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Adam JAROSZEWICZ'

PROJEKT KONCEPCYJNY GLOBALNEGO
SYSTEMU NAWIGACYJNEGO DLA MARSA

Wspdtczesnie Mars stat si¢ obiektem bezprecedensowego wyscigu wielu panstw
w eksploracji planety, ktérej ukoronowaniem ma si¢ sta¢ ladowanie ludzi na po-
wierzchni Czerwonej Planety. Zalogowa wyprawa na Marsa bgdzie wymagaé
stworzenia globalnego systemu nawigacyjnego planety oraz zapewnienia ciaglej,
szerokopasmowe;j transmisji danych z Ziemig. Wspotczesna nawigacja sond mie-
dzyplanetarnych znajdujacych si¢ w dalekiej przestrzeni kosmicznej jest procesem
ztozonym, czasochtonnym i kosztownym, wymagajacym do pracy ztozonej infra-
struktury naziemnej. Proces nawigacji jest calkowicie nieautonomiczny, sonda nie
jest w stanie, wykorzystujac aparatur¢ poktadowa, okresli¢ swojego potozenia
przestrzennego w przyjetym ukladzie odniesienia. W pracy zostal przedstawiony
projekt koncepcyjny dopplerowskiego globalnego systemu nawigacyjnego dla pla-
nety Mars, pozwalajacego na okreslenie polozenia obiektu na powierzchni planety
i w bliskiej przestrzeni w czasie nieprzekraczajacym 2 h, oraz systemu tacznosci,
zapewniajacego wzajemng faczno$¢ pomigdzy sondami / ladownikami i retransmi-
sj¢ danych z powierzchni Marsa na Ziemig.

Stowa kluczowe: Mars, system nawigacyjny, transmisja danych

1. Wprowadzenie

Mars fascynowat i kreowal wyobrazni¢ cztowieka od tysigcleci. Starozytni
Rzymianie nazwali jego imieniem swego boga wojny, wyobrazajac sobie, ze
jego rdzawo-czerwone zabarwienie powstato z krwi polegtych wojownikéw? [1].
Dotychczasowa eksploracja Marsa prowadzona przez czlowieka obejmuje 40
préb wystania sond migdzyplanetarnych w kierunku planety, poczynajac od
przelotu sondy w poblizu planety (np. Mariner 4, 6, 7), poprzez wprowadzenie
sondy na orbit¢ planety (tzw. Orbiter; np. Mars 2, 5, Mariner 9, Mars Odyssey),

! Autor do korespondencji/corresponding author: Adam Jaroszewicz, Politechnika Wroctawska,
Wybrzeze Wyspianskiego 27, 50-370 Wroctaw, tel.: (71) 3203772, e-mail: adam.jarosze-
wicz@pwr.wroc.pl

Odlegtos¢ Marsa od Ziemi w zaleznosci od wzajemnego potozenia planet wzgledem Stofica zawiera
si¢ od 5,576 -10” km (0,37 AU) — wielka opozycja do 4,013-10° km (2,52 AU) — koniunkcja gérna, co
odpowiada czasowi ,,przebiegu” fali elektromagnetycznej na trasie Mars — Ziemia — 186 s (3 min 6 s
— wielka opozycja) i 1337 s (20 min 57 s — koniunkcja gérna). 1 AU (j.a.) — jednostka astronomiczna
— $rednia odlegto$¢ Ziemi od Stonca, 1 AU = 1,496- 107 km.
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ladowanie prébnikéw na powierzchni (np. Mars 3, Viking 1, 2, Phoenix) i na
dostarczeniu autonomicznych ruchomych pojazdéw/lazikéw na powierzchnie
planety konczac (tzw. Lander/Rover; Sojourner, MER-A Spirit, MER-B Oppor-
tunity, MSL Curiosity), umozliwiajac prowadzenie prac badawczych nie tylko
w miejscu ladowania, ale takze w najblizszej okolicy [1, 2].

W ciagu ostatnich 20 lat nawigacja satelitarna rozwin¢ta si¢ z nauki ,,ekspe-
rymentalnej” do dojrzatej technologii, ktéra zrewolucjonizowata globalne sys-
temy nawigacji obiektéw ruchomych. Obecnie istnieje mozliwos¢ realizacji
praktycznie natychmiastowego pozycjonowania i nawigacji oraz lacznosci dla
uzytkownikéw znajdujacych si¢ w dowolnym miejscu globu. Diametralnie ina-
czej sytuacja przedstawia si¢ w przypadku nawigacji i taczno$ci dla obiektow
znajdujacych sie w ,.gtebokiej” przestrzeni kosmicznej lub na powierzchniach
innych ciat niebieskich. Nawigacja i1 tacznos¢ z sondami miedzyplanetarnymi
znajdujacymi si¢ w Uktadzie Stonecznym s3 obecnie realizowane za pomoca
sieci Deep Space Network (DSN)’. Najtrudniejsze warunki do lacznosci ko-
smicznej wystepuja nie tylko w przypadku dalekich misji kosmicznych w odle-
gte rejony Uktadu Stonecznego, ale takze dla misji bliskich w okolice Wenus,
Merkurego lub Stonca. W pierwszym przypadku wystepuja znaczne ogranicze-
nia mocy sygnaléw uzytecznych ze wzgledu na odlegtos¢, w drugim zas wptyw
silnych zaktdcen elektromagnetycznych ze strony Stonca [3].

Systemy tgczno$ci ze statkami kosmicznymi zapewniaja dwukierunkowa
transmisje danch, systemy nawigacji pozwalaja okres§li¢ potozenie obiektu
w przyjetym uktadzie wspéirzednych [3, 4]. Nawigacja statku kosmicznego
w przestrzeni kosmicznej ma na celu:

e okreslenie aktualnego polozenia i planowanej trajektorii lotu,

e okres$lenie parametréw pracy zespotu napedowego (np. ciag, czas pracy),
korekcja aktualnej trajektorii lotu (np. wprowadzenie na orbite wokot
planety — cel podrdzy).

Systemy nawigacji kosmicznej pozwalaja okresli¢ m.in. predkos¢ lotu son-
dy miedzyplanetarnej (w kierunku zgodnym lub przeciwnym do ruchu Ziemi),
odlegto$¢ od Ziemi, potozenie w przyjetym uktadzie wspétrzednych (np. poto-
zenie na tle nieba) oraz potozenie w odniesieniu do celu misji (np. planety) po-
przez wykonanie np. serii zdje¢ (Optical Navigation, OpNav) — obserwacja
miejsca docelowego (np. powierzchni planety) celem dokonania np. niezbed-
nych korekcji trajektorii lotu przed ladowaniem [5]. Predko$¢ lotu sondy mig-
dzyplanetarnej jest okre$lana na podstawie ,,przesuniecia Dopplera”, odlegtos¢
za$ od Ziemi na podstawie czasu ,,przebiegu” zakodowanego (kod czasowy

? Deep Space Network (DSN) — nadawczo-odbiorcza globalna sie¢ duzych anten zarzadzana przez Jet
Propulsion Laboratory (USA). DSN pozwala na nawigzanie tacznos$ci pomiedzy Ziemia a bezzatogo-
wymi sondami kosmicznymi eksplorujagcymi Uktad Stoneczny za posrednictwem sieci przekaznikow
z antenami o $rednicy 34 i 70 m rozmieszczonymi w trzech kompleksach oddalonych od siebie
0 ok. 120° — Madryt (Hiszpania), Canberra (Australia) i Goldstone (Kalifornia, USA).
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— Time code) sygnatu transmitowanego z Ziemi i retransmitowanego® przez na-
dajnik poktadowy w kierunku powrotnym. Przy znanym op6znieniu ,,wnoszo-
nym” przez systemy pokladowe sondy 1 urzadzenia naziemne oraz przy
uwzglednieniu wplywu atmosfery ziemskiej (np. refrakcja jonosferyczna) moz-
liwe jest okreslenie odlegto$ci Ziemia — sonda mi¢dzyplanetarna z doktadno$cia
do pojedynczych metréw. Potozenie katowe w przyjetym uktadzie odniesienia
oraz predkos$¢ opierajac si¢ na przesuni¢cie Dopplera, s3 realizowane metoda
op6znienia grupowego lub metoda VLBI [3, 4, 6].

Sonda migdzyplanetarna
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Rys. 1. Metoda VLBI okreslania odlegtosci za posrednictwem sieci Deep
Space Network

Fig. 1. The VLBI method of distance determination using Deep Space
Network

Pomiar potozenia katowego sondy miedzyplanetarnej metoda VLBI® polega
na jednoczesnym odbiorze sygnatéw transmitowanych przez sond¢ przez dwa
niezalezne odbiorniki DSN umieszczone na powierzchni Ziemi, oddalone od

* Pasmo X — faczno$¢ Ziemia — statek kosmiczny f = 7,145+7,235 GHz, statek kosmiczny — Ziemia
f=8,400+8,500 GHz, pasmo S — taczno$¢ Ziemia — statek kosmiczny f = 2,025+2,120 GHz, statek
kosmiczny — Ziemia f = 2,200+2,300 GHz. Pasmo Ka — taczno$¢ Ziemia — statek kosmiczny
f=34,200+34,700 GHz, statek kosmiczny — Ziemia f = 31,800+32,300 GHz. Czgstotliwo$¢ sygnatu
retransmitowanego z pokladu sondy migdzyplanetarnej jest ,,przesunigta” do czestotliwos$ci sygnatu
odbieranego w stosunku: pasmo S — 240/221, pasmo X — 880/749, pasmo Ka — 3344/3599.

> VLBI (Very — Long — Baseline Interferometry) — interferometria wielkobazowa. Proces ten wymaga
znajomosci doktadnego potozenia kazdej stacji DSN w odniesieniu do lokalizacji osi ziemskiej
— wspélczesnie blad ten nie przekracza 3 cm.
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siebie o odlegtos¢ B (tzw. baza). W procesie detekcji koherentnej odebrane sy-
gnaly zostaja poddane procesowi korelacji. Do dwdch odbiornikéw docieraja
dwa identyczne sygnaly transmitowane przez sond¢ przesuni¢te w fazie ze
wzgledu na réznice drég p; i p,. Pomiar przesuni¢cia fazowego pomiedzy sygna-
tami (proces korelacji) umozliwia okre$lenie ich wzajemnego op6znienia 7 i kata
podniesienia anteny 6 — ADOR® (rys. 1.).

p—pP,=B-sinf - 7-c=B-sinf —sinf=7-c/B (1)

Takie rozmieszczenie odbiornikéw DSN pozwala, na podstawie pomiaru prze-
suni¢cia fazowego fali elektromagnetycznej, zmierzy¢ kat 6 pomiedzy prosta
wyznaczang przez anteny w zakresie od 0° do 180° a umowng linig taczaca an-
ten¢ z sondg miedzyplanetarng (tzw. linia namiaru). Wykorzystanie metod trian-
gulacji umozliwia okreslenie potozenia przestrzennego sondy miedzyplanetar-
nej, jednakze z powodu ,niedoktadnego” ustawienia anteny w kierunku sondy
sam pomiar jest obarczony znacznym bledem. Jako obiekty odniesienia (Refe-
rence source) stuzg m.in. kwazary, ktérych pozycje przestrzenne sa doktadnie
okre$lone metodami astronomicznymi (odleglo$¢ katowa <15°). Wspoéiczesnie
doktadno$¢ okreslania pozycji w rejonie Uktadu Stonecznego (VLBI) jest sza-
cowana na ok. 5 nrad (750 m na odlegtosci 1 AU) [7, 8].

2. Nawigacja i 1acznos¢ z Marsem — stan obecny

Wspdlczesnie nawigacja i taczno$¢ z sondami krazacymi wokét Marsa
i tazikami poruszajgcymi si¢ po jego powierzchni jest realizowana za pomoca
sieci DSN. Wzajemna odlegtos¢ Ziemi i Marsa zmienia si¢ prawie 7-krotnie
w zaleznosci od wzajemnego potozenia planet, co ma znaczacy wplyw na jakos¢
transmisji. Przy odleglo$ciach powyzej 2,45 AU (planety po przeciwnych stro-
nach Stonca) zakiécenia wnoszone przez gwiazde praktycznie uniemozliwiaja
realizacje facznosci radiowej Mars — Ziemia [2]. Szybko$¢ bezposredniej trans-
misji danych na trasie Mars — Ziemia z pokladéw tazikéw marsjanskich zalezy
m.in. od mocy poktadowych zrédet energii elektrycznej. Ograniczona pojem-
no$¢ ladownika determinuje rozmiary samego tazika, a takze rozmiary i moc
poktadowych Zrédet energii elektrycznej. Problem deficytu mocy elektrycznej
W znacznie mniejszym stopniu wystepuje w przypadku orbiteréw — sztucznych
satelitow Marsa krazacych po orbicie wokétmarsjanskiej. Dwa ,aktywne”
sztuczne satelity Marsa: Mars Odyssey i Mars Reconnaissance Orbiter s3 za-
silane za posrednictwem paneli ogniw fotoelektrycznych: Mars Odyssey
— P_usit max = 750 W, Mars Reconnaissance Orbiter — P, max = 2000 W. Pozwala
to na zwickszenie mocy nadajnikéw poktadowych, co jest réwnoznaczne ze

8 ADOR - Delta Differential One-way Range — réznicowa metoda pomiaru odlegtosci poprzez jedno-
kierunkowa emisje¢ fali elektromagnetycznej, np. sonda migdzyplanetarna — Ziemia.
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wzrostem szybko$ci transmisji danych: Mars Reconnaissance Orbiter — Pyap =
=100 W (X), 35 W (Ka); szybko$¢ transmisji z Ziemig 0,5+3,5 Mb/s, Mars
Odyssey — Pxap = 15 W (X); szybko$¢ transmisji z Ziemig 128+256 kb/s. Do-
datkowo sztuczne satelity Marsa uczestnicza w retransmisji danych z/na poktad
tazikéw marsjanskich, co pozwala na ograniczenie mocy nadajnikéw poktado-
wych tazikéw (ograniczenie zuzycia energii elektrycznej) i wzrost szybkoS$ci
transmisji’. Wysoko$¢ orbity sztucznych satelitéw Marsa, np. Mars Reconnais-
sance Orbiter — h = 250+316 km, umozliwia transmisj¢ danych na Ziemi¢ przez
czas 10+11 h/SOL (rys. 2.) [2, 9].

Curiosity UHF éi;
___ ¥l H -

Odyssey

MARS \ ,fHD*

\—” 370km

to dddkm

Rys. 2. System transmisji danych z poktadéw sond i tazikéw
marsjanskich

Fig. 2. The data transmission system from deck of Mars probes and
exploration rovers

3. Nawigacja i 1acznos¢ z Marsa — przysziosé

Wspdtczesna nawigacja sond miedzyplanetarnych znajdujacych si¢ w dale-
kiej przestrzeni kosmicznej jest procesem zlozonym, czasochtonnym i kosztow-
nym, wymagajacym do pracy rozbudowanej infrastruktury naziemnej. Sam pro-
ces nawigacji jest catkowicie nieautonomiczny; sonda nie jest w stanie, wyko-
rzystujac aparatur¢ pokladowsa, okresli¢ swojego potozenia przestrzennego
w przyjetym uktadzie odniesienia. DSN zapewnia doskonate mozliwo$ci nawi-
gacyjne. Jednak pozwala na jednoczesne prowadzenie nawigacji tylko czterech

7 Podczas 9 min z poktadu tazika, np. MSL — Curiosity do Mars Recoinaissance Orbiter MRO (Mars
Odyssey Orbiter) zostanie przestanych maksymalnie 8+9 MB danych; identyczna liczba danych
bedzie przesytana bezposrednio z tazika na Ziemi¢ od 1,5 do 5 h.
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obiektow znajdujacych si¢ na powierzchni Marsa; mozliwosci te sg ograniczone
przez predko$¢ rozchodzenia si¢ fal elektromagnetycznych. Czas ten staje si¢
kluczowym zagadnieniem, gdy np. ladownik sondy ,,wchodzi” w koficowg faze
ladowania, np. na powierzchni Marsa. W pewnym momencie czas trwania pro-
cedury ladowania bgdzie krétszy, niz czas potrzebny do przestania przez DSN
na poktad ladownika (ladownik — Ziemia DSN — ladownik) niezbednych korekt
nawigacyjnych, co moze mie¢ decydujacy wplyw na powodzenie misji. Dla
zdalnej nawigacji sond mig¢dzyplanetarnych prowadzonych przez DSN z po-
wierzchni Ziemi praktycznie niemozliwy staje si¢ doktadny rozdziat systemoéw
poktadowych sond na systemy nawigacji i systemy tacznos$ci (transmisji da-
nych). Przyktadowo, nawigacja optyczna OpNav jest prowadzona podczas po-
dejscia do ladowania (np. zdjecia powierzchni Marsa), zdj¢cia sg przesytane
przez system tacznosci DSN (transmisja danych) do stacji naziemnych, gdzie
jest prowadzona procedura okreslenia potozenia sondy wzgledem trajektorii
ladowania (nawigacja), nastepnie za$§ sygnaty korekcyjne przez system tacznos$ci
(transmisja danych) sg przesytane do systeméw poktadowych sondy odpowie-
dzialnych za orientacje w przestrzeni.

Wspélczesnie funkcjonujgce ziemskie systemy nawigacji satelitarnej (GPS,
GLONASS, BEIDOU) s3 takze systemami nawigacji i transmisji danych, przy
czym dla szerokiego spektrum uzytkownikéw jest udost¢pniona jedynie funkcja
nawigacji. Poszczeg6lne satelity wymienionych systemow tworza rozbudowang
sie¢ transmisji danych na trasie: Ziemia — satelita nawigacyjny — Ziemia, a takze
pomigdzy satelitami systemu nawigacyjnego. Uaktualnienie danych nawigacyj-
nych retransmitowanych z poktadéw satelitoéw nawigacyjnych do uzytkownikéw
jest realizowane przez system tgcznosci (transmisja danych) pomigdzy satelitami
i stacjami naziemnymi. Juz system Transit umozliwiat (oprécz nawigacji) re-
transmisj¢ informacji pomi¢dzy uprzywilejowanymi uzytkownikami systemu
(US Navy). Przyszio$ciowy europejski system nawigacji satelitarnej Galileo
bedzie oferowat, oprdcz trybu nawigacji, takze tryb tacznosci i transmisji danych
— serwis poszukiwania i ratowania SAR (Search and Rescue Service). Satelitar-
ny system nawigacyjny, jakim bez watpienia jest np. system GPS, jest de facto
systemem transmisji danych. Okreslanie pozycji uzytkownika systemu jest reali-
zowane w odbiorniku nawigacyjnym, zabudowanym np. w telefonie GSM trzy-
manym w rece przez uzytkownika, na podstawie danych nawigacyjnych opra-
cowanych w stacji segmentu naziemnego (gtéwna stacja nadzoru — baza sit lot-
niczych Shriever AFB w Colorado Springs, USA), retransmitowanych przez sie¢
sztucznych satelitow systemu GPS w skali catego globu. Obecnie w réznych
miejscach Uktadu Stonecznego znajduje si¢ 9 ,,czynnych” obiektéw®, z ktérymi
jest utrzymywana lgczno$¢ i prowadzona nawigacja za posrednictwem sieci

¥ Voyager 1, Voyager 2, Cassini Huygens, New Horizons, Mars Express, Mars Odyssey Orbiter, Mars
Reconnaissance Orbiter, MER Opportunity, MSL — Curiosity.
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DSN’. Znaczny wzrost liczby i réznorodnoéci misji badawczych, ,,bogactwo”
instrumentéw poktadowych i informacji gromadzonych w pami¢ciach ladowni-
kéw / tazikéw, spowoduje zwickszenie liczby danych i wymusi konieczno$¢
wzrostu szybko$ci transmisji pomigdzy prébnikami operujacymi zaréwno
w rejonie Marsa, jak i z Ziemig. Zatlogowa wyprawa na Marsa postawi przed
projektantami catkowicie nowe wyzwania dotyczace transmisji danych z glgbo-
kiej przestrzeni kosmicznej, tj. zapewnienie ciaglej, szerokopasmowej transmisji
danych o przepustowos$ci co najmniej 50+100 Mb/s.

Reasumujac, proces statej eksploracji Marsa, ktérego ukoronowaniem ma
by¢ zalogowa wyprawa na Marsa, bgdzie wymaga¢ budowy w pelni autono-
micznego i niezawodnego systemu nawigacji i laczno$ci (transmisji danych)
w skali calej planety. Marsjanski system nawigacji i tgczno$ci powinien zapew-
ni¢ m.in. [10]:

e mozliwos¢ okreslenia pozycji (informacje nawigacyjne) uzytkownika

z wymagang doktadno$ciag w skali catego globu'® na powierzchni planety
i w bliskiej przestrzeni kosmicznej (np. wspomaganie nawigacyjne
w krytycznych fazach lotu, lgdowanie na powierzchni planety),

e retransmisj¢ danych z pokladéw ladownikéw / lazikéw na Ziemig
— wzrost predkosci transmisji (facze laserowe) — ograniczenie mocy / zu-
zycia energii przez ladowniki / taziki marsjanskie,

e retransmisj¢ danych pomigdzy np. ladownikami, tazikami, balonami, sa-
molotami w skali catej planety (np. badania geologiczne, meteorologicz-
ne),

e globalne wsparcie w zakresie tacznosci i transmisji danych dla wielu
uzytkownikéw (np. cztonkowie zalég),

e minimalizacj¢ zmiennoS$ci pokrycia powierzchni planety i blgdéw okre-
slania pozycji uzytkownikéw z powodu diugoterminowych perturbacji
orbit satelitow systemu,

¢ maksymalng efektywnos¢ dla danej konstelacji satelitéw oraz sprawnos¢
systemu w przypadku np. ,,utraty” jednego z satelitdw nawigacyjnych.

W wyborze optymalnego, satelitarnego systemu nawigacyjnego dla Marsa

nalezy kierowa¢ si¢ m.in.:

e zasiegiem i niezawodnoscig funkcjonowania systemu,

e doktadno$cig i szybkoscig okre$lania pozycji uzytkownikow,

e dostepnoscia i liczbg uzytkownikéw,

® Maksymalna predkos¢ transmisji danych na trasie orbita marsanska — Ziemia nie przekracza 3,5 Mb/s
przy ograniczeniach czasowych do ok. 11 h / SOL, wynikajacych z ruchu obrotowego planety. Przy
tej predkosci ,,przestanie” jednego zdjgcia powierzchni Marsa w wysokiej rozdzielczo$ci na Ziemi¢
zajmuje ok. 90 min, co pozwala na przestanie ok. 7 zdje¢ / SOL.

' Dotychczasowa eksploracja Marsa prowadzona za posrednictwem ladownikéw i tazikéw byta sku-
piona gtéwnie na réwnikowym pasie powierzchni planety zawartej pomig¢dzy zwrotnikami (dla Marsa
—24,936°N+24,936°S).
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e autonomicznoscig i mozliwoscia ,,zdalnej” konfiguracji elementéw sys-

temu,

e liczbg satelitdw i stacji monitorujgcych systemu nawigacyjnego.

Szacuje si¢, ze w czasie pierwszego etapu eksploracji Marsa liczba uzytkowni-
kéw systemu nawigacyjnego nie przekroczy kilkunastu, kilkudziesieciu odbior-
cOw.

Kolejnym celem jest wybér metody okre$lania powierzchni pozycyjnych'’,
ktéra ma bezposredni wptyw na organizacj¢ systemu nawigacyjnego, a posredni
na jego autonomiczno$¢. ,,Ziemskie” satelitarne systemy nawigacyjne, wykorzy-
stujgce gtéwnie metode odlegtosciowa (GPS, GLONASS, GALILEO)'?, umoz-
liwiajg okreslenie potozenia w dowolnym punkcie globu w czasie nieprzekracza-
jacym kilku minut z doktadno$cia kilku metréw. Doktadno$¢ i szybkos$¢ okre-
slania pozycji jest jednak odkupiona rozbudowang strukturg kosmiczng i na-
ziemng systeméw (GPS — 24 satelity, 12 stacji naziemnych, GLONASS - 24
satelity, 6 stacji naziemnych, GALILEO — 27 satelitéw, 5 stacji naziemnych).
Marsjanski system nawigacyjny ma by¢ systemem ,,bezobstugowym”, w petni
autonomicznym, ktérego dane nawigacyjne retransmitowane do uzytkownikéw
sg opracowywane nie na powierzchni Marsa, lecz na Ziemi i retransmitowane do
satelitow systemu poprzez sie¢ DSN. Dlatego tez w pierwszym etapie eksplora-
cji Marsa" doktadno$é¢ i szybko$¢ okreslania pozycji na powierzchni Marsa
wydaje si¢ by¢ celem drugorzednym'* na rzecz zasiggu i niezawodnosci sateli-
tarnego systemu nawigacyjnego. Dokonujac analizy ,,ziemskich” systeméw
nawigacji satelitarnej pod katem minimalnej liczby satelitow niezbgdnych do
okreslenia pozycji uzytkownika, autonomicznosci systemu i liczby stacji na-
ziemnych ,,obstlugujacych” dany system nawigacyjny, najbardziej korzystnym
rozwigzaniem w pierwszym etapie eksploracji Marsa wydaje si¢ by¢ dopplerow-
ski system nawigacji satelitarnej".

Powierzchnia pozycyjna — miejsca geometryczne punktéw w przestrzeni odpowiadajace statej warto-
$ci mierzonego parametru (np. kata, odlegtosci) — dla metody odlegtosciowej powierzchnia kuli,
w $rodku ktérej znajduje si¢ sztuczny satelita. Wspolczesnie w radionawigacji jest znanych pigé
metod okreSlania powierzchni pozycyjnych (katowa, odlegtosciowa, réznic odleglosci, pomiaru
predkosci radialnej satelity, dopplerowska), jednak tylko dwie odczekaty si¢ praktycznego zastoso-
wania: metoda dopplerowska (TRANSIT) i metoda odlegto$ciowa (np. GPS, GLONASS, GALILEO).
OkreSlenie polozenia uzytkownika (punkt przecigcia si¢ powierzchni pozycyjnych) przez pomiar
odlegtosci pomigdzy kilkoma satelitami systemu nawigacyjnego (efemerydy satelitéw (wspotrzgdne)
w informacji nawigacyjnej) a obserwatorem.

Misje marsjanskie do chwili ladowania ludzi na powierzchni planety bez budowy statej bazy zatogo-
wej na powierzchni.

Doktadno$¢ okreslania pozycji rzedu 1-2 km w czasie 60-120 min wydaje si¢ do zaakceptowania na
bezdrozach Marsa.

Jedynym istniejacym systemem nawigacji satelitarnej wykorzystujacym zjawisko Dopplera byt
»nieczynny juz” system TRANSIT opracowany na poczatku lat 60. XX w. przez USA na potrzeby
amerykanskiej flotylli todzi podwodnych Polaris. W 1968 roku system zostal oddany do uzytku
cywilnego pod nazwag NNSS (Naval Navigation Satellite System). System tworzyto 6 (7 od 1988 r.)
satelitbw nawigacyjnych, rozmieszczonych na szesciu orbitach kotowych, biegunowych (A = 1100
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Systemy dopplerowskie opierajg si¢ na pomiarze szybko$ci zmiany odle-
glosci od uzytkownika do nadajnika, ktérg okresla czgstotliwo$¢ Dopplera dla
sygnalu emitowanego z poktadu satelity [11]. Wielko$¢ dopplerowskiego prze-
suni¢cia czestotliwosci dla danego miejsca jest wprost proporcjonalna do pred-
ko$ci ruchu wzglednego satelity o, i uzytkownika. Przeciecie si¢ powierzchni
stozkowej (powierzchni pozycyjnej) odpowiadajacej statej wartosci dopplerow-
skiego przesunigcia czestotliwosci z powierzchnig planety (np. Marsa) wyznacza
lini¢ pozycyjna, zwang izodoppa (rys. 3.). Predkos¢ v, oblicza si¢ na podstawie
dopplerowskiego przesunigcia czestotliwosci sygnatu odbieranego z satelity.
Okreslenie pozycji uzytkownika jest analogiczne do metody wykorzystanej
w hiperbolicznych systemach nawigacyjnych, w ktérych tzw. baza (odlegtosé
pomigdzy stacjami bazowymi systemu — nadajnikami radiowymi) jest rowna
odlegtosci ,,pokonywanej” przez jednego satelite¢ w wybranym przedziale czasu,
S1+S, (tzw. punkty bazowe, np. satelity systemu Transit pokonywaty w ciagu 1 s
odlegto$¢ ok. 44 km). Potozenie uzytkownika na powierzchni Ziemi okresla si¢
poprzez odniesienie go do ,,znanej” orbity satelity nawigacyjnego (efemerydy
satelity). W celu okreSlenia pozycji uzytkownika w uktadzie wspétrzednych
geograficznych nalezy okresli¢ miejsce, w ktérym dopplerowska zmiana czgsto-
tliwo$ci zmienia znak, czyli przechodzi przez zero (rys. 4.). W wyniku wzgled-
nego ruchu satelity nawigacyjnego i uzytkownika otrzymuje si¢ tzw. krzywe
zmian czestotliwos$ci dopplerowskiej, ktorych ksztalt zalezy od odlegltosci uzyt-
kownika od plaszczyzny orbity satelity. W poblizu punktu kulminacji wyst¢puja
coraz szybsze zmiany czgstotliwosci odbieranej, ktére w granicznym przypadku
beda wystepowac nieskonczenie szybko w granicach od fy + fp do fx — fp (sateli-
ta znajduje si¢ doktadnie nad lub najblizej odbiornika).

Rys. 3. Linie i powierzchnie pozycyj-
ne w dopplerowskim systemie nawi-
gacji satelitarnej: linia A-B — izodoppa
(polozenie uzytkownika systemu),
S — punkt bazowy

Fig. 3. Position lines and surfaces in
Doppler satellite navigation system:
A-B line — isodoppa (position of sys-
tem user), S — base point

km) przesunigtych wzgledem siebie o 30°, nadajacych w sposéb ciagly sygnaly zawierajace doktadny
aktualny czas oraz parametry swojej orbity (efenerydy). System byt obstugiwany przez pig¢ stacji na-
ziemnych. Informacja nawigacyjna odebrana z jednego satelity w kilku nastepujacych po sobie od-
stepach czasu umozliwiala okreslenie pozycji odbiornika z doktadnoscia do 0,1 mili morskiej w skali
catego globu.
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S2 S3 S4

S Orbita Ss
\ satelity
\

I Rys. 4. Zmiany czqstotliv&foéci sygna-
g 16w odbieranych z satelity — efekt
Ml a _ Dopplera: §;+S5 — kolejne potozenia
\\ satelity, A, B, C — odlegtosci odbior-
\ nika od satelity (A najwigksza, C — naj-
S mniejsza)

\‘ Fig. 4. Variation of frequency of sig-
\\ A nals emitted by satellite — Doppler
=i b e effect, §,+Ss — following satellite
i , ¢ positions, A, B, C — the distance be-
) Moment kulminacii ! tween the receiver and satellite
satelity (A — the largest, C — the smallest)

System Transit wykorzystywal sze$¢ satelitow nawigacyjnych rozmiesz-
czonych na sze$ciu kotowych orbitach biegunowych'®, poruszajacych si¢ na
wysokosci ok. & = 1100 km. Satelity nawigacyjne systemu Transit okrgzaty
Ziemi¢ w czasie ok. 108 min (13,5 razy/24 h). Ze wzgledu na rozmieszczenie
orbit satelitow kazdy odbiornik nawigzywal jednoczesng taczno$¢ przewaznie
tylko z jednym satelita systemu. Poprawka potozenia mogta by¢ wyznaczona
dopiero po tym, jak kolejny satelita znalazt si¢ nad horyzontem podczas wyko-
nywania kolejnego okrazenia i odbiornik ponownie nawigzat facznos$¢ z tym
satelita. Na $rednich szerokos$ciach geograficznych wymagato to jedno- lub
dwugodzinnego oczekiwania na pojawienie si¢ nastepnego satelity i wyznacze-
nie kolejnej pozycji, a w okolicach réwnika — kilkugodzinnego oczekiwania.
Transit nie byl w stanie realizowa¢ dynamicznego (w czasie rzeczywistym)
okreslenia pozycji odbiornika uzytkownika [6, 12, 13].

Gléwna zaleta dopplerowskiego systemu nawigacyjnego jest mozliwos¢
okreslenia pozycji uzytkownika z wykorzystaniem sygnatéw tylko z jednego
satelity (systemy odlegtosciowe np. GPS wymagaja w przypadku nawigacji 2D
— minimum trzech satelit, 3D — minimum czterech satelit), wada zas dtugi czas
i niska doktadno$¢ wyznaczania pozycji. Odnoszac parametry systemu Transit

'® Orbita, ktérej plaszczyzna pokrywa si¢ z plaszczyzng potudnika lokalnego. Satelita poruszajacy sig
po orbicie biegunowej przelatuje co pewien czas nad dwoma biegunami ciata centralnego. Orbita
taka, w zaleznosci od jej promienia, przecina plaszczyzne rownika przy kazdym obiegu w innym
miejscu (Mars), przy kazdym obiegu satelity obraca si¢ o staly kat. Umozliwia to obserwacj¢ catej
powierzchni planety.
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do warunkéw marsjanskich, zaktadajgc 12 okrazen planety w ciggu trwania doby
marsjanskiej — SOL, czas jednego okrazenia planety T, i wysoko$¢ orbity sate-
litéw hg sa réwne:

T 2
Ty, =SOL/12 — 7398 s, hg =3 [W—n "”MJ —R,, = hy=509km (2)

2

gdzie: i — parametr grawitacyjny Marsa, u = GMy, — 1 = 4,275-10° m’/s*, przy
czym G — stata grawitacji, G = 6,673-10""" N-m%*/kg’, M), — masa
Marsa, My, = 6,4185 -10* kg,
Ry, — éredni promien Marsa, Ry, = 3,389-10° m.

Na konfiguracje satelitarnego systemu nawigacyjnego (liczba plaszczyzn
orbitalnych i satelitow krazacych) ma wptyw takze na tzw. widzialno$¢ satelity
nad horyzontem lokalnym'’. ,Przeloty” satelitéw, dla ktérych katy elewacji
(wysokos¢ satelity nad horyzontem) w punkcie kulminacji sg mniejsze niz 5° lub
wigksze niz 80°, nie sg wykorzystywane do celéw nawigacyjnych. Kat 77 okre-
$lajacy strefg widzialno$ci satelity:

ﬂzarccosR—M —n=29,6° = 217=59,2° = r=1757,7 km 3)
Ry +hy

Obszar facznosci z satelita Marsa znajdujacego si¢ na orbicie kolowe;j
o wysokosci g = 509 km w najkorzystniejszym ukladzie geometrycznym (uzyt-
kownik znajduje si¢ w plaszczyznie orbity satelity) jest réwny 27 = 59,2°
obejmie powierzchni¢ Marsa ograniczong okregiem o promieniu r = 1757,7 km
(rys. 5.).

Rys. 5. Strefa widzialnosci 7 satelity S przez obserwa-
tora O: Sy — $rodek Marsa, Ry — promien Marsa,
hg — wysoko$¢ satelity nad powierzchnig Marsa

Fig. 5. Visibility zone 7 of S satellite by observer O:
Sy — Mars centre, Ry, — Mars radius, /g — height of the
satellite over the Mars surface

7 Widzialno$¢ satelity jest, pomijajac ujemny wplyw refrakcji troposferycznej (zalamania wiazki pro-
mieniowania elektromagnetycznego), rownowazna z mozliwoscig nawigzania przez uzytkownika
facznosci z satelita — obszar tacznosci z satelita.
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Minimalna liczba satelitow nawigacyjnych K dla zalozonego czasu oczeki-
wania Afs = 120 min na ,,przelot” satelity i okre$lenie pozycji uzytkownika jest
réwna [6]:

180°)-T, 180°-123,3 min (7398
k= 7U80°) Ty .mm( _ ) 312554 (4)
Aty -2 120 min - 59,2

Minimalna liczba satelitéw jest réwna 4; zwiekszenie tej liczby przy ustalonych
parametrach orbity skréci czas oczekiwania Ats. Projektowany system nawiga-
cyjny Marsa tworzy 6 satelitbw poruszajacych si¢ na Sredniej wysoko$ci
hsy = 509 km (3898 km od $rodka planety) na 6 kotowych, biegunowych orbi-
tach, ktérych plaszczyzny sa przesuniete co 30° dlugosci geograficznej, tzw.
dlugo$ci areograficznej wezta wstepujacego™ (wzgledem réwnika Marsa').
Opierajac si¢ na réwnaniu (4), otrzyma si¢ Sredni czas oczekiwania At dla 6
satelitow: Aty = 62,5 min. Dodatkowe przesunigcie satelitdw na sasiednich orbi-
tach w plaszczyznie potudnikowej o kat 30° (np. satelita 1. — 90°S, O°E, sate-
lita 2. — 60°S, 30°E, satelita 3. — 30°S, 60°E, satelita 4. — 0°N, 90°E, sateli-
ta 5. — 30°N, 120°E, satelita 6. — 60°N, 150°E (wspédtrzedne okres$laja rzut pozy-
cji satelity na powierzchnie¢ Marsa)) skréci czas oczekiwania i zapewni optimum
widzialno$ci, dtugo$ci obserwacji i doktadnosci wskazan (rys. 6.).

Satelita nawigacyjny
600N
300N

0o

3005 |

Szerokosc geograficzna

6008 =N

1200w 600w 0° 600E 120°E
Dtugosé geograficzna

Rys. 6. Przyktadowy rzut trajektorii satelitow nawigacyjnych na powierzchnig
Marsa

Fig. 6. The example of the projection of navigation satellite trajectory on Mars
surface

'8 Punkt, w ktérym projekcja orbity sztucznego satelity na sfere niebieska przecina si¢ z réwnikiem
niebieskim; satelita poruszajacy si¢ po orbicie z potudnia na pdétnoc przecina ptaszczyzng réwnika
niebieskiego i ,,przechodzi” na péinocng pétkule niebieska (dodatnia deklinacja satelity).

' Dhugo$¢ réwnika Marsa: Igy = 21 378 km.
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Kazdy satelita powinien obejmowaé swoim zasiggiem pas powierzchni
Marsa o szerokosci rownoleznikowej 30°, co przy teoretycznej strefie widzial-
nosci 277 = 59,2° umozliwi uzytkownikowi znajdujagcemu si¢ w strefie réwni-
kowej nawigzanie tacznosci z dowolnym satelita systemu w czasie do 60 min.
Utrata jednego satelity systemu, nie wptynie znaczaco na doktadnos$¢, moze
jedynie wydtuzy¢ si¢ czas okreslania pozycji. Wplyw na doktadnos$¢ okreslania
pozycji uzytkownika ma takze stabilno$¢ czestotliwosci sygnatu emitowanego
z satelitéw. Stabilizacja czestotliwosci z doktadnoscia 107" s spowoduje, ze dla
czestotliwo$ci nos$nej nadajnika satelity fy = 100 MHz niedoktadno$¢ dopple-
rowskiej zmiany czestotliwosci fp = 1 Hz daje btad potozenia rzedu ok. 1 min
katowej (dla Marsa 0,989 km). Wplyw refrakcji jonosferycznej na wynik pomia-
ru moze by¢ kompensowany zastosowaniem dwdéch czgstotliwosci no$nych fy,
i fy, (wystarczajacych na matych i $rednich szeroko$ciach geograficznych).

System nawigacyjny Marsa musi by¢ systemem w petni autonomicznym;
nie jest mozliwa czesta korekcja potozenia satelitdw na orbitach, jak ma to miej-
sce w przypadku systemOow ziemskich, lub korekcja oprogramowania nawiga-
cyjnego transmitowanego do uzytkownikéw. Autonomiczno$¢ t¢ zwieksza moz-
liwo$¢ umieszczenia wszystkich satelitdw systemu na orbitach tworzacych tzw.
konstelacj¢ Walkera (jednorodna i spdjna fazowo konstelacja satelitéw na iden-
tycznych orbitach biegunowych), w ktérej wszystkie zakt6cenia ruchu satelitow,
np. grawitacyjne, wptywaja w réwnym stopniu na wszystkie satelity systemu.
Umozliwia to zachowanie geometrii orbit satelitow bez nadmiernej ingerencji ze
strony stacji kontroli (zuzycie paliwa — silniki korekcyjne). Konstelacja sateli-
téw systemu nawigacyjnego Marsa tworzy konstelacje Walkera 90:6/6/1%°. Pro-
ces budowy w pelni funkcjonalnego systemu nawigacji satelitarnej Marsa bedzie
przedsiewzigciem wieloletnim, wieloetapowym [11, 14, 15]:

e etap 1. — ladowanie na powierzchni Marsa kilku bezzatogowych ladow-
nikéw stanowigcych stacje kontroli i sterowania systemem nawigacyj-
nym, lokalizacja potozenia poszczegdlnych ladownikéw w marsjanskim
uktadzie wspotrzednych (za posrednictwem orbiteréw krazacych po orbi-
tach Marsa/DSN)* (tab. 1.),

e etap 2. — wystrzelenie na biegunowe orbity Marsa konstelacji satelitow
nawigacyjnych, ,,wstepne” trajektorie orbit okreslone za posrednictwem
orbiteréw Marsa/DSN,

e ectap 3. — ustalenie ,,dokladnych” trajektorii satelitbw nawigacyjnych
(efemerydy) z poziomu ladownikdéw, np. poprzez wykorzystanie dalmie-

090 — kat inklinacji — i, 6 — liczba satelitéw systemu, 6 — liczba ptaszczyzn orbitalnych (réwnomiernie
rozmieszczonych), [ — wzgledna odlegto$¢ pomigdzy sasiednimi orbitami.

! Ladowniki / gtéwne stacje kontroli i sterowania praca systemu nawigacyjnego wyposazone w wyso-
kostabilne wzorce czasu, zasilane np. przez generatory RTG (niezalezno$¢ zasilania od warunkow
zewnetrznych (poziom o$wietlenia)) — MSL Curiosity. W pierwszej fazie budowy systemu nawiga-
cyjnego mozliwe wykorzystanie istniejagcych ladownikéw marsjanskich jako pomocniczych stacji
kontroli (tab. 1.).
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rzy laserowych (ladowniki); lustra zabudowane na poktadach satelitow
nawigacyjnych,

etap 4. petna funkcjonalno$¢ systemu — ladowniki stanowig stacje kontro-
li i sterowania pracg systemu nawigacyjnego; okresowa korekcja btedéw
nawigacyjnych (np. perturbacje orbit satelitbw nawigacyjnych) poprzez
korekcje” oprogramowania nawigacyjnego transmitowanego do uzyt-
kownikéw.

System taczno$ci dla Marsa ma za zadanie zapewnienie pelnego i ciagtego
pokrycia powierzchni planety i bliskiej przestrzeni kosmicznej siecig bezprze-
wodowej acznosci radiowej w celu wsparcia logistycznego przysztych zatogo-
wych i bezzatlogowych misji marsjanskich [7]. System laczno$ci powinien za-
pewni¢ utrzymanie ciaglej dwukierunkowej 1acznosci z wymagang szybkoscia
transmisji danych na dystansie:

Ziemia (DSN) < ladownik / tazik / misje zalogowe — potgczenie uzyt-
kownikéw koncowych na Ziemi i na Marsie,

Ziemia (DSN) <> Mars — satelity systemu nawigacji i taczno$ci — ob-
stuga / konserwacja, np. upgrade oprogramowania przez ,.kontroleréw”
z Ziemi,

ladownik / tazik / misje zatogowe <> ladownik / tazik / misje zalogowe
— wymiana informacji pomiedzy poszczegdlnymi zespotami badaw-
czymi, np. badania sejsmograficzne w skali calej planety,

Mars — satelity systemu nawigacji i taczno$ci <= Mars Orbiter (np. sateli-
ta areostacjonarny) — transmisja danych w kierunku Ziemi przez satelite
areostacjonarnego — wzrost szybko$ci transmisji i czasu ,}acznosci”
z Ziemig,

Mars — satelity systemu nawigacji i tagcznosci <> Mars — satelity systemu
nawigacji i tacznosci — powigzania krzyzowe pomiedzy satelitami,
przydatne dla r6znych trybéw funkcjonowania sieci, np. transfer danych,
przekierowywanie transmisji danych, upgrade efemeryd, synchronizacja
czasu systemu, badania atmosfery,

Mars — satelity systemu nawigacji i taczno$ci «» sondy miedzyplanetarne
/ misje zatlogowe na trajektorii lgdowania na Marsie / ,,odlot” w kierunku
Ziemi, np. doktadna nawigacja podczas ladowania precyzyjnego.

Szybkos¢ bezprzewodowej transmisji danych jest proporcjonalna m.in. do
czestotliwo$ci nosnej, mocy nadajnika i rozmiar6w anteny nadawczej. Wspot-
cze$nie tacznos¢ migdzyplanetarna jest realizowana w pasmie X (8 GHz), przy-
sztosciowe pasmo Ka (32 GHz) umozliwi 2-, 3-krotny wzrost szybkos$¢ trans-
misji danych (<5 Mb/s), co wydaje si¢ by¢ jednak niewystarczajace przy wy-
maganej dwukierunkowej transmisji danych dla zalogowej misji na Marsa
(100 Mb/s).
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Tabela. 1. Przyktadowa lokalizacja stacji kontroli systemu nawigacyjnego Marsa

Table 1. The exemplary location of control station of marc navigational system

Stacja kontroli Szerokos¢ areograficzna (°) Dlugos¢ areograficzna (°)
NetLander 1% 270N 130,0 W
NetLander 2 12,5 S 160,0 W
NetLander 3 350N 70,0 W
NetLander 4 32,58 850E
MER Spirit 14,57 S 175,5E
MER Opportuity 1,958 55W
Mars Polar Lander 76,0 S 1750 E
Phoenix Mars Lander 67,5N 120,0 W

Satelita
areostacjonarny

tacznosc
radiowa / laserowa
Satelity

komunikacyjno-
nawigacyjne

s ZIEMIA

s

Rys. 7. Satelitarny system nawigacji i tacznosci (transmisji danych) dla
Marsa®®

Fig. 7. Satellite system of navigation and communication (data
transmission) for Mars

Wazrost czestotliwosci transmisji danych napotyka barierg technologiczna,
wzrost rozmiaréw sondy mig¢dzyplanetarnej (antena, zrodta zasilania) — bariere

2 NetLander — ,,misja zawieszona” (planowana w 2009 r.), wspSlna misja CNES (Francuska Agencja
Kosmiczna) i ESA (Europejska Agencja Kosmiczna), wystania na Marsa orbitera i czterech ladow-
nikéw — ladowanie w czterech réznych miejscach na Marsie.

Satelita aerostacjonarny — sztuczny satelita Marsa znajdujacy si¢ na orbicie aerostacjonarnej — odpo-
wiednik ziemskiej orbity geostacjonarnej dla Marsa ,,Areo” od imienia greckiego boga wojny
Aresa (rzymski odpowiednik to Mars); wysoko$¢ orbity aerostacjonarnej H = 17033 km nad
rownikiem Marsa.

23
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»pojemnos$ci” rakiet nosnych (tab. 2.). Jedynym wyjsciem wydaje si¢ by¢ wyko-
rzystanie transmisji optycznej — jednokierunkowego (Mars — Ziemia) tacza lase-
rowego, co spowoduje wzrost czestotliwosci pracy (=300 GHz) przy jednocze-
snym wzroscie szybkosci transmisji danych (<100 Mb/s). Konieczno$¢ zapew-
nienia statej (bez przerw) tacznosci z Ziemia wymaga lokalizacji sondy miedzy-
planetarnej w przestrzeni wokétmarsjanskiej, zapewniajacej ciagly kontakt
optyczny z Ziemia [8]. Satelity systemu nawigacyjnego krazace na teoretycznej
wysokosci gy = 509 km znajduja si¢ w cieniu Marsa przez ok. 33% (40,3 min)
czasu obiegu planety; przerwa w taczno$ci z Ziemia, system tacznosci (transmi-
sji danych) dla Marsa powinien sktadac si¢ z (rys. 7.):

e satelit niskoorbitalnych (ks = 509 km) — satelity nawigacyjne zapewnia-
jace dodatkowo mozliwos$¢ transmisji danych w skali calej planety,

e satelit wysokoorbitalnych — satelity komunikacyjne ,posredniczace”
w tacznosci pomigdzy satelitami niskoorbitalnymi a Ziemia.

Satelity komunikacyjne (wysokoorbitalne) powinny znajdowac si¢ w prze-
strzeni wokétmarsjanskiej zapewniajacej ciggly kontakt optyczny z Ziemig, co
jest mozliwe dla:

e dwoch satelitow komunikacyjnych znajdujacych si¢ w dwéch punktach
Lagrange’a™; polozenie takie zapewnia ok. 99,8% ,widzialnosci” po-
wierzchni Marsa przez satelity, jednakze znaczna odlegto$¢ punktéw od
powierzchni planety (ok. 1 mln km) ,,pogarsza” warunki tacznosci Mars
> satelita komunikacyjny; zasadniczym problemem jest stabilizacja po-
tozenia satelitow w punktach Lagrange’a L, — L,; 1aczno$¢ radiowa / la-
serowa z Ziemia,

e trzech satelitow komunikacyjnych rozmieszczonych co 120° na orbicie
areostacjonatnej (hss50 = 17033 km), zapewniajacych ,,widzialno$¢” pra-
wie 100% powierzchni Marsa (ograniczona widzialno$¢ rejonéw wokot-
biegunowych).

Dla sztucznego satelity krazacego po kotowej orbicie areostacjonarnej ASO
(Taso = 24 h 39 m 35,244 s) czas przelotu satelity w strefie cienia Marsa
T=4726,2s (1 h 18 min 46,2 s): 94,7% — strefa oswietlona, 5,3% — strefa cienia
(okres réwnonocy wiosennej / jesiennej). Zastosowanie trzech satelitéw roz-
mieszczonych symetrycznie na orbicie areostacjonarnej pozwala na realizacje
»ciagte]” tacznosci Mars — Ziemia — Mars (rys. 8.) [16]. Podczas laserowe]
transmisji jednokierunkowej Mars — Ziemia zastosowanie trzech zespotéw od-
biorczych na ziemskiej orbicie geostacjonarnej (co 120°) zapewni ciaglo$¢
transmisji przy ograniczeniu ttumienia wigzki laserowej w atmosferze Ziemi.
Szacuje si¢, ze dla zapewnienia ciagloSci potaczenia (brak ,,zrywania” wiazki

* Punkt libracyjny (punkt libracji, punkt Lagrange’a) — miejsce w przestrzeni w uktadzie dwéch ciat
powiazanych grawitacja, w ktérym cialo o pomijalnej masie moze pozostawa¢ w spoczynku wzgle-
dem ciat uktadu. Dla uktadu trzech ciat (np. Stonce, Mars, satelita) wystepuje pig¢ takich punktéw,
Li+Ls.
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laserowej) potozenie przestrzenne zespotéw nadawczych i odbiorczych powinno
by¢ stabilizowane z dokladnoscia rzedu 4 mrad.

Tabela. 2. Poréwnanie parametréw transmisji danych przez orbitery Marsa

Table 2. Comparison of data transmission parameters by Mars orbiter

Misja marsjanska
Parame.tr.y Mars Mars Mars Mars Mars
transmisji Global Odysse Express Reconnaissance | Telecommunications
Surveyor yssey P Orbiter Orbiter”

Data startu 1996 2001 2003 2005 ?
Czas pracy 10 lat 6 lat 6 lat 10 lat 10 lat
Moc zrodet | ga 1w | 075kW | 0,5 kW 2 kW 1 kW

zasilania

Srednica 1.5 1,5 1.6 3 3 Ka /0,3 laser
anteny [m]

Pasmo X X S/X X/ Ka X/ Ka / laser
Szybkosé 25+85 30+124 28+182 . 1000030000
transmisji kb/s kb/s kb/s 2003500 kb/s kb/s — laser

Technologia radio radio radio radio radio / laser
. Satelita areostacjonarny
tacze
radiowe /laserowe
ZIEMIA

iy Satelita
areostacjonarny

Satelita areostacjonarny

Rys. 8. Przyktadowe rozmieszczenie satelitéw areostacjonarnych na
orbicie areostacjonarnej Marsa

Fig. 8. The exemplary arrangement of areostationary satellite on
areostationary orbit of Mars

» Mars Telecommunications Orbiter — bezzatogowa sonda kosmiczna NASA, ktéra miata zosta¢ wy-
strzelona w kierunku Marsa we wrze$niu 2009 r. Sonda miata by¢ uzywana do przekazywania pakie-
tow danych na Ziemi¢ (hub) z réznych ladownikéw znajdujacych si¢ na Marsie i sond krazacych
po jego orbicie przez co najmniej 10 lat za posrednictwem tacza laserowego (Laser InfraRed,
A=1,06 um, P =5 W + teleskop @ = 0,3 m; powyzej 2 GB danych dziennie). Odbiér na Ziemi
— teleskop @ =5 m.
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4. Podsumowanie

W pracy dokonano analizy wspétczesnych systeméw nawigacji i fgcznosci
z sondami mi¢dzyplanetarnymi w obrgbie Uktadu Stonecznego, ze szczegélnym
uwzglednieniem misji marsjanskich. Na podstawie obcnego poziomu eksploracji
Marsa zostal opracowany projekt koncepcyjny systemu nawigacji i tagcznos$ci
(transmisji danych) dla obiektéw znajdujacych si¢ na powierzchni Marsa
i w przestrzeni wokétmarsjanskiej. W pracy przedstawiono koncepcje wykorzy-
stania konstelacji szeSciu niskoorbitalnych sztucznych satelitéw nawigacyjnych
i trzech stacjonarnych satelitéw komunikacyjnych, umozliwiajacych realizacje
ciaglej nawigacji i dwukierunkowej transmisji danych dla obiektéw znajduja-
cych sie zaréwno na powierzchni Marsa, jak i w bliskiej przestrzeni kosmicznej
za posrednictwem taczy radiowych i optycznych (laser).
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CONCEPTUAL PROJECT OF GLOBAL NAVIGATION SYS-
TEM FOR MARS

Abstract

Mars has become the object of an unprecedented race of many countries in the exploration of
the planet, which is to become the crowning achievement of landing humans on the surface of the
Red Planet. Manned mission to Mars will require the construction of a global navigation system of
the planet and ensure continuous broadband data transmission to Earth. The contemporary naviga-
tion of interplanetary probes in outer space is a complex, time-consuming and expensive process
required to operate a complex ground-based infrastructure. The navigation process is fully non-
autonomous and the probe, using on-board equipment, can not find its spatial position in taken
reference system. The article presents the conceptual project of Doppler global navigational sys-
tem for Mars planet allowing for finding position of the object at the planet's surface and in space
at the time not exceeding two hours and the communication system assuring mutual communica-
tion between probes/lander and data retransmission from Mars to Earth.

Keywords: Mars, navigation system, data transmission
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