emisa de Pamant.

Soare
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Unghiul Satelit-Paméant-Soare [grade]

Iradiatia datorita radiatiei emisa de Pamant

Din grafic se observa faptul ca iradianta nu depinde de valoarea unghiului y, este

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

MODELUL DE RADIATIE AL PAMANTULUI
Modelul de radiatie al PAmantului este suma din radiatia reflectata si emisa si are expresia:

Ew (W) =

A, 22 (- ooy sing )+ 72 .

B =, NN W
o U O un O

Iradianta [W/m2]

(2}

¢t o

™~

AN

\ = 3|fa=0,0

> \ = 3|fa=0,3
\N

\E alfa=0,5
AN
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\
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Unghiul Satelit-Pamént-Soare [grade]

Iradianta totala a Pamantului
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Unghiul Satelit PO7-Pamant-Soare [grade]

Iradianta totala a Pamantului pentru satelitul GPS P07

Din graficul de variatie a iradiantei totale a Pamantului reiese tendinta sinusoidalad a
acesteia. Pentru « =0 iradianta este constantd avand valoarea de 12,8 W/m?.

MODELUL ALBEDOULUI iN FUNCTIE DE LATITUDINE

Pentru imbunatétirea modelului de radiatie al Pamantului se folosesc date obtinute de
la CERES (Clouds and Earth’s Radiant Energy System).

In general, reflectivitatea se obtine direct si se giseste sub denumirea de Albedo din
datele furnizate de CERES. Emisivitatea se calculeaza ca fiind ¢(p, A1) =4E,, /E cu

E,\y - fluxul undelor lungi furnizate de CERES si E

Soare !
=1367W / m?- iradianta Soarelui.
Astfel, CERES furnizeaza pentru anul 2011 date privind reflectivitatea si emisivitatea

doar pentru lunile februarie, martie, aprilie, mai si unie sub forma grafica si numerica in
functie de latitudinea geografica.
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Reflectivitatea februarie — iunie CERES
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Pe baza datelor numerice furnizate de CERES autorul a realizat graficele de variatie a
reflectivitatii si emisivitatii Pamantului in functie de latitudinea geografica.

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

P(A) = Pt T Pons COSP+ Py, SINQ (4.35)
E(A) = € + € COSP+ &, SINQP

se pot determina coeficientii reflexivitatii si emisivitatii utilizand metoda celor mai mici
patrate.

Autorul a determinat valoarea medie a reflexivitatii si emisivitatii Pamantului pentru
cele 5 luni ale anului 2011. Folosind metoda celor mai mici patrate S-au determinat
coeficientii reflexivitatii si emisivitatii pentru perioada februarie — iunie 2011.

Tab. 4.2 Coeficientii estimati pentru reflexivitate
si emisivitate perioada februarie — iunie 2011

Peonst 0,737963502
Pk -0,5300641743
Pan -0,026283497
£ 0,4566176405
g, 0,3057731068
& 0,0292256524
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Emisivitatea mediata si estimata

Autorul a realizat graficele pentru reflexivitate si emisivitate ale Pamantului pe baza
valorilor mediate pentru cele 5 luni calendaristice si pe baza coeficientilor determinati ai
reflectivitatii si emisivitdtii atunci cand acestia se scriu ca dezvoltari armonice. Din calcule a

reiesit o corelatie de 0,99 a coeficientilor pentru reflectivitate si emisivitate.

Acest tip de model al reflectivitatii si emisivitatii prezinta un potential ridicat deoarece
astfel se pot descrie proprietatile mediate ale reflectivitatii si emisivitatii PAmantului pentru un

an intreg pe baza a trei coeficienti.

MODELUL DE ACCELERATIE EXERCITAT ASUPRA SATELITILOR GPS
Vectorul iradianta (Esa) sau fluxul solar (@) conform notatiei utilizate de

Montenbruck and Gill (2000) are expresia:

o=2E
AAt
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si reprezinta energia transferatd prin aria A Tn unitatea de timp At. Conform Beutler (2005)
care conform mecanicii cuantice spune ca fiecare foton de frecventd v si lungime de unda
A =c/v transportd o energie:

E=hv (4.37)
si un impuls:
E
p=— (4.38)
C

unde h = 6,62- 10%Js — constanta lui Planck. Astfel, impulsul total pentru un corp absorbant
iluminat de Pamant in intervalul de timp At este:

AE O
Ap=—=—AAt. (4.39)
C C
Astfel, forta care actioneaza asupra unui satelit este:
A o
F-2P_2p (4.40)
At ¢C
iar presiunea radiatiei este:
o
P=—. (4.41)
C

Satelitul GPS asupra caruia actioneaza presiunea de radiatie exercitatd de Pamant va fi
considerat ca avand doua forme: intr-o prima aproxiatie sub forma de sferd 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 transversald a
satelitului si proprietatile optice ale acestuia.

MODELUL GENERAL A PRESIUNII RADIATIEI SOLARE EMISE DE PAMANT
Bazat pe modelele generale ale presiunii de radiatie dezvoltate de Fliegel (1992) si
Hunentobler (2008), satelitul GPS de forma “cutie cu aripi” este construit astfel:
- fata satelitului orientatd tot timpul catre Pdmant este +Z (in lungul axei Z in cadrul
sistemului de coordonate legat de satelit), panourile solare se iau in considerare, atat fata cat si
spatele;
- nu se iau in considerare efectele de umbrire a diferitelor componente ale satelitului, energia
care este absorbita si reradiata;
- distributia unghiulard a luminii solare reflectate de catre fiecare element de suprafata este
aproximata ca fiind realizata pe doud componente, una perfect difuza (imprastiere Lambert) si
una perfect oglindita, conform Fliegel et al. (1992).
Parametrii optici care descriu suprafata unui satelit sunt:
- reflectivitatea (v ) care ia valori de la O (pentru un corp negru) la 1 (pentru un corp alb)
- oglindirea () care ia valori de la 0 (difuz) la 1 (oglinda).
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Fig. 4.4 Geometria pentru forma satelitului ,,cutie cu aripi”

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:

= AE
f, =——(1+ uv)cos’ i (4.42)
M ¢
Tanganta la suprafata:
- AE . _
fo = M€(1+ Lv)sin @ cos ot (4.43)
Difuza:
- AE?2
f, =———=v(l—u)cosén 4.44
P~ M ¢ 3 A-p) ( )

Pentru cazul in care satelitul este aproximat sub forma de ,,cutie cu aripi” se
considera ca radiatia sositd de la Pamant este pur radiald. Daca iradianta este pur radiala,
acceleratia poate fi descompusd in doud componente: una radiald si cealaltd non-radiala,
acceleratia depinzand doar de unghiul y dintre satelit - Pamant si Soare.

Se disting doua cazuri in functie de unghiul y dintre satelit - Pamant si Soare:

- 0<w<x/2 radiatia solard a Pamantului actioneaza in partea din spate a panourilor
solare i @ =y

- 7l2<wy < radiatia solard a Pdmantului actioneaza in partea din fatd a panourilor
solare si @ =7 -y
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Ecuatiile se desfac in doua parti astfel:
Cutie si ramele panourilor solare

f, =AE[(1+yv)+zv(1—,u)j. (4.45)
M c 3
Panourile solare
f. = f,cos@+ f,cosf+ fsind (4.46)
f, = fysin@+ f sind— f coso (4.47)

cu

-V daca 0<w<xl/2
7—y daca 7r/2£1//<7r'

Si se obtine componenta radiald si componenta non-radiald pentru panourile solare:

f, =6E|cosw|(1+%v(l—,u)|cosw|+yvcos Zz//j (4.48)
c
f. =AECOS!//(EV(l—,u)Sin1//+,uv|sin 21//0 (4.49)
* Mc 3
sau sub forma simplificata:
E 2
f = W{,Amieccuﬁe + Ao [COS y/|(l+ 5v(l— 1)|cosy|+ pvcos Zl/lﬂ (4.50)
E 2 . .
f = v Ao COSV/(gV(l— p)siny + pvlsin 21//|j : (4.51)
© Mc

Dimensiunile, parametrii optici si masele pentru satelitiit GPS Block I, Block II si
Block IIR conform publicatiilor lui Fliegel (1992), Fliegel si Galini (1996), preluate direct de
la firmele constructoare Rockwell International si Lockheel Martin sunt prezentate in tabelul
de mai jos.

Tab. 4.3 Dimensiunile, parametrii optici si masele pentru satelitii GPS
Tipul de satelit Aria Oglindirea | Reflectivitatea | Oglindirea | Reflectivitatea
GPS [mz] :uvizibild Vvizibild uinfrarosie vinfrarosie
Block | Masa (500 Kg)
+Z 1,510 0,75 0,86 0,5 0,2
Ramele panourilor solare 0,470 0,85 0,85 0,5 0,2
Panourile solare fata 5,583 0,85 0,23 0,5 0,2
Panourile solare spate 5,583 0,5 0,11 0,5 0,2
Block 11 Masa (885 Kg)
+Z 2,881 0,20 0,56 0,5 0,2
Ramele panourilor solare 0,985 0,41 0,52 0,5 0,2
Panourile solare fata 10,866 0,85 0,23 0,5 0,2
Panourile solare spate 10,866 0,5 0,11 0,5 0,2
Block IIR Masa (1100 Kg)
+Z 3,750 0 0,06 0,5 0,2
Ramele panourilor solare 0,320 0,85 0,85 0,5 0,2
Panourile solare fata 13,600 0,85 0,28 0,5 0,2
Panourile solare spate 13,600 0,5 0,11 0,5 0,2

Utilizadnd formulele (4.27, 4.31, 4.50 si 4.51), valoarea medie a albedoului pentru
perioada februarie-iunie si parametrii satelitilor din tabelul de mai sus autorul a realizat
graficele acceleratiei exercitate asupra satelitilor GPS Block I, Block II si Block IIR ca urmare
a actiunii radiatiei Pamantului Tn spectrul vizibil si infrarosu.
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Acceleratiile datorita radiatiei emise infrarosu de Pamant,
componentele radiale si non-radiale asupra satelitului GPS P07

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

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

In cazul componentei non-radiale se observd un maxim si un minim pentru valorile
aproximative y =35° si y =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 y dintre satelit -

Pamant si Soare. Astfel, acceleratia se poate calcula cu formula:
AE
ff = ME sferd
(4.52)

unde Cys este o constantd determinatd numeric si care da dimensiunile medii si proprietatile
optice ale satelitilor GPS.

Tab. 4.4 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
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Variatia semiaxei mari pentru 50 ore
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Aa [Km]

2,00E+00

0,00E+00

-2,00E+00

Variatia semiaxei mari pentru 500 ore

Din cele doud grafice de variatie ale semiaxei mari realizate pentru 50 si 500 de ore se
observa cd aceasta prezintd doud tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una lung-
periodica. Perturbatia scurt-periodicd este de perioadad egala cu perioada orbitald (12 ore) si o
variatie de 1 Km, iar perturbatia lung-periodica are perioada de 240 de ore.

111



O’OOE+OO rrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrr1rr1rr1ro1rTo1
ZL\\L5\7 9 1113151719212325272931333537394143454749
-2,00E-07

-4,00E-07 \

-6,00E-07 \

-8,00E-07 \

-1,00E-06 \'\
-1,20E-06 \

-1,40E-06

timp [ore]
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Variatia inclinarii pentru 500 ore

Din cele doua grafice de variatie ale inclindrii orbitei realizate pentru 50 si 500 de ore
se observa ca aceasta prezinta douad tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una seculara.
Perturbatia scurt-periodica este de perioadd egald cu perioada orbitala (12 ore) si o variatie de

7-10"°grade.
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Variatia anomaliei medii pentru 500 ore

Anomalia medie suferd o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore
suprapusa peste o perturbatie seculara.
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Variatia argumentului perigeului pentru 500 ore

Argumentul perigeului sufera perturbatii mixt periodice:
- 0 perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 1-107% grade
- o perturbatie scurt periodica avand perioada de 6 ore si o amplitudine de 3-10grade
- 0 perturbatie seculara.
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Variatia longitudinii nodului ascendent pentru 500 ore

Longitudinea nodului ascendent sufera perturbatii mixt periodice:
- o perturbatie scurt periodicd avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 4-10°grade
- 0 perturbatie seculara.

Conform datelor furnizate de CERES (Tab. 4.4), valoarea medie a albedoului pentru
perioada februarie — iunie 2011 a fost de 0,286226.

Tab. 4.5 Valorile medii ale albedoului CERES

Luna Valoarea | Valoarea medie
calendaristica | albedoului a albedoului
Februarie 0,2886
Martie 0,281614
Aprilie 0,282758 0,286226
Mai 0,28866
lunie 0,289498
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3 0,288 \ —
g 0,286 AN /
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§ 0,282 \‘/
2 028
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3

5

Luna calendaristica 2011

Graficul de variatie a albedoului
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Utilizand formulele (4.27, 4.31, 4.52), valoarea medie a albedoului pentru perioada
februarie-iunie si parametrii satelitilor am realizat graficele acceleratiei exercitate asupra
satelitilor GPS Block I, Block II si Block IIR ca urmare a actiunii radiatiei PAmantului vizibile
si infrarosii.
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4.6.3 Emisia termica anizotropa

Acceleratia termica anizotropa are o variatie liniara 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 temperaturd ,,diurnd” este de ordinul 102 Km/s?.
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Variatia excentricitatii pentru 50 ore

Excentricitatea suferd o perturbatie scurt periodica de perioada egald cu perioada
orbitali si de amplitudine 8-107%°.
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Variatia anomaliei medii pentru 50 ore

Anomalia medie suferd perturbatii scurt periodice cu perioada de 6 ore suprapuse peste o
perturbatie seculara.
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Argumentul perigeului suferd perturbatii scurt periodice avand perioada de 6 ore
suprapuse peste perturbatii seculare.
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Variatia longitudinii nodului ascendent pentru 50 ore

Longitudinea nodului ascendent suferda o perturbatie lung periodica avand
amplitudinea de 2-10™* grade.

4.6.4 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= (4.53)

E
C
unde: E — este exprimata in W/m®
C — viteza luminii Tn vid exprimatd in m/s.

Astfel, conform legii a treia a lui Newton atunci cand un semnal de putere (W) este emisa
exista o fortd egala si opusa reactiva care actioneaza pe directia opusa”. (Ziebart 2004)
Acceleratia rezultanta este data de:
W

Mc

Considerand o putere de emisie a antenelor de 80 wati, acceleratia rezultanta pe diferite tipuri
de sateliti GPS este:

Fr (4.54)

Block I: 5,3-107° m/s?
Block II: 3,0-107%° m/s?
Block IIR: 2,4-10° m/s?

Semiaxa mare si inclinarea nu sufera perturbatii.
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Variatia excentricitatii pentru 50 ore

Excentricitatea prezintd o perturbatie scurt periodica cu o perioadd egala cu perioada
orbitald si o amplitudine de 8-107"°.
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Variatia ascensiei drepte a nodului ascendent pentru 50 ore

Perturbatiile care actioneaza asupra longitudinii nodului ascendent sunt scurt

periodice cu perioada de 6 ore si amplitudinea de 4-10° si 8-10° grade suprapuse peste o
perturbatie seculara.
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Variatia argumentului perigeului pentru 50 ore

Argumentul perigeului sufera perturbatii scurt periodice avand perioada de 6 ore.
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Variatia longitudinii nodului ascendent pentru 50 ore

Longitudinea nodului ascendent suferda o perturbatie lung periodica avand
amplitudinea de 1-10°® grade.
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4.6.5 Eclipsele
MODELAREA REGIUNII DE ECLIPSA

Satelitii care orbiteaza in jurul Pamantului trec periodic prin zone de eclipsa totala sau
partiala atunci cand acesti traverseaza prin regiunile cunoscute sub numele de penumbra si
umbra.

In zona de penumbra, presiunea radiatiei solare este partial ocultati de citre Pamant, in
timp ce umbra poate fi definitd ca fiind regiunea opusa Soarelui fatd de Pdmant complet lipsit
de radiatia solara.

penumbra

Fig. 4.5 Zona de eclipsa a satelitului GPS

Tn figura de mai sus este reprezentati zona de umbri si de penumbra pentru forma sferica
a Pamantului. In realitate, PAmantul este turtit la poli iar marginile regiunii de penumbra si
umbra suferd modificari.

Pentru a modela cu acuratete forta datoratda radiatiei solare este necesar cunoasterca
momentului intrarii i iesirii satelitului din zona de umbra.

Conform literaturii de specialitate privind modelarea regiunii de umbra se indica faptul ca
aceste metode sunt fie precise, fie eficiente, dar nu ambele. Astfel, se va modela in aceasta
tezd o noud metoda pentru determinarea eclipselor (cand satelitul este complet iluminat sau
cand este in penumbra sau umbra) ludndu-se in considerare forma reald a Pamantului. Scopul
este de a dezvolta o metoda care sa combine precizia cu eficienta. Noua metoda matematica
isi are izvorul in metoda din lucrarile lui Adhya et al. (2004) si teza de doctorat a acestuia
Adhya (2005).

Determinarea eclipselor satelitilor

In continuare prezint metoda dezvoltati de Adhya (2005).

Metoda se bazata pe testele care determind dacd liniile provenind de la marginile
Soarelui pand la satelit intersecteaza sau nu Pamantul. Dacd o intersectie se realizeazd si
distanta de la Soare pand la acest punct este mai micd decat distanta Soare-satelit, atunci
satelitul se afld in zona de penumbra sau de umbra.

Un plan instantaneu este definit in geocentru, T, este vectorul Pamant-Soare, si a este
vectorul Pamant-satelit. In acest spatiu bidimensional Soarele este reprezentat sub forma de
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cerc. In plan, razele de lumini care pleacd 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 Pdmant:

2 2 2
AN AR | (4.55)
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, (4.56)
z) \& b,

unde (ai, az, as) sunt coordonatele vectorului de pozitia a satelitului iar (bs, b2, bs) sunt
coordonatele vectorului de pozitia a unei margini a Soarelui. Astfel ecuatia de mai sus (4.56)
poate fi scrisa sub forma:

X-a _y—-a 71— (4.57)
bl_al bz —a, bs_as
Vectorii a si b pot fi obtinuti pentru o epocd specifici din efemeridele precise sau din
integrarea numerica. Din ecuatia (4.57), y si Z se pot scrie in functie de X si coeficientii a si

b.

y= X0 -a)+ah -ab, , X —a)+ab —ap, (4.58)
b, —a b, -2,

si inlocuind 1n ecuatia (4.55) rezulta:

NG _'_{X(bz _az)+a2b1_aib2 T {X(bs _as)+a3b1_a1b3:|2
1

W -
2 2
q2 p2X2 +q{x(b2 _a2)+a2b1_a1b2} + pz{x(bs_as)"'asbl_ahbs} _ pzqz
b -2 b -a
dezvoltand, se obtine o ecuatie de gradul 2 de forma:
AX* +Bx+C =0

ai carei coeficienti sunt:
A=q’| (b -a) +(b,-3,)" |+ p(h,—-a)’
B=29%(bb,a, —ab] —alb +aa,b,) +2p*(bba, —ab; —alb +aah,)
C=0"(ba,~ba ) +p’(ba,~ba,) - p’a’ (b, —a,)’

Pentru rezolvarea sistemului este necesard 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.

Daca conditia este realizata, atunci are loc o intersectie. Valoarea negative a inegalitatii
simbolizeaza ca nu are loc o intersectie si deci satelitul este complet iluminat. Dupa obtinerea
coordonatei x de intersectic sunt necesare determinarea si a coordonatelor y si Z pentru a
calcula distanta pana la Soare. Daca aceasta distantd este mai mare decat distanta dintre Soare
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si satelit, atunci satelitul este complet iluminat. In caz contrar, se tine cont de urmatoarele
conditii:

e dacd ambele linii au solutii reale, atunci satelitul se afld in zona de umbra

e daca doar una dintre linii are solutii reale, atunci satelitul se afld in zona de penumbra

e daca ecuatia nu are solutii reale, atunci satelitul este complet iluminat

a) Faza plina: Nici o linie nu intersecteaza Pamantul

b) Satelitul in penumbra: O linie intersecteaza Pamantul

satelit

c¢) Satelitul in umbra: Amandoua linii intersecteaza Pamantul
Fig. 4.6 Determinarea pozitiei satelitului GPS

Metoda propusd de autor constd 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.
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_ - /‘% 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. 4.7 Determinarea pozitiei satelitului GPS. Solutia propusd de autor

e daca sistemul nu are solutii reale, atunci satelitul este complet iluminat.

e daca 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 necesara 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 decét
distanta dintre Soare si satelit, atunci satelitul este complet iluminat, in caz contrar
satelitul se afld 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.
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Pentru acest studiu am determinat coordonatele Soarelui prin integrare numerica din minut
in minut pentru 365de zile folosind ca data de start, data de 10.02.2011, ora: 00:00:00 UTC.

2,00E+08
1,50E403
1,00E403
5,00E407
0,00E400
-5,00E+07

-1,00E+08

Variatia coordonatelor [Km]

-1,50E+08

-2,00E+08

A/
7 \\\/:f

timpul [min]

Variatia coordonatelor Soarelui pentru un an de zile

153000000

Variatia distantei Pamant-Soare [Km]

144000000

152000000

151000000

150000000 / \
oo / \/
147000000

146000000

143000000

143000000

timpul [min]

Variatia razei vectoare a Soarelui pentru un an

Pentru determinarea

coordonatelor geocentrice ale satelitului din minut in minut

pentru o perioadd 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. 4.6 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
. — perturbatie penumbra
Tipul e elipsoid Presiunea de Presiunea de
Jo radiatie Jo radiatie solara
solara 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
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Pentru toate situatiile cand sistemul a avut solutii reale a reiesit cd satelitul nu a intrat
pentru nici un moment n zona de umbra sau de penumbra a Pamantului.

Rezultatele numerice privind trecerea satelitului prin zona de penumbra si de umbra a
Pamantului sunt in concordanta cu miscarea reald a satelitilor.

MODELAREA REGIUNII DE PENUMBRA

La intrarea satelitului in zona de penumbra, fluxul solar descreste spre zero pana in zona de
umbrad. Regiunea de penumbrd este o zond relativ micd a carei marime creste odata cu
altitudinea satelitului.

In anumite conditii geometrice Soare-Pamant-satelit pentru care la anumite inclinari ale
orbitei au ca efect cresterea perioadei de traversare a zonei de penumbra. In continuare este
realizat un calcul simplu pentru determinarea perioadei de tranzitare a zonei de penumbra.

Perioada maxima de timp petrecuti in zona de penumbra
Perioada maxima de timp pe care o poate petrece un satelit GPS in zona de penumbra a
fost calculata plecand de la orbita satelitului §i geometria zonei de penumbra i de umbra (fig.
4.8). Pentru acest calcul, Pamantul a fost considerat sferic.
Rs — reprezinta raza Soarelui, Rs = 696000 Km
Rp — reprezintd raza Pamantului, Rp = 6378 Km
Is — reprezintd distanta dintre centrul Pamantului si centrul Soarelui,
rs = 149597870691.0 Km
a— raza satelitului, a =26559 Km
a, B, X siy —reprezintd unghiurile si distantele necesare calcului.

- y -

Fig. 4.8. Soarele, Pamantul si geometria regiunii de penumbra si umbra

Marimea zonei de penumbra se calculeaza astfel:

Sina=&= Ry
X r,=X

_ RPrs

Rs +Rp
sinﬂ:&: Rs
y K+Yy

R.r,

y= P’s
Rs — Ry

raza sectiunii circulare prin conul de penumbra (hy) este:
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h,=(x+ayga N, =(y-ajtgs
iar raza sectiunii circulare prin conul de umbra (hp) este:

d=2Jh-nZ.

Sectiune
transversala
el

¥

Fig. 4.9 Sectiunea transversal prin regiunea de eclipsa

Tn urma calculelor s-au obtinut urmatoarele valori:
a =0,2690108
S =0,264125217

X =1358435,514 Km
y =1383562,617 Km
h, = 6502,769457 Km

h, = 6255,629262 Km

d =3551,401498 Km
Daca consideram o viteza medie a satelitului de aproximativ 3.86 Km/s, atunci satelitul
traverseaza zona de penumbra intr-un interval de 15.3 minute.
Aceasta reprezinta valoarea teoretica care estimeaza perioada pe care o poate petrece un
satelit in zona de penumbra.

4.6.6 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 spirala descrescatoare. Franarea este produsa in
esentd de componenta tangentiala a fortei produsa 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 0 Vviteza a carei ordine de marime este mult mai mic.

Forta de franarea produsa de efectul Poynting-Robertson poate fi inteleasa ca o 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 egala cu:
wv _ r? [GML}

129

Fpr =


http://ro.wikipedia.org/w/index.php?title=John_Henry_Poynting&action=edit&redlink=1
http://ro.wikipedia.org/w/index.php?title=Howard_Percy_Robertson&action=edit&redlink=1
http://ro.wikipedia.org/w/index.php?title=Howard_Percy_Robertson&action=edit&redlink=1
http://ro.wikipedia.org/wiki/Radia%C8%9Bie_solar%C4%83
http://ro.wikipedia.org/wiki/Sistemul_solar
http://ro.wikipedia.org/w/index.php?title=Presiunea_radia%C8%9Biei&action=edit&redlink=1

unde:

W - puterea radiatiei incidente,

v - viteza particulelor de praf,

C - viteza luminii,

I - raza obiectului,

G - constanta gravitationala universala,

M; - masa Soarelui,

Ls - luminozitatea solara

R - raza orbitei pe care se deplaseaza obiectul n jurul Soarelui.

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 acceptata a Soarelui si are valoarea de 3.839 X 10% W, sau 3.839 x
10* erg/s. Valoarea este usor mai ridicata, 3.939 x 10%° W (echivalent cu 4.382 x 10° kg/s sau
1,9 x 10" M,/d) in cazul in care se ia in considerare radiatia solara neutrino si radiatiile
electromagnetice. Soarele este o stea slab variabild si, prin urmare, luminozitatea acestuia
fluctueaza periodic la 11 ani, numit si ciclu solar, ceea ce determind 0 variatie periodica de
aproximativ + 0,1%.

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 cunoscuta uneori sub numele de constanta solara, |. Iradianta este definita ca puterea pe
unitatea de suprafata, astfel incat luminozitatea solard (energie totala emisd de Soare) este
iradianta primita pe Pamant (constanta solard), inmultita cu suprafata sferei a carei raza este
reprezentata de distanta medie dintre Pamant si Soare:

L = 47k’ (4.60)
unde:
A - unitatea astronomica in metri

k - o constantd (a carei 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 =1,4-10712 kN
Acceleratia Poynting-Robertson se determind din raportul dintre forta Poynting-

Robertson si masa satelitului.
_wv _ r? ’GMSLZ
apr = 2m  4c?m RS ; (4'61)

2
Considerand raportul % dintre raza satelitului si 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 11 0,01667 7,635%10°
Block IR 0,01606 7,356*10°
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In continuare sunt prezentate graficele de variatie a elementelor orbitale
(a, e I, o, Q M) precum si raza vectoare si viteza in sistemul CST ale unui satelit GPS
pentru o perioada de 50 ore.
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Variatia semiaxei mari

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

Excentricitatea prezinta a perturbatie seculard suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada egald cu perioada orbitald avand ordinul de marime 1,5-10**.
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Variatia inclinarii pentru 50 ore

Inclinarea este foarte stabili, aceasta prezentand 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.
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CAPITOLUL V. ANALIZA CALITATIVA A MISCARII
SATELITILOR NAVSTAR/GPS

Inainte 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 XIX-lea, teoria sistemelor
dinamice a cunoscut o evolutie semnificativd. Solutia introdusa de Poincare consta n
observarea geometria solutiilor fara a explicita formulele. Astfel, fara a se sti formula exacta a
solutiel, se pot gasi proprietatile calitative ale acesteia. Aceastd noua 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 in 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 stérii sistemului in functie de timp este o
traiectorie 1n spatiul fazelor. Colectia tuturor traiectoriilor posibile (locale sau globale) ale
unui sistem dinamic se numeste portret de faza (local sau global).

Fie un sistem liniar de forma:

dx

—=f (X, y)

dt . (5.1)
Y gcy)

dt ’

Daca functiile f si g nu depind explicit de timp, sistemul se numeste autonom.
Pentru orice punct (x,y) din spatiul fazelor al unui sistem autonom se defineste un

vector V =(f(x,y), g(xy)) tangent la traiectoriile sistemului. Totalitatea acestor vectori se

numeste camp de vectori si va defini traiectoria sistemului, deci, portretul de faza.
Un punct (Xe, Ye) care satisface relatia:
f(%.¥e)=0(x.,y,)=0 (52)
se numeste punct de echilibru al sistemului.
Exista mai multe tipuri de echilibru, dupa cum urmeaza:

e punct sa (figura 5.1 a). Douad orbite tind spre echilibru, doua il parasesc, iar celelalte
trec pe langa el. Orbitele care trec pe ldngd un punct sa se mentin multd vreme In
vecinatatea lui dupa care se indeparteaza mult una de cealaltd. Pentru doud puncte ag
si bg situate pe orbite de-o parte si de alta a curbei care duce direct spre punctul sa,
aceasta curba se numeste separatoare deoarece separa orbitele cu viitor diferit;

e nod instabil: izvor (figura 5.1b). Toate orbitele din vecindtatea sa il parasesc;

e nod stabil: scurgere (figura 5.1c). Toate orbitele din vecinatatea sa tind catre
echilibru;

e centru (figura 5.1d). In jurul acestui punct exista orbite inchise sau periodice;

e focar, care poate fi stabil:

in scurgere (figura 5.1e), atunci cand orbitele tind catre punctul de echilibru
instabil: izvor (figura 5.1f) atunci cand orbitele se Indeparteaza de punctul de
echilibru pe traiectorii in spirala.
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Figura 5.1 Tipuri de echilibru

Un punct de echilibru se numeste stabil daca exista o vecindtate a sa astfel incat toate
traiectoriile care pornesc din aceasta vecinatate vor converge catre echilibru.

Un punct de echilibru se numeste instabil daca exista cel putin o traiectorie in orice
vecinatate a sa care se indeparteaza de echilibru.

Se poate defini stabilitatea in sensul Liapunov prin conditia ca toate solutiile care se
invecineaza la un moment dat cu o orbita stabild sa ramana in apropierea ei pentru totdeauna.

Solutiile care tind spre un punct de echilibru il ating dupa un timp infinit de lung. Tn
cazul real, fortele de frecare vor opri intotdeauna miscarea dupa un interval de timp finit.

Se poate rdmane intr-o stare de echilibru in permanentad sau se poate tinde asimptotic
spre aceasta.

O orbitd inchisa intr-un portret de faza reprezinta un ciclu limita. Atunci cand orbitele
din vecinatatea sa se apropie de limitd se numeste stabil, iar cand se indeparteaza se numeste
instabil. In cazul in care o orbitd uneste doud puncte de echilibru distincte aceasta se numeste
heteroclina, iar cand revine in acelasi punct de echilibru se numeste homoclina.

5.1 ANALIZA CALITATIVA A MISCARII SATELITULUI GPS SUB INFLUENTA
ARMONICEI A DOUA ZONALE
5.1.1 Ecuatiile miscarii pentru analiza calitativa

Potentialul gravitational pentru care se ia in considerare doar potentialul perturbator
datorat armonicei a doua zonale are forma:

V(r)zg—g(%j 1,P,(sing) (5.3)
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Se noteaza pentru usuringa calculelor:

u=A si —ualJ,P,(sing)=B. (5.4)
n cazul in care potentialul gravitational este dat de relatia:
V(r) _§+rE (5.5)

problema celor doud corpuri poarta numele de problema Schwarzschild.
Pentru descrierea miscarii celor doua corpuri satelit — corp central (particula - centru)
care se desfasoara intr-un plan, se aleg coordonatele configuratie — impuls.

Pozitia satelitului va fi definita de vectorul q=(q,,q,) € R*\{(0,0)}, (5.6)

iar viteza va fi definitd de vectorul impuls p=(p,, p,) € R, p=( (5.7)
Vectorul configuratie (pozitie) nu este definit In origine deoarece acest punct este
asociat unei singularitati a sistemului (coliziunea particula — centru).
Potentialul gravitational va avea urmﬁtoarea forma:

V(@) == (5.8)
IIQII lof* ||
cu || || norma euclidiana.
Ecuatiile hamiltoniene in acest caz au forma:
. OH(q, . oH (q,
=0 - AR 59)
iar hamiltonianul este: H(q, p) = ” p|| _A_B (5.10)
2
Facandu-se notatia —— ” ” =T(p) (energia cineticd), rezulta:
h
H(a.p)=T(p)-V(a) = (5.11)

ceea ce reprezintd integrala energiei, iar h este constanta energiei.

O integrala prima este o functie a cdrei valoare pentru o solutie datd se pastreaza
constanta.

Relatia 5.11 are semnificatia cd energia sistemului se conserva.

Integrala momentului cinetic, sau a ariilor este o altd integrala prima, data de relatia:

L@, p)=aqxp=C=0,-p,—0, - P, (5.12)

unde C este constanta momentului cinetic.

Ecuatiile explicite ale miscarii sunt:

4=p

VV(q)= —[ﬁ ﬁj-q (5.13)

cu integrala energiei data de relatia:

-2 25—
||q|| I

Solutiile problemei celor doud corpuri sunt traiectorii ale particulei pe conice in jurul
corpului central care ocupa unul din focare. Aceste conice sunt ne-degenerate pentru C # 0
(miscare curbilinie), iar in cazul C = 0 miscarea este rectilinie si pot avea loc coliziuni
particula — centru.

(5.14)
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Potentialul gravitational V(q) are o singularitate izolatd in origine q(0,0), care
corespunde coliziunii particula — centru (Saari, 1974). Tn acest caz, forta devine infinita iar
ecuatiile miscarii 1si pierd sensul. Spatiul fazelor din vecindtatea singularitafii este puternic
deformat. Pentru studiul acestor singularitati se utilizeaza regularizari.

5.1.2 TRANSFORMARILE McGEHEE

Pentru eliminarea singularitatilor i regularizarea ecuatiilor de miscare se utilizeaza
transformadrile McGehee de speta a doua. Pentru aceasta se fac urmatoarele transformari:

r =l
0 = arctg [q—Z]
0,
uzr:ql'p1+q2'p2 (515)
o
V=I’9= 0,-P,—Q,- Py
o
unde (r,6) - sunt coordonatele polare standard,
(u,v) - sunt componentele polare ale vitezei.
Ecuatiile miscarii devin:
r=u 49=X
[
2
.V
Ul=—-—-— 5.16
P (5.16)
. v
V=-Uu-—.
r
Integralele prime au forma:
u2+v2—2§—2E3:h (5.17)
r r
r-v=_C.

Se observa ca in vecinatatea coliziunii (r— 0) viteza (v) tinde la infinit. Urmatorul pas

este re-scalarea componentelor vitezei prin intermediul formulelor:
3

w

X =r2u y=r2y (5.18)
si re-scalarea timpului cu formula:
5
dt =r2ds (5.19)
Rezulta noile ecuatii de miscare:
, dr
r'=—=rx
ds
do
0'=—=
ds y
x':d—xz§x2+y2—Ar2—SB (5.20)
ds 2
, dy 1
=—===X
y ds 2 y

unde s-au pastrat vechile notatii pentru noile functii de variabila temporala s.
Integralele prime devin n acest caz:
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x*+y* =hr’ + 2Ar* + 2B (5.21)

y2 — C2 or
Tn acest moment, atat ecuatiile de miscare ct 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}.

5.1.3 VARIETATEA COLIZIUNII

Se defineste varietatea M, ={(r,8,x,y)|r=0,0eS"(x,y) e R’} unde S' este
intervalul  [0,27] cu capetele confundate si varietatea de energie constantd
M, ={(r,0,%,Y)| x> +y>=h-r*+2-A.-r? +2.B,0 € S*,(x, y) € R*}. Varietatea coliziunii va
fi intersectia celor doud varietati definite mai sus, adica:

M, ={(r,0,x,y)|r=0,x*+y* =2B, €S ,(Xx,y)e R’} (5.22)

Pentru valorile pozitive ale lui B, My este un cilindru in spatiul tridimensional al
coordonatelor (6,X,Yy) €S'xRxR. Insa S este un cerc, deci rezulti ci cilindrul M, poate
fi inlocuit cu un tor in spatiul fazelor cvadridimensional al coordonatelor (r,8,X,Y).

Astfel, cu ajutorul transformarilor McGehee s-a ajuns la situatia sa explodeze
singularitatea coliziunii si aceasta a fost inlocuita cu o varietate limitd Mo , alipitd spatiului
fazelor. Transformarile McGehee actioneaza ca o lupa cu o putere de marire infinitd asupra
singularitatii coliziunii, iar Mc nu este altceva decat o imagine maritad a unei singularitati.
Cum orice solutie care porneste pe Mgy ramane 1n intregime pe Mcql, rezulta faptul ca aceasta
varietate este invarianta la curent.

Varietatea coliziunii nu are semnificatie fizicd, dar furnizeaza informatii importante
asupra traiectoriilor care se apropie mult de coliziune, lucru datorat unei proprietati
importante i anume continuitatea in raport cu conditiile initiale. Aceasta semnifica faptul ca

interval de timp cu atat mai lung cu cat conditiile initiale sunt mai apropiate.

O alta proprietate a varietatii coliziunii spune cd aceasta contine numai puncte de
echilibru pentru curentul cvadridimensional al variabilelor McGehee (r,8,X,Y) .

Din integrala momentului cinetic se observa ca orice solutie a ecuatiei de miscare are
nevoie de un timp fictiv s infinit de lung pentru a ajunge pe Mco; .

Ecuatiile de miscare pe Mcq se obtin pentru r = 0:

0=y

y2
x’:—7 (5.23)
,_lx
y = 5 Yy

care reprezinta de altfel ecuatiile cAmpului de vectori pe Mo . Aceste ecuatii admit punctele
de echilibru (6,x,y) =(90,J_r\/28,0), cu g, S* arbitrar. Rezultd cd existd doud cercuri de

echilibre degenerate pe torul Mco: cercul superior (CS) pentru (0 =6, €S',x =++/2B,y =0)
si cercul inferior (CI) pentru (=6, €S',x=—/2B,y=0).
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Figura 5.2 Varietatea coliziunii

Deoarece x'<0,(V)y =0, toate celelalte orbite ale curentului pe Mo sunt heterocline

si se deplaseazd de la CS spre CI. Orice orbitd heteroclind care pleaca asimptotic dintr-un
punct de pe CS ajunge asimptotic pe CI numai dupa ce a efectuat un tur complet al torului
Mcol .

O reprezentare mai sugestiva se poate face utilizand o variabila unghiularad o unde:

2Bsina si y=—2Bcosa (5.24)
De aici rezulta ca 0'=—J2Bcosa si a' = —\/% cos o (5.25)

.. da 1
adica —= ==,
de 2

AN
NN

2n

0 0 —» 2n

Figura 5.3 Fluxul pe varietatea coliziunii

Din integrala energiei se observa ca pot avea loc coliziuni si pentru C # 0, nu numai
pentru C = 0. In cazul in care B < 0 nu exista coliziune, Mg este vida, iar in cazul in care B
=0, Mcq se reduce la un singur cerc de echilibru degenerat (CS si CI coincid).
Varietatea coliziunii M nu depinde de constanta energiei h, deci pentru orice nivel
de energie coliziunile sau ejectiile sunt posibile.
Ecuatiile miscarii raman neschimbate daca se efectueaza urmatoarele transformari:
(r,6,u,v,t) > (r,6,—-u,~v,—t)
(r,6,x,y,t) > (r,6,—x,—y,—t) (5.26)
(r,0,x,y,s) > (r,0,—x,—y,—S)
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Deci curentul este reversibil, adica pentru orice solutie exista o alta solutie cu aceleasi
coordonate, dar cu viteze inversate, intr-un timp care se deruleaza invers.

Din ecuatiile de miscare rezulta cd x <0 corespunde coliziunii (r — 0 in viitor), iar
x >0 corespunde ejectiei (r — 0 Tn trecut).

5.1.4 PORTRETUL DE FAZA

Deoarece variabila # nu apare explicit in ecuatiile de miscare sau in integralele prime
se poate reduce spatiul cvadridimensional (r,0,X,y) la cel tridimensional (r,Xx,y) prin
factorizarea curentului prin S*. Orice solutie in spatiul (r,X,Yy) 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
x':ghr3+2Ar2—%C2r (5.27)

unde integrala energiei se utilizeaza pentru eliminarea lui X din a doua ecuatie:
x* =hr®+2Ar* —-C*r+2B (5.28)
Torul M s-a redus la cercul {(r,X,y)|r=0;x*+y*=2B} in spatiul tridimensional,
iar in spatiul bidimensional s-a redus la doua puncte M (r =0,x = J2B ) siN(r=0,x= /2B )

Pentru intocmirea portretelor de faza ale miscarii satelitului GPS in jurul corpului
central, in cazul problemei Schwarzschild, se va analiza graficul functiei x(r) ==,/ f(r) unde

f(r)=hr’+2Ar’ —C’r+2B. Solutiile ecuatiei f(r)=0 se noteazi cu I,I,,I, (I, <r,<r,

df (r)
dr

Din ecuatiile de miscare se poate scrie in coordonate polare r’-6 =C unde ¢ variaza
monoton pentru C =0 sau ramane constant pentru C =0 de-a lungul miscarii. De asemenea,
din prima ecuatie a miscarii rezultd ca r variaza monoton n fiecare din semiplanurile x>0
(unde creste) sau x < 0 (unde descreste). In termenii miscarii fizice aceasta inseamni ci un arc
de curba in spatiul fazelor reprezintd o spirala pentru C =0 sau o miscare radiald pentru
C =0, care se desfasoara spre exterior in cazul in care x >0 sau spre interior pentru x<0. O
curba inchisa din spatiul fazelor reprezinta o orbita periodica sau cvasi-periodica. Un punct de
echilibru din spatiul fazelor, cu exceptia M si N (orbite degenerate care rdméan in coliziune),
reprezintd miscare circulara (C = 0) sau repaus (C =0).

In ceea ce priveste coliziunea sau ejectia pentru C =0 se observd ci daci r —0
atunci @ — oo, adica particula executd o miscare in spirald de un numar infinit de ori in jurul
centrului, pand la coliziune sau dupa ejectie, ceea ce reprezinta efectul gaurii negre (Diacu et
al., 1995).

In continuare, considerand energia ca parametru, se vor interpreta curbele din spatiul
2

fazelor ca orbite fizice. Energia criticd are valoarea h, =— 37 Pe langa energia sistemului

daca sunt reale), iar solutiile ecuatiei =0 se noteaza cu r/,r, (1 <r, daca sunt reale).

se 1au 1n discutie valorile coeficientilor din ecuatiile de miscare si ale solutiilor ecuatiilor
f=0gi 9O _g.
dr
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ENERGIA SISTEMULUI NEGATIVA (h<0), A>0,B >0

1. Energia negativa (h <0); C=0.
Orbite heterocline (0), care fizic reprezintd miscare rectilinie care incepe §i se termina in
coliziune.

2. Energia mai mici sau egala decat energia critica (h <h,); C # 0 — suficient de mic.
Traiectorii heterocline (1), care reprezinta miscare in spirala de tipul ejectie sau coliziune.
3. Energia mai mici sau egala decat energia critici (h<h.); C#0.
Traiectorii heterocline (4), care reprezinta miscare in spirald de tipul ejectie sau coliziune.
4. Energia negativi si totodatd mai mare decat energia criticd, (h, <h<0); C #0;
rn.r,eC, r,>0.
Traiectorie heteroclina (1), care reprezinta migcare in spirala de tipul ejectie sau coliziune.
5. Energia negativi si totodatd mai mare decat energia critici (h, <h<0); C#0;
,r,r>0 L<r=r=r,.

Traiectoriile constau in curbele (4) si echilibrul stabil (SE), cel din urma insemnand miscare

—2A—+4A? +3nhC?
3h

de centru.

circulard la distanta ry. =

6. Energia negativi si totodati mai mare decat energia critici (h, <h<0); C#0;
>0 r<r<r,.
Traiectoriile sunt curbele (4), adica miscare in spirald de tipul ejectie sau coliziune si (3), care
reprezintda miscare periodica (orbitd de forma unei rozete inchise) sau cvasi-periodica
(traiectorii deschise care umplu dens o coroand circulard). Configuratia acestor orbite este

prezentata in figura 5.5 si a fost obtinutd prin simulare numericad cu ajutorul softului
Mathematica.

7. Energia negativi si totodati mai mare decét energia critica (h, <h<0); C#0;
n.n,rLp>0, n=r,=r<r,.
Traiectoriile sunt curbele heterocline (2) si (2°), care reprezintd miscare in spirald care pleaca
din coliziune si tinde asimptotic spre miscare circulara instabild, echilibrul instabil sau punctul

—2A++/4A?% +3hC?

sa (UE), care reprezinta miscare circulara la distanta 1. = de centru si

3h
orbita homoclina (H), care semnifica miscare in spirala care incepe asimptotic de la un cerc
instabil si revine asimptotic la acesta.

Figura 5.4 Portretul de faza in cazul energiei negative
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Figura 5.5 Exemplu de orbitd cvasi-periodica si periodica

ENERGIA SISTEMULUI NULA (h=0) ,A>0,B>0

1. C=0.
Traiectoriile sunt curbele (0) si (0”), care semnifica orbite rectilinii de tipul ejectie — evadare
sau infinit — coliziune.

2. 0<C?<4JAB.
Traiectoriile sunt (1) si (1”), adica miscare in spirala de tipul ejectie — evadare sau infinit —
coliziune. Viteza la infinit este nula, ca de altfel in toate cazurile cu energie nula.

3. C*=4J/AB.
Traiectoriile sunt (2), (2°), care reprezintd miscare in spirald care pleaca din coliziune si tinde
catre cercuri instabile sau invers, (3), (3°), care reprezintd miscare in spirald la infinit care
pleaca asimptotic de la cercuri instabile sau invers, si echilibrul instabil (UE), care reprezinta

. . .. e . /B
miscare circulara instabila la distanta r = A de centru.

4. C*>4AB.

Traiectoriile sunt curbele (4), care reprezintd miscare in spirald de tipul ejectie — coliziune si
curbele (5), care sunt miscari in spirald de la infinit i care se intorc la infinit, fara coliziune.

Figura 5.6 Portretul de faza 1n cazul energiei nule si pozitive
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ENERGIA SISTEMULUI POZITIVA (h>0),A>0,B>0
Portretul de faza este identic cu cel in cazul energiei nule.

1. C=0.
Traiectoriile sunt curbele (0) si (0”), adica orbite rectilinii de tipul ejectie — evadare sau infinit
— coliziune.

2. C+0; n,r,eC, r,<0,
Traiectoriile sunt (1) si (1”), adica miscare in spirala de tipul ejectic — evadare sau infinit —
coliziune.

3. C#£0; ,<0<r,=r,=r,.
Traiectoriile sunt (2), (2°), care reprezintd miscare in spirald care pleaca din coliziune si tinde

catre cercuri instabile sau invers, (3), (3’), care reprezintd migcare in spirald la infinit care
pleaca asimptotic de la cercuri instabile sau invers, si echilibrul instabil (UE), care reprezinta

—2A++/4A?% +3hC?

3h

de centru.

miscare circulard instabild la distanta 1. =

4. C#0; r<0<r,<r<r,.
Traiectoriile sunt curbele (4), care reprezintd miscare in spirald de tipul ejectie — coliziune si
curbele (5), care sunt miscari in spirald de la infinit si care se intorc la infinit, fara coliziune.

COEFICIENTIIA<0,B>0

Portretul de faza este identic cu cel din cazul energiei nule sau pozitive (figura 5.6)
exceptia fiind data de lipsa traiectoriilor (0) si (0’). Acest portret este valabil pentru toate
valorile energiei si momentului cinetic. Discutia pentru cazul in care C # 0 s-a realizat in
paragrafele anterioare. Se va analiza doar cazul pentru C = 0, unde apar noi interpretari.

\

Figura 5.7 Portretul de faza in cazul 4

1. Energia sistemului mai mica sau egala cu zero (h <0), C=0.
Portretul este format numai din curbele (4) care reprezintd miscare rectilinie care porneste din
coliziune, atinge o anumitd distantd maxima finita si revine in coliziune. De remarcat faptul ca
si in cazul energiei nule particula nu poate evada.

2. Energia sistemului pozitiva (h >0),C=0
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(1) si (1) — orbite rectilinii de tipul ejectie — evadare sau infinit — coliziune

(2) s1(2°) — miscare radiala care pleaca din coliziune si tinde catre repaus instabil sau invers
(3) si (3’) — orbite rectilinii care pornesc de la repaus instabil si tind la infinit cu viteza
asimptotica pozitiva sau invers

(4) — miscare rectilinie care porneste din coliziune, atinge o anumita distantd maxima finita si
revine in coliziune

(5) — miscare radiala care vine de la infinit, atinge o distantd minima si revine la infinit.

(UE) — repaus instabil la distanta r,. = —% de centru.

COEFICIENTIIA>0,B<0

Portretul este valabil pentru orice valori ale momentului cinetic.

Figura 5.8 Portretul de faza in cazul 5 si cazul 6

1. Energia negativi si totodatd mai mare dect energia critica (h, <h <0)
SE — miscare circulara stabild sau repaus stabil (C = 0) , pentru r; = r3 = r’, , la distanta

_ —2A-+4A% +3nC?
SE 3h

(1) — orbite periodice sau cvasi-periodice stabile sau pentru C = 0 libratii radiale intre 0
distantd minima si o distantd maxima finita fata de centru.
Pentru toate celelalte situatii migcarea fizica nu este posibila.

2. Energia mai mare sau egala cu zero (£ >0)
(2) — miscare in spirala (C#£0) sau radiala (C=0) pe orbite care vin de la infinit, ating o distanta
minima si revin la infinit.

, respectiv ry, = —% , de centru.

COEFICIENTIIA<0,B<0

Portretul de faza este format numai din curba (2) din cazul precedent, valabil pentru toate
valorile momentului cinetic. In cazul h < 0 miscarea reald este imposibili. Pentru h > 0
curbele (2) reprezintd miscare in spirala (C#0) sau radiala (C=0) pe orbite care vin de la
infinit, ating o distan{d minima si revin la infinit, viteza la infinit fiind tot timpul pozitiva.
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5.2 ANALIZA CALITA}"IVA A MISCARII SATELITULUI GPS SUB DIVERSE
INFLUENTE, NU NEAPARAT GRAVITATIONALE

In aceastd sectiune se va analiza din punct de vedere calitativ, dinamica satelitului
GPS in cazul in care miscarea Sa este perturbatd de anumite influente caracterizate de un
potential de forma:

A
V(r) :?+Vp(r) (5.29)
in care termenul al doilea din membrul drept reprezinta potentialul perturbator, de forma:
B
V,(r) = 2 (5.30)

iar A= g numai in cazul in care primul termen din (5.29) reprezintad potentialul newtonian.

In analiza care urmeaza, A si B pot lua orice valori pe axa reali. Aceasta sporeste
generalitatea analizei, extinzand-o la situatii astronomice concrete in care A si B nu sunt
neapdrat parametri pozitivi.

Pentru aceste situatii mentionam: dinamica in campul gravitational clasic Manev sau
de tip Manev, miscarea in cAmpul gravitational relativist de tip Fock (in prima aproximatie),
in campul de radiatie reemisa (difuz sau in infrarosu) de corpul central (in prima aproximatie),
in campul magnetic dipolar (in prima aproximatie), sub influenta efectului Poynting-
Robertson, etc.

5.2.1 ECUATIILE MISCARII PENTRU ANALIZA CALITATIVA

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

V(iN=—+— (5.31)
ror?
poartd numele de camp de tip Manev.

Pentru descrierea miscarii alegem coordonatele configuratie — impuls. Pozitia
satelitului va fi definitd de vectorul = (q;,d,) € R*\{(0,0)}, (5.32)
iar viteza va fi definitd de vectorul impuls p=(p,, p,) € R, p=g (5.33)

Potentialul gravitational va avea urmﬁtoarea forma:

V(a) = Tdl ” ” ” (5.34)

Ecuatiile hamiltoniene in acest caz sunt:

. oH(q, . oH(q,
4= @p) . b (9. p) (5.35)
ap aq
iar hamiltonianul este:
p A B
H(q, p) = ” 2” — T (5.36)
Jall - Jol”
Ecuatiile explicite ale miscarii sunt:
. - B
q=psi p=VV(q)=- ” ” ” T -q (5.37)
cu integrala energiei data de relatia:
(5.38)

B
——=h
o -2 -2

146



Pentru eliminarea singularitatilor si regularizarea ecuatiilor de miscare se utilizeaza
transformadrile McGehee de speta a doua.
Ecuatiile miscarii devin:

, dr , do
N=—=rx '=—=y
ds ds
x'zg—xzx2+y2—Ar—ZB (5.39)
s
y'=0
Integralele prime sunt in acest caz:
X +y® =hr’ +2Ar + 2B (5.40)
y2 — C2

In acest moment atat ecuatiile de miscare, cit si integralele prime sunt bine definite
pentru limita r—0. Deci spatiul fazelor poate fi extins analitic sa contind si varietatea

{(r,6,x,y)|r=0}.

Varietatea coliziunii va fi data de relatia:

M_, ={(r,0,x,y)|r=0, x*=2B-C*,0eS"(X,y)eR*} (5.41)

5.2.2 PORTRETUL DE FAZA

Deoarece variabila @ nu apare explicit in ecuatiile de miscare sau in integralele prime
se poate reduce spatiul cvadridimensional (r,6,X,y) la cel tridimensional (r,X,y) prin

factorizarea curentului prin S*. Orice solutie in spatiul (r,X,Y) trebuie priviti ca o varietate de

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

r'=rx
X'=hr® +Ar (5.42)
unde integrala energiei se utilizeaza pentru eliminarea lui X din a doua ecuatie:
x> =hr® +2Ar+2B-C? (5.43)

Varietatea coliziunii constd in 2 puncte in spatiul fazelor M(O, ZB—CZ) si

N(O,—«/ZB—CZ). In situatia in care 2B = C? varietatea coliziunii se reduce la un singur

punct O(0,0).
Pentru intocmirea portretelor de faza al miscarii satelitului GPS in jurul corpului

central se va analiza graficul functiei Xx(r)=+f(r) unde f(r)=hr>+2Ar+2B-C?.

Solutiile ~ecuatiei f(r)=0 se noteaza cu r1,r, (r,<r,) daca sunt reale,

_—Ai\/Az—h(ZB—CZ

h,= , 1ar solutia ecuatiei ar(r) =0 se noteazd cu ', unde r’ = _A :
’ h dr h
A2
Sistemul are energia critica data de relatia h, = SB_CZ’

ENERGIA SISTEMULUI NEGATIVA (h<0)

1. Energia negativi si totodati mai mare decat energia criticd (h<h, <0); A>0;C=0.
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(1) — Orbite heterocline, care fizic reprezintd miscare rectilinie care incepe si se termina in
coliziune

2. Energia negativi si totodatd mai mare decat energia critici (h<h, <0); C#0; A>0;
2B-C*>0.
(2) — miscare in spirala de tipul ejectie — coliziune

3. Energia negativi si totodatd mai mare decat energia critic (h<h, <0); A>0; C#0;
2B - C*=0.
(3) — orbita homoclina care pleaca asimptotic de la coliziune si revine la coliziune

4. Energia negativi si totodatd mai mare decat energia critici (h<h, <0); A>0; C #0;
2B-C’<0.
(4) — miscare stabila pe orbite periodice sau cvasi-periodice

5. Energia negativi si egald cu energia critici (h=h, <0); A>0;C#0;r1=r,=7r"
SE — punct de echilibru stabil, care reprezintd miscare pe orbite circulare stabile la distanta

r= —% de centru

(a) (b)

Figura 5.9 Portretele de fazd in cazul 1

6. Energia negativi si totodatd mai mici decét energia critici (h<h, <0); A<0; C#0;
2B -C*>0.
(5) — miscare in spirala de tipul ejectie — coliziune
Tn cazul in care energia sistemului este mai mare decat energia critica (h>h,), miscarea

fizica nu este posibila.

ENERGIA SISTEMULUI NULA SAU POZITIVA SI MAI MICA DECAT ENERGIA
CRITICA (0<h<h)siA>0

1. C=0; B>0

(1) si (1”) — orbite rectilinii de tipul ejectie — evadare sau infinit — coliziune
2.C=0; B<O

(5) — traiectorie rectilinie fara coliziune, care vine de la infinit si se intoarce la infinit
3. C#0;2B-C*>0

(2) si (2°) — miscare in spirala de tipul ejectie — evadare sau infinit — coliziune
4. C#0;2B-C*<0

148



(4) — miscare 1n spirald de la infinit si care se intoarce la infinit, fara coliziune

5. C#£0;2B-C*=0
(3) si (3”) — miscare 1n spirala care vine de la infinit si tinde asimptotic la coliziune sau pleaca
asimptotic de la coliziune si tinde la infinit

Figura 5.10 Portretul de faza in cazul 2

ENERGIA SISTEMULUI NULA SAU POZITIVA (h>0) si A <0

1. 0<h<h,;C=0; B>0
(1) si (1”) — orbite rectilinii de tipul ejectie — evadare sau infinit — coliziune
2. 0<h<h,;C=0; B<0
(7) s1 (7°) - migcare rectilinie fara coliziune, care vine de la infinit si se Intoarce la infinit
3. 0<h<h,;C#0;2B-C?<0
(6) — miscare in spirala de la infinit si care se intoarce la infinit, fara coliziune
4. 0<h<h ;C#0;2B-C*>0
(4) — miscare in spirala de tipul ejectie sau coliziune
(6) — miscare in spirala de la infinit si care se intoarce la infinit, fara coliziune
5. 0<h=h;C#0

(3) si (3’) — migcare in spirala care pleaca din coliziune si tinde catre orbite circulare instabile
sau invers

(5), (5”) — miscare in spirala la infinit care pleaca asimptotic de la cercuri instabile sau invers
UE — punct de echilibrul instabil, care reprezintd miscare pe orbitd circulard instabila la

distanta r = —% de centru.

6. O0<h,<h;C#0
(2) si (2°) — miscare in spirald de tipul ejectie — evadare sau infinit — coliziune
7. 0<h <h;C#0;2B-C?=0
(6) — miscare in spirala de la infinit si care se intoarce la infinit, fara coliziune
O — stare de repaus in coliziune
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Figura 5.11 Portretul de faza in cazul 3

5.3 ANALIZA CALITATIVA A MISCARII SATELITULUI GPS SUB INFLUENTA
ARMONICELOR ZONALE DE ORDIN SUPERIOR
5.3.1 ECUATIILE MISCARII PENTRU ANALIZA CALITATIVA

Potentialul gravitational pana la armonica a sasea zonala are forma:

6 n
V(r)zﬁ—ﬁz(%j J,P,(sing) (5.44)
rrs\lr
Pentru usurinta calculelor se noteaza:
a=u,a,=0sia, =—pagJ P (sing) pentru k=3.6 (5.45)
rezultand noua formad a potentialului gravitational:
7
an
V(r)= Zr—n (5.46)
n=1

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 definitd de vectorul q = (0,,d,) € R*\{(0,0)}, (5.47)

iar viteza va fi definitd de vectorul impuls p=(p,, p,) € R, p=qg. (5.48)
Vectorul configuratie (pozitie) nu este definit in origine deoarece acest punct este
asociat unei singularitati a sistemului (coliziunea particula — centru).
Potentialul gravitational va avea urmatoarea forma:

;
V(q)= z ann (5.49)
= [af
Ecuatiile hamiltoniene in acest caz sunt:
. _OH(q, . OH(q,
| :¥ P (»(93 2 (5.50)
iar hamiltonianul este: H( = ” p||2 o A
B Iy 551)
n=1 |[]]
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el
2

=T(p) - energia cinetica, rezulta ca:

H@ P =T(R-V(@ =, (552)

ceea ce reprezinta integrala energiei, iar h este constanta energiei.
Integrala momentului cinetic este datd de formula:

L(q’p):qxpzcqu'pz_%'pl (5.53)
unde C este constanta momentului cinetic.
Ecuatiile explicite ale miscarii sunt urmatoarele:

4g=p

iU ||"”]q o0

(5.55)

cu integrala energiei data de relatia:

[ -

= || ||

5.3.2 TRANSFORMARILE McGEHEE

Pentru eliminarea singularitatilor si regularizarea ecuatiilor de miscare se utilizeaza
transformarile McGehee de speta a doua. Ecuatiile miscarii devin:

r=u
o=
r
0-L-3 0 (5.56)
V=—u—
iar integralele prime au forma:
u®+v? —Zif—gzh (5.57)
rn-:i/ =C

Se observa ca in vecinatatea coliziunii (r— 0) viteza tinde la infinit. Urmatorul pas
este re-scalarea componentelor vitezei prin intermediul formulelor:

7 7
X=r2u Yy=ra (5.58)
si rescalarea timpului cu formula:
ds=r“dt , aeN (5.59)
Rezulta noile ecuatii de miscare:
, dr , deé
N=—=rx 6O'=—=
ds ds
X' = %zzx +y° Zna r'- (5.60)
, dy 5
=—== x
y = ds y

unde am pastrat vechile notatii pentru noile funct;u de variabila temporala s.
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Integralele prime devin n acest caz:

,
x?+y?=hr’+2> a " (5.61)
n=1
y2 — C2r5

Tn 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,6,x,y)|r=0}.

5.3.3 VARIETATEA COLIZIUNII

Se defineste varietatea M, ={(r,0,x,y)|r=0, €S, (x,y)e R’} unde S' este
intervalul [0, 2 ] cu capetele confundate si varietatea de energie constanta

7
M, ={(r.0.x,y)[x*+y>=hr"+2> a r'™", S (x,y)eR*}H }.

n=1
Varietatea coliziunii va fi intersectia celor doua varietati definite mai sus, adica:
My, ={(r.0.x,y)|r=0, x*+y*=2a,, 6eS(x,y)eR’} (5.62)

Pentru valorile negative ale lui a;, Mo este vida, miscarea este fara coliziune, iar
pentru valori pozitive ale lui a7, Mg este un cilindru bidimensional in spatiul tridimensional
al coordonatelor (6,X,Y) €S xRxN. Insi S* este un cerc, deci rezultd ci cilindrul Mg,
poate fi inlocuit cu un tor in spatiul fazelor cvadridimensional al coordonatelor (r,6,X,Y).

Din integrala momentului cinetic se observa ca orice solutie a ecuatiei de migcare are
nevoie de un timp fictiv s infinit de lung pentru a ajunge pe Mco) .
Ecuatiile de miscare pe Mo se obtin pentru r = O:
5y°
!

5
0=y, X'=—"2 Ly =2 5.63
y > y'=2xy (5.63)

care reprezintd de altfel ecuatiile cAmpului de vectori pe M . Aceste ecuatii admit punctele
de echilibru (8,Xx,y) :(Go,ia/2a7 ,0), cu 6, €S* arbitrar. Rezulta ci existd doua cercuri de

echilibre degenerate pe torul Mo : cercul superior pentru (6 =6, eSl,x=+a}2a7 ,y=0) si

cercul inferior pentru (6 =6, €S',x=—/2a,,y=0).

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 ca evadarea I — oo nu este posibild decat in cazul energiei ne-
negative h>0.

5.3.4 PORTRETUL DE FAZA

Deoarece variabila & nu apare explicit in ecuatiile de migcare sau n integralele prime
se poate reduce spatiul cvadridimensional (r,0,X,y) la cel tridimensional (r,X,y) prin
factorizarea curentului prin S*. Orice solutie in spatiul (r,X,Y) trebuie privita ca o varietate de

solutii 1n spatiul fazelor cvadridimensional. Utilizind integrala primd a momentului cinetic,
reducem spatiul fazelor la doud dimensiuni (r,x) . Campul de vectori devine:
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rN=rx

6
x':%hr7 —2C2r5+2(7—n)anr7" (5.64)
=1
unde integrala energiei se utilizeaza pentru eliminarea lui X din a doua ecuatie:
7
x*=hr' —C’r°+2) a " (5.65)
n=1

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

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

(r:O,x:—\/ﬁ).

Pentru intocmirea portretelor de faza ale miscarii satelitului GPS in jurul corpului

7
central, se va analiza graficul functiei x(r)==+./f(r) unde f(r)=hr"—-C’r*+ 22 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

Din expresia M rezulta ca pentru valorile negative ale coeficientului a8, multimea

este vida, adica miscarea se realizeaza fara coliziune. In cazul in care a, este pozitiv, atunci

existd coliziune. In ceea ce priveste energia, atunci cand aceasta este negativa evadarea este
imposibila, iar cand energia este pozitiva sau nula, atunci evadarea este posibila.
Se va considera cazul cel mai general cand derivata f'(r) are 5 schimbari de semn

(numdrul maxim) pentru cazul energiei negative, deci rezulta conform regulii lui Descartes ca
pentru cazul colizional a, >0 ecuatia f(r)=0 are 5 radicini pozitive, iar pentru cazul non-
colizional &, <0 ecuatia are 4 radacini pozitive. Atunci cind energia este pozitivd sau nula
presupunem ca derivata f’(r) are 4 schimbari de semn (numarul maxim), deci conform
aceleiasi reguli a lui Descartes rezultd ca ecuatia f(r) =0 va avea 5 radacini pozitive in cazul

a, >0 si 4 radicini pozitive in cazul &, <0.
ENERGIA SISTEMULUI NEGATIVA

Exista o valoare critica a energiei care va determina, alaturi de semnul coeficientilor
functiei f (r) configuratii diferite pentru portretele de faza.
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1. a,>0, h<h <0

(b)
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Figura 5.12 Portretul de fazd explicit (a, b) st Maple (c) in cazul 1
S — punct de echilibru stabil (centru), care reprezintd miscare circulara stabila;
U — punct de echilibru instabil (izvor), care reprezinta miscare circulara instabila;
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(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 instabild sau invers;

(4), (6), (7), (10) si (10”) — traiectorie homoclind, care in termeni fizici este o orbita in forma
de spirald 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 (97). Nu se poate spune
nimic de excentricitatea orbitelor (9);

2. a,>0,h,<h<0

(b)

Figura 5.13 Portretul de faza in cazul 1.2

(1), (3) si (5) — orbite heterocline, care reprezintd miscarea in spirald de tipul ejectie -
coliziune;

(2), (2°), (4) si (4’) — reprezintd miscarea pe orbite in forma de spirald care pornesc de la
coliziune si tind asimptotic la forma circulara instabild sau pornesc de la forma circulara
instabila si tind asimptotic la coliziune;
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(6), (7), (10) si (10°) - orbite homocline, care in termeni fizici sunt orbite in forma de spirala
care pornesc asimptotic de la un cerc instabil si tind asimptotic la acelasi cerc instabil;

(8), (9), (9°) si (97) - orbite stabile periodice sau cvasi-periodice, cu excentricitate mare in
cazul (8) si cu excentricitate mica in cazul (9°) si (97);

3. a,<0, h, #h<0

A

(b)

Figura 5.14 Portretul de faza in cazul 1.3

Diferenta fatd de portretul in cazul non-colizional este ca avem numai 2 puncte de echilibru
instabil (U; si Uy) si nu se mai intdlnesc traiectoriile (1), (2), (3) si (4). Celelalte orbite au
semnificatiile precizate anterior.
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a, >0 a, <0
Figura 5.15 Portretul de fazd in cazul 1.4

(1) si (3) — orbite heterocline, care reprezinta miscarea in spirala de tipul ejectie - coliziune;
(2) si (2°) — reprezintd miscarea pe orbite in formd de spirala care pornesc de la coliziune si
tind asimptotic la forma circulara instabila sau invers;

(4), (4), (4”) s1 (4””) — orbite heterocline (4), (4’) si homocline (4), (4’”), in forma de spirala
care pornesc asimptotic de la un cerc instabil si tind asimptotic la acelasi cerc instabil,

(0), (5), (57) si (5”) — orbite stabile periodice sau cvasi-periodice, orbitele de tipul (0) avand o
excentricitate mare.

Diferenta dintre cele doud portrete de faza este ca in cazul non-colizional nu se intalnesc
traiectoriile (1), (2) s1 (3), insa apare o noud orbita stabila (0).

ENERGIA SISTEMULUI POZITIVA SAU NULA (h>0)
Diferenta dintre cazul in care energia este pozitiva si cel in care este nuld rezida numai

in faptul cd in momentul evadarii, la infinit viteza asimptotica este infinita sau respectiv, nula.
In cazul energiei nule sau pozitive sistemul are numai 2 puncte de echilibru stabil (S; si S»).

1. a,>0,0<h<h,

(@)
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(b)

Figura 5.16 Portretul de faza in cazul energiei sistemului pozitiva sau nuld

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

(2) st (2°) — reprezintd miscarea pe orbite in forma de spirald care pornesc de la coliziune si
tind asimptotic la forma circulard instabild sau invers;

(3) 51 (3”) — orbite in spirala de tipul ejectie — evadare si infinit — coliziune;

4), (4), (7), (7°), (11) si (117) — orbite care pornesc asimptotic de la forma circulara instabila
si tind la orbite in forma de spirala la infinit sau pornesc de la infinit cu forma spiralata si tind
asimptotic la forma circulara instabila;

(5), (8) si (12) — orbite ne-colizionale in spirala care vin de la infinit si se intorc la infinit;

(6), (10) si (10’) — orbite homocline, in forma de spirala care pornesc asimptotic de la un cerc
instabil si tind asimptotic la acelasi cerc instabil;

(8%), (9), (9°) si (9”) — orbite stabile periodice sau cvasiperiodice, cu excentricitate mare in
cazul orbitelor de tipul (8°) si excentricitate redusa 1n cazul (9°) si (97).

2. a,>0,0<h, <h

(@)
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(b)
Figura 5.17 Portretul de faza in cazul energia sistemului
este pozitiva si mai mare decét energia critica

(1) si (3) — orbite heterocline, care reprezinta miscarea in spirala de tipul ejectie - coliziune;
(2), (2°), (4) si (4’) — reprezinta miscarea pe orbite in forma de spirala care pornesc de la
coliziune si tind asimptotic la forma circulara instabila sau invers;

(5) s1(5”) — orbite 1n spirala de tipul ejectie — evadare si infinit — coliziune;

(6), (10) si (10”) — orbite homocline, in forma de spirald care pornesc asimptotic de la un cerc
instabil si tind asimptotic la acelasi cerc instabil;

(7) st (11) — orbite care pornesc asimptotic de la forma circularad instabila si tind la orbite in
forma de spirald la infinit sau pornesc de la infinit cu forma spiralatd si tind asimptotic la
forma circulara instabila;

(8) si (12) — orbite ne-colizionale in forma de spirald care vin de la infinit si se intorc la
infinit;

(8%), (9), (9°) si (9”) — orbite stabile periodice sau cvasiperiodice, cu excentricitate mare in
cazul orbitelor de tipul (8”) si excentricitate redusa in cazul (9°) si (97).

3, h=h >0

Diferenta dintre cele doud portrete de faza este ca in cazul ne-colizional nu se Tntalnesc
traiectoriile (1), (2) si (3), insa apare o nouad orbita (0).

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

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

(3) 51 (3”) — orbite 1n spirala de tipul ejectie — evadare si infinit — coliziune;

(4), (4°) si (4”) — orbite heterocline si homocline (4”), in forma de spirala care pornesc
asimptotic de la un cerc instabil si tind asimptotic la un alt cerc instabil;

(5) si (5) — orbite stabile periodice sau cvasiperiodice;

(6) si (6°) — orbite care pornesc asimptotic de la forma circulard instabila si tind la orbite in
formd de spirald la infinit sau pornesc de la infinit cu forma spiralatd si tind asimptotic la
forma circulara instabila;

(7) si (0) — orbite ne-colizionale in forma de spirala care vin de la infinit si se intorc la infinit.
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a, >0 a, <0
Figura 5.18 Portretul de faza in cazul energiei sistemului
este nuld sau pozitiva si egald cu energia critica

4, a,<0, h,#h<0

(@) (b)
Figura 5.19 Portretul de faza in cazul energiei sistemului
este negativa si diferita de energia critica

(5), (8) si (12) — orbite ne-colizionale in forma de spirald care vin de la infinit si se intorc la
infinit;

(6), (10) si (10”) — orbite homocline, in forma de spirala care pornesc asimptotic de la un cerc
instabil si tind asimptotic la acelasi cerc instabil;

(7), (11) si (11°) — orbite care pornesc asimptotic de la forma circulara instabila si tind la
orbite In forma de spirald la infinit sau pornesc de la infinit cu forma spiralata si tind
asimptotic la forma circulara instabila;

(8°), (9), (9°) si (9”) — orbite stabile periodice sau cvasiperiodice, cu excentricitate mare in
cazul orbitelor de tipul (8”) si excentricitate redusa in cazul (9°) si (97).
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5.4 ANALIZA CALITATIVA A MISCARII SATELITULUI GPS SUB INFLUENTA
CUMULATA A ARMONICELOR ZONALE DE ORDIN SUPERIOR SI A ALTOR
FACTORI

In aceasta situatie ecuatiile miscarii pentru intocmirea portretelor de faza au forma:

r'=rx
i 7 7 5 2,5 3 7-n
X =Ehr _EC P+ (7T-n)a,r (5.66)
=1
cu integrala energiei:
7
X2 =hr' —=C’r®+2) a " (5.67)

n=1
Deosebirea fatd de cazul 3 unde s-au luat in considerare numai armonicele zonale, consta in

faptul ca in prezent coeficientul lui r® va fi (2a,—C?). Portretele de fazi sunt identice cu
cazul prezentat anterior.

5.5 APLICATIE PRACTICA - SATELITUL GPS

Se inlocuiesc in expresia functiei

,
f(r)=hr'=Cr*+2> a " (5.68)
n=1
toti coeficientii cu parametrii cunoscuti ai Pdmantului:
- armonicele zonale de la J; la Jg

- polinoamele Legendre pentru latitudine nula

- constanta gravitationala (u)

- energia calculata cu formula h = _H

a
- momentul cinetic din relatia C° = xa (1—62)
- semiaxa mare a satelitului geostationar a = 26559,4 km.
Tn urma rezolvarii ecuatiei f (r) =0Orezulta solutiile I, =26329,11 si 1, =26788,02,

iar in urma rezolvirii ecuatiei f'(r) =0 rezulti 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 5.20 (a), (b) - Graficele functiei x(r); (c) - Portretul de faza in Maple

In continuare se prezinta portretul de faza explicit. Pozitia satelitului GPS este marcata
prin punctul (S), care semnificd migcare circulara stabila la distanta r de corpul central.

“X

Figura 5.21 Portretul de faza explicit al miscarii satelitului GPS

162



Orbita satelitului GPS este stabila atata timp cadt 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,, rezulta deplasarea fizica in spirala pe o
orbitd care tinde asimptotic la coliziune. Linia punctatad reprezintd traiectoria fictivd a unui
satelit geostationar care pardseste orbita sa si se deplaseazd pe o orbitd elipticd, cu
excentricitate crescatoare si tinde asimptotic la coliziune.

5.6 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 ¢’ — oo, adica particula executa o miscare in spirala de un
numar infinit de ori In jurul centrului, pana la coliziune sau dupa ejectie, ceea ce reprezinta
efectul gdurii 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 (a; < 0) este negativ, miscarea se executa fara coliziune.

Din situatiile prezentate se intdlnesc urmatoarele tipuri de orbite:
» marginite si colizionale, care pornesc de la ejectie, ating o distanta 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
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 distantd minima sau
un punct de echilibru instabil si revin la infinit.
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CAPITOLUL VI. 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, urmeazi prezentarea succinti 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. I1l. 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 utilizand algoritmul de integrare Runge-Kutta de ordinul 4. Avantajele acestui
algoritm de integrare sunt stabilitatea si usurinta modelarii 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, Ja, Js, Je, 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 perioadda 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 zonald J; a carui ordin de mérime este de
2x10°" 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 negravitational asupra
elementelor orbitale kepleriene.

4.6.1 Ca urmare a actiunii presiunii radiatiei solare directe asupra unui satelit GPS au
reiesit urmatoarele efecte:

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

- Excentricitatea prezinta a perturbatie seculara suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 4,8-10°° Km.
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- Inclinarea prezinti acelasi tip de perturbatie ca si semiaxa mare, o perturbatie scurt-
periodica suprapusa peste o perturbatie seculara. Perturbatia scurt-perioadica are perioada de
6 ore si ordinul de marime 3-10°° grade.

- Longitudinea nodului ascendent suferd o perturbatie scurt periodica cu o perioada de
6 ore si 0 amplitudine de 1,7-107° grade, suprapusi peste o perturbatie seculari.

4.6.2 Pe baza modelelor de radiatie a Pamantului, radiatie reflectatd si emisa, 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 reflectivitdtii 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 variatic 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 ,,sfera” s-au determinat graficele de
variatei ale elementelor keplerine pentru 50 si 500 de ore rezultand urmatoarele efecte:

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

- Excentricitatea prezinta 0 perturbatie secularda suprapusa peste o perturbatie scurt-
periodica cu perioada de 6 ore avand ordinul de marime 1,5-10°Km.

- Tnclinarea prezinta doud tipuri de perturbatii, una scurt-periodica si una seculara.
Perturbatia scurt-periodica este de perioadad 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 periodica avand perioada de 6 ore si o amplitudine de 1-107* grade

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

o perturbatie seculara

- Longitudinea nodului ascendent sufera perturbatii mixt periodice:

o perturbatie scurt periodica avand perioada de 6 ore si 0 amplitudine de 4-10~°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 suferd o perturbatie scurt periodicd de perioadd egald cu perioada
orbitali si de amplitudine 8-1072°.

- 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 suferd o perturbatie lung periodica avand
amplitudinea de 2-10** grade.

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
orbitald si o amplitudine de 8-107%°.

- Argumentul perigeului sufera perturbatii scurt periodice avand perioada de 6 ore.
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- Longitudinea nodului ascendent sufera o perturbatie lung periodicd 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 nici un moment in zona de umbra sau de penumbra a Pamantului.

La modelarea teoretica a regiunii de penumbra prin care trece un satelit din constelatia
GPS, a reiesit ca 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 egald cu perioada orbitald avand ordinul de marime 1,5-107**.

- Inclinarea este foarte stabila, aceasta avand 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 8-107" grade.

Cap. V 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) in jurul corpului central in diferite tipuri de
camp: Schwarzschild, Manev si sub influenta armonicelor zonale pand la gradul 6. S-a
analizat miscarea satelitului GPS pe orice tip de orbita 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 varictatea coliziunii si s-a Tnlocuit o varietate limita, alipita spatiului fazelor.
Transformarile McGehee actioneazd ca o lupd cu o putere infinitd de madrire asupra
singularitatii coliziunii si permite astfel studiul miscarii in apropierea coliziunii.

5.3 S-a efectuat o aplicatie practica in cazul satelitului GPS. Orbita satelitului GPS
este stabild atata timp cat r se situeaza intre valorile I} =26329,11 si I, =26788,02. Daci in

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

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

7.1 CONDITII INITIALE ALE SATELITILOR GPS
Sunt prezentate conditiile initiale (pozitia si viteza) ale satelitilor asa cum au fost utilizate in softul de integrare.
Unitatile de masura sunt cele din Sistemul International: [Km] si [Km/s].

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

0 = 1.0027379093-UT1 + v, + AY cose
UT1=UTC - dUT1, (dUT1 = 0.162626)
Vo = 24110%.54641 + 8640184° 610866 T + 0°.003104- T2 - 6°.,-10%-T% = 580910482.2
- _ 24556025 _ 67,23073237
36525 36525
AY cose = -62.61453881
6 = 1.0027379093*(UT-0.162626) + 580910482.2 - 62.61453881

Valorile argumentelor pentru precesie conform Buletinului IERS, luna februarie 2012:
xp =0.03428
yp =0.20863

Pentru Soare:
d0:4057;

Valorile pentru raportul A/M:
0,01513 m%Kg
0,01667 m%Kg
0,01606 m%*Kg

CODUL SURSA C++ PERTURBATIE PRESIUNE RADIATIE SOLARA DIRECTA

#include <stdio.h>
#include <math.h>
double ciclu = 0;
double ut = 0;

int counter=0;

double xa0; double ya0; double za0;
double vxa0; double vya0; double vza0;
double axai; double ayai; double azai;

double p=1000.0;

double vxai =3.8327;
double vyai =0.4529;
double vzai =-0.1055;
double xai =2425.8676;
double yai =-15215.1157;
double zai =21743.2188;
double d0=4057;

double d;

double au=149597870.691;
double xs=0;
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double ys=0;
double zs=0;
double rs=0;
double obl=0;

double mu =398600.5

double mt=132712440000.0;

double Pi=3.1415926535897932384626433832795;
double ra;

double va;

double dfcose=Pi*(-62.61453881/648000.0);
double g0=580910482.2;

double xp=Pi*(0.03428/648000.0);

double yp=Pi*(0.20863/648000.0);

double vI=299792.458;

double kr=1.44;

double AriepMasa=0.01513;

double Dvxa=0; double Dvya=0; double Dvza=0;

double Dvxal =0; double Dvyal =0; double Dvzal = 0;
double Dvxa2 = 0; double Dvya2 =0; double Dvza2 = 0;
double Dvxa3 =0; double Dvya3 =0; double Dvza3 =0;
double Dvxa4 = 0; double Dvya4 =0; double Dvza4 = 0;

double Dxa=0; double Dya =0; double Dza =0;

double Dxal =0; double Dyal =0; double Dzal = 0;
double Dxa2 =0; double Dya2 =0; double Dza2 = 0;
double Dxa3 =0; double Dya3 =0; double Dza3 = 0;
double Dxa4 = 0; double Dya4 =0; double Dza4 = 0;

double cx=0; double ax=0; double E=0;
double cy=0; double e=0; double M=0;

double cz=0; double in=0; double u=0;
double c=0; double omr=0;
double h=0; double omc=0;

double Mu =0; double ypu =0;
double eu =0; double rpu =0;
double iu=0; double vau = 0;
double wu =0; double Eur = 0;
double Ou =0; double xpu =0;
double xeu=0;

double yeu=0;

double zeu=0;

double Lu=0;

void unu();
void GPS(double xai, double yai, double zai);
void Soare3c();

int main()
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{
FILE *fpx,*fpy,*fpz,*fpr, *fpvx, *fpvy, *fpvz, *fpv, *fpa, *fpe, *fpi, *fpomr, *fpomc,
*fpM, *fpaxai, *fpayai, *fpazai, *fpxs, *fpys, *fpzs, *fprs;

fpx = fopen("x.txt","w");

fpy = fopen("y.txt","w");

fpz = fopen("'z.txt","w");

fpr = fopen("r.txt","w");

fpvx = fopen("'vx.txt","w");
fpvy = fopen(*'vy.txt","w");
fpvz = fopen("'vz.txt","w");
fpv = fopen("v.txt","w");

fpa = fopen("a.txt","w");

fpe = fopen(“e.txt","w");

fpi = fopen("i.txt","w");
fpomr = fopen("omr.txt","w");
fpomc = fopen("omc.txt","w");
fpM = fopen("M.txt","w");
fpaxai = fopen("axai.txt","w");
fpayai = fopen("ayai.txt","w");
fpazai = fopen("azai.txt","w");
fpxs = fopen("xs.txt","w");
fpys = fopen("ys.txt","w");
fpzs = fopen("'zs.txt","w");
fprs = fopen("'rs.txt","w");

while(ciclu<=180000000)
while (ut<=180000000)

{
d=d0+ciclu/(p*86400);
ciclu =ciclu + 1;

ut = ut+1;

Soare3c();

Il r k GPS

xa0 = xai;
ya0 = yai;
za0 = zai;
vxa0 = vxali;
vya0 = vyali;
vzal = vzai;

GPS(xal, yai, zai);
/lpasl

Dxal = vxai / p;

Xal = Xai + Dxal / 2;
Dyal = vyai / p;

yai = yai + Dyal/ 2;
Dzal =vzai/ p;

zai = zai + Dzal / 2;
Dvxal = axai / p;

vxai = vxai + Dvxal / 2;
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Dvyal = ayai / p;
vyai = vyai + Dvyal / 2;
Dvzal = azai/ p;
vzai = vzai + Dvzal / 2;

GPS(xai, yali, zai);
/Ipas2

Dxa2 = vxai / p;

Xal = xai + Dxa2 / 2;
Dya2 = vyai / p;

yai = yai + Dya2 / 2;
Dza2 = vzai/ p;

zai =zai + Dza2/ 2;
Dvxa2 = axai / p;

vxal = vxai + Dvxa2 / 2;
Dvya2 = ayai / p;

vyai = vyai + Dvya2 / 2;
Dvza2 = azai / p;

vzai = vzai + Dvza2 / 2;

GPS(xai, yali, zai);
/lpas3

Dxa3 = vxai / p;

xai = Xai + Dxa3;
Dya3 = vyai / p;

yai = yai + Dya3;
Dza3 = vzai / p;

zai = zai + Dza3;
Dvxa3 = axai / p;
vxai = vxai + Dvxag3;
Dvya3 = ayai / p;
vyai = vyai + Dvya3;
Dvza3 = azai / p;
vzal = vzai + Dvza3;

GPS(xal, yai, zai);
//pas4

Dxad = vxai / p;
Dya4 = vyai / p;
Dza4 = vzai / p;
Dvxa4 = axai / p;
Dvya4 = ayai / p;
Dvza4 = azai / p;

Dxa = (Dxal + 2 * (Dxa2 + Dxa3) + Dxad) / (6);
Dya = (Dyal + 2 * (Dya2 + Dya3) + Dya4) / (6);
Dza = (Dzal + 2 * (Dza2 + Dza3) + Dza4) / (6);

Dvxa = (Dvxal + 2 * (Dvxa2 + Dvxa3) + Dvxa4) / (6);

Dvya = (Dvyal + 2 * (Dvya2 + Dvya3) + Dvya4) / (6);
Dvza = (Dvzal + 2 * (Dvza2 + Dvza3) + Dvza4) / (6);
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double teta=Pi*(1.0027379093*(ut-0.162626)+g0)/43200+dfcose;
double teta=Pi*(1.0027379093*TIMP+g0)/43200+dfcose;

xai=(xa0 + Dxa)*cos(teta)+(ya0 + Dya)*sin(teta)+(za0 + Dza)*(cos(teta)*xp-sin(teta)*yp);
yai=-(xa0 + Dxa)*sin(teta)+(ya0 + Dya)*cos(teta)-(za0 + Dza)*(sin(teta)*xp+cos(teta)*yp);
zai=-(xa0 + Dxa)*xp+(ya0 + Dya)*yp+(za0 + Dza);

vxai=(vxa0 + Dvxa)*cos(teta)+(vya0 + Dvya)*sin(teta)+(vza0 + Dvza)*(cos(teta)*xp-
sin(teta)*yp);
vyai=-(vxa0 + Dvxa)*sin(teta)+(vya0 + Dvya)*cos(teta)-(vza0 +
Dvza)*(sin(teta)*xp+cos(teta)*yp);
vzai=-(vxa0 + Dvxa)*xp+(vya0 + Dvya)*yp+(vza0 + Dvza

va = sqrt(vxai * vxai + vyai * vyai + vzai * vzai);
ra = sqrt(xai * xai + yai * yai + zai * zai);

Cx=yai*vzai-zai*vyali,
cy=zai*vxai-xai*vzai;
Cz=-Xal*vyai+yai*vxali,
c=sqrt(cx*cx+cy*cy+cz*cz);
h=va*va-2*(mu)/ra;

ax=-(mu)/h;
e=sqrt(1+h*c*c/((mu)*(mu)));
in=(180/Pi)*(acos(-cz/c)); /I in grade
omr=(180/Pi)*atan(-cx/cy); // in grade

do

if (omr<0)

{

omr=omr+360;

¥
else if (omr>=360)
omr=omr-360;

}
while ((omr<0)||(omr>=360));

u=(180/Pi)*acos((xai*cos(omr*Pi/180)+yai*sin(omr*Pi/180))/ra);
omc=u-(180/Pi)*acos((c/ra-(mu)/c)/sqrt(h+(mu)*(mu)/(c*c)));
do
{
if (omc<0)

{

omc=omc+360;

else if (omc>=360)
omc=omc-360;
}

while ((omc<0)||(omc>=360));
E=acos((ax-ra)/(ax*e));
M=(180/Pi)*(E-e*sin(E));
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if (++counter%3600000 == 0)
{

fprintf(fpx,"%9.9e\n" xai);
fprintf(fpy,"%9.9e\n" yai);
fprintf(fpz,"%9.9e\n",zai);
fprintf(fpr,"%9.9e\n" ra);
fprintf(fpvx,"%9.9e\n",vxai);
fprintf(fpvy,"%9.9e\n",vyai);
fprintf(fpvz,"%9.9e\n",vzai);
fprintf(fpv,"%9.9e\n",va);
fprintf(fpa,"%9.9e\n",ax);
fprintf(fpe,"%9.9e\n" e);
fprintf(fpi,"%9.9e\n",in);
fprintf(fpomr,”%9.9e\n",omr);

fprintf(fpomc,"%9.9e\n",omc);

fprintf(fpM,"%9.9e\n",M);
fprintf(fpaxai,"%9.9e\n",axai);
fprintf(fpayai,”%9.9e\n" ayai);
fprintf(fpazai,"%9.9e\n" azai);
fprintf(fpxs,"%9.9e\n" xs);
fprintf(fpys,"%9.9e\n"ys);
fprintf(fpzs,"%9.9e\n",zs);
fprintf(fprs,"%9.9e\n" rs);
printf("%9.0f\n" ciclu);
¥

¥
fclose(fpx);
fclose(fpy);
fclose(fpz);
fclose(fpr);
fclose(fpvx);
fclose(fpvy);
fclose(fpvz);
fclose(fpv);
fclose(fpa);
fclose(fpe);
fclose(fpi);
fclose(fpomr);
fclose(fpomc);
fclose(fpM);
fclose(fpaxai);
fclose(fpayai);
fclose(fpazai);
fclose(fpxs);
fclose(fpys);
fclose(fpzs);
fclose(fprs);
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void GPS(double xai, double yali, double zai)
{
ra=sqrt(xai*xai+yai*yai+zai*zai);
axai=-(mu)*xai/(ra*ra*ra)+(-0.1002905016/1000000000.0)*(xs-xai)/(rs);
ayai=-(mu)*yai/(ra*ra*ra)+(-0.1002905016/1000000000.0)*(ys-yai)/(rs);
azai=-(mu)*zai/(ra*ra*ra)+(-0.1002905016/1000000000.0)*(zs-zai)/(rs);
}
void Soare3c()
{
eu=0.016709-0.000000001151*d;
wu=282.9404+0.0000470935*d;
Mu=356.047+0.9856002585*d;
obl=23.4393-0.0000003563*d;
Eur=Mu+(180/Pi)*eu*sin(Mu*Pi/180)*(1+eu*cos(Mu*Pi/180));
xpu=au*(cos(Eur*Pi/180)-eu);
ypu=au*(sin(Eur*Pi/180)*sqrt(1-eu*eu));
rpu=sqgrt(xpu*xpu+ypu*ypu);
vau=(180/Pi)*atan2(ypu,xpu);
Lu=vau+wu,
/Inoile coordonate ecliptice
xeu=rpu*cos(Lu*(Pi/180));
yeu=rpu*sin(Lu*(Pi/180));
zeu=0.0;
//coordonate ecuatoriale
XS=Xeu,;
ys=yeu*cos(obl*(Pi/180))-zeu*sin(obl*(Pi/180));
zs=yeu*sin(obl*(Pi/180))+zeu*cos(obl*(Pi/180));
rs=sqrt(xs*xs+ys*ys+zs*zs);

CODUL SURSA C++ PERTURBATIE PRESIUNE RADIATIE SOLARA INDIRECTA
RADIATIA PAMANTULUI

Diferenta fata de cel al presiunii de radiatie direct consti in modul de calculare al
componentelor acceleratiilor

void GPS(double xai, double yai, double zai)

{
ra=sqrt(xai*xai+yai*yai+zai*zai);
axai=-(mu)*xai/(ra*ra*ra)-(AriePeMasa*Flux*Csfera)/(vI*1000000);
ayai=-(mu)*yai/(ra*ra*ra)-(AriePeMasa*Flux*Csfera)/(vI*1000000);
azai=-(mu)*zai/(ra*ra*ra)-(AriePeMasa*Flux*Csfera)/(vI*1000000);
b
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CODUL SURSVA C++ PERTURBATIE PRODUSA DE EMISIA TERMICA
ANIZOTROPA

void GPS(double xai, double yai, double zai)
{
ra=sqrt(xai*xai+yai*yai+zai*zai);
axai=-(mu)*xai/(ra*ra*ra)-(ARIEsupraMASA*1367*5*0.44*0.5)/(vI*280*1000000);
ayai=-(mu)*yai/(ra*ra*ra)-(ARIEsupraMASA*1367*5*0.44*0.5)/(vI*280*1000000);
azai=-(mu)*zai/(ra*ra*ra)-(ARIEsupraMASA*1367*5*0.44*0.5)/(vI*280*1000000);
b

CODUL SURSA C++ PERTURBATIE PRODUSA DE EMISIA ANTENELOR

void GPS(double xai, double yai, double zai)
{
ra=sqrt(xai*xai+yai*yai+zai*zai);
axai=-(mu)*xai/(ra*ra*ra)+(P)/(Masa*vI*1000000);
ayai=-(mu)*yai/(ra*ra*ra)+(P)/(Masa*vI*1000000);
azai=-(mu)*zai/(ra*ra*ra)+(P)/(Masa*vI*1000000);
}

CODUL SURSA C++ PERTURBATIE PRODUSA DE EFECTUL POYNTING-
ROBERTSON

void GPS(double xai, double yai, double zai)

{
ra=sqrt(xai*xai+yai*yai+zai*zai);
axai= -(mu)*xai/(ra*ra*ra)-(rsat*rsat*lumin/(4*vI*vI*msat))*sqrt(G*Msoare/((xs-xai)*(xs-
xai)*(xs-xai)*(xs-xai)*(xs-xai)));
ayai= -(mu)*yai/(ra*ra*ra)-(rsat*rsat*lumin/(4*vI*vI*msat))*sqrt(G*Msoare/((ys-yai)*(ys-
yai)*(ys-yai)*(ys-yai)*(ys-yai)));
azai= -(mu)*zai/(ra*ra*ra)-(rsat*rsat*lumin/(4*vI*vli*msat))*sqrt(G*Msoare/((zs-zai)*(zs-
zai)*(zs-zai)*(zs-zai)*(zs-zai)));;
atot= sqrt(axai*axai+ayai*ayai+azai*azai);
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