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RESUMO

Foi determinada a oOrbita de um satélite artificial, utilizando sinais da constelacdo GPS e o
Método de Minimos Quadrados Recursivo através de ortogonalizagcdes de Givens como
técnica de estimacdo, por ser um método mais robusto e mais rapido. A motivacao era
melhorar o desempenho de processos de determinacdo de Orbitas e, a0 mesmo tempo,
minimizar o custo do procedimento computacional. As perturbacdes consideradas foram
aquelas devidas ao geopotencial (até ordem e grau 50x50), a pressdo de radiagdo solar
direta e a atracdo luni-solar. Foi considerada também a posi¢cdo da antena GPS no satélite
que, em ultima analise, consiste na influéncia do movimento da atitude do satélite no
processo de determinacdo de drbita. Uma aplicagdo foi feita, utilizando dados reais do
satélite Topex/Poseidon, disponiveis na Internet. A melhor precisdo em posicdo obtida foi
de 2 m para o curto periodo (2 horas) e de 7 m para o longo periodo (24 horas) de
determinacdo de orbita. Em ambos os casos, todas as perturbacGes mencionadas foram
consideradas e as anélises ocorreram sem a degradacdo dos sinais das medidas.






ORBIT DETERMINATION USING GPS CONSIDERING SOLAR RADIATION
PRESSURE MODEL FOR THE TOPEX/POSEIDON SATELLITE

ABSTRACT

The orbit of an artificial satellite, using signals of the GPS constellation and the Recursive
Least Squares Method as the estimation technique, which is more powerfull and faster, was
determinated, with the aim of improving the performance of the orbits estimation process
and, at the same time, minimizing the procedure computational cost. Perturbations up to
high order geopotential (50x50), direct solar radiation pressure and Sun-Moon atraction
were taken into account. It was also taken into consideration the position of the GPS
antenna on the satellite body that, lately, consists of the influence of the satellite attitude
motion in the orbit determination process. One application has been done, using real data
from the Topex/Poseidon satellite, freely available at Internet. The best accuracy obtained
in position was 2 meters for short period (2 hours) and 7 meters for long period (24 hours)
orbit determination. In both cases all the perturbations mentioned before were taken into
account and the analysis occurred without selective availability on the signals
measurements.
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1 INTRODUCAO

A determinacdo de Orbita, de um modo geral, envolve vérios aspectos fisicos e
matematicos de naturezas distintas. Envolve a modelagem da dindmica do movimento
orbital e dos dados mensurados, a estabilidade numérica dos algoritmos de
processamento e 0 esquema de estimacdo de estado, todos contribuindo em maior ou

menor grau para a preciséo final.

O problema de determinacao de Orbita consiste basicamente no processo de obtengdo dos
valores dos parametros que especificam completamente 0 movimento (a trajetdria) de um
corpo espacial (neste caso, um satélite artificial) através do espago, baseado em um
conjunto de observacdes do corpo. Estas observaces podem ser coletadas através de uma
rede de rastreio terrestre ou através de sensores, que no caso deste projeto, sdo 0S

receptores GPS, embarcados no proprio satélite.

O GPS (“Global Positioning System” ou Sistema de Posicionamento Global) oferece um
processo poderoso e relativamente barato para se determinar Orbitas de satélites
artificiais. Hoje, o Sistema GPS é um excelente sistema de navegacdo e posicionamento
por satélites que vem sendo utilizado em terra, no mar e no espago. O satélite
Topex/Poseidon (Ocean Topography Experiment ou T/P) é um exemplo de utilizacdo
deste sistema para posicionamento no espaco. Este satélite possui um sofisticado receptor

GPS a bordo, para determinar a sua posi¢cdo com precisao.

A determinacdo de orbita de satélites artificiais € um problema néo linear em que as
forcas perturbadoras ndo sdo facilmente modeladas. Os satélites GPS enviam sinais
precisos que, baseados na comparacdo entre sinais recebidos e sinais gerados pelo
receptor, possibilitam calcular a pseudo-distancia. Através de um receptor GPS a bordo
de um satélite artificial é possivel entdo obter medidas (pseudo-distancia ou fase da

portadora) que podem ser usadas para estimar o vetor de estado que caracteriza a Orbita
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do satélite. Neste trabalho serdo utilizadas medidas de pseudo-distancia em uma Unica
freqiiéncia L1.

Utilizando conhecimentos sobre a dinamica do sistema e assumindo estatistica de ruido
do sistema dindmico e de erros de medida, estimativas do vetor de estado sdo calculadas
com base em um conjunto de observagdes. O erro entre o valor nominal e os decorrentes
do processo de estimacdo &, neste trabalho, minimizado segundo o critério de
minimizacao do quadrado dos residuos, comumente conhecido por Método de Minimos

Quadrados, cujo algoritmo pode ser implementado através de ortogonalizagéo.

1.1 Motivacao

AplicacOes recentes de satélites artificiais necessitam por vezes descrever 0 movimento
orbital com uma precisdo sub-métrica. Por exemplo, a componente radial da posi¢éo de
satélites altimétricos, como ERS-1, ERS-2 e Topex/Poseidon (T/P), deve ser
determinada com precisdo de alguns centimetros (MARSHALL et al., 1991). Para evitar
colisGes de naves espaciais, as posi¢oes de objetos (satélites ativos e “debris” espaciais)
também devem ser calculadas com precisdo da ordem de metros. Desta forma, diversos
processos de determinacdo de Orbita vém sendo desenvolvidos para atingir estes

objetivos.

Para testes preliminares dos algoritmos é frequente utilizarem-se no INPE os dados do
satélite T/P, cujos dados do receptor GPS a bordo e de sua Orbita precisa foram
disponibilizados. Estes dados sdo utilizados no INPE para a realizacdo de comparagoes

para validacdo dos métodos desenvolvidos.
Para atingir plenamente os requisitos de sua finalidade especifica (estudar circulagdes

oceanicas), a missdo do satélite T/P foi planejada para que o erro na sua Orbita ndo

excedesse o valor de 13 cm na dire¢éo radial durante o periodo de 10 dias de repeti¢do da
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oOrbita. Para alcancar tal precisdo, perturbac@es orbitais devidas ao geopotencial, & pressao
de radiacdo solar e a atracdo gravitacional luni-solar devem ser consideradas (ROY,
1988).

Em particular, a orbita do satélite T/P tem sido utilizada em pesquisas em andamento,
realizadas pela Divisdo de Mecénica Espacial e Controle do INPE, para desenvolver
métodos de determinacédo de Orbitas de satélites artificiais que possuam receptores GPS a
bordo (GOMES, 2004; SILVA et al.,, 2002; SILVA, 2001; CHIARADIA, 2000;
CHIARADIA et al., 1997).

1.2 Objetivos

Em trabalhos anteriores do INPE e da FEG (SILVA, 2001; VILHENA DE MORAES et
al., 2005), o método de determinacdo de orbita utilizou dados reais do T/P. Os resultados
obtidos foram comparados com os arquivos de referéncia do POE/JPL (Precision Orbit
Ephemeris / Jet Propulsion Laboratory) que apresentam estimativas de posi¢cdo com erros
de no méximo 15 cm para longo periodo de 24 horas, enquanto os trabalhos referenciados
apresentaram de posicdo com erros da ordem de 10 m para curto periodo de 2 horas, isto

é, aproximadamente duas ordens de grandeza maiores que as estimativas do POE/JPL.

O objetivo primordial do presente trabalho era melhorar os resultados obtidos para que a
precisdo em posicdo seja menor que 2 m para curto periodo (2 horas) e melhor que 7 m
para longo periodo (24 horas) e, portanto, mais proximos da referéncia do POE/JPL. Para

tanto foi necessario:
a) Incluir no modelo da dindmica a influéncia da pressao de radiacdo solar,

considerando um modelo especial para o satélite T/P (MARSHALL e
LUTHCKE, 1994).
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b) Incluir no algoritmo uma correcdo considerando a atitude da antena do
receptor GPS em relacdo ao centro de massa do satélite para melhorar a
precisdo em posicdo e velocidade. No satélite T/P, a antena esta cerca de 5 m
afastada do centro de massa do satélite. Vale ressaltar que a inclusdo da
atitude torna o método de determinacdo de Orbita especifico para cada satélite

considerado.

c) Tornar o programa mais geral e aplicavel a outros satélites ao incluir, além da

influéncia da atitude, os efeitos da atracdo gravitacional luni-solar.

1.3 Sintese do Trabalho

Capitulo 1: E feita uma introducéo ao trabalho, enfatizando a motivac&o e seus objetivos

principais.

Capitulo 2: E apresentada uma revisdo bibliogréfica da literatura, destacando o modelo
de pressdo de radiacdo solar utilizado no Topex e a determinagdo de Orbita através do
GPS.

Capitulo 3: E descrita a metodologia adotada neste trabalho. A forma como sera feita a
determinacdo de oOrbita é brevemente descrita. Citam-se as perturbac@es incluidas no
modelo de forcas. Sdo apresentados o classico método de minimos quadrados de
estimagdo de parametros e a solugcdo mais adequada, para este trabalho, a ser utilizada

para resolver suas equagdes normais: as rotacoes sequenciais de Givens.

Capitulo 4: E descrito o sistema GPS, assim como 0s segmentos que o formam, a

estrutura do sinal e da mensagem e as principais fontes de erros.
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Capitulo 5: Sdo descritos 0os observaveis do GPS: a pseudo-distancia e a fase da
portadora. No entanto, maior énfase é dada as medidas de pseudo-distancia, as utilizadas
neste trabalho. Em seguida, é apresentado o principio basico do Sistema GPS para

determinacéo de Orbita.

Capitulo 6: Contém a teoria béasica de estimacdo de estados, incluindo o método
escolhido para estimar o estado, 0 método de minimos quadrados, um procedimento
numérico que trata dos dados observados da trajetoria do satélite para obter a estimacéo

dos parametros do mesmo.

Capitulo 7: Sao apresentados os modelos da dindmica do sistema, das medidas e de
forcas. Sdo apresentados ainda, de forma resumida, as perturbacfes consideradas neste
trabalho e o integrador numérico adotado para propagar o estado, 0 método de Runge-

Kutta de Fehlberg de sétima ordem.

Capitulo 8: Séo apresentadas as equacfes do método de minimos quadrados recursivo, €
descrito 0 método de ortogonalizacdo através de rotacBes de Givens e é apresentado o
resultado de uma comparacgéo feita entre as rotacdes de Givens e as transformacdes de

Householder.

Capitulo 9: S&o descritos: o posicionamento da antena GPS do Topex; 0 seu sistema de
controle de atitude; e o desenvolvimento do Modelo de Marshall e de Luthcke de forcas
de radiacdo para o satélite Topex/Poseidon. No final, é apresentado o algoritmo para o

calculo da pressao de radiacéo solar direta.

Capitulo 10: E feita a descri¢do dos dados utilizados para analisar e validar o algoritmo
proposto neste trabalho; séo apresentados os testes realizados utilizando dados reais do

29



satélite Topex/Poseidon para a determinacdo de sua orbita e os resultados obtidos; e, por
fim, é apresentada a conclusdo a que se chegou com os resultados apenas deste Capitulo.

Capitulo 11: Sédo apresentadas as conclusdes do trabalho como um todo e as sugestdes
para futuros trabalhos.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Um método para determinacdo de érbita para satélites com um receptor GPS a bordo,
através de minimos quadrados recursivo com rotacdes de Givens, considerando a
modelagem das forcas devidas ao geopotencial de alto grau e ordem é apresentado em
Silva (2001). Os resultados indicam precisdo em posi¢cdo melhor que 10 m e residuo de
pseudo-distancia com desvio padrdo de cerca de 5 m, utilizando dados reais do satélite
T/P e periodo de dados de aproximadamente duas horas (cerca de um periodo orbital).
Este trabalho é fundamental para o desenvolvimento do presente projeto, que pretende
aprimorar tal método, incluindo as perturbacBes devidas a pressdo de radiacdo solar
(considerando também a posicdo da antena GPS que, em Ultima analise, consiste na
influéncia da atitude do satélite no processo de determinacdo de Orbita) e a atracdo

gravitacional luni-solar.

Em Chiaradia (2000) é desenvolvido um algoritmo simplificado e compacto, com baixo
custo computacional, para determinacdo de orbita de satélites artificiais em tempo real e a
bordo, usando o Sistema GPS. O vetor de estado é estimado pelo Filtro de Kalman
estendido e o integrador numérico Runge-Kutta de passo fixo de quarta ordem € utilizado
para integrar o vetor de estado. As equacdes de movimento consideram somente
perturbacdes devidas ao geopotencial até grau e ordem 10. A matriz de covariancia dos
erros do estado é propagada através da matriz de transicdo calculada de forma otimizada.
As medidas GPS (pseudo-distancia) de unica freqliéncia sdo utilizadas como medidas de
observagdo, sendo corrigidas com relagdo ao atraso dos reldgios dos satélites GPS e do
receptor. Dados reais do satélite Topex/Poseidon séo utilizados para validar este
algoritmo. Os resultados obtidos sdo comparados com 0s arquivos de efemérides precisas
(POE) produzidas pelo JPL/NASA. Os erros em posicdo e em velocidade séo,
respectivamente, de 15 a 20 m e de 0,014 a 0,018 m/s, com ou sem Disponibilidade
Seletiva (SA). Um método para prévia determinacdo da Orbita de um satélite artificial
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baseado na mensagem de navegacdo da constelagdo GPS é mostrado em Chiaradia et al.
(1997).

Nos trabalhos de Binning (1996, 1997(a)) sdo apresentados dois modos diferentes de
processamento dos dados do Topex. No primeiro modo, dados pés-processados dos GPS
sdo usados para estimar o estado do satélite, via suavizador; e, no segundo, 0s parametros
da navegacao transmitida sdo utilizados para estimar o estado do satélite em tempo real
simulado. A precisdo da orbita é aferida comparando as estimativas do Filtro de Kalman
com as efemérides de drbita precisa (POE), calculadas pelo JPL. O modelo da dindmica
considera perturbacdes devidas ao geopotencial, a pressao de radiacdo solar, ao terceiro
corpo e as mareés devidas a Lua e ao Sol. O modelo de atitude € considerado, para

remover os efeitos do movimento da antena.

Discussdes sobre outros métodos de determinacdo de Orbita utilizando o sistema GPS e
também aplicacGes podem ser encontradas em Silva (2001) e Chiaradia (2000).

As referéncias Parkinson e Spilker (1996) e Leick (2003) contém informacdes sobre a
historia do sistema GPS, desde sua concepcdo e desenvolvimento até os dias atuais.
Parkinson e Spilker também contém informacdes técnicas detalhadas do sistema GPS e
descrevem a modelagem dos observaveis do GPS, mostrando ainda o desenvolvimento

dessas equacdes, bem como a modelagem dos erros de medidas.
Uma revisdo de modelos analiticos para forcas ndo-gravitacionais de diferentes origens
(inclusive a pressao de radiacao solar) usados nas teorias analiticas dos movimentos de

translacdo e de rotacdo de satélites artificiais encontra-se em Vilhena de Moraes (1994).

Em Marshall e Luthcke (1994), Antresian e Rosborough (1992) e Marshall et al. (1991)

ha informacbes sobre um modelo de pressdo de radiacdo solar, incluindo a radiacéo
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refletida pela Terra e a radiacdo infravermelho emitida pela Terra, especifico para os
requisitos da missdo do T/P. Marshall e Luthcke (1994) descrevem com detalhes este
modelo, considerando tanto o complexo modelo de controle de atitude do Topex como o
intervalo da oOrbita em que o satélite esta na sombra, e apresentam um calculo, para cada
instante, das intensidades das forcas de radiacdo. Este modelo é o que se propde

implementar computacionalmente neste trabalho.

Nos trabalhos de Luthcke e Marshall (1992) e Nerem et al. (1993) sdo apresentados
parametros do modelo de forgas ndo-conservativas visando estratégias de estimacao para
determinacdo de Orbita precisa do satélite Topex e expectativas de performance da

missao.

Um modelo de forca de radiacdo terrestre difusa e uma aplicacdo desta forca em varios

satélites, indicando melhora dos pardmetros estimados, estdo em Knocke et al. (1988).
As referéncias Musen (1960), Wyatt (1961), Bryant (1961), Sehnal (1981) e Anselmo et

al. (1983) apresentam estudos detalhados dos efeitos da pressdo de radiacdo solar no

movimento de satélites artificiais.
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3 METODOLOGIA

Em missbes espaciais, a determinacdo de Orbita permite o acompanhamento da
espagonave e, com isso, a execucao de todas as tarefas operacionais durante a sua vida
atil. A determinacdo de oOrbita adquire destaque primordial na medida em que a preciséo
dos resultados permite que algumas das tarefas operacionais sejam executadas sem
contratempos, evitando prejuizos para a missdo. O conhecimento preciso da 6rbita
fornece informacdes valiosas acerca dos desvios em relacdo a trajetoria nominal da
missao, permitindo atingir melhor o objetivo da missdo (no caso do Topex, sua missao
oceanogréfica), aplicar correcBes de Orbita e de manobras de transferéncia orbital, além
de prever problemas com a espagonave, tais como deterioragcdo da missdo e tempo de

vida util.

No problema da determinacéo de drbita de satélites artificiais separam-se dois aspectos: a
parte deterministica, que abrange a modelagem da dindmica da érbita e a modelagem das
observacgdes; e a parte estocastica, que abrange a aplicacdo da teoria de estimacdo de
estados. Para obtencdo de uma boa eficiéncia, deve-se modelar o problema da forma mais
adequada possivel, considerando os requisitos impostos a sua resolucdo. Nem sempre
uma modelagem dindmica sofisticada é a mais conveniente; muitas vezes o modelo pode
ser simplificado, reduzido ou descentralizado, sem prejudicar o desempenho do
procedimento. Para a determinacdo de orbita, uma simplificagdo comum € a adoc¢do do
movimento kepleriano, que representa a maior parcela da magnitude das forcas atuantes
no sistema. Deve-se ressaltar que modelos simplificados podem néo ser suficientemente
precisos se as integracBes ocorrerem longos periodos e as vezes também para curto
periodo, devendo-se compensar este fato pela utilizacdo de maior quantidade de medidas,

a serem processadas pelo estimador de estados.

Caso ndo houvesse perturbacGes de qualquer natureza, a Orbita de um satélite artificial

terrestre poderia ser modelada como um movimento kepleriano puro (problema de dois
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corpos), em que somente a forca gravitacional central agiria sobre ele. Esta forca € de
maior magnitude que quaisquer outras forgas perturbadoras atuantes e, neste caso ideal,
as equacgdes do movimento sao integraveis analiticamente, sem necessidade de métodos
numéricos. Excluindo-se esta forca principal, existem diversas fontes de perturbacdo
sobre a Orbita, tanto de origem conservativa como dissipativa, tais como: geopotencial,
arrasto atmosférico, pressdo de radiacdo solar direta e refletida, atracdo gravitacional

luni-solar e atracdo de marés terrestres e oceanicas.

Modelos complexos sdo mais utilizados para propagacdo de 6rbitas de longos periodos,

de modo a permitir uma previséo acurada de eventos futuros.

Uma ferramenta importante que permite a propagacao de erros e de covariancias entre
instantes de amostragem € a matriz de transicdo de estado, cujo calculo é uma das etapas
mais relevantes em procedimentos de estimacao de estado aplicados & determinacéo de
Orbita, e uma das tarefas que consome maior tempo de processamento em computador
digital. Para problemas lineares discretos, esta matriz permite calcular a evolugédo

temporal do estado.

A forma genérica de se obter a matriz de transicdo é através das equacdes variacionais,
sendo calculado o Jacobiano completo do modelo de forcas utilizado. Se a equacéo
diferencial ordinaria do movimento orbital é expressa através de um modelo de forcas
complexo, entdo a matriz de transicdo pode ser obtida numericamente através das

equac0es variacionais.
Para se determinar uma Orbita sdo necessarias informacdes obtidas através de medidas

direta ou indiretamente relacionadas com a posi¢cdo e com a velocidade do satélite.
Alguns tipos de medidas sdo direcionais e, em geral, medidas mais precisas séo coletadas
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por sistemas que medem caracteristicas de propagacdo do sinal eletromagnético entre
transmissor e receptor, que podem estar baseados na Terra ou no satélite.

Um dos sistemas de grande potencial para determinacdo de drbita de precisdo e com

navegacao autbnoma é o Sistema de Posicionamento Global GPS.

Para se determinar uma Orbita, é necessario o processamento dos dados coletados.
Invariavelmente, recorre-se a métodos estatisticos embasados em teorias de estimacéo de
parametros e de estado. Estes métodos acomodam a modelagem da dindmica da Orbita, a
modelagem das medidas e consideram o aspecto estatistico dos erros e dos ruidos

sistematicos e aleatorios.

O método dos minimos quadrados é um dos mais tradicionais métodos de estimacdo de
parametros. Este método classico é bastante difundido e tem grande popularidade ndo s6
entre 0s especialistas em determinacdo de Orbita e atitude, mas também entre

economistas, engenheiros, estatisticos, entre outros.

A resolucdo das equacBes normais do método de minimos quadrados necessariamente
engloba a inversdo de uma matriz. Sabe-se que tais inversdes sdo uma fonte potencial de
erros numéricos, principalmente quando a matriz € quase singular. No entanto, existem
na literatura indmeros trabalhos que visam melhorar o desempenho numérico do método

de resolucéo. A proposta aqui é utilizar as rotacGes de Givens.

Quando existe a necessidade de anular elementos especificos, as rotacdes seqiienciais de
Givens sdo mais adequadas. Neste processo, uma determinada matriz é triangularizada
através de uma seqiiéncia de matrizes ortogonais, isto é, usando as classicas matrizes de
rotacdo. Por introduzir elementos nulos em posi¢cdes desejadas na matriz, as rotagdes de

Givens demandam mais tempo de computador.
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4 O SISTEMA GPS

O sistema GPS, originalmente chamado de NAVSTAR (NAVigation Satellite Timing And
Ranging), foi idealizado na década de 1960 pelo Departamento de Defesa dos Estados
Unidos, resultando da juncdo de dois programas: o TIMATION (TIMe NavigATION), da
Marinha e o Projeto 621-B, da Forca Aérea.

Segundo o Departamento de Defesa norte-americano, inicialmente o sistema deveria ter

potencial para cumprir 0s seguintes requisitos:

= Precisdo da ordem de centimetros para o posicionamento;

= Determinacdo exata do tempo e velocidade;

= Disponibilidade continua de dados de navegacdo com cobertura global e regional;
» Independéncia das condi¢des meteoroldgicas;

= Base para estabelecimento de um referencial global;

= Potencial generalizado de navegacdo para minimizar a proliferacdo de sistemas

para fins especiais ou de cobertura regional.
Hoje em dia, pode-se dizer que o sistema, além desses requisitos basicos, estd sendo
utilizado em diversas areas com grande sucesso, tais como: navegacao, posicionamento,
geociéncias, geofisica, com finalidades tanto civis como militares.
O sistema GPS é dividido em trés segmentos: espacial, de controle e usuario.
Segmento Espacial
Basicamente, o sistema GPS original consistia de uma constelacdo de 27 satélites

operacionais, dos quais trés eram mantidos como reserva e poderiam se reposicionar para

substituir satélites com mal funcionamento, de modo a se ter um minimo de quatro
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satélites visiveis simultaneamente 24 horas por dia em qualquer ponto do planeta. Estes
satélites estdo divididos em 6 planos orbitais quase circulares, com periodo de 11h58min
e semi-eixo maior de cerca de 26.500 km, inclinadas de 63° e espacadas de 60° (LEICK,

2003). A Figura 4.1 esquematiza a configuracdo da constelacdo GPS.

As orbitas de grande altitude foram escolhidas para que os satélites pudessem ser
rastreados durante varias horas antes de desaparecerem no horizonte; pois, do ponto de
vista de um observador fixo na superficie da Terra, um mesmo satélite s6 é visivel uma

vez a cada 24 horas.

A medida que o satélite descreve sua Orbita, um mecanismo de controle de atitude
mantém o corpo principal do mesmo orientado de modo que sua parte inferior, onde estéo
localizadas as antenas, permanecga sempre apontada para a vertical local; enquanto os
painéis solares giram constantemente em torno de um eixo comum, para melhor

exposicdo ao Sol.

Cada satélite possui dois relogios atbmicos (um de césio e outro de rubidio) a bordo, duas
portadoras de radio-freqiiéncia L1 = 1575,42 MHz e L2 = 1227,60 MHz, com poténcia de
450W.

Tais satélites transmitem sinais de navegacdo gerados a bordo que consistem de 2
cddigos com alta taxa de transmissdo, o codigo C/A (“coarse/acquisition”, que € livre) a 1
Mb/s e o cddigo P (“precision”, que € protegido), com 2 freqliéncias distintas L1 e L2, a
10 Mb/s. Estes sinais fornecem dados sobre as efemérides dos satélites GPS (mensagem
de navegagdo) bem como informagdes de tempo atdmico GPS e outras informagdes
relevantes (dados funcionais dos dos satélites, deriva dos relégios de bordo, etc.).
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Figura 4.1 - Constelacdo GPS
Fonte: Dana (2006).

Segmento de Controle

Este segmento esta destinado a coleta de dados, relativos a atmosfera local e a pseudo-
distancia de cada satélite, 0 que permite produzir o tempo GPS e as efemérides dos
satélites. E ainda responsavel pelo gerenciamento de veiculos espaciais, atualizando
periodicamente as informagfes que sdo transmitidas a cada um dos satélites, entre

efemérides, status e dados de relogio.

Para isso, existe a Estacdo Central de Controle (MCS — Master Control Station)
localizada na base da Forca Aérea em Falcon, Colorado, Estados Unidos. Juntamente
com esta, existem mais quatro EstacGes de Monitoramento (MS — Monitor Station),
localizadas no Havai, Kwajalein, Diego Garcia e Ascencion Island; além de uma Estagédo
de Transmisssdo de Dados para os satélites (ULS — UpLoading Station), localizada na
base aerea de Vandenberg, na Califérnia.
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Figura 4.2 - Estacdo central de controle e estagfes monitoras do Sistema GPS
Fonte: Modificada de Dana (2006).

Segmento Usuario

O segmento usuario consiste basicamente de receptores militares e civis projetados
especialmente para decodificar e processar 0s sinais que recebem dos satélites. O receptor
computadorizado grava as transmissfes de varios satélites e aplica algoritmos de solucédo
para obtencdo de posi¢do, velocidade e tempo. Sdo necessarios pelo menos quatro
satélites em visada para o célculo das posicGes e do tempo, em um determinado instante.

Em resumo, os satélites GPS formam um conjunto de pontos de referéncia no espacgo para
navegacao sobre a superficie da Terra ou em baixas altitudes e Orbitas. Portanto, o
Sistema GPS fornece medidas de distancia entre a posi¢do desconhecida do usuario e as
referéncias do sistema, ou seja, os satélites da constelagio GPS (PARKINSON e
SPILKER, 1996).
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4.1 Estrutura do Sinal e da Mensagem do GPS

Os sinais que chegam de cada satélite sdo formados por trés componentes: uma portadora

RF; cadigo binério; e dados da mensagem de navegacao.

As frequéncias de transmissdo utilizadas pelos satélites sdo (MONICO, 2000; LEICK,
2003; DOW et al., 1994):

1. Comunicacao com 0s usuarios — Link de Transmisséo:
a) LINK1 (L1): portadora de 1575,42 MHz; niveis de -160 a -163 dBW; e
modulacdo em fase;
b) LINK2 (L2): portadora de 227,60 MHz; niveis de -166 dBW; e modulagéo

em fase.

2. Comunicacdo com as esta¢des de controle — Link de Transmissé&o:
a) BANDA-S =2227,50 MHz.

3. Comunicacdo com as estacdes de controle — Link de Recepcao:
a) BANDA-S =1783,74 MHz.

A mensagem transmitida pos cada satélite ao usuario contém:

= Parametros para correcdo do relégio do satélite;

= Efemérides do satélite e parametros para corre¢des orbitais;
= Dados funcionais de todos os satélites da constelacao;

= Dados para corre¢do do efeito da refracdo ionosférica;

= Codigo de identificacgao.
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Estas informagGes sdo chamadas de “System Data” e s&o transmitidas em formato
binario, sendo antecedidas por um codigo de identificacdo, cujo conhecimento é
imprescindivel para que o usuario as retire do sinal recebido. As portadoras de
frequéncias L1 e L2 sdo moduladas em fase e em quadratura de fase pela composicédo de
“System Data” com “Ildentification Code”. Os codigos de identificacdo utilizados séo os

seguintes:

a) Cadigo P (“Precision™): uso militar, transmitido nas bandas L1 e L2;
b) Cadigo C/A (“Coarse/Acquisition”): uso civil, transmitido somente na banda L1 e

sujeito a degradacdes.

Estes codigos sdo do tipo PRN (“Pseudo Random Noise” ou Ruido Pseudo Aleatério) e
permitem que a mensagem de posicdo transmitida do satélite para o usuario seja
eventualmente acrescida de ruido, ndo necessariamente Gaussiano, que deteriora a

precisdo com que o usuario determinard sua posicéo.

As técnicas de degradacéo dos sinais dos cddigos sao duas: Disponibilidade Seletiva (SA)

e Anti-Spoofing (A-S), ambas controladas pelos Estados Unidos.

4.2 Principais Fontes de Erros

As principais fontes de erro do Sistema GPS sdo (MONICO, 2000; LEICK, 2003):

» Erro devido a geometria dos satélites com relacdo ao observador;

= Desvios dos relogios dos satélites;

= Atraso de propagacao e processamento dos sinais pelos circuitos do receptor GPS;
= Erros devidos ao multicaminho dos sinais;

= Efeitos da atmosfera sobre a velocidade e a trajetoria de propagacdo dos sinais

transmitidos;
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= Erros devidos a resolucdo, ao ndo sincronismo e ao ruido do receptor do usuério;

= Erro na determinacdo da posicao dos satélites (erro de efemérides).

Vérias formas de representar as efemérides foram estudadas até se chegar a um conjunto
de parametros que, sendo uma extenséo dos elementos keplerianos, definem a posi¢éo do
satélite.

O conjunto de parametros utilizado na mensagem transmitida pelo GPS é atualizado pela
Estacdo de Controle a cada 1 hora, embora cada conjunto seja valido por 1,5 hora. A
superposicdo de 30 minutos garante uma margem de seguranga para que O USUArio possa

receber 0 novo conjunto atualizado.

As principais perturbac6es das orbitas dos satélites GPS, em func¢éo das caracteristicas do
segmento espacial, sdo o campo gravitacional terrestre, a atracdo gravitacional luni-solar
e a pressdo de radiagdo solar (incluindo a sombra da Terra). Outra perturbacdo a se
considerar é a ressonancia 2:1, devida a comensurabilidade do periodo orbital com o
periodo de rotacdo terrestre. Em aplicacBes especificas, para se atingir a precisdo

necessaria, todas estas perturbag¢fes devem ser consideradas simultaneamente.

Embora o Sistema GPS possua mecanismos e algoritmos para corrigir os erros dos sinais
dos satélites GPS, a correcdo nao é perfeita, sempre existindo residuos ndo compensados.
Uma estimativa destes residuos, usando medidas de pseudo-distancia, encontra-se na
Tabela 4.1.
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Tabela 4.1 - Estimativa de residuos usando medidas de pseudo-distancia

Residuo Estimativa
Desvio do reldgio e efemérides 15m
Efeitos da atmosfera 24a52m
"Group Delay" 1,0m
Multicaminho 12a2,7m
Resolucéo/ruido do receptor e dindmica do usuario 15m
ERRO TOTAL COMBINADO 362104 m

Fonte: Silva (2001).
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5 DETERMINACAO DE ORBITA VIA GPS

Neste Capitulo, serdo descritos os observaveis do GPS, ou seja, 0s dois tipos de medidas
de observacdo usados para calcular a distancia entre o transmissor e o receptor: a pseudo-
distancia e a fase da portadora. Em seguida, serd apresentado o principio béasico do

Sistema GPS para determinag&o de orbita.

5.1 Observaveis do Sistema GPS

Os observaveis GPS sdo as distancias deduzidas das diferentes medidas de tempo ou fase,
baseadas na comparacdo entre 0s sinais recebidos e o0s sinais gerados pelo receptor. Pode-
se dizer que esta diferenga de tempo é simplesmente o tempo que o sinal leva para ser
propagado do satélite a antena do receptor. Dois observaveis basicos do sistema GPS séo:
pseudo-distancia e fase da portadora.

A pseudo-distancia € uma medida entre os satélites GPS e a antena do receptor, com
referéncia as épocas de emisséo e de recepcdo dos cdodigos. O tempo de transmissdo dos
sinais € medido via correlagdo do codigo de PRN gerado pelo satélite (sinal GPS
recebido) com os sinais gerados internamente pelo receptor. Uma vez obtida a correlacéo,
obtém-se o tempo de envio do sinal desde o satélite GPS até o receptor, que corresponde
a pseudo-distancia. A denominacdo “pseudo” advém do fato de as medidas estarem
corrompidas por erros de propagacdo do sinal, por refracdo atmosférica, por erros de

rel6gio, entre outros.

A pseudo-distancia ao i-ésimo satélite GPS ¢ definida por (PARKINSON e SPILKER,
1996):

P=p+ C(dt —dT; )+ Dion + Drrop +V (5.1)
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em que P; é a pseudo-distancia medida pelo usuario em relacdo ao i-ésimo satélite GPS;
p; € a distancia geométrica; ¢ é a velocidade de propagacdo da luz; dt é o desvio do
relogio do usuario; dT; é o desvio do relégio do i-ésimo satélite GPS; D on S80 0s desvios
ionosféricos; Dtrop SA0 0S desvios troposféricos; e v representa ruidos de multi-caminho,

erros entre canais do receptor e demais erros.

Ja a fase da portadora € uma medida de observacéao definida como a diferenca entre a fase
da portadora do satélite GPS recebida pela antena do receptor e a fase do oscilador
interno do receptor na época da medida. A idéia de utilizacdo das medidas de fase para a
determinacdo de Orbitas justifica-se pela estabilidade das fases e pela precisdo na sua
medida. Ela é a mesma quantidade que a pseudo-distancia, com duas diferengas distintas:
é cerca de 100 vezes mais precisa em relacdo a pseudo-distancia; e tem um desvio de
relégio arbitrario resultante de um numero desconhecido de ciclos inteiros entre o
transmissor e o receptor. A principal dificuldade de utilizacdo deste tipo de medida € a
resolucdo da ambiguidade N (o nimero de ciclos ndo lidos no instante to da sincronizacéo

dos sinais), que produz impacto direto na precisdo da medida.

A fase da portadora do i-ésimo satélite GPS é dada por (LEICK, 2003):
f
@, (1) = ¢r(t)_¢i(t)+?(N + Doy + DTROP)+V (5.2)

em que ¢ (t) é a fase da portadora completa no instante de recep¢do nominal t; ¢r(t) € a
fase da portadora do receptor no instante de recepcdo nominal t (ciclos); ¢i(t) € a fase da
portadora do satélite recebida no instante de recep¢do nominal t (ciclos); N é a
ambiglidade inicial; Doy sd@0 0s desvios ionosféricos; Drrop Sd80 0S desvios
troposféricos; v sdo outros efeitos e erros; f é a freqliéncia nominal da portadora; e ¢ é a

velocidade da luz.
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5.2 Principio Basico para Determinacéo de Orbita, Usando a Pseudo-Distancia

O principio bésico de funcionamento do sistema GPS baseia-se no método geométrico,
em que o observador conhece a posicdo de um conjunto de satélites em relacdo a um
referencial inercial e a sua posicdo em relagdo a este conjunto, obtendo sua propria
posicao no sistema de referéncia. A Figura 5.1 apresenta os parametros basicos utilizados

pelo sistema GPS na determinacdo da posi¢ao do usuario.

A

Z

i‘l GPS
.r'I
5 F

P

Pseudo-distancia

Figura 5.1 - Método Geomeétrico
Fonte: Chiaradia (2000).

Definindo (VILHENA DE MORAES et al., 1994(a)):

v

posicdo do satélite usuario em relacdo ao sistema inercial.

pel)

GPs | posicdo do i-ésimo satélite GPS.
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Di e posicao do usuario em relacdo ao i-ésimo satélite.
e admitindo F?GPS =(X;.Y,,Z;) er, =(x,y,2), tem-se a relagdo:

pi2 :(X_ Xi)2 +(y_Yi )2+(Z_Zi)2 (5.3)
Cada satélite (GPS); transmite sua posicdo e outros parametros de corregéo.

O satélite usuario possui um receptor que permite calcular os intervalos de tempo de

propagacao At; decorridos da transmissdo do sinal pelo i-ésimo satélite até sua recepcao:

Ati = Ti - To (5.4)

em que T; é o intante de recepcao do sinal do i-ésimo satélite GPS segundo o reldgio do

usuario; e Ty é o0 instante de transmissdo do sinal do i-ésimo satélite GPS.

Assumindo uma perfeita sincronizacdo dos relégios e desconsiderando os efeitos de

distorcdo da ionosfera, efeitos relativisticos e reflexdes, tem-se:

p£i= CAf;
sendo p; a distancia geometrica. No entanto, deve-se admitir a existéncia de desvios de
sincronizacdo entre os reldgios do usuério e dos satélites, a fim de cumprir o objetivo do
programa GPS, que é dispensar a necessidade de relégios de alta precisdo nos receptores
do usuério. Considerando os desvios ionosféricos e desconsiderando os demais erros,

tem-se:

0 =Pi—Dby + Dion
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em que P; é chamado de pseudo-distancia do usuario ao i-ésimo satélite GPS; b, é o erro
correspondente ao desvio do relégio do usuério; e Dion € 0 erro devido ao atraso

ionosférico.

Desta forma, necessita-se de dados de quatro satélites observados simultaneamente, para
obter um sistema de quatro equacdes e determinar X, y, z e b,. E importante ressaltar que,
dependendo da geometria relativa dos satelites, o sistema de equagdes pode ndo ter
solucdo. Além disso, se mais de quatro satélites forem observados simultaneamente,

existira um subconjunto que forneceré a solugdo com menor erro.

A determinacdo de orbita de um satélite via GPS, objeto de estudo deste trabalho, ja vem
sendo estudada por diversos autores (BINNING, 1997; BISNATH e LANGLEY, 1999,
2001; CHIARADIA, 2000; DOW et al., 1994; SCHUTZ et al., 1994; SILVA, 2001). Este

procedimento possui vantagens e desvantagens:

Vantagens:

= Permite navegacdo autbnoma e em tempo real;

= Existem sempre satélites visiveis;

= Alta imunidade a interferéncia;

= Baixo custo de equipamentos e de manutenc¢do em solo;

= Atende inUmeros usuarios;

= Répida obtencéo das informagdes transmitidas pelos satélites;

= Cobertura global;

= Alta precisdo no célculo da posicdo devida a geometria favoravel;

= Célculo de manaobras orbitais a bordo.
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Desvantagens:

O atraso no tempo pode custar um erro de varios quilémetros na posicdo do
satélite, visto que o receptor GPS, para calcular a distancia, deve multiplicar o
intervalo de tempo pela velocidade da luz;

Necessidade de um receptor por satélite;

Qualificacdo espacial ndo totalmente provada para navegacdo autdbnoma (o
sistema GPS foi projetado para garantir a visibilidade de pelo menos quatro
satélites para um usuario na Terra; no entanto, para um usuario no espaco, esta

garantia ndo existe).
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6 TEORIA DE ESTIMACAO DE ESTADOS

Para determinar se um sistema esta representado adequadamente, a fim de controla-lo,
deve-se conhecer como ele evoluiu em cada instante de tempo, ou seja, deve-se conhecer
0 estado do sistema. O estado de um sistema fisico é determinado através de um
dispositivo de medida que faz as medidas ou as observacGes do sistema. Essas medidas
podem conter ruidos, causados pelos componentes manuais, mecanicos, e eletrénicos dos
instrumentos de medida. O problema de determinar o estado de um sistema a partir de

medidas ruidosas é chamado de estimacao de estado.

A teoria de estimacéo trata de estimar um evento a partir de dados observados ao longo
de um periodo de tempo e se aplica em diversas areas nas quais a intencdo € conhecer
melhor um determinado fendmeno, tais como: fisica, engenharia, quimica, biologia,

economia.

6.1 Principio Basico da Teoria de Estimacao

Formulacgao do problema geral de estimacéo

Considere X 0 vetor cujas componentes sao as variaveis a serem estimadas, assumido
como fungdo de 6, correspondente as observacOes realizadas. Se & for uma funcéo
continua do tempo, suas componentes constituirdo diversos tipos de dados continuos:
tem-se o problema de estimacgdo continua. No entanto, se as observagfes forem discretas
no tempo, tem-se o problema de estimacdo discreta, e as m componentes de &
representardo diferentes tipos de dados em um mesmo ou em diferentes instantes de
tempo. Em qualquer dos casos, assume-se que existe uma fungdo conhecida que relaciona

gcom o vetor X, ou seja:

0 =0(%) (6.1)
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Em geral, problemas de estimacdo, como o mostrado, sdo de dificil solucdo, tanto
numeérico quanto analiticamente. Isto porque ha diversas estimativas para o problema e,
conseqlientemente, ndo existe uma unica solucdo. Desta forma, a solucdo depende do

critério de estimacédo adotado.

A estimacdo geralmente implica em um erro entre o valor verdadeiro (nominal) e os

valores decorrentes do processo de estimacdo, sendo necessario minimizar tal erro.
As principais maneiras de estimacdo do vetor de estado séo:

1°) O vetor de estado é atualizado no instante de referéncia, usando um bloco de
observacGes obtido durante certo intervalo de tempo. Sejam o0 numero de

informacdes, m, e 0 numero de variaveis de estado a serem estimadas, n:

= Sem <n,asolucdo € indeterminada;
= Sem=n,asolucdo é completamente determinada;

= Sem>n,asolucdo € super determinada.

No caso de m > n, a solugcdo é obtida por um processo estatistico. Neste caso, pode-se
utilizar o processo de estimacdo por lotes. O critério mais utilizado nos estimadores por
lotes é o de minimos quadrados, conhecido como Minimos Quadrados por Lotes (MQL).

As principais caracteristicas do estimador por lotes séo:

= Implementacdo simples;

= Aumento na complexidade dos modelos, tornando-os mais sofisticados, ja
que o processamento das medidas ndo é feito em tempo real,

= Permite analisar a consisténcia dos resultados globalmente.

54



O tempo computacional requerido depende da quantidade de pardmetros do estado, da
quantidade de observagdes, da complexidade do modelo dindmico, da quantidade de
iteraces necessarias para a convergéncia e do sistema computacional. Em problemas néo
lineares, se os valores iniciais calculados ndo forem razoavelmente préximos da solucéo,
pode ndo ocorrer convergéncia ou, em outras palavras: se 0s valores iniciais estiverem

fora do dominio de linearizagdo, o método néo convergira (WERTZ, 1978).

2°) O vetor de estado ¢ atualizado apds o processamento de cada observacdo. Este

processo se chama estimador sequencial ou recursivo.

Um estimador sequencial pode utilizar o Filtro de Kalman (FK) ou o Método de
“Minimos Quadrados” Recursivo (MQR). O MQR atualiza o vetor de estado em um
instante de referéncia e esta atualizacdo prossegue a medida que os dados sdo
processados, sem a necessidade de aguardar até todas as medidas serem obtidas. A
precisdo das estimativas melhora a medida que mais observacdes sdo processadas. Ja no
Filtro de Kalman, o estado € estimado para o instante da observacdo e as observacoes
podem ser processadas a medida que sdo coletadas, implicando em uma economia de

memoria de armazenamento. Esta € a caracteristica ideal para aplicagbes em tempo real.

Para a solucdo do problema de determinacdo de drbitas deste trabalho, adota-se 0 método
de minimos quadrados recursivo. No entanto, ha op¢fes de outros procedimentos, de
acordo com cada caso. Por exemplo: em navegacdo autbnoma, o Filtro de Kalman é
usado por estimar o estado atual em tempo real; e em determinacao de érbita “off-line”,
em computadores em Terra, 0 método de minimos quadrados pode ser mais adequado,

por produzir um resultado estatistico global.
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6.2 Método de Minimos Quadrados

Estimacdo de orbita é um problema de grande importancia no que tange a Orbita de
satélites artificiais. Ela envolve a comparacdo entre as observacOes realizadas, por
exemplo, por estacdo de rastreio, e a Orbita predita ou propagada, obtida de um modelo
matematico. Desta forma, o método de minimos quadrados torna-se um procedimento
numeérico que trata dos dados observados na trajetoria do satélite para obter uma

estimacgédo dos parametros dos mesmos.

Considere dois vetores reais X e y que representam um estado fisico e um estado
observavel de um sistema dinamico. Pode-se, portanto, assumir que y esta relacionado a

X através de uma funcdo vetorial:

y =h(x) (6.2)

Considerando que qualquer processo de observacdo envolve imperfeices que ndo podem
ser modeladas de maneira deterministica, assume-se que tais imperfeicGes observadas em

y sdo modeladas de maneira aleatoria e representadas por um vetor v . Assim, a equacao

anterior pode ser reescrita como (CAPPELLARI et al., 1976):

y=h(x)+v (6.3)

cuja denominacao € equacao ndo linear regressiva.

O objetivo é estimar um valor de X que minimize a soma ponderada dos residuos da

observacdo, entre a observacao atual e a observagdo computada a partir da utilizacdo de
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um modelo matematico. Todavia, se as incertezas das diferentes observagdes ndo forem

iguais, cada observacao € convenientemente ponderada por uma matriz peso W.

Matematicamente, existe uma quantidade escalar dada por (KUGA, 1989):

I(®)=[y - hE)E = (7 -hE)|

J(%)=[y—h(x)]"W[y —h(%)] (6.4)

sendo J a fungéo custo a ser minimizada e || | a norma ou comprimento euclidiano do

vetor.
No processo de minimizagdo, uma funcédo a priori de estimagéo de estado, X , assume-se
conhecida. O desvio de X, a partir do valor nominal, € considerado de média zero e sua

matriz de covariancia também é considerada conhecida.

A condigéo para minimizar J(i) em relacdo a X € que a derivada parcial de J em relacéo

a X sejanula:
—=0" (6.5)

Assim, o valor de X que minimiza J é a raiz da equacao:
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A Equacdo 6.6 pode ser solucionada fazendo sua linearizagdo, isto €, expandindo h(>”<)

em série de Taylor em torno de X e considerando termos de primeira ordem. Desta

forma:

h(xX) =h(X)+ HAX (6.7)

com

em gque X € a trajetoria de referéncia atual e H é uma matriz mxn das derivadas parciais

de h(X) em relagio a X, avaliadaem X =X.

Substituindo o valor de h(X) da Equagdo 6.7 em 6.3, tem-se:

Y =h(X)+ HAX +V ou AY =HAX +V (6.8)
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com Ay =y-h(x).

Consequentemente, usando as Equacdes 6.7 e 6.8, a forma linearizada da Expressdo 6.6

torna-se:

ou ainda:

[AY—HAX]"WH =07 (6.9)

Resolvendo a Equacao 6.9, obtém-se a melhor estimacdo de AX, como segue:
AX =[H™WH |*H WAy (6.10)

No entanto, para a linearizacdo ser valida, AX deve ser bem pequeno em qualquer
sentido, ou seja, a estimativa a priori deve ser suficientemente proxima da solucéo para

que a linearizacdo tenha validade.

Por definigdo, para a matriz peso W é feita a hipdtese de que as observacdes realizadas
em um intervalo de tempo néo sdo espacialmente correlacionadas e que as medidas de
diferentes tempos também néo estdo correlacionadas com o tempo (GELB, 1974). Deste
modo, supondo que a medida da covariancia do vetor ruido das observagdes é conhecida,
a matriz de pesos € equacionada para o inverso da matriz de covariancia das medidas dos

erros e a matriz pode ser colocada da seguinte forma:
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11
0'12 012 O1n
1 1
W = 0-22 Oy (6.11)
e 1
sImetrico —
L On |

em que arf € a variancia (quadrado do desvio padrdo) e o, . € a correlagdo da

componente n da medida dos erros, correspondente a medida y .

Em problemas de estimacdo de 6rbita, W é considerada diagonal porque a correlacédo
entre elementos da medida dos erros € raramente disponivel (CAPPELLARI et al., 1976).

O inverso da matriz H'WH, na Equac&o 6.10, é a matriz de covariancia dos erros em X .

6.3 Minimos Quadrados com Informacéo “a priori”

Se além da matriz W, for acrescentada a funcdo J, Equacdo 6.4, uma informacéo
estatistica “a priori”, X,, e uma matriz de informagdo “a priori”, P,*, no contexto de

minimos quadrados, ter-se-a:

2

3(8)= 5~ ) 3+ 2ol = o 4[5 - (] +]

(Po'l)% (x—%, )(

ou

xi

3(%)=[y =G ™W[y = h(x)}+ (x=%,)" 5" (x = %) (6.12)

60



Uma das solugBes mais usuais é obtida utilizando o método de minimos quadrados,
através da minimizacao da fungdo custo J, expressa em termos do quadrado dos residuos

e considerando a qualidade da informacao a priori (estimativa inicial).

A condicdo para minimizar J(>“<) acima em relacdo a X € novamente que a derivada

parcial de J em relacdo a X seja nula. Portanto, a estimativa final, para sistemas néo-

lineares, é dada por:

A%, = P[H™WAY + P} (%1%, ) (6.13)

ER . A -
em que: P= (H WH + Pol) € a matriz de covariancia do erro;
X, € a estimativa inicial;

X, = X, é estimado na iteraco i.

A matriz sensitividade H é dada por:

H=| (6.14)

_H f¢f,o_

sendo @,, a matriz de transicdo entre os instantes to e ty, correspondente ao modelo

dindmico adotado.
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A matriz de covariancia inicial das variaveis de estado é dada por P, e W é a matriz peso

das componentes do vetor de observacdo y (ponderacdo dos residuos), conforme as
equacoes:

1L 0 0 LR B
O34(1) 0, Oy O1n
1 1 1
0 0 0 .o
W= 050.(2) € 0'22 0'2_,n
0 0 21 0 0 iz
O %4(n) L Oy

sendo: o (, (I = 1,2,..,n)... incerteza na estimativa “a priori” X, ;

o, (j =12,..,m).. incerteza na j-ésima observacao.

O Método de Minimos Quadrados que se adotou neste trabalho foi 0 Método de Minimos

Quadrados Recursivo atraves de Rotacdes Sequenciais de Givens, explicado com mais
detalhes no Capitulo 8.
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7 MODELO DA DINAMICA DO SISTEMA

Neste Capitulo, sdo tratados os modelos utilizados para desenvolvimento do
procedimento de determinagdo de oOrbita. S&o apresentados: a modelagem do sistema; o
modelo dindmico e das medidas; e 0 modelo de forgcas que considera as perturbacgdes
devidas ao geopotencial, a pressao de radiagdo solar e a atragdo gravitacional luni-solar.
O modelo da pressdao de radiacdo esta descrito em detalhes no Capitulo 9. A atracdo
gravitacional luni-solar € modelada atraves do problema restrito de trés corpos e nédo

apresenta maiores dificuldades.

7.1 Modelo Dinamico

O problema de determinacdo de Orbita é essencialmente ndo-linear, pois 0 processo
dindmico (movimento orbital) € descrito por equacGes diferenciais ordinarias da forma
(KUGA, 1989):

F=v (7.1)
- roo.
v:-yF+a+w (7.2)
b=0 (7.3)

em relacdo ao sistema inercial, sendo: ¥ o vetor contendo as componentes de posicéo (X,

—

Yy, Z); V 0 vetor contendo as componentes de velocidade; W o vetor ruido branco com

-

média zero e covariancia Q; @ o vetor que representa as perturbacdes modeladas; e

b= (b,,b,,b, )= constantes que so os coeficientes que compdem o modelo polinomial
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do desvio do reldgio do usuario. No equacionamento do estimador de estado, define-se o

estado como:

, com r =x* +y? +12° (7.4)

pedl
Il
ol <t =

As Equac0es 7.1, 7.2 e 7.3 podem ser escritas como segue:

x(t) = f (xt)+f, (%t) (7.5)

em que fm é a funcgdo vetorial que expressa a modelagem adotada no estimadore f_éa

nm

funcdo vetorial que expressa a parcela ndo modelada. Por exemplo, se o modelo

simplificado de dois corpos for adotado, entdo fm contera a primeira parcela do lado

direito da Equacdo 7.2 e fnm conterd a parcela correspondente as perturbaces nao

modeladas W .

A matriz de transi¢do do sistema pode ser calculada por (KUGA, 1986; CHIARADIA et
al., 2000(a)):

o(tt, )= F(X.t)o(tt, ) (7.6)

para telt,t,,], com a condigdo inicial ®(t,,t,)=1, em que | é a matriz identidade.

Assim, obtém-se a matriz de transi&o integrando a Equagdo 7.6, sendo F(X,t) a matriz
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de derivadas parciais em relagdo ao estado, com dimensdo 9x9, e @(t,t, ) a matriz de

transicdo entre os estados t e ty.

A matriz de transicdo sera integrada numericamente em conjunto com as equacgdes do

movimento orbital, conforme as Equacbes 7.1, 7.2, 7.3 e 7.6.

As equac0es de estado consideradas sao:

% =X=X, = f,
X, = X Xzzyzxs_fz
X, =Y X =12= 6:f3
X, =2 -- X
3 X, =X=-d—+a, = f,
X, = X r
. L X,
Xg =Y = Xg = y:-pr—3+a2 = f, (7.7)
X =7 X,
X, =b, Xe=2=-ur—3+as=f6
Xg = b, X, =0=f,
Xq = D, Xg =0=f,
Xg =0=f,
O vetor a ser estimado compde-se de:
X = ' 7.8
X_[Xl X2 X3 X4 X5 XG X7 X8 XQ] ()

com a condigdo inicial X(t,) modelada como um vetor aleatério, normalmente

distribuido.
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7.2 Linearizacdo da Dinadmica

Considerando somente fm para obter a equacdo da dindmica, expande-se em série de

Taylor até a primeira ordem, produzindo:

f (0= (Re)+FAX,  com ana;m (7.9)

Considerando que Fm modela apenas o geopotencial (perturbado), para as equacfes de

estado do problema apresentado, a matriz F sera:

03><3 |3><3 O3><3
F = A3><3 03><3 O3><3 (710)

0 3x3 0 3x3 O3><3

em que Osx3 € uma submatriz nula 3x3; I3x3 € uma submatriz identidade 3%3; e Aszx3 € uma
submatriz 3x3 dada por:

of, of, of,
ox o0y 0z
of, of, of;
= 7.11
A3><3 ax ay az ( )
of, of, of;
| 0x 0y 01 |

A modelagem das forcas, bem como a sub-matriz Ass, consideram o geopotencial até
grau e ordem 50 do modelo JGM-2, implementado atraves de Pines (1973).
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7.3 Modelo das Medidas

A equacdo ndo-linear que representa 0 modelo vetorial das observacdes é dada por:

Vo =h (X.t) + V, (7.12)

em que: Y, € 0 vetor de m observagdes;
h (X, ) ¢ a fungdo ndo-linear de dimens&o m do estado X, ;

V, € o vetor de dimensdo m dos erros da observagao.

As observacdes de pseudo-distancia caracterizam uma medida entre os satélites GPS e a
antena do receptor, com referéncia as épocas de emissdo e de recepgdo dos sinais. O
tempo de transmissdo dos sinais € medido pela correlacdo idéntica do codigo de PRN
gerado pelo satélite com os sinais gerados internamente pelo receptor. A pseudo-distancia
é um tipo de medida a ser utilizada no problema de determinacdo de Orbita via GPS. Esta

pode ser escrita por:

P, = p, +c(dt —dT, )+ D,y + Dygop +V (7.13)

O desvio do relégio do usuario é modelado por cdt =b, +b,At+b,At*, em que

b=(b,,b,, b,) sdo parametros a serem estimados e representam fisicamente um “bias”

ou tendéncia, “bias rate” ou deriva e “rate of bias rate” ou taxa de deriva, respectivamente

e At é o intervalo de tempo entre duas medidas consecutivas.

A distancia geométrica é dada por:
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pr ==X, F +Hy=Y,P+(z-2,) (7.14)

sendo (X, Y, Z);i as coordenadas cartesianas do i-ésimo satélite GPS no instante de
transmissdo e (x, y, z) as coordenadas cartesianas do satélite usuéario no instante de

recepcao.

7.3.1 Linearizagdo das Medidas

Analogamente as equac@es do movimento, expande-se a fungéo h, ()”(k ,t) em série de

Taylor até a primeira ordem e a Equacdo 7.12 linearizada € obtida:

h
Ay, =H, A%, + V,, com H, =—%

Para a observacédo de pseudo-distancia a matriz sensitividade Hy sera:

H = |22 YN 224 g g g 1 At A?| (7.16)
Pi Pi Pi

em que At é o tempo decorrido das medidas.

No processo recursivo de minimos quadrados, a matriz Hy deve ser multiplicada pela

matriz de transicao:
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H = (7.17)

em que @,, € a matriz de transicéo entre os instantes to e ty, conforme a Equagéo 7.6, que

corresponde ao modelo dinamico adotado.

7.4 Modelo de Forgas

As Orbitas elipticas fixas fornecem referéncias excelentes para estudar os movimentos de
um satélite artificial; no entanto, outras forcas agem no mesmo, perturbando-o e
afastando-o de sua Orbita nominal (kepleriana). As perturba¢fes sdo normalmente
classificadas como: perturbacdes seculares, as que variam linearmente no tempo;
perturbacdes de curto periodo, as cujo periodo de variacdo € menor ou igual ao periodo

orbital; e perturbacdes de longo periodo, as que tém periodo maior que o periodo orbital.

A seqguir, sera feita uma breve discussdo dos principais efeitos perturbadores e das
perturbacdes a serem consideradas neste trabalho: perturbacBes devidas a néo
esfericidade da Terra considerando harmonicos de alto grau e ordem; presséo de radiacéo

solar direta; e atracdo gravitacional luni-solar.

7.4.1 Principais Efeitos Perturbadores

As principais forcas perturbadoras que afetam a oOrbita de um satélite artificial podem ser:
distribuicdo ndo uniforme de massa da Terra; marés oceénicas e terrestres; atragdo

gravitacional luni-solar; e efeitos relativisticos, aléem dos efeitos ndo gravitacionais,
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como: arrasto da atmosfera da Terra; pressdo de radiacdo solar direta, refletida; arrasto
elétrico; efeitos eletromagnéticos; e impacto de meteoritos (KOVALEVSKY, 1967).

O principal efeito ao considerar o achatamento da Terra é que o plano da elipse nédo € fixo
e a elipse ndo esta fixa no seu plano: o nodo ascendente da 6rbita se move em relacéo a
um referencial fixo e o perigeu se desloca em relagdo a linha dos nodos. Todos 0s

elementos orbitais sofrem pequenas variagoes.

Os efeitos do arrasto atmosférico tendem a circularizar as orbitas elipticas e a reduzir a
altitude do satélite, de forma progressiva, até que ele se choque com a superficie terrestre,
ou seja, destruido na reentrada. Logo, tal efeito perturbador cresce com o decréscimo de
altitude do satélite. A forca de arrasto é devida ao atrito causado pelo movimento do
satélite na atmosfera terrestre e tende a frear o satélite, atuando em sentido contrario ao

sSeu movimento.

Os efeitos perturbadores sdo incluidos no modelo estudado conforme a situacdo fisica
apresentada e a precisdo que se pretende para a determinacdo da Orbita. Para satélites de
baixa altitude é imprescindivel incluir o arrasto aerodindmico e o geopotencial; enquanto
para satélites de altitudes mais elevadas, torna-se necessario considerar a pressdo de
radiacdo solar e a atracdo luni-solar, ficando o truncamento do geopotencial a critério do

grau de refinamento desejado no modelo.

7.4.2 Perturbacdes Devidas ao Campo Gravitacional Terrestre

O campo gravitacional terrestre e a forca de atracdo associada a este campo, exercida
sobre uma massa colocada nele, sendo esta massa qualquer uma que possa ser
negligenciada, serdo estudados no caso de um satélite artificial. O geopotencial & uma
forca de origem gravitacional que perturba as Orbitas dos satélites artificiais da Terra. O

campo gravitacional terrestre apresenta uma das principais perturba¢Ges nos movimentos
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dos satélites artificiais, devido a sua ndo esfericidade. O termo principal devido ao
achatamento da Terra é J,, sendo 0s demais termos considerados dependendo da preciséo

da missao.

No estudo do problema de dois corpos, a Terra é considerada com distribuicdo de massa
homogénea e simetria esférica. No entanto, na realidade, a Terra ndo é uma esfera
perfeita com distribuicdo de massa homogénea e, neste contexto, ndo pode ser
considerada como um ponto material, devido ao achatamento nos pdélos e a forma
irregular da sua composicdo, fato que tem efeito direto na sua densidade. Estas
irregularidades produzem perturbacBes na orbita de um satélite artificial, causando
alteracdes nos elementos keplerianos que descrevem a oOrbita. Como ja foi dito, a
distribuicdo de massa ndo é homogénea, sendo sua forma levemente achatada nos pélos e

bojuda no Equador. Para a Terra esférica, a funcdo potencial gravitacional é dada por

U :% _H e 0 médulo da forca gravitacional especifica é dado por F = c:j_U = iz
r r r r
No caso real, a fungdo potencial € bem mais complexa (KAULA, 2000):
0 n R n
u(r, g, i):ﬂz Z(—Tj P..(seng)C, cosmi+S, senmi) (7.18)
N omo\ I
em que: ... constante gravitacional da Terra;
Rr... raio médio da Terra;
r... distancia radial do veiculo espacial,
@... latitude geoceéntrica;
A... longitude nas coordenadas fixas da Terra;
Com,» Snm.-- coeficientes esféricos harmdnicos normalizados, de grau n e
ordem m;
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Prme.. funcGes de Legendre associadas normalizadas, de grau n e

ordem m.

As constantes «, R, Cnm, Shm definem um potencial gravitacional especifico. As funcdes
associadas de Legendre sdo dadas por (BUTKOV, 1988):

l d n+m
2"n! dseng™™

P (seng)= (sen’p—1) (7.19)

O geopotencial também pode ser representado por:

MZZJM ' (seng)cosm(1-4,,,) (7.20)

n=0 m=0

com /C2 +SZ =J, ,em que Jum € Ann S0 constantes que dependem da distribuigdo

de massa da Terra.

7.4.2.1 Modelo de Geopotencial Considerado

As perturbagdes devidas ao geopotencial ocorrem devido a assimetria da distribuicdo de
massa da Terra, conforme ja foi dito. Essa assimetria € modelada por coeficientes de
harmonicos esféricos, que sdo normalmente obtidos através da reducdo de medidas de
satélites. O primeiro modelo foi 0 GEM10, que continha cerca de 450 coeficientes. Este
tipo de modelagem causa um alto custo computacional, diretamente proporcional a

quanto mais complexo e completo for o conjunto de coeficientes harmonicos.
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O modelo gravitacional JGM-2 € uma atualizacdo do modelo JGM-1, desenvolvido pela
NASA/GSFC e pela Universidade do Texas. O modelo JGM-1 foi desenvolvido antes do
lancamento do Topex e foi o resultado de um esfor¢o de varios anos para melhorar o
modelo gravitacional terrestre através de uma nova versao de dados de rastreamento de
30 satélites, dados de altimetro do SEASAT e do GEOSAT e medidas gravitacionais
diretas na superficie da Terra. O modelo JGM-2 ¢ resultado de um ajuste do JGM-1,
depois do lancamento do T/P, pela inclusdo de 150 dias das observacOes rastreadas do
satélite. O modelo JGM-2 foi usado para calcular as érbitas da primeira geracdo do
Topex. Atualmente, este modelo foi atualizado pelo JGM-3, que representa um ajuste
superior ao do JGM-2, pela inclusdo de mais dados rastreados do T/P e, especialmente,

pela inclusdo de 40 dias de rastreamento do GPS.

Para o satélite T/P, o erro radial global da o6rbita, devido aos erros em JGM-2, é estimado

em 2 cm RMS. A Tabela 7.1 mostra os principais parametros do modelo.

World Geodetic System — WGS-84

O WGS-84 é um conjunto de parametros, estabelecido pela Agéncia de Mapeamento de
Defesa dos Estados Unidos, para determinar uma relacdo geométrica e fisica em uma
escala global. O sistema inclui um elipsoide de referéncia geocéntrico, um sistema de
coordenadas e um modelo de campo gravitacional. O sistema de coordenadas ¢ uma
conversao do sistema terrestre convencional, como estabelecido pelo IERS. Desde 1987,
a descricdo das Orbitas dos satélites GPS na mensagem de navegacdo é referida neste
sistema (LANGLEY, 1995). A Tabela 7.1 traz os principais parametros que definem este

sistema.

O sistema WGS-84 é baseado no campo gravitacional de ordem e grau n = m = 180.
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Tabela 7.1 - Principais pardmetros do modelo JGM-2 e do sistema WGS-84

Parametro Simbolo JGM-2 WGS-84
Semi-eixo maior, m a 6.378.136,3 6.378.137
Achatamento f %98,257223563 %98,257223563
Velocidade angular, rad/s We 7,2921151467 - 10° | 7,2921151467 - 10°
Constante gravitacional, m®/s? U 398.600,4415 - 10° 398.600, 5 - 10°
2° harménico zonal 62,0 -484,16548 -484,16685

Fonte: Chiaradia (2000).
7.4.3 Perturbacdes Devidas a Pressédo de Radiacéo Solar Direta

A pressao de radiacdo solar é uma forca de origem ndo gravitacional que perturba o
movimento translacional de um satélite artificial (E'YASBERG, 1967). Sua funcéo
perturbadora pode ser representada através do gradiente do potencial (EL-ENNA, 2003,
2004; EL-SAFTAWY e EL-ENNA, 2002), porém quando o efeito da sombra da Terra é
considerado, esta representacdo deixa de ser valida, pois a forca ndo deriva mais de um
potencial. Modelos de funcdo sombra tém sido propostos desde a década de 60
(FERRAZ-MELLO, 1965, 1972; LALA e SEHNAL, 1969). Vilnena de Moraes (1978)
considerou a sombra da Terra no sistema de equacdes diferenciais em que o sistema a ser
resolvido é ndo candnico, devido a sombra da Terra. A pressao de radiacdo solar é gerada
através do continuo fluxo de fétons que se chocam com a superficie do satélite, podendo
esta absorver ou refletir este fluxo. A taxa da quantidade de movimento de todos os
fétons incidentes na superficie do satélite origina a forca de pressdo de radiacdo solar,

podendo causar perturbagdes nos elementos orbitais.
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A sua variacdo é praticamente independente da altitude do satélite: comeca a predominar
sobre a forca aerodindmica a partir dos 700 km e tem influéncia acentuada nos satélites
de orbita alta, como, por exemplo, os satélites geoestacionarios (aproximadamente 40000
km de altitude). O interesse no estudo do efeito da pressdo de radiacdo solar no
movimento de um satélite artificial foi iniciado pela discrepancia entre teoria e
observacdo de satélites do tipo baldo. Recentemente, a importancia de forcas nao
gravitacionais aumentou drasticamente devido ao aumento da precisdo da localizacdo e
devido a importancia da precisdo no planejamento de missfes espaciais. A determinacédo
orbital para o0 movimento de um satélite artificial da Terra € uma parte importante da

tecnologia espacial.

Definicdo:  “Pressao de radiacdo solar € uma quantidade vetorial definida pela razdo

entre forca e elemento de superficie / area deste elemento”.

Isto é, as perturbacdes devidas a pressao de radiacdo solar dependem da éarea da se¢do do

satélite e de sua massa, sendo tdo mais importante quanto maior for a relacao % sendo

o Sol a principal fonte de energia radiante para veiculos espaciais dentro do sistema solar.
A energia radiante € a energia de um foton, que vale E =7%v, em que 7 € a constante de

Planck e v, a freqiiéncia de um féton.

O momento (quantidade de movimento) &« de um foton € dado por

E fluxo-tempo-éarea )
H=—= - . Portanto:
¢ velocidadeda luz

u 3 fluxo

pressao = — = -
tempo-area velocidadedaluz
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Ou seja, a pressao de radiacdo solar depende do fluxo de fétons incidentes na area da
secdo do satélite. Como a pressdo de radiacdo € produzida por fluxos de radiacdo
incidente e refletida, a sua magnitude depende substancialmente do mecanismo de

reflexdo desta radiacéo.

A maneira como as perturbacdes devidas a pressdao de radiacdo solar afetardo os
elementos keplerianos depende do modelo de pressdo adotado (com sombra, sem sombra,
etc.). No entanto, no caso geral, ela causa perturbacdes seculares e periddicas nas
variaveis angulares (Q2, @ e M) e perturbagdes periodicas nas varidveis métricas (“a”, “e”

e“i”).

As componentes da forca de pressao de radiacdo solar podem ser expressas em diversos
sistemas. Através desses sistemas relacionam-se os elementos orbitais do satélite com a
posicao do Sol. Este procedimento foi o utilizado neste trabalho no modelo de presséo de
radiacédo solar considerado para o Topex (MARSHALL e LUTHCKE, 1994).

7.4.4 Perturbagdes Devidas a Atracdo Gravitacional Luni-Solar

O Sol e a Lua sdo responsaveis por perturbacGes nas Orbitas de satélites artificiais
terrestres. Essas perturbagdes sdo devidas a forca de atragdo do Sol e da Lua e podem ser
significativas se o satélite estiver muito afastado da Terra. Como as variagdes orbitais s&o
do mesmo tipo, quer o corpo atraente seja 0 Sol quer seja a Lua, devem ser estudadas sem

particularizar o terceiro corpo.
A atragdo gravitacional luni-solar ndo apresenta variagbes seculares nos elementos

orbitais “a”, “e” e “i”. Ela atua principalmente em Q e @, 0 que acarreta precessdo da

orbita e do plano da érbita.
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Neste trabalho, é usada uma simplificacdo do problema geral de trés corpos em que se
supde a existéncia de dois corpos M; e M, de massas finitas m; e my, respectivamente.
Deseja-se entdo estudar o movimento de um terceiro corpo cuja massa pode ser
negligenciada e que orbita o sistema formado pelos dois outros corpos (SZEBEHELY e
MARK, 1967).

Existem diferentes versdes do Problema Restrito de Trés Corpos, conforme a modelagem
adotada. No caso deste trabalho, adotou-se a mais simples de todas, o problema restrito-

plano-circular de trés corpos, que pode ser assim enunciado:

“Deseja-se conhecer o movimento de um terceiro corpo Ms, de massa infinitesimal, em
torno de um sistema composto por M3 e dois outros corpos M; e M, com massas finitas.
Considera-se que apenas forcas gravitacionais atuem no sistema, que as 6rbitas de M; e
M, em torno do centro de massa sejam circulares e que M3 se mova apenas no plano das
Orbitas de M; e M,”.

A equacdo de movimento para esta versao, que fornece a aceleracao sofrida pelo corpo

M3 no referencial inercial, F3 pode ser expressa por (PRADO e KUGA, 2001):

- r T
r, =-Gm, = -Gm, =2 (7.21)
r13 r-23
em que F, =r,—1;, I, =F,—T, e I;,i=1,2,3 é a distancia do i-ésimo corpo ao centro de

massa do sistema.
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7.5 Integracdo Numérica

Propagar a Orbita de um satélite € um dos problemas mais importantes na anélise e no
controle de uma missdo. Este problema consiste em calcular a trajetéria do satélite,
sujeita a acdo do campo gravitacional e a outras perturbac@es, conhecendo sua posicao e
sua velocidade em um instante de referéncia. Isto pode ser realizado através de métodos
de resolucédo das equacdes diferenciais do movimento que consistem, basicamente, em
teorias analiticas ou em integracdo numeérica das equac¢des do movimento. A escolha do
método de propagacao depende das exigéncias da missdo, tais como, precisdo, eficiéncia,

tempo de processamento, intervalo de propagacéo, entre outras.

Neste trabalho, o integrador numérico escolhido foi 0 Runge-Kutta de sétima ordem
(RKF78) com mecanismo automatico de ajuste de passo e de controle de erro. Foi
escolhido pela estabilidade, pela simplicidade, por ndo exigir um procedimento de inicio,
pela facilidade de implementacéo, pelo relativamente pequeno erro de truncamento e pela
facilidade de alterar o tamanho do passo. Este integrador também possui desvantagens,
tais como, ndo existir um caminho simples para determinar o erro de truncamento (0 que
dificulta determinar o passo adequado) e utilizar somente a informacdo do ultimo passo

calculado.
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8 METODO DE MINIMOS QUADRADOS RECURSIVO ATRAVES DE
ROTACOES DE GIVENS

No campo de determinacdo de Orbita de satélites artificiais, o0 método de minimos
quadrados € bastante usado para a atualizacdo iterativa dos parametros. De forma mais
simples, o algoritmo de estimagdo de minimos quadrados envolve a formacdo de
equacOes normais baseadas nas equagdes de dados que descrevem a relacdo linearizada
entre as medidas residuais e os parametros de estimacao. Por uma conveniente técnica de
eliminacdo, as equacbes normais podem ser resolvidas através de estimacdo de
parametros e a matriz de covariancia pode ser obtida pela inversdo da matriz de equagdes
normais. No entanto, é sabido que a forma usual de inversdo de matrizes é propensa a
erros numéricos. Em razéo disso, existem varios metodos de inversdo de matrizes na
literatura, baseados em transformacgdes ortogonais, com o objetivo de obter um
desempenho numérico melhor no que tange a propagacdo de incertezas ou erros nos

dados.

Este Capitulo apresenta as equacfes do método de minimos quadrados na forma recursiva

e a descricdo do método de ortogonalizacdo através de rotacdes de Givens.

8.1 Equacdes do Método de Estimacao

Como se trata de um estimador que utiliza minimos quadrados e parte de uma informacéo
inicial, para verificar o problema de convergéncia e validar o método para aplicacdo em
determinacdo de Orbitas, faz-se a opcdo pela solucdo recursiva ou, em outras palavras,
utiliza-se o Método de Minimos Quadrados Recursivo. Na forma de Kalman linearizada,

as equac0es do estado estimado sdo dadas por (BIERMAN, 1976):
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= Ganho de Kalman: K; = P_,HT[H,P_HT +R | (8.1)

» Estado estimado: AX; = AX, , + K, (Ay; — H,AX, ;) (8.2)
= Matriz de covariancia do erro no estado, que fornece a precisdo das estimativas:

P =(1-KH;)P, (8.3)

em que P é a matriz de covariancia dos erros no estado, X é o estado estimado, as
medidas sdo modeladas pela relagdo ndo-linear y = h(x)+v, R =W, e W; é a matriz de

peso das componentes do vetor de observagao.

8.2 Transformagéo Ortogonal

Embora as equagdes normais produzam uma implementacdo simples e direta do método
de estimacdo de minimos quadrados, estas podem levar a uma estabilidade numérica
insuficiente, no caso de problemas de estimagdo mal-condicionados. Para resolver essa
deficiéncia, formulac@es alternativas foram desenvolvidas (LAWSON e HANSON, 1974;
GOLUB e VAN LOAN, 1996), as quais se baseiam nos métodos de fatorizacdo QR.
Usando transformacdes ortogonais, a matriz de equacgdes de dados pode ser transformada
em uma forma triangular superior, para a qual a solu¢cdo de minimos quadrados é obtida
por simples substituicdo. A formacédo da matriz de equacfes normais e 0S erros NUMEricos

associados podem entdo ser totalmente evitados.

A principal finalidade de se aplicar transformagdes ortogonais em matrizes e vetores no
problema de minimos quadrados é a substituicdo da “forca bruta”, que usa inversdo de
matrizes, por um método mais robusto e menos propenso a erros numeéricos. Os métodos
de resolucdo de minimos quadrados através de transformacgdes ortogonais mais citados na

literatura séo:
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= Decomposi¢do de Cholesky;
= TransformagOes Modificadas de Gram-Schmidlt;
= Rotages Sequenciais de Givens;

= TransformacGes de Householder.
A seguir serdo apresentados os principios das rotagdes de Givens.

8.3 Fatorizacdo QR

Conforme j& descrito, a solucdo da equacéo normal pode ser sensivel a pequenos erros na

matriz H, inevitaveis quando se forma o produto (HTH). Assim, para evitar 0 uso das

equacgOes normais dadas na forma (H "H )7(: HT™y, pode-se utilizar um processo baseado

na fatorizacdo QR, escolhendo-se (MONTENBRUCK e SUAREZ, 1994):
Rnxn
H o = Qun [ j (8.4)

ou seja, decompde-se a matriz H em uma matriz ortogonal Q e uma matriz triangular

superior R.

Como a matriz é ortogonal, a funcéo custo pode ser escrita como:

TP () W,
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em que Q'y pode ser dividido nos vetores d e F, de dimensdes n e m-n,

respectivamente. Nesta equacio, ' é o minimo da func&o custo, dado por:

Rx=d (8.6)

As equacdes normais nao sdo mais necessarias quando se utilizam transformacdes
ortogonais e, portanto, problemas numéricos causados pelo calculo de (HT H) podem ser

evitados.

No caso de observacBes ponderadas, o0 método de transformacdes ortogonais também

pode ser aplicado se H e y forem substituidos por SH e Sy, respectivamente, em que

S= diag(al‘l, e an‘l) denota a raiz quadrada da matriz ponderada W = S'S.

Um método para calcular essa fatorizacédo foi proposto por Householder (1958) e Givens
(1958), envolvendo transformagdes ortogonais que, de forma subseqliente, anulam
elementos da sub-diagonal H.

O método de transformacdo de Householder elimina todos os elementos da sub-diagonal
em uma dada coluna de H ao mesmo tempo (HOUSEHOLDER, 1958). Quando existe a
necessidade de anular elementos especificos, ou de forma mais seletiva, as rotacoes
sequenciais de Givens sao mais adequadas. Neste processo, uma determinada matriz é
triangularizada através de uma seqiiéncia de matrizes ortogonais, isto é, usando as
classicas matrizes de rotacdo. Por introduzir elementos nulos em posicbes desejadas na
matriz, as rotacdes de Givens demandam mais tempo de processamento em computador.

A transformacdo completa pode ser dada por:
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(Ej:(um U,, .. U, U,)H=Q™H (8.7)

d
(rj:(um Up: - Ug Uz)y:QTy (8.8)

em que U, =U --U;, U;, denota a seqiiéncia de rotacOes feitas a fim de

i, max(i-1,n) ©

eliminar os elementos da sub-diagonal na i-ésima linha de H.

Uma simples transformacdo n-diagonal de matriz U, (¢) ¢ igual & matriz identidade,

exceto pelos elementos:

Ui Ui ) (+cosg +seng (8.9)
U, U,) |—seng —cosg '

que define uma rotagdo de um angulo ¢ no plano (ik).

Os novos elementos de H’ = Ui H séo dados por (MONTENBRUCK e SUAREZ, 1994):

H'j=+cosgH, +sengH,, (j=i+1,...,n) (8.10)

H';=-sengH; +cosgH, (8.11)
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O seno e 0 co-seno séo dados por cos¢g= H, e seng= H,; entdo,

1 1
JHE+H: JHEH;
H'%={H{+H; eH",=0,eoelemento H’y desaparece. Com U U, =1, a matriz é

ortonormal e a norma euclidiana & invariante.

A transformacgdo ortogonal de matrizes tem papel importante no célculo numérico de
problemas de minimos quadrados, pois mantém o comprimento euclidiano de um vetor

invariante e porque, do ponto de vista numérico, resolve o problema de maneira robusta.

Este € o método de estimagdo utilizado neste trabalho, por ser adequado ao caréter
recursivo do método de minimos quadrados, sem a necessidade de armazenar matrizes de

grandes dimensdes, e pela razoavel precisdo numerica.

8.4 Comparacéo entre Rota¢oes de Givens e Transformacdes de Householder

Um estudo comparando o método de minimos quadrados recursivo (através de rotagdes
de Givens) e 0 método de minimos quadrados em lotes (através de transformacdes de
Householder) quanto a convergéncia e a precisdo foi realizado (RAIMUNDO et al.,
2006). O objetivo do estudo era definir qual dos estimadores era mais adequado para ser
implementado neste trabalho. O caso de estudo foi o satélite Topex/Poseidon, que carrega
um receptor GPS a bordo e cujas medidas estdo disponiveis na Internet. Simulacdes
foram executadas processando dados reais do satélite T/P e os algoritmos foram

comparados entre si em relagdo a convergéncia e a precisao.

As Figuras 8.1 e 8.2 mostram as diferencas entre 0s erros em posi¢do e em velocidade,
respectivamente, para cada coordenada do sistema de referéncia (X, Y, Z) e em mdédulo
euclidiano, tendo tais erros sido calculados segundo os estimadores de minimos

quadrados em lotes, por transformacdo de Householder, e recursivo, por rotagdes
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ortogonais de Givens. Tais algoritmos foram comparados com a referéncia POE/JPL do
Topex. Ja a Tabela 8.1 apresenta os valores maximos e minimos destas diferencas

apresentadas graficamente nas Figuras 8.1 e 8.2 para os dois estimadores.
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Figura 8.1 - Diferenca dos erros em posicdo entre as Transformactes de Householder e as
Rotacdes de Givens
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Figura 8.2 - Diferenca dos erros em velocidade entre as TransformacGes de Householder e as
Rotacdes de Givens

Tabela 8.1 - Tabela demonstrativa das diferencgas de posicdo e de velocidade entre os estimadores
de minimos quadrados

Diferenca em posi¢éo (m) Diferenca em velocidade (m/s)
coord X coord y coord z coord x coord y coord z
Maximo -0.014000 | 0.011855 | 0.027396 | 0.000017 | 0.000019 | 0.000024
Minimo -0.032572 | -0.018965 | -0.016213 | -0.000031 | -0.000010 | -0.000020

Diferenca em posi¢ao = R(Householder) - R(Givens)

Desvio em velocidade = V (Householder) - V(Givens)

Os estimadores de minimos quadrados recursivo e em lotes mostraram-se muito robustos
para o processamento de medidas em um intervalo de tempo de 7200s. As Figuras 8.1 e
8.2 e a Tabela 8.1 mostram que a implementacdo do método de minimos quadrados
recursivo € tdo competitiva quanto a implementacdo de minimos quadrados em lotes e

deve, portanto, ser utilizada, visto que possui algumas vantagens, como requisito de
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memoria menor, preservando a precisdo. Elas mostram as diferencas em posi¢do e em
velocidade, em cada coordenada, entre os métodos de minimos quadrados recursivo e em
lotes. Estas diferencas sdo da ordem de 10° [m] em posicdo e de 10° [m/s] em
velocidade, os quais sdo valores satisfatdrios para confirmar a equivaléncia de preciséo e,
consequentemente, a competitividade entre os dois estimadores de minimos quadrados:

lotes por Householder e recursivo por Givens.
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9 O MODELO DE MARSHALL E DE LUTHCKE PARA FORCAS DE
RADIACAO

Neste Capitulo sera descrito o intrincado modelo de pressdo de radiacdo solar direta
aplicado ao satélite Topex/Poseidon, para calculo preciso dessa perturbacdo na oérbita.

Em resumo, neste Capitulo serdo descritos:

a) O sistema de controle de atitude do satélite Topex/Poseidon;

b) O satélite Topex/Poseidon (T/P) e sua missao;

c) Uma apresentagdo resumida do modelo de Marshall e de Luthcke (1994) para
forgas de radiagéo solar direta;

d) O detalhamento da forca de pressdo de radiacdo solar direta, implementado

computacionalmente de acordo com o modelo de Marshall e Luthcke (1994).

9.1 O Controle de Atitude do Satélite Topex/Poseidon

Nesta secdo serd descrito o controle de atitude do satélite T/P, incluindo o movimento de
atitude de guinada e de arfagem, bem como sera explicado o posicionamento da antena
GPS no corpo do T/P.

9.1.1 O Posicionamento da Antena

O modelo de forgas descreve o movimento do satélite em relagdo ao seu centro de massa,
mas raramente as distancias sdo medidas em relacdo a este ponto. No caso do Topex, as
medidas dos satélites GPS sdo tomadas a partir da localizagdo do centro da antena. Por
esta razdo é importante o conhecimento acerca da atitude do satélite. A Figura 9.1 mostra
a antena do T/P em relacdo ao restante da espaconave e a Tabela 9.1 mostra as

coordenadas da antena em relacao ao centro de massa.
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™~ GPS

Antenna _

Figura 9.1 - Localizacdo da antena GPS do T/P
Fonte: Binning (1996).

Tabela 9.1 - Valores para atitude do Topex

Coordenada Xantena 2,104949 m
Coordenada Yantena -0,45854 m
Coordenada Zantena -4,53263 m
Desvio de rolamento -0,015°
Desvio de arfagem -0,15°

Fonte: Binning (1997).

Ao estimar a Orbita do T/P, ha um complexo e pré-determinado modelo de atitude a ser

aplicado quando se utilizam medidas GPS. Este modelo foi criado para manter o painel
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solar o mais proximo possivel do apontamento solar perfeito, porém preservando o
apontamento na direcdo do Nadir terrestre. Estas manobras afetam diretamente a
localizacdo da antena GPS. Resumidamente, este modelo fornece os angulos de rotacéo
em torno do sistema orbital para considerar o posicionamento da antena em relacdo ao
centro de massa. Assim, as coordenadas de posi¢cdo do satélite serdo corretamente
transladadas a partir da antena GPS para o centro de massa do satélite.

O modelo de controle de atitude fornece também a orientacdo do painel solar que,
juntamente com a posi¢do do satélite e a posicdo do Sol, sdo usados para calcular a
pressao de radiacdo solar, que é influenciada em maior grau pela area exposta do painel

(aproximadamente 24m>).

Em seguida, sera apresentado este sistema de controle de atitude do Topex.

9.1.2 O Sistema de Controle de Atitude

O satélite T/P possui um sistema de controle de atitude bastante complexo em funcgéo do
seu grande e unico painel solar. O apontamento solar perfeito (vetor de incidéncia do Sol
perpendicular ao painel solar) exigiria que a espagonave fizesse uma guinada (“yaw”) em
torno de seu eixo z, o qual aponta para a Terra, a uma taxa que excede a capacidade do
sistema de controle de atitude. Conseqlientemente, foi desenvolvido um comando de
atitude senoidal que chega muito perto do apontamento solar perfeito e ndo extrapola os
limites do sistema de controle de atitude. O algoritmo é baseado nos sistemas de
coordenadas, mostrados nas Figuras 9.2 e 9.3.
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Figura 9.2 - Modelo do Topex apresentando o sistema de coordenadas fixo no satélite
Fonte: Modificado de Antresian e Rosborough (1992).

Como a Figura 9.2 mostra, a orientacdo do sistema de coordenadas fixo no corpo (Xs, Vs,
Zg) tem origem no satélite, embora ndo coincida com o seu centro de massa, com 0 eixo
positivo yg apontando em sentido oposto ao eixo do painel solar, o eixo positivo zg
apontando na direcdo do Nadir terrestre e 0 eixo positivo xg ortogonal a yg e a zg,
completando o sistema destrogiro. O sistema de referéncia orbital (Xo, Yo, Zo) tem sua
origem no centro de massa do satélite, sendo que o eixo positivo zp coincide com o eixo
zg do sistema fixo no corpo, 0 eixo positivo yo aponta no sentido oposto ao vetor
momento angular da Orbita e 0 eixo xo é ortogonal a yo € a zo, formando o sistema
destrogiro. Este sistema de coordenadas fixo na drbita também pode ser descrito como
um sistema de referéncia RTN (radial, transversal, normal), em que a componente radial
corresponde ao Nadir (aponta para a Terra), a normal é perpendicular ao plano da 6rbita e
a transversal é ortogonal as componentes radial e normal. O sistema de referéncia da

orbita (X, Y, Z) tem o eixo positivo X perpendicular a drbita do satélite, o eixo positivo Z
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apontando na direcdo da projecao do vetor incidente do Sol na oOrbita do satélite e 0 eixo
positivo Y perpendicular a estes eixos. A Figura 9.3 mostra £, o angulo entre o vetor de
incidéncia do Sol e o plano da orbita, e Q*, 0 angulo de érbita, medido a partir do eixo

positivo Y, que se situa a um angulo correspondente a 6 horas da manha na 6rbita.

NORMAL
A ORBITA

WIELL-
NOITE

Figura 9.3 - Sistema de coordenadas de referéncia do T/P, o &ngulo da 6rbita Q* e 5
Fonte: Modificado de Marshall et al. (1991).

O angulo de guinada do Topex, ¥, € girado positivamente a partir do eixo Xo, em torno
do eixo zg, e determinado a partir de 7 e Q*. Os diversos algoritmos de direcdo de
guinada que o satélite segue durante sua Orbita estdo resumidos na Tabela 9.2. Os angulos
f e Q* indicados como valores limites para os modos da dire¢cdo de guinada na Tabela

9.2 sdo os valores nominais selecionados para a missdo e podem ser alterados por
controladores em terra.
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Tabela 9.2 - Modos de direcdo de guinada do Topex/Poseidon

Modo de diregdo Regido g Regido Q* Algoritmo de guinada
de guinada
FIXA +0.1°< F < +15° toda Y =0°
-15° < <-0.1° toda Y =180°
> +80° toda Y =90°
S <-80° toda ¥ =-90°
SENOIDAL 7 > +15° toda W =90°+ (90° - £) cosQ*
g <-15° toda ¥ =-90°- (90° + ') cosQQ*
SUBINDO f = +15° 90° < O* < 180° ¥ = f cos’Q*
f =-15° 270° < O* < 360° ¥ = £ cos’Q* - 180°
DESCENDO f = +15° 180° < OO* < 270° ¥ = cos’Q*
[ =-15° 0° < Q* < 90° ¥ = f cos’Q* - 180°
FLIP 0°< g <+0.1° -180° < Q* < Q° Y =-90° (1 + cosQ*)
-0.1°< g <Q° -180° < Q* < Q° W =-90° (1 - cosQ*)

Fonte: Marshall et al. (1991).

E necessaria uma explicacdo adicional sobre o angulo de guinada. Como a Tabela 9.2
sugere, o algoritmo é complexo nos limites. Quando o computador a bordo (OBC) indica
que o satélite cruzou um £ limite, um marco para o inicio da mudanga do modo de
direcdo de guinada sera acionado assim que o satélite entrar em uma regido apropriada de

transicdo do angulo de orbita. No entanto, se o satélite cruzar um £ limite enquanto
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estiver dentro da &rea de transicdo do angulo de Orbita correspondente, esperard um

periodo de revolugdo completo para iniciar as mudangas no modo de guinada.

O angulo de arfagem do painel solar, @, é definido como:

(9.1)

* 1
Ot e

cos 'Y cos Q2 * cos f#'-sen¥sens'

em que o painel solar gira positivamente a partir do eixo xg, em torno de yg, orientando

assim o painel solar em direcéo ao Sol, com o objetivo de atingir um apontamento 6timo.

A forca em cada superficie é calculada primeiro no sistema de referéncia fixo no satélite,
e como a espagonave gira ao redor da Terra, a rotina de guinada fard com que o T/P gire
em torno do eixo zg (0u o). A fim de calcular as forgas atuando no satélite no sistema de
referéncia orbital, deve-se rotaciona-las do sistema fixo no corpo para o orbital, através

da matriz de rotagéo de guinada, Ty:

cos¥Y -sen¥ O
Ty =|sen¥ cos¥ O
0 0 1

em que ¥ é o angulo de guinada, definido conforme a Tabela 9.2. Portanto, a

transformagao do sistema fixo no corpo para o orbital € U, =T, Uy, sendo U, o versor da

forca dado no sistema fixo no satélite e U, o versor da forga dado no sistema orbital. Em

complemento ao movimento de guinada, o painel solar precisa corrigir o0 apontamento em
relacdo ao Sol. As forcas no painel devem ser giradas do sistema de referéncia fixo no
painel solar para o sistema fixo no satélite. O sistema de referéncia fixo no painel solar

(Xa, Ya, Za), mostrado na Figura 9.4, tem o eixo xa normal ao lado da célula do painel, o
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eixo ya ao longo do eixo de rotacdo em relacdo ao satélite e 0 eixo za ortogonal a Xa € Ya,
formando o sistema destrogiro. Para transformar cada forca para o sistema fixo no corpo,

a forca que é definida no sistema fixo no painel solar pelo versor U, é girada em torno do
eixo yg, 0 que é representado pela equacdo U, =T, U,, em que a matriz de rotacdo de

arfagem, Tp, em termos do angulo @, calculada pela Equacdo 9.1, € dada por:

cosd 0 send
T, = 0 1 0
-sen® 0 cosd

Agora, para levar estas forcas do sistema fixo no corpo para o orbital, & necessario usar a
matriz de rotacdo de guinada, combinando, desta forma, as duas rotagdes em uma Unica
equacdo, suficiente para expressar as forcas dadas no sistema fixo no painel solar

transformadas para o sistema orbital:
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Figura 9.4 - Relacdo entre as rota¢des no sistema de coordenadas do Topex

9.2 Desenvolvimento do Modelo de Marshall e de Luthcke

Aqui, sera feita uma descricdo do satélite Topex/Poseidon e de sua missdo, bem como
serd apresentado de forma resumida o modelo de Marshall e de Luthcke (1994) para

forcas de radiagéo.

O satélite Topex/Poseidon, mostrado na Figura 9.5, foi lancado no dia 10 de agosto de
1992 pelo foguete Ariane, com a finalidade de estudar circulacdes oceanicas. Ele estd em
uma oOrbita circular congelada de 1336 km de altura e com uma inclinacdo de 66°,
resultando em uma geometria de cobertura terrestre que se repete a cada 10 dias. Uma
caracteristica da Orbita congelada € que, para uma dada latitude, o satélite passa (ou tenta
passar) sempre com a mesma altitude, o que facilita 0 mapeamento e monitoramento da
regido e, no caso do T/P, auxilia a alcancar o objetivo da misséo. Para atingir plenamente
os requisitos de sua finalidade especifica, tal missdo foi planejada para que o erro no
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calculo de sua érbita ndo excedesse 13 cm na dire¢do radial sobre o periodo de 10 dias de
repeticédo.

Pela Figura 9.5 € visivel o formato bastante complexo do satélite. O T/P possui um unico
painel solar que, para alcancar o apontamento solar perfeito, exige do satélite uma
guinada em torno do eixo zg. Para realizar esta guinada, o satélite possui um complicado

sistema de controle de atitude, como ja foi dito na Se¢éo 9.1.

Figura 9.5 - Satélite Topex/Poseidon
Fonte: Marshall e Luthcke (1994).

Considerando a influéncia da pressdo de radiacdo solar direta na orbita do Topex, foi
desenvolvido o modelo de Marshall e de Luthcke (1994), que se baseia em dois sistemas

de coordenadas: o fixo no satélite (xg, s, zg) € 0 de referéncia para o satélite (X, Y, Z).

Para satisfazer as exigéncias de precisdo da missdo do T/P, o primeiro passo foi construir
modelos detalhados das forcas de radiagdo atuando no satélite, incluindo a pressdo de
radiacdo direta, o albedo, o infravermelho terrestre e a radiacdo térmica. A anélise foi
realizada utilizando elementos finitos, para calcular forca e aceleracdo atuando no

satélite. Desta analise surgiu o primeiro modelo, apresentado na Figura 9.6 e denominado
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micromodelo, que é mais preciso para a determinagdo de drbita do satélite. No entanto,
apesar de preciso, este modelo tem carga computacional muito elevada para ser

incorporado em softwares de determinacgéo de oOrbita.

Figura 9.6 - Micromodelo de Marshall e Luthcke
Fonte: Marshall e Luthcke (1994).

A solucdo encontrada foi desenvolver um segundo modelo, chamado de macromodelo e
mostrado na Figura 9.7, mais simplificado que o primeiro, a fim de aproximar os perfis
de aceleracdo. O modelo escolhido é no formato “box-wing” (caixa e asa), aproximando
as superficies do satélite por uma combinacdo de placas planas alinhadas ao longo do
sistema de coordenadas fixo no satélite, produzindo carga computacional menor, e

permitindo sua incorporacdo em softwares de determinacéo de oOrbita.
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Figura 9.7 - Macromodelo de Marshall e Luthcke
Fonte: Marshall e Luthcke (1994).

Apds aproximar a forma do satélite por placas planas, este macromodelo foi computado
com as forgcas ndo-conservativas (no caso do modelo, forcas de radiagdo) atuando
independentemente em cada placa e desconsiderando quaisquer efeitos de interacdo em
cada uma das superficies compostas, tais como sombreamento, reflexdo e conducdo. Isto
permite que todas as aceleragdes sejam somadas para calcular o efeito total de
perturbacdo no centro de massa do satélite. O algoritmo inclui a capacidade de ajustar
parametros associados a cada placa plana. O macromodelo pode entdo ser ajustado para a
aceleracdo real do satélite, com base no historico dos erros da Orbita captados por

Sensores.

O macromodelo foi comparado diretamente com o micromodelo e os efeitos dos erros de
aproximacdo na previsdo da orbita foram estudados. Marshall e Luthcke concluiram que
os dois modelos satisfazem os requisitos da missao e que, para melhorar a modelagem do
macromodelo, os parametros associados a cada placa plana devem ser melhor ajustados

conforme o desenrolar da missao.
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9.3 Pressdo de Radiacdo Solar Direta

Como parte do objetivo principal deste trabalho era analisar a influéncia da presséo de
radiacdo solar na determinacdo da Orbita do Topex, foi necessario desenvolver um
algoritmo para calcular as forcas de pressdao de radiacdo solar atuando no satélite
Topex/Poseidon, seguindo o modelo de Marshall e de Luthcke. Foram desenvolvidas
rotinas para o célculo das forgas devidas a pressao de radiacdo solar direta (incidéncia do
Sol direta) nas superficies do satélite (60 a 80 nano-m/s?). As perturbacdes causadas por
albedo, infravermelho terrestre e emissfes térmicas do satélite ndo foram consideradas,

sendo da ordem de 10 a 20% da magnitude total da forca.

Seguindo o macromodelo proposto por Marshall e Luthcke, a forca atuando em cada
placa é dada por (MARSHALL e LUTHCKE, 1994):

ﬁ:w[z(gﬂocow}%r(l—p)ﬂ (9.2)
c

sendo: G ... fluxo de radiagdo do Sol (W/m?);
A ... area superficial de cada placa (m?);
o ... coeficiente de reflexdo difusa (porcentagem da radiacgéo total incidente);
p ... coeficiente de reflexdo especular (porcentagem da radiacéo total incidente);
n ... versor normal a placa;

... versor de incidéncia do Sol na placa;

w)

@ ... angulo formadoentre n e §;

c ... velocidade da luz (m/s);

Os dados de posicao e de velocidade do satélite sdo apresentados no sistema de referéncia

(X, Y, Z) e as forcas de pressdo de radiagédo estdo no sistema de coordenadas orbital (Xo,
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Yo, Zo), conforme mostrado na Figura 9.3. Por isso é necessario uma matriz de rotagdo

que faca a transformacao entre esses dois sistemas.

A matriz de rotacdo que relaciona o sistema de coordenadas fixo do satélite com o
sistema de referéncia é dada em funcéo dos seguintes elementos orbitais: Q (longitude do
nodo ascendente), u (soma do argumento do perigeu, @, com a anomalia verdadeira, f) e i
(inclinagdo), mostrados na Figura 9.8. A relacdo entre os dois sistemas se d& através da

seguinte expressao:

FIN = R(Q!u’i)rORB (9-3)

em que u=w+f e R(Q,u,i) é a matriz de rotagdo, que relaciona o sistema de

coordenadas fixo no satélite com o sistema de referéncia do satélite, dada por:

CcosU cosQ —senQ) senucosi  —senucosQ —cosu senQ2cosi  senQ seni
R(Q,u,i) =| cosu senQ + senucosQcosi  —senu senQ + cosu cos€2cosi  —cos 2 seni
senu seni cosu seni cosi
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-;T linha do nédos

diregio do
Equinécio Wernal

Figura 9.8 - Elementos Keplerianos (Q, w e i)
Fonte: Bate et al. (1971).

A posicao do Sol no plano da orbita do satélite & dada em fungéo de sua declinagéo, 5, e

de sua ascensao reta, o’, mostrados na Figura 9.9, da qual tira-se a seguinte relacéo:

cos p'cosc!
=|cosf'sena’ (9.4)
seng'

Ny < XD

ORB

E possivel ainda relacionar o sistema de referéncia com o sistema orbital através de uma
transformacéo que envolve a matriz de rotagéo inversa da que leva do sistema orbital para
o de referéncia. Mas, como o sistema € ortonormal, tem-se que a inversa da matriz pode

ser representada pela sua transposta. Sendo assim:
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Foms = R(Q,U,I)T Ty (9.5)

E, considerando que a posicdo em questdo é a do Sol, dada no sistema de referéncia, e

que o objetivo é obté-la no sistema de coordenadas orbital, tem-se:

lo ore = R(Q,U, i)T Mo (9.6)

em que [, € a posicdo do Sol no sistema de referéncia e, se for conhecida, fornece os

angulos p’ e a’, conforme a equacéo que segue:

cos f'cosa’
cos B'sena’ |=R(Q,u,i)" Ty, (9.7)
seng’

X0

N

S, 12 PM

6 PM

Figura 9.9 - Angulos S e a’, que posicionam o Sol no plano da 6rbita do satélite

O angulo Q*, que indica a posicao do satélite na orbita, € mostrado na Figura 9.10 e pode

ser calculado conhecendo-se os angulos «’ e f (anomalia verdadeira):
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O*=(90-a')+ f (9.8)

& P
12 P =301

I1 zatélite

Figura 9.10 - O angulo Q*

Para se obter o apontamento ideal da placa solar em relagdo ao Sol, o satélite realiza uma
guinada em torno do eixo zg com o angulo ¥, o ja conhecido angulo de guinada, dado em

funcdo de g’ e Q*, conforme a Tabela 9.2.

Para levar as forcas do sistema de coordenadas fixo do satélite (xg, ys, Zg) para o sistema
de coordenadas fixo da orbita é feita uma rotacdo em torno zg:

X cos¥ -—sen¥ Of x
y =|sen¥ cos¥ Ofy (9.9)
Z | oee 0 0 1)z,

em que, R(W) € a matriz de guinada, dada por:
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cos¥ -sen¥ O
R(W)=|sen¥ cos¥ O (9.10)
0 0 1

Quanto ao painel solar, este realiza uma arfagem (“pitch”) com o angulo @, para atingir o
ponto de incidéncia quase ideal do Sol em suas células solares (Antresian e Rosborough,
1992). O angulo @ é obtido da Equacdo 9.1. Os versores normais a cada placa sdo dados

na Tabela 9.3, sendo SA+ e SA- as placas do painel solar em sua posi¢do nominal.

Tabela 9.3 - Versores normais as placas, dados no sistema de coordenadas fixo no satélite

Placa XB yB ZB
X+ 1.0 0.0 0.0
X- -1.0 0.0 0.0
Y+ 0.0 1.0 0.0
Y- 0.0 -1.0 0.0
Z+ 0.0 0.0 1.0
Z- 0.0 0.0 -1.0
SA+ 1.0 0.0 0.0
SA- -1.0 0.0 0.0

Fonte: Marshall e Luthcke (1994).

Da Equacdo 9.2, conclui-se que a for¢a devida a pressdo de radiacéo solar direta em cada
placa é dada em funcdo dos versores § e fA. O célculo desta forga deve ser feita no

sistema de referéncia do satélite (X, Y, Z), sendo necessario, portanto, decompor 0s
versores S e f.

106



9.3.1 Obtencao do Versor n no Sistema de Referéncia do Topex

Para obter o versor A no sistema de referéncia é necessario primeiro separar as seis
placas do corpo do satélite das duas placas correspondentes ao painel solar (SA+ e SA-).
O segundo passo é trazer cada uma das seis placas mencionadas acima do sistema fixo no
satélite para o sistema orbital considerando, neste caso, a guinada que o satélite realiza
para atingir o apontamento ideal da placa solar em relacdo ao Sol, ou seja, levar em conta
a rotacdo do satélite em torno do eixo zg em termos do angulo de guinada. Em seguida,
para completar a transformacao, € necessario rodar estas placas que estdo no sistema fixo

no satélite até o sistema de referéncia.

A seguir esta um exemplo do esquema descrito acima, para uma das seis placas, no caso a

placa X+:
1
Versor da placa X+ no sistema fixo no satélite: Ay, =|0
0

Combinacdo de rotacdes para levar o versor da placa X+ até o sistema de referéncia:

A

n =R(Q,U,i)R(\P)ﬁX+B

X+ N
Este processo se repete para as outras seis placas: X—, Y+, Y-, Z+ e Z-.

Para as placas correspondentes ao painel solar, existe um passo anterior a0 processo
descrito para as outras seis placas. Em complemento a rotina de guinada, o painel solar
precisa corrigir seu apontamento em relagéo ao Sol. As forgas no painel devem ser entéo
giradas do sistema de referéncia fixo no painel solar para o sistema fixo no satélite. Em

outras palavras, € necessario primeiro girar as placas em torno do eixo yg, em termos do
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angulo de arfagem @, para levar as placas até o sistema fixo no satélite. Realizando esta

rotacdo de arfagem, cada placa fica da seguinte maneira, no sistema fixo no satélite:

cosd
PlacaSA+ Ay, =| O
—send

—cosd
PlacaSA- A, =| O
sen®d

A partir dai, a sequiéncia é analoga a apresentada para as outras seis placas.

9.3.2 Obtencédo do Versor s no Sistema de Referéncia do Topex

on —T
|

N Pall

Agora, para calcular S, devem-se resolver a equagdo § = , sendo conhecidos os

(_B-i

IN

vetores de posigéo do Sol, 1, , e do satélite, 1.

Tabela 9.4 - Caracteristicas 6ticas e térmicas das placas

X+ X- Y+ Y- Z+ Z- SA+ SA-
area, m**2 3.74 3.77 8.27 8.07 8.67 8.44 21.4 21.44
reflexédo especular 0.201 0.244 0886 0.782 0.239 0.275 0.05 0.17
reflexdo difusa 0375 0386 0302 0339 0390 0.363 0.22 0.66
emissividade 0.769 0995 0876 0.714 0.770 0.746 0.87 0.88

Fonte: Modificada de Marshall e Luthcke (1994).

As caracteristicas Oticas e térmicas das placas sdo apresentadas na Tabela 9.4 e o termo

co-seno da Equacéo 9.2 é definido por:

108



cosf, =n, 8§ (9.11)
em que k é o indice que representa a placa de interesse, k = 1, 8.

Agora, todos os dados necessarios para calcular a forca de pressdo de radiacdo solar na

superficie T/P estdo disponiveis. Assim, a forca em cada placa é dada por:

F :M{Z(%ercos@kjﬁk +(1—pk)§} (9.12)

e, aplicando-a para cada uma das placas, tem-se a forca total atuando no centro de massa

do satélite:
— 8 —
F=YF (9.13)

Aqui, é importante notar que devem ser descartadas as placas sem incidéncia solar, isto ¢,

com coséy <O0.

9.3.3 Algoritmo para o Célculo da Forca de Pressdo de Radiagdo Solar Direta

A fim de apresentar com maior clareza o que foi implementado computacionalmente, a
partir do modelo de Marshall e de Luthcke para obtencdo da forca de presséo de radiacéo
solar direta atuando no CM do satélite, sera apresentado a seguir o algoritmo do

programa desenvolvido para o célculo da referida forga.
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1° Calcularp’ e a’.

Dados:

a) Posicéo do Sol no sistema de coordenadas de referéncia, 7y, ;

b) Matriz R(€, u, i).

Usar a Equacédo 9.7 para calcular 5’ e o’ e a Equacédo 9.8 para calcular Q*.

2°. Calcular angulo V.

Dados:
a) Angulos 5’ e Q*.

Usar a Tabela 9.2 para calcular V.

3°. Calcular angulo @.

Dados:
a) Angulos p’, Q* e P,

Usar a Equacdo 9.1 para calcular @.

4°, Calcular o efeito da presséao de radiacao solar direta para cada placa.
Dados:

a) Matriz R(Q, u, i);

b) Posicao do satélite no sistema de coordenadas inercial da Terra, T ;

c) Posicdo do Sol no sistema de coordenadas inercial da Terra, T, ;
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d) Angulos ¥ e @;
e) Tabela 9.4.

Usar a Tabela 9.3 e o procedimento descrito na Se¢do 9.3 para decompor o versor normal

a cada placa, n,, no sistema de coordenadas de referéncia e para obter o versor de

direcdo do Sol, §, também neste sistema.
5°, Calcular a forga resultante no CM do satélite

Usar Equacbes 9.11 a 9.13 para calcular a forca de pressdo de radiacdo solar direta

resultante no centro de massa do satélite.

6°. Incluir o resultado no integrador, juntamente com as perturbacdes devidas

ao geopotencial.

Dados:
a) Forca resultante no CM do satélite, Ifi .

b) Massa do satélite.
Usar estas informacdes para obter a aceleracao resultante no CM do satélite, ja no sistema

de referéncia, e incluir esta aceleracdo no integrador das forcas perturbadoras, juntamente

com as perturbacgdes devidas ao geopotencial e a atracdo gravitacional luni-solar.
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10 RESULTADOS

Este Capitulo apresenta testes e analises do algoritmo proposto na Sec¢do 9.3, referente as
perturbacdes devidas a pressdo de radiacdo solar direta (incluindo o intervalo em que o
satélite atravessa a regido de sombra), além de apresentar também testes e andlises da
influéncia da atracdo luni-solar na determinacéo da orbita de um satélite artificial. Sera
considerada adicionalmente a posicdo da antena GPS que, em Ultima analise, consiste na
influéncia da atitude do satélite no processo de determinacdo de oOrbita. O algoritmo e
todos os modelos referentes a atracdo gravitacional luni-solar foram implementados em
linguagem FORTRAN 77. A seguir, apresentam-se as expectativas, quando da
proposicdo deste trabalho, a descricdo dos dados e os resultados efetivamente obtidos.

10.1 Resultados Esperados

No inicio deste projeto, esperava-se a implementacdo de um algoritmo de determinacgéo
de Orbita de satélites artificiais, usando o satélite T/P como aplicagdo, considerando
perturbagdes devidas ao geopotencial (até ordem e grau 50x50), a pressdao de radiacdo
solar direta e a atracdo gravitacional luni-solar. Seria considerada também a posicéo da
antena GPS que, em ultima andlise, consiste na influéncia do movimento de atitude do
satélite no processo de determinacdo de oOrbita. A aplicacdo seria feita, utilizando dados
reais do satélite Topex/Poseidon, disponiveis na Internet.

Em particular a orbita do satélite T/P tem sido utilizada em pesquisas em andamento,
realizadas pelo Grupo da Divisdo de Mecanica Espacial e Controle do INPE e de
Dinamica Orbital e Planetologia do Departamento de Matematica da FEG/UNESP, para
desenvolver métodos de determinacdo de Orbitas de satelites artificiais que possuam

receptores GPS a bordo.
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Os beneficios para estas instituicdes seriam melhorar o desempenho de processos de

determinacéo de Orbitas e, a0 mesmo tempo, minimizar o custo deste procedimento.

10.2 Descricao dos Dados Utilizados

Para validar e analisar o método proposto, dados reais do satélite T/P foram utilizados. O
T/P foi lancado em 10 de agosto de 1992, pela unido de esfor¢cos da NASA e do CNES.
Algumas caracteristicas de sua Orbita sdo: altitude aproximada de 1336 km, inclinacéo de
66°, excentricidade préxima de zero e periodo orbital nominal de 1,87 horas. O T/P
possui um receptor GPS a bordo como experimento, para verificar os varios métodos
propostos para determinacdo de Orbita, translacdo de coordenadas geodésicas, nivel dos
oceanos e modelos de geopotencial. Este receptor pode rastrear até seis satélites em

ambas as fregliéncias se o "Anti-Spoofing" estiver inativo.

O receptor GPS de dupla frequéncia a bordo permite testar a habilidade do GPS em
proporcionar determinacdo precisa de Orbita (POD). Os arquivos utilizados séo
(CHIARADIA et al., 2000 (a)):

a) Arquivos de observacdo do T/P que transmitem o codigo e as medidas de pseudo-
distancia em duas freqiiéncias, com passo de tempo GPS de 10 segundos e sdo
apresentados pelo GPS Data Processing Facility do JPL em formato RINEX
(Receiver Independent Exchange Format) (GURTNER, 1994);

b) Arquivos POE do Topex sdo gerados pelo JPL em passo de tempo UTC de 1
minuto, em coordenadas inerciais verdadeiras da data;

c) Arquivos de mensagem de navegacdo GPS em formato RINEX sdo apresentados
pelo CDDIS (Crustal Dynamics Data Information System) do GSFC.

A posicdo e a velocidade a serem estimadas neste trabalho s&o comparadas com as

efemérides de orbita precisa do T/P. Os arquivos de referéncia do JPL/POE apresentam
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estimativas de posicdo com erros de no maximo 15 cm (BERTIGER et al., 1994), que
foram obtidas através de modelos complexos envolvendo estacdes GPS terrestres,
efemérides precisas dos satélites GPS e dados e modelos de elevada dificuldade de

obtencdo, fora do objetivo do presente trabalho.

As condicdes de teste consideram dados reais de pseudo-distancia, coletados pelo

receptor GPS a bordo do satélite, nos dias 18 e 19 de novembro de 1993.

O vetor de estado e a matriz de transicdo foram integrados utilizando o algoritmo de
Runge-Kutta de Fehlberg de sétima ordem, com intervalo de integracdo de 10 segundos,

com mecanismo automatico de ajuste interno de passo e controle de erro.

A modelagem das forcas inclui perturbacbes devidas ao geopotencial até grau e ordem
50, com coeficientes harmonicos do modelo JGM-2, a pressdo de radiacéo solar direta
(incluindo o intervalo em que o satélite atravessa a regido de sombra) e a atracdo
gravitacional luni-solar. Serd considerada também a posicdo da antena GPS que, em
altima analise, consiste na influéncia da atitude do satélite no processo de determinacéo
de orbita. As medidas GPS (pseudo-distancia) de unica freqliéncia L1 foram utilizadas
como medidas de observacdo e foram corrigidas com relagdo ao atraso dos reldgios dos
satélites GPS e do receptor. O modelo das medidas considera a correcdo ionosférica,
ainda que Chiaradia et al. (2000(b)) mostre que ndo ha melhoria significativa na precisdo

em posicédo e em velocidade.

No periodo compreendido entre 17/11/1993, 12:00:00 UTC, e 19/11/1993, 00:00:00
UTC, os satélites GPS encontravam-se com SA desativada. Segundo Binning (1997), a
SA estava desativada para 18 dos 25 satélites GPS. Os satélites com SA desativada eram
dois do bloco I (PRNs 3, 13), seis do bloco Il (PRNs 14, 15, 16, 17, 20, 21) e dez do

bloco II-A (1, 2,5, 7, 9, 22, 23, 26, 28, 31). Isso permite aos usuarios Civis ter acesso as
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medidas GPS mais precisas. Ao mesmo tempo, a constelagdo ndo estava completamente
em operacdo e, portanto, o A-S também estava desligado, permitindo aos usuarios
receberem dados limpos tanta na freqiiéncia L1 quanto na L2 (CHIARADIA, 2000).

Dois dias de teste foram escolhidos: 18 e 19 de novembro de 1993, analisados sem a
degradacdo do sinal, ou seja, sem disponibilidade seletiva (SA). Os periodos de andlise
escolhidos cobriram um curto periodo de 2 horas de dados (fundamental, por ser
equivalente a um periodo orbital do Topex, aproximadamente) e um longo periodo de 24

horas de dados, para os referidos dias.

As informacdes estatisticas consideradas para a elaboracdo dos graficos e das tabelas da
Secdo 10.3 sdo os residuos de pseudo-distancia, a média e o desvio-padrdo dos residuos,
0s erros em posicdo (no sistema de coordenadas orbital) e a média e o desvio padrdo dos

erros.

A Tabela 10.1 contém esquematizadas as informacdes com respeito as condicdes de teste.
A Tabela 10.2 apresenta as condicdes iniciais para a determinacdo de oOrbita para os dois
dias de teste, sendo que o representa o desvio padrdo. A Tabela 10.3 traz as condigdes
iniciais de coordenadas de posicao e de velocidade. A Tabela 10.4 apresenta a tendéncia,
a deriva e a taxa de deriva, ambas para os dois dias de teste também. As coordenadas de
posicao e de velocidade estdo no sistema inercial ToD (verdadeiro da data), em metros e
em metros/segundo, respectivamente, e no instante 00:00:00 UTC do respectivo dia.
Estes dados foram extraidos dos arquivos POE do satélite Topex/Poseidon. Na primeira
passagem de determinacdo de 6rbita, a condicdo inicial é propagada pelo integrador
RKF78 até o primeiro instante de observacdo, que consiste em cerca de 1 s (ou 10 s no

Tempo GPS sem corre¢do de tempo) para todos 0s casos.
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Tabela 10.1 - Condic¢0es de teste para os dias 18 e 19 de hovembro de 1993

Integrador

RKF78

Passo do integrador numérico (At)

10 s

Modelo de forcas

JGM-2 (50%x50)
Modelo de pressdo de radiacdo para o T/P

Problema Restrito-Plano-Circular Trés Corpos

Correcao ionosférica Sim
Periodo de determinacdo, (s) 7200, 86400
Disponibilidade seletiva (SA) Desativada
Controle de rejeicdo de medidas, (m) Maior que 3000

Estimador de estado

MQR através de RotacOes de Givens

Tabela 10.2 - Condicdes iniciais do estimador para os quatro periodos de analise

Parametro Simbolo 18/11-2h | 18/11-24h | 19/11-2h | 19/11-24h
o da posicdo, (m) P, 10™ 100 10 1
o da velocidade, (m/s) P, 10°® 1 10™ 10°°
o da tendéncia, (m) Puo 1 1 10° 10°
o da deriva, (m/s) Pb1 10™ 10 10° 10°
o da taxa de deriva, (m/s?) Pp2 10 10 10 10
o da medida, (m) R 25 25 25 25
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Tabela 10.3 - Condigdes iniciais das coordenadas de posi¢do e de velocidade para os dias 18 e
19 de novembro de 1993 a 0 hora UTC

18/11/93 19/11/93
X1op, (M) 7617552,511 2973502,7
Yron » (M) 1232455,554 -2580522,1
Zrop» (M) -142175,842 -6636205,8
X1op» (M/S) -346,962 6572,891
Yrop + (M/S) 2899,670 1868,197
2.0, (M/S) 6568,245 2217,053

Tabela 10.4 - Condic@es iniciais do reldgio para os dias 18 e 19 de novembro de 1993 a 0 hora

uTC
18/11 - 2h 18/11 - 24h 19/11 - 2h 19/11 - 24h
by, (M) -36200183,8 -36200153,406 | -32,663368 -2,481943
b,, (M/s) -13,935418 -13,938416 -0,00318746 | -0,0001215842
b,, (M/s?) 0,0 0,0 0,0 -6,571041-10™"
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10.3 Resultados Obtidos

Para melhor entendimento do trabalho, os resultados obtidos foram divididos em quatro

etapas, que traduzem as etapas em que o desenvolvimento do trabalho foi dividido.

Nas quatro etapas, as coordenadas estimadas de posi¢cdo sdo comparadas com a referéncia
POE/JPL do Topex. Os resultados obtidos sdo avaliados através, basicamente, de dois
parametros: erro em posicdo e residuo de pseudo-distancia. Tais parametros sao assim

obtidos, comecando pelo erro em posicao:

AN
=l
Il
N < X
|
N> <> X

que sdo posteriormente transladadas para as componentes radial, normal e transversal da

Orbita, em que x e X;,i=12,3, sdo as componentes de referéncia e estimada,

respectivamente, da posicdo no vetor de estado, no sistema de referéncia da oOrbita. O

residuo de pseudo-distancia é dado por:

Ap:ﬁ_pc

em que pe p, sdo as medidas de pseudo-distancia observada e calculada,

respectivamente.

Na primeira etapa somente o geopotencial foi enfocado para os periodos considerados,
com dois objetivos. O primeiro objetivo era reproduzir os resultados de Silva (2001),
obtidos apenas para curto periodo (24 horas) e considerando somente perturbagoes
devidas ao geopotencial até alto grau e ordem, com a finalidade de dar continuidade ao
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trabalho, o que possibilitaria analisar corretamente as contribuicbes das demais
perturbacgdes; e o segundo, era estender estes resultados para longo periodo (24 horas), 0

que permitiria uma analise mais refinada da evolucdo dos erros orbitais.

Na segunda etapa foi feita a analise isolada da influéncia da posicdo da antena GPS do
T/P, que, em Ultima analise, consiste na influéncia da atitude do satélite, no processo de

determinacéo de oOrbita.

Na terceira etapa, a forca de pressdo de radiacdo solar direta resultante no centro de
massa do satélite (incluindo o intervalo da Orbita em que o T/P atravessa a regido de
sombra) e o0 modo como tal forca atua na determinacdo de érbita do satélite foram
analisados. Vale ressaltar que esta analise engloba a posicdo da antena GPS do T/P e,
conseqlientemente, a atitude do satélite, visto que considerar a atitude do satélite € um
dos passos do modelo de pressdo de radiagéo solar adotado neste trabalho (MARSHALL
e LUTHCKE, 1994).

Na quarta e Ultima etapa, a analise foi sobre a atracdo luni-solar, a terceira perturbacéo de
maior magnitude que afeta satélites com caracteristicas de oOrbita similares as do Topex, e
sua influéncia na determinacdo de Orbita. Tal andlise foi dividida em trés partes: a
primeira incluiu a atracdo gravitacional do Sol; a segunda incluiu a atracdo gravitacional
da Lua; e a terceira incluiu a atracdo gravitacional conjunta do Sol e da Lua, em adi¢éo as
outras perturbacdes consideradas neste trabalho (geopotencial e pressao de radiagéo solar
direta). Com isso, pode ser destacada a influéncia exclusiva tanto do Sol quanto da Lua

no processo de determinacao de orbita.
Os resultados das analises das quatro etapas principais, resumidamente descritas, foram

confrontados com a referéncia POE/JPL do Topex. Posteriormente, os resultados destes

erros foram levados do sistema de referéncia para o sistema orbital, ou sistema RTN
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(radial, transversal, normal), em que a componente radial aponta para o Nadir terrestre, a
normal é perpendicular ao plano da 6rbita (oposto ao vetor momento angular da orbita) e
a transversal é ortogonal as componentes radial e normal, sendo a componente da
velocidade. Assim, € possivel analisar diretamente o que ocorre nas componentes orbitais
e, conseqlientemente o que ocorre na evolugdo da Orbita, ao invés de analisar o que
ocorre do ponto de vista de um referencial na Terra, visto que nesta situacdo ha maior

dificuldade de visualizacéo fisica.

Apos as analises de todas estas perturbacdes no processo de determinacdo de Orbita,
considerou-se importante verificar a influéncia de tais perturbacfes apenas na propagacéo
da orbita do T/P, sem a estimacdo por minimos quadrados, o que foi possivel construindo
graficos dos erros, em metros, nas coordenadas radial, normal e transversal, em funcéo do

tempo, em segundos.

10.3.1 Geopotencial

A analise isolada dos efeitos do geopotencial na determinacdo de Orbita tem dois
objetivos. O primeiro objetivo é reproduzir os resultados de Silva (2001), a fim de
assegurar a correta continuidade do trabalho. Ja o segundo objetivo é a extensdo dos
resultados para 24 horas, 0 que permite uma analise mais realista da evolugdo da Orbita

para periodos mais longos.

No entanto, optou-se por mostrar os resultados em componentes do sistema orbital
(radial, normal e transversal), tendo como motivacdo estudar a influéncia da presséo de
radiacdo solar, considerando a posicdo da antena GPS do satélite que, em ultima analise,
inclui também influéncia da atitude do satélite na determinacdo da érbita do T/P. Além
disso, os artigos usados como referéncia apresentam resultados também em componentes
do sistema orbital. Assim sendo, para efeito de comparacdo do erro em coordenadas de

posicao, os resultados sdo mostrados nas componentes radial, normal e transversal desde
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esta secdo referente ao geopotencial. Vale ainda ressaltar que, ao apresentar os resultados
nestas componentes, deixa de ser necessario analisar os erros em velocidade, pois no
sistema orbital, a componente transversal ja representa o efeito da velocidade e,

conseqlientemente, 0 seu comportamento na evolucdo da érbita.

As Figuras 10.1 e 10.2 mostram o comportamento do erro, em metros, em funcdo do
tempo, em segundos, em cada uma das componentes do sistema orbital para os quatro
testes. De acordo com a Tabela 10.6, para o curto periodo, a menor variacdo de amplitude
ocorre na componente radial, para o dia 19 (1,82 m) e a maior variacdo de amplitude
ocorre na componente normal, para o dia 18 (6,72 m); j& para o longo periodo, a menor
variacdo de amplitude ocorre na componente radial também, mas para o dia 18 (10,37 m)
e a maior variacdo de amplitude ocorre na componente normal, para o dia 18 (54,89 m).
Nas figuras citadas, “R” indica componente radial; “N” componente normal e “T”
componente transversal do sistema orbital, e o indice “geo” indica que apenas

perturbacdes devidas ao geopotencial foram consideradas.
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Figura 10.1 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93
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Figura 10.2 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,

respectivamente, dia 19/11/93

Ao observar o comportamento dos erros nas coordenadas radial, normal e transversal
para 24 horas tanto no dia 18 quanto no dia 19, apresentados nas Figuras 10.1 e 10.2,
nota-se um comportamento senoidal, com periodo muito proximo do periodo orbital do
Topex (aproximadamente 2 horas). De acordo com Soyka e Davis (2001) este é resultado

de um residuo de aceleracdo ndo modelada, que tende a ter periodo muito préximo a uma
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revolucdo da orbita do satélite e que pode aparecer de diversas formas e por varias razdes.
No caso do geopotencial, a aceleragdo ndo modelada ocorre em fungdo do truncamento
do modelo de geopotencial, pois 0 modelo utilizado é o JGM-2 50x50, enquanto o
modelo completo é 70x70, ndo utilizado em razdo da alta carga computacional que
acrescentaria melhoria pouco significativa, por haver coeficientes da ordem de 10™%, o
que poderia gerar problemas numéricos no processo de estimagcdo por minimos

quadrados.

As Figuras 10.3, 10.4, 10.5 e 10.6 mostram a evolucdo do residuo de pseudo-distancia
para as quatro condicOes de teste. As legendas “iter inicial” e “iter final” indicam iteracéo
inicial e final, respectivamente. A iteracdo final corresponde a 5?2 iteragdo do programa,
iteracdo na qual o programa ja convergiu, visto que as modificaces no vetor de estado
estimado via MQR (Minimos Quadrados Recursivo) por Rotacdes de Givens ja séo

milimétricas.
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Figura 10.3 - Evolug&o do residuo de pseudo-distancia para 2 horas de dados, dia 18/11/93
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Figura 10.4 - Evolucdo do residuo de pseudo-distancia para 24 horas de dados, dia 18/11/93
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Figura 10.5 - Evolug&o do residuo de pseudo-distancia para 2 horas de dados, dia 19/11/93
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Figura 10.6 - Evolucéo do residuo de pseudo-distancia para 24 horas de dados, dia 19/11/93

Este padrdo de comportamento do residuo de pseudo-distancia se repetiu em todos os

casos analisados, conforme mostrara a Tabela 10.5.

Os objetivos da primeira etapa foram atingidos, com a reproducao dos resultados de curto
periodo de Silva (2001), validando desta forma as proximas fases do trabalho, e com a
extensdo dos resultados para efeitos perturbadores devidos somente ao geopotencial

também para longo periodo.

A Tabela 10.5 apresenta uma comparacdo entre os residuos de pseudo-distancia para
todos os testes e etapas em que o trabalho foi desenvolvido. Nesta tabela, a palavra
“geopotencial” indica que apenas perturbacGes devidas ao geopotencial foram
consideradas, de acordo com o modelo adotado neste trabalho; “atitude” indica que
perturbacdes devidas ao geopotencial e também o posicionamento da antena GPS em
relacio ao CM foram considerados; “prs” indica que perturbacdes devidas ao

geopotencial e a pressdo de radiacdo solar direta foram consideradas, o que engloba a
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posicdo da antena e, em Ultima instancia, a atitude do satélite, de acordo com o modelo
adotado neste trabalho; “sol” indica que perturbacdes devidas ao geopotencial, a pressao
de radiacdo solar e a perturbacdo do Sol foram consideradas; “lua” indica que
perturbacdes devidas ao geopotencial, a pressdo de radiacao solar e a perturbacdo da Lua
foram consideradas; e finalmente *“sol-lua” indica que perturbacdes devidas ao
geopotencial, a pressdo de radiacdo solar e a perturbacdes do Sol e da Lua foram

consideradas.

Como pode ser visto na Tabela 10.5, as estatisticas do residuo sdo similares nos seis
casos (mesma ordem de grandeza em quase todos 0s casos, na iteracdo final) e, em
funcdo disso, nas proximas secOes deste Capitulo serdo mostrados apenas os graficos dos
erros nas coordenadas em cada etapa, comparando com a etapa anterior através de
tabelas. Os graficos de residuos, Figuras 10.3 a 10.6, sdo todos similares e ndo serdo

mostrados desta Se¢do em diante.
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Tabela 10.5 - Estatistica do residuo de pseudo-distancia para 0s quatro casos de teste, com 0s

efeitos de todas as perturba¢6es analisadas

Residuo de pseudo-distancia (m) - Geopotencial
. 18/11/1993 19/11/1993
Iteragdo
2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média -2.533 0.416 -1.931 -0.447
desvio padrao 5.173 21.667 4.468 18.333
final média -0.021 0.002 -0.499 -0.181
na desvio padrao 4.766 12.707 4.014 12.774
Residuo de pseudo-distancia (m) - Atitude
N 18/11/1993 19/11/1993
Iteragao 2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média 0.146 2.901 0.366 2.040
nicta desvio padrdo 4.043 21.252 4.037 18.053
final média 0.001 0.004 -0.025 -0.029
desvio padrdo 3.822 12.733 3.633 12.806
Residuo de pseudo-distancia (m) - PRS
N 18/11/1993 19/11/1993
Iteragao 2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média 0.007 1.972 0.424 2.141
desvio padrdo 3.949 18.719 4.158 18.769
final média 0.002 0.004 -0.014 -0.018
desvio padrao 3.826 12.735 3.623 12.792
Residuo de pseudo-distancia (m) - Sol
lteragio 18/11/1993 19/11/1993
2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média -0.015 2.116 0.582 4.468
desvio padrao 3.805 17.689 4.857 17.727
final média 0.003 0.004 -0.007 -0.011
desvio padrdo 3.681 12.438 3.742 12.523
Residuo de pseudo-distancia (m) - Lua
lteragio 18/11/1993 19/11/1993
2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média 0.013 3.023 -0.130 -2.069
desvio padrdo 4.206 21.186 3.806 16.955
final média 0.004 0.005 -0.013 0.003
desvio padrdo 3.837 11.258 3.582 11.339
Residuo de pseudo-distancia (m) - Sol-Lua
. 18/11/1993 19/11/1993
Iteragdo
2 horas 24 horas 2 horas 24 horas
inicial média -0.009 0.315 0.028 0.263
desvio padrao 4.159 21.310 3.932 11.782
final média 0.006 0.003 -0.005 0.011
desvio padrdo 3.752 11.119 3.675 11.058
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Pela Tabela 10.5, que apresenta as estatisticas do ruido de pseudo-distancia em termos da
média e do desvio-padrdo, é possivel extrair diversas informacdes. Tais informacdes
foram separadas em dois grupos: o primeiro com as informacdes relativas ao curto

periodo; e o segundo, com aquelas relativas ao longo periodo.

Casos de 2 horas de dados - 18/11/93 e 19/11/93

Para o caso “geopotencial”, o desvio padrdo melhora entre 0,4 e 0,5 m da iteracdo inicial
para a final e a média se aproxima de zero, diminuindo cerca de 100 vezes no dia 18 e de
duas vezes no dia 19 entre tais iteragcdes. Todos 0s casos a seguir foram comparados com

0 caso inicial “geopotencial”, na Gltima iteracdo, a iteracdo apds a convergéncia.

Para o caso “atitude”, o desvio padrdo diminui 95% no dia 18 e no dia 19; ja a média

diminui 1m, cerca de 20%, no dia 18 e 0,4 m, cerca de 9%, no dia 19.

Para o caso “prs”, o desvio padrdao melhora em torno de 1 m (20%) no dia 18 e em torno
de 0,5 m (10%) no dia 19, enquanto para a média, no dia 18 a melhoria é de

aproximadamente 90% e, no dia 19, 97%.

Para o caso “sol”, o desvio padrdo melhora cerca de 1 m para o dia 18 e de 0,3 m para o

dia 19, sendo a média 86% menor no dia 18 e 99% menor no dia 19.
Para o caso “lua”, o desvio padrdo melhora pouco mais de 0,9 m no dia 18 e pouco mais
de 0,4 m no dia 19; ja a média se aproxima mais de zero, diminuindo em torno de 81%

dia 18 e de 97% dia 19.

Para o caso “sol-lua”, o desvio padrdo da iteracdo final é cerca de 1 m melhor no dia 18 e

de 0,4 m, no dia 19 e a média, em torno de 71% menor no dia 18 e de 99% no dia 19.
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Casos de 24 horas de dados - 18/11/93 e 19/11/93

Para o caso “geopotencial”, o desvio padrdo melhora entre 6 e 9 m da iteracao inicial para
a final e a média se aproxima de zero, sendo cerca de 100 vezes menor no dia 18 e em
torno de 60% menor no dia 19 entre tais iteracbes. Todos 0s casos a seguir foram

comparados com o caso “geopotencial”, na iteracdo de convergéncia.

Para o caso “atitude”, o desvio padrdo manteve o valor de cerca de 13 m nos dias 18 e 19;

ja a média aumentou de 0,002 m para 0,004 no dia 18 e diminuiu cerca de 84% no dia 19.

Para o caso “prs”, o desvio padrdo se comportou do mesmo modo que o caso “atitude”,
enguanto a média também manteve o mesmo comportamento do referido caso, no dia 18

e, no dia 19, diminuiu aproximadamente 90%.

Para o caso “sol”, o desvio padrdo praticamente manteve o valor (diminuiu 2%) nos dias
18 e 19, tendo a média variacéo igual a do caso “atitude”, no dia 18 e sendo 94% menor
no dia 19.

Para o caso “lua”, o desvio padrdo melhora em torno de 1,4 m nos dias 18 e 19,
diminuicdo de 11%; ja a média mantém o comportamento do caso “atitude” no dia 18 e

diminui em torno de 98% no dia 19.
Para o caso “sol-lua”, o desvio padrao da iteracdo final é cerca de 1,6 m melhor no dia 18

e de 1,7 m, no dia 19 e a média, tem acréscimo de 0,002m para 0,003m no dia 18 e
melhoria de 93% no dia 19.
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10.3.2 Posicédo da Antena GPS

Nesta etapa, como ja foi dito, foi feita a anélise isolada da influéncia da posi¢ao da antena
GPS do Topex que, em ultima andlise, consiste na influéncia da atitude do satélite no
processo de determinacdo de Orbita. Para tanto, foram feitas correcdes das medidas que
chegam a antena GPS para o CM (centro de massa) do satélite, através de uma rotagdo do
sistema de coordenadas da antena para o sistema de coordenadas fixo no satélite e depois
de uma translacdo até o sistema orbital, que trazem as medidas do sistema de referéncia
da antena para o sistema fixo no corpo, originado no CM do satélite. De acordo com a
Tabela 9.1, haveria um erro de cerca de 4,5 m na componente radial, 0,5 m na normal e 2
m na transversal, sem essa corre¢do. Sendo as coordenadas de posi¢éo e de velocidade
analisadas no sistema de referéncia, a partir do seu CM, ao ndo se considerar esta
correcdo, as medidas tomadas via antena GPS sdo consideradas erroneamente como se

estivessem no CM do T/P.

As Figuras 10.7 e 10.8 mostram o comportamento do erro, dado em metros, em funcao
do tempo, dado em segundos, em cada uma das componentes do sistema orbital para os
quatro testes. A Tabela 10.6 mostra que, no dia 18, a inclusdo do efeito da atitude diminui
32% o erro maximo na componente radial e 26% o erro minimo na componente
transversal, para 2 horas, € 23% 0 erro minimo na componente transversal, para 24 horas,
ndo causando alteracdes significativas nas demais componentes. No dia 19, a atitude
diminui 40% o erro maximo na componente radial e 35% 0 erro minimo na componente
transversal, para 2 horas e, para 24 horas, 19% o valor médximo da componente radial e
15% o valor minimo da componente transversal, ndo causando alteracfes significativas

nas demais componentes, isto comparando com o geopotencial.
Nas figuras citadas, “R” indica componente radial; “N” componente normal e “T”

componente transversal do sistema orbital. A correcdo ao se fazer a rotacdo e a translacéo

que levam as medidas para o0 CM do T/P foi comparada com o modelo que inclui apenas

132



0 geopotencial. Desta forma, o indice “geo” indica que apenas perturbacdes devidas ao
geopotencial foram consideradas e o indice “atit” indica que, juntamente com o
geopotencial, foi feita a analise da influéncia da posi¢do da antena GPS do Topex que,
em Ultima andlise, consiste na influéncia da atitude do satélite no processo de
determinacdo de Orbita; em outras palavras, o indice “atit” indica que perturbagoes
devidas ao geopotencial e o posicionamento da antena foram considerados.

Os resultados indicam melhoria na DO (determinacdo de 6rbita) de curto periodo (2
horas), notadamente nas componentes radial e transversal conforme esperado. J& para a
DO de 1 dia, a melhoria é menos acentuada, mas ainda perceptivel nestas mesmas

componentes.
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Tabela 10.6 - Amplitudes maxima e minima dos erros no sistema RTN para 2 e 24 horas, nos dia

18 e 19, considerando todas as perturbacdes analisadas

Erro (m) 18/11/93 - 2 horas 19/11/93 - 2 horas
valor R N T R N T

geo Maximo 1.48 4.44 2.19 1.55 2.09 -0.06
Minimo -0.75 -2.28 -2.09 -0.27 -2.47 -4.85

atitude Méx_imo 1.00 4.45 1.96 0.93 2.35 -0.14
Minimo -0.73 -2.27 -0.55 -0.35 -2.79 -3.17

Maximo 0.84 4.49 1.89 1.04 2.40 -0.11

pre Minimo -0.71 -2.21 -0.16 -0.20 -2.73 -3.58
sol Maximo 1.30 3.78 2.71 1.45 1.04 -0.03
Minimo -1.00 -1.89 -0.62 -0.35 -2.76 -4.12

ua Maximo 0.74 1.40 0.96 0.83 2.56 -0.22
Minimo -0.53 -0.59 -0.85 -0.28 -2.22 -3.00

sol-lua Maximo 0.86 0.39 1.34 0.85 1.84 -0.20
Minimo -0.61 -0.20 -1.05 -0.05 -1.76 -3.46

Erro (m) 18/11/93 - 24 horas 19/11/93 - 24 horas
valor R N T R N T

geo Maximo 5.70 26.26 9.27 8.78 25.79 7.66
Minimo -4.67 -28.63 -12.43 -5.94 -27.55 -14.55

atitude Maximo 5.28 25.13 9.85 7.14 25.94 8.10
Minimo -4.16 -27.49 -9.57 -5.55 -27.67 -12.31

ors Maximo 4.90 25.60 7.70 6.99 26.01 7.88
Minimo -2.69 -27.92 -8.70 -5.03 -27.73 -13.44

ol Maximo 3.25 21.61 6.96 4.20 23.07 5.92
Minimo -2.58 -23.44 -8.81 -4.43 -24.50 -10.77

lua Maximo 3.12 9.33 5.92 4.24 13.77 7.90
Minimo -3.26 -8.67 -6.42 -4.05 -14.49 -8.46

Maximo 2.94 0.80 5.18 4.15 5.19 7.33

sol-lua Minimo -3.11 -0.80 -6.56 -4.10 -5.19 -8.53
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Figura 10.7 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93, considerando geopotencial e posi¢do da antena GPS
do T/P
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Figura 10.8 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,

respectivamente, dia 19/11/93, considerando geopotencial e posi¢do da antena GPS
do T/P
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10.3.3 Pressao de Radiacgdo Solar Direta

Nesta fase do trabalho, a forca de pressdo de radiacéo solar direta resultante no centro de
massa do satélite (incluindo o intervalo da orbita em que o T/P atravessa a regido de
sombra) e 0 modo como atua na determinacdo de Orbita do satélite foram analisados.
Vale ressaltar que esta andlise engloba a posicdo da antena GPS do Topex e,
conseqlientemente, leva em conta 0 movimento de atitude do satélite, necessario para
implementar o0 modelo de presséo de radiacéo solar adotado neste trabalho (MARSHALL
e LUTHCKE, 1994).

As Figuras 10.9 e 10.10 mostram o comportamento do erro, em metros, em funcdo do
tempo, em segundos, em cada uma das componentes do sistema R, N, T para os quatro
testes. A inclusdo da pressdo de radiacdo solar direta foi comparada com o resultado

anterior (geopotencial com atitude), para 2 e 24 horas.

A Tabela 10.6 mostra que, no dia 18, a presséo de radiacdo solar direta diminui 43% o
erro maximo na componente radial e 92% o erro minimo na componente transversal, para
2 horas, e 42% a amplitude maxima da componente normal e 30% 0 erro minimo na
componente transversal, para 24 horas, ndo causando alterac6es significativas nas demais
componentes. E, no dia 19, a pressdo de radiacdo diminui 33% 0 erro maximo na
componente radial e 26% o erro minimo na componente transversal, para 2 horas e, para
24 horas, 20% o valor maximo da componente radial e 7% o valor minimo da
componente transversal, ndo causando alteracGes significativas nas demais componentes,

isto comparando com o resultado anterior.
O indice “atit” indica que perturbacdes devidas ao geopotencial e que a atitude da antena

foram consideradas e o indice “prs” indica que perturbagdes devidas ao geopotencial e &
pressdo de radiacao solar direta (incluindo a posicéo da antena) foram consideradas.
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Figura 10.9 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93, considerando geopotencial, posicdo da antena e
presséo de radiagéo solar direta
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Figura 10.10 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 19/11/93, considerando geopotencial, posicdo da antena e

pressdo de radiacdo solar direta

O modelo completo de efeitos de radiacdo de Marshall e de Luthcke (1994),
implementado parcialmente neste trabalho, considera a pressao de radiagéo solar direta, o
albedo terrestre, a radiacdo infravermelho, a radiagdo térmica do préprio satélite e o
periodo em que o satélite passa pela regido de sombra, onde a pressao de radiacdo solar

ndo atua. Visto que esta € uma perturbacdo diretamente relacionada com os fotons
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incidentes na superficie do satélite, na regido de sombra ndo ha luz e, portanto, ndo ha
incidéncia de fdétons. A parcela referente ao albedo, por exemplo, depende das
caracteristicas da superficie, € variavel com o tempo e a posicdo, sendo cerca de 90%
menor que a parcela da radiacdo solar direta a 700 km de altitude e inversamente
proporcional ao aumento da altitude (LAUTMAN, 1977). Segundo Vokrouhlicky e
Sehnal (1993), a magnitude da pressdo de radiacdo solar direta é cerca de cinco vezes
maior que a forca de albedo, ou seja, a pressdo de radiacdo solar direta e o albedo
representam quase que a totalidade da forca de radiacdo solar que atua em um satélite. A
altitude do T/P é de aproximadamente 1336 km, o que indica influéncia menor ainda do
albedo, e os resultados da Figuras 10.9 e 10.10 aqui apresentados mostraram que a
pressdo de radiacdo solar direta ndo incrementou mudancas significativas, em funcéo da
magnitude muito pequena da aceleracdo de pressdo de radiacdo solar, da ordem de 60 a
80 nano (10°) m/s?, comparadas ao caso anterior. Dessa forma, por serem de magnitude
pelo menos uma ordem de grandeza menor, os efeitos do albedo, da radiacdo
infravermelho e da radiacdo térmica do satélite ndo foram incluidos nas analises deste
trabalho.

As Figuras 10.9 e 10.10 mostram melhorias pouco perceptiveis para DO de 2 horas e de 1
dia. Entretanto, ao se observar o comportamento dos erros nas coordenadas radial, normal
e transversal para 24 horas tanto no dia 18 quanto no dia 19, apresentados nas Figuras
10.7 a 10.10, nota-se um comportamento senoidal, com periodo muito proximo do
periodo orbital do T/P (aproximadamente 2 horas). De acordo com Soyka e Davis (2001),
limitacbes ao modelar forcas dindmicas como funcdo da atitude do satélite, das
propriedades de sua superficie e do ambiente espacial, normalmente resultam em
aceleracGes ndo modeladas, que tendem a ser periddicas, com periodo muito proximo de
um periodo de revolugdo da Orbita do satélite. Este efeito foi detectado nas figuras citadas
em duas situacGes: na primeira, quando a influéncia da atitude foi considerada

isoladamente; e, na segunda, quando a influéncia da pressdo de radiacdo solar direta,

140



modelada em fungdo da atitude do T/P, das propriedades das suas superficies e do
ambiente espacial (fluxo solar) foi considerada.

Verificando modelos dindmicos conhecidos, de acordo com Soyka e Davis (2001), deve
existir na Orbita um residuo de aceleracbes ndo modeladas, que podem aparecer de
diversas formas e por varias razdes. No caso do T/P, a aceleracdo ndo modelada ocorre
em funcéo da pressdo de radiacdo solar e, em Gltima analise, em funcdo da atitude; atua
na coordenada de referéncia do apontamento solar, definida pelo vetor de posicdo do
satélite e pelo vetor de incidéncia do Sol; e as possiveis razdes para 0 aparecimento
destas aceleragdes residuais andmalas séo pressao de radiacdo imperfeitamente modelada,
“self-shadowing”, acoplamento entre propriedades térmicas das superficies néo

consideradas e diferencas entre o0 modelo fisico e o obtido empiricamente.

10.3.4 Atracdo Gravitacional Luni-Solar

Para fazer a analise da influéncia da atracdo luni-solar, a terceira perturbacdo de maior
magnitude que afeta satélites com caracteristicas de Oorbita similares as do T/P, foi
necessario dividir a analise em trés partes: a primeira incluiu apenas o Sol; a segunda,
somente a Lua; e a terceira incluiu a atragéo gravitacional do Sol e da Lua conjuntamente.
Dessa forma, pOde ser destacada a influéncia individual tanto do Sol quanto da Lua no

processo de determinacgéo de oOrbita.

As Figuras 10.11 a 10.16 mostram o comportamento do erro, em metros, em fungdo do
tempo, em segundos, em cada uma das componentes do sistema orbital para os quatro
testes. A inclusdo da atracdo do Sol, da Lua, e do Sol e da Lua simultaneamente, foi
comparada com o resultado da pressao de radiacdo solar direta, para 2 e 24 horas. Nessas
figuras, o indice “prs” indica que perturbacGes devidas ao geopotencial e a pressdo de
radiacdo solar direta (incluindo a posicdo da antena) foram consideradas e os indices

“sol”, “lua” e “sI” indicam que, além das perturbacGes anteriormente citadas, foram
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consideradas para a determinacdo de Orbita a atracdo do Sol, a da Lua, e a do Sol e da

Lua combinadas, respectivamente.

A Tabela 10.6 mostra que, no dia 18, a atracdo do Sol diminui cerca de 18% as
amplitudes da componente normal e 70% o erro minimo na componente transversal, para
2 horas, e em torno de 45% as amplitudes do erro na componente radial, de 18% as
amplitudes na componente normal e de 25% as amplitudes do erro na componente
transversal, para 24 horas. E, no dia 19, a atracdo do Sol diminui cerca de 50% a
amplitude maxima da componente radial e também 50% o erro méximo na componente
transversal, para 2 horas, e em torno de 52% a amplitude méxima do erro na componente
radial, de 11% as amplitudes na componente normal e de 25% as amplitudes do erro na

componente transversal, para 24 horas.

Com dados da Tabela 10.6 também, a atracdo da Lua, no dia 18, diminui 50% o erro
maximo na componente radial, 68% o0 erro maximo e 74% o minimo na componente
normal e cerca de 56% as amplitudes do erro na componente transversal, para 2 horas; e,
para 24 horas, diminui 45% o erro maximo na componente radial, 64% o0 erro maximo e
70% o minimo na componente normal e cerca de 36% a amplitude méxima e de 48% a
minima na componente transversal. E, no dia 19, a atracdo da Lua diminui 26% o erro
maximo na componente radial e 38% 0 erro minimo na componente transversal, para 2
horas e, para 24 horas, 52% o valor maximo da componente radial, aproximadamente
47% as amplitudes da componente normal e 42% o valor minimo da componente

transversal.

E, por fim, com dados da Tabela 10.6 novamente, a atracdo gravitacional luni-solar, no
dia 18, diminui 42% o erro maximo na componente radial, cerca de 91% as amplitudes da
componente normal e de 39% o erro méximo e de 50% o0 minimo na componente

transversal, para 2 horas, e 48% 0 erro maximo na componente radial, cerca de 97% as
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amplitudes da componente normal e em torno de 45% as amplitudes dos erros na
componente transversal, para 24 horas. E, no dia 19, a atracdo luni-solar diminui 45% o
valor maximo e 81% minimo, na componente radial, 29% a amplitude minima da
componente normal e também 29% o erro minimo na componente transversal, para 2
horas e, para 24 horas, 53% o valor maximo da componente radial, cerca de 80% as
amplitudes méxima e minima da componente normal e de 41% o valor minimo da
componente transversal. Todas as comparacOes deste caso foram feitas em relacdo ao

geopotencial.

Conforme os gréficos das Figuras 10.11 a 10.16 mostram, a atracdo do Sol, da Lua e a
luni-solar sdo extremamente relevantes neste trabalho porque atuam diretamente na
amplitude das sendides, em especial na componente normal. Para DO de 2 horas a
melhoria ndo é perceptivel, mas para DO de 1 dia, notou-se diminuicdo consideravel na
amplitude dos erros na componente normal, que se traduz em erros na inclinacdo da
orbita. Conclui-se ainda que a combinagdo das duas atracdes gera o melhor resultado nos
valores maximo e minimo dos erros na coordenada da componente radial e em quase
todos 0s casos para as demais componentes, sendo a influéncia da Lua preponderante em
relacdo a influéncia do Sol. Existem alguns casos em que a atragdo individual da Lua gera
erros menores que a atracdo luni-solar nas componentes radial e transversal, mas a
melhoria ndo ultrapassa 30 cm e, como na componente normal, o melhor caso é o da
combinacdo das duas, este acaba absorvendo os pontos em que o efeito da Lua é melhor.
A atracdo gravitacional luni-solar diminui as amplitudes das sendides da componente
normal de aproximadamente 26 m para 1 m no dia 18 e de 26 m para 5 m no dia 19, em
periodos de 24 horas, relevantes para estas analises, conforme pode ser visto na Tabela
10.6, na Secéo 10.4.

Outro fato notorio nestes graficos é que, apesar de melhorar as amplitudes de todas as

sendides, a inclusdo de tal efeito perturbador ndo elimina o perfil senoidal, resultado de
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aceleracdes ndo modeladas que surgiram na modelagem do geopotencial e da pressao de
radiacdo solar direta, conforme comentado nas Secbes 10.3.1 e 10.3.3. Vale ainda
ressaltar que, em funcéo destas aceleragcdes ndo modeladas e do modelo de pressdo de
radiacdo solar direta estar incompleto, apesar de a pressao de radiacéo solar ser o segundo
efeito de maior magnitude e a atracdo luni-solar o terceiro efeito para satélite com as
caracteristicas do T/P, neste caso a situacdo se inverteu e o efeito da aceleragdo resultante
da atracdo luni-solar é cerca de uma ordem de grandeza maior que o da forca de presséo

de radiacao.
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Figura 10.11 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93, considerando geopotencial, posi¢cdo da antena,

pressdo de radiacédo solar direta e atragdo do Sol
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Figura 10.12 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 19/11/93, considerando geopotencial, posi¢do da antena,
pressao de radiagdo solar direta e atragdo do Sol
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Figura 10.13 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93, considerando geopotencial, posi¢cdo da antena,
pressdo de radiacdo solar direta e atragdo da Lua
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Figura 10.15 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 18/11/93, considerando geopotencial, posi¢do da antena,

pressdo de radiacdo solar direta e atracdo luni-solar
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Figura 10.16 - Erro nas coordenadas radial, normal e transversal para 2 e 24 horas de dados,
respectivamente, dia 19/11/93, considerando geopotencial, posi¢cdo da antena,

pressdo de radiacdo solar direta e atragdo luni-solar
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10.3.5 Analise da Propagagcao de Orbita

Esta Secéo tem o objetivo de analisar o efeito de incluséo de cada uma das perturbagdes
consideradas neste trabalho na propagacao de Orbita, antes da determinacao de orbita via
estimacdo por minimos quadrados. Para tanto, foram feitos graficos com os resultados
dos modelos de propagacao de orbita inseridos no processo de determinacdo de drbita. Os
graficos da Figuras 10.17 e 10.18 apresentam a evolucdo do erro nas coordenadas radial,
normal e transversal, em metros, em funcdo do tempo, em segundos. A analise abrangeu
o0 periodo de 24 horas de dados, intervalo de tempo representativo para a propagacao de

orbita.

A Figura 10.17 inclui o geopotencial, o posicionamento da antena e a pressao de radiacao
solar direta, para o dia 18/11/93, correspondendo aos trés graficos da coluna da esquerda,

e para o dia 19/11/93, correspondendo aos trés graficos da coluna da direita.

J& a Figura 10.18 inclui a atracdo do Sol, a da Lua e a luni-solar, para o dia 18/11/93,
correspondendo aos trés graficos da coluna da esquerda, e para o dia 19/11/93,
correspondendo aos trés graficos da coluna da direita. Vale ressaltar que tais perturbacdes
foram acrescentadas ao geopotencial, ao posicionamento da antena e a pressdo de
radiacdo solar direta, efeitos estes ja considerados anteriormente na Figura 10.17.

Os graficos foram feitos analisando, passo a passo, a inclusdo de cada perturbacédo
considerada, ou seja, a contribuicdo da perturbagdo seguinte quando comparada com o
resultado da anterior. As siglas das legendas dos dois gréaficos tém os mesmos

significados ja mencionados nas sec¢des anteriores deste Capitulo.

Nota-se 0 decréscimo gradativo da amplitude dos erros nas componentes radial e normal,

de maneira expressiva, e em menor grau na componente transversal. Em um caso fortuito,
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no dia 19, nota-se que devido as condicdes iniciais felizes, o erro maximo no final do dia
foi em torno de apenas 4m, quando todas as perturbac6es foram consideradas.

A titulo de sintese, a Tabela 10.7 mostra os valores maximo e minimo da amplitude do

erro em cada coordenada do sistema RTN, para cada perturbacdo considerada, nos dias
18 e 19 de novembro de 1993.
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Tabela 10.7 - Valores maximo e minimo dos erros em cada coordenada do sistema RTN, para as

perturbac@es consideradas, nos dias 18 e 19

Erro (m) - 18/11/93 - 24 horas

Modelo valor R N T
geo Maximo 4.79 51.08 51.08
Minimo -5.41 -53.05 -0.24
atitude Maximo 4.79 51.08 51.08
Minimo -5.41 -53.05 -0.24
ors Maximo 2.43 51.57 31.58
Minimo -0.71 53.50 -0.24
sol Maximo 3.07 43.64 33.70
Minimo -3.62 -45.30 -0.27
Maximo 2.66 18.15 61.69
a1 \inimo 342 -1884] 075
sol-lua Méx_imo 2.77 0.80 62.90
Minimo -3.93 -0.76 -0.38

Erro (m) - 19/11/93 - 24 horas

Modelo valor R N T
geo Maximo 3.88 45.77 37.65
Minimo -4.47 -47.49 -0.28
atitude Maximo 3.88 45.77 37.65
Minimo -4.47 -47.49 -0.28
Maximo 2.90 46.09 39.04
P IMinimo 362| 4775|024
sol Maximo 2.96 43.15 80.45
Minimo -4.80 -43.75 -0.97
ua Maximo 2.60 17.83 0.97
Minimo -1.57 -18.60 -41.80
sol-lua Méx.imo 2.68 1.99 6.37
Minimo -2.78 -1.81 -4.40

Pelas Figuras 10.17 e 10.18 e pela Tabela 10.7 é possivel extrair informacgdes importantes
para a analise da propagacdo de 6rbita. Considerar apenas o geopotencial ou incluir o
posicionamento da antena GPS do T/P no modelo da dindmica do sistema ndo altera

sensivelmente os resultados da propagacdo de Orbita, pois 0 comportamento dos erros ao
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longo do tempo é muito semelhante, sendo inclusive os valores maximo e minimo dos
erros idénticos nos dois casos, para as trés componentes, tanto no dia 18 quanto no dia
19.

J& a inclusdo da pressdo de radiacdo solar direta causa, no dia 18, cerca de 20 m de
melhora no erro maximo da componente transversal, cerca de 2 m nos erros maximo e
minimo da componente radial e praticamente nao altera o valor da componente normal,
enquanto, no dia 19, diminui em torno de 1 m as amplitudes méxima e minima da
componente radial, porém ndo causa melhorias nas demais componentes. AS

comparag0es do caso “prs” foram feitas em relacdo aos resultados do caso “geo”.

A atracdo do Sol praticamente ndo melhora as amplitudes dos erros das componentes
radial e transversal no dia 18, mas diminui cerca de 8 m 0s erros maximo e minimo da
componente normal e, no dia 19, ndo afeta valores maximo e minimo dos erros das
componentes radial e normal, no entanto, dobra o erro méximo da componente

transversal. Estes valores da atragdo do Sol foram comparados com o caso “prs”.

A atracdo do Lua, no dia 18, praticamente n&o altera as amplitudes da componente radial,
mas diminui cerca de 30 m 0s erros maximo e minimo da componente normal e dobra a
amplitude méxima da componente transversal e, no dia 19, diminui cerca de 2 m o valor
méaximo do erro da componente radial, cerca de 30 m as amplitudes da componente
normal e praticamente ndo altera os valores da componente transversal, no entanto,
inverte seus valores, ou seja, em médulo, 0 erro minimo é maior que 0 erro maximo na
componente transversal. Em ambos os dias, os valores da atracdo da Lua também foram

comparados com 0 caso “prs”.

E por fim, a atragdo luni-solar, no dia 18, reduz cerca de 50 m as amplitudes da

componente normal, cerca de 2 m as da componente radial e aumenta cerca de 10 m o
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erro maximo da componente transversal e, no dia 19, apresenta o melhor resultado de
todo o conjunto analisado, diminuindo em torno de 1,5 m as amplitudes da componente
radial, em torno de 40 m as da componente normal e em torno de 30m o erro maximo da

componente transversal.

Todos os valores deste caso, por ser o melhor dos casos de atracdo gravitacional

analisados, foram comparados com os resultados do caso inicial “geo”.

10.4 Conclusdes do Capitulo

A fim de extrair novas conclusdes do Capitulo, serdo necessarias ainda as andlises de
duas tabelas: a Tabela 10.6, que mostra as amplitudes maxima e minima dos erros em
coordenadas orbitais nos seis casos analisados, para os dias 18 e 19 e para o0 curto € 0
longo periodo; e a Tabela 10.8, que apresenta as estatisticas destes mesmos erros, em
termos da média e do desvio padrdo, para os dias 18 e 19, no entanto, apenas para o0
periodo de 24 horas. A razdo para esta analise foi ter sido detectado um perfil senoidal ao
longo do tempo, claramente visivel para as componentes radial e normal, neste intervalo
de tempo, além de uma combinacéo de um perfil secular associado a este comportamento

senoidal para a componente transversal.

Os melhores casos para analise, detectados entre todos os testes, foram o acréscimo do
efeito da pressdo de radiacdo solar direta em relacdo ao geopotencial e o da atracao luni-
solar, também em relacdo ao geopotencial. Isto porque a pressdo de radiacdo solar ja
inclui o efeito da atitude e a atragdo Sol-Lua produz os melhores efeitos, quando

comparada a atracdo do Sol e a atracdo da Lua isoladamente, conforme Secéo 10.3.4.
Para o curto periodo de 2 horas, no dia 18, a pressao de radiagdo solar diminui até 43% o

valor da componente radial e 16% o valor transversal e, no dia 19, até 32% o valor da

componente radial e 26% o valor da transversal. Em ambos os casos, ela ndo atua
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favoravelmente na componente normal. J& a atracdo luni-solar, no dia 18, diminui no
maximo 42% o valor da componente radial, 91% o valor da normal e 30% o valor da
transversal e, no dia 19, no maximo 45% o valor da componente radial, 29% o valor da

normal e também 29% o valor da transversal.

Para o longo periodo de 24 horas, no dia 18, a pressao de radiacdo solar diminui até 42%
o valor da componente radial e 30% o valor transversal e, no dia 19, até 20% o valor da
componente radial e 7% o valor da transversal. Em ambos os casos, ela ndo atua
favoravelmente na componente normal, conforme ocorreu para o curto periodo. Ja a
atracdo luni-solar, no dia 18, diminui no maximo 48% o valor da componente radial, 97%
o0 valor da normal e 47% o valor da transversal e, no dia 19, no maximo 23% o valor da

componente radial, 81% o valor da normal e 41% o valor da transversal.

Em termos dos erros nas componentes radial e transversal ndo se justificaria a inclusao da
atracdo luni-solar, mas ela se torna fundamental na medida em que é responsavel pela
acentuada gqueda nas amplitudes dos erros na componente normal e, conseqiientemente,
no médulo do erro em posicdo, que € invariante com o sistema de coordenadas, mas

sofrerd alteragdes se os valores de suas componentes forem diminuidas.

No dia 18/11, por exemplo, para o curto periodo, o valor maximo do erro do médulo de
posicao quando somente se considera o geopotencial € 4,61 m, quando se inclui a pressdo
de radiac&o solar direta é 4,49 m e cai para 1,36 m se a atrag&o luni-solar for considerada.
Isto indica uma melhoria de 70% com a inclusdo da atracdo Sol-Lua, contra apenas 3%

de melhoria da presséo de radiacao solar.
Neste mesmo dia, para o longo periodo, 0 maximo do modulo do erro de posi¢do apenas

com o geopotencial é 29,31 m, quando se inclui a pressdo de radiacdo solar direta é 28,11

m e cai para 6,57 m se a atragdo luni-solar for considerada. Isto indica uma diminuic¢ao no
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valor méaximo de 78% com a inclusdo da atracdo Sol-Lua, contra apenas 4% com a

inclusdo da presséo de radiacao solar.

Ja no dia 19/11, para o curto periodo, o valor maximo do modulo de posi¢do quando
somente se considera o geopotencial é 5,06 m, quando se inclui a pressdo de radiacdo
solar direta € 4,28 m e cai para 3,68 m se a atracdo luni-solar for considerada. Isto indica
uma melhoria de 27% com a inclusdo da atracdo Sol-Lua, contra 15% de melhoria da

pressdo de radiacdo solar.

Neste mesmo dia, para o longo periodo, 0 méximo do médulo de posi¢cdo apenas com 0
geopotencial é 27,74 m, quando se inclui a pressdo de radiacdo solar direta é 26,11 m e
cai para 9,34 m se a atracdo luni-solar for considerada. Isto indica uma diminui¢do no
valor maximo de 66% com a inclusdo da atracdo Sol-Lua, contra apenas 6% com a

inclusdo da pressdo de radiacéo solar.

A Tabela 10.8 mostra as estatisticas dos erros (média e desvio-padrdo) nas componentes

radial, normal, e transversal, para DO de longo periodo de 24 horas.

No modelo “prs”, em relacdo ao “geopotencial”, os desvios-padrdo na componente radial
diminuiram cerca de 0,5 m; néo se alteraram na normal, e diminuiram 1 m na transversal.
Este fato mostra que a pressao de radiacdo melhora o0 modelo de forcas nas componentes

radial e transversal.

No modelo “sI” (que considera geopotencial, pressdo de radiacéo solar e atracdo Sol-Lua)
em relacdo ao geopotencial, a melhoria foi significativa. Os desvios-padrao diminuiram
cerca de 1 m na componente radial, pelo menos 6 m na normal e cerca de 2 m na

transversal.
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ApoOs a insercdo desse conjunto de perturbagcfes, notou-se que erros senoidais de
freqiiéncia aproximada de um ciclo por periodo orbital ficaram remanescentes. O esforco
para diminuicdo desses erros esta na direcdo da inclusdo de aceleragdes ndo modeladas
(residuais) empiricas (SOYKA e DAVIS, 2001). No momento, o objetivo do trabalho se
ateve a forcas fisicamente modelaveis. Acredita-se que, antes da inclusdo das aceleragdes
empiricas, ainda hd margem para inclusdo de efeitos fisicamente modelaveis, como
efeitos de marés sélidas e oceénicas, precessdo e nutacdo de coordenadas, efeitos

relativisticos, etc.
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Tabela 10.8 - Estatistica dos erros no sistema RTN para 24 horas, nos dia 18 e 19, considerando

todas as perturbacgdes analisadas

Erros (m) - Geopotencial
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.063 -0.374 -1.298 0.077 -0.391 -1.956
desvio padréo 2.468 11.184 5.096 3.071 10.657 6.042
Erros (m) - Atitude
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.062 -0.385 -0.437 0.078 -0.394 -1.105
desvio padréo 2.005 11.165 4.240 2.672 10.780 5.250
Erros (m) - PRS
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.063 -0.348 -0.349 -0.005 -0.370 -1.131
desvio padréo 1.796 11.259 3.954 2.499 10.776 4.988
Erros (m) - Sol
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.090 -0.382 -0.375 0.009 -0.188 -1.088
desvio padréo 1.769 9.785 3.789 2.475 9.935 4.929
Erros (m) - Lua
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.000 0.051 -0.306 -0.036 -0.175 -1.172
desvio padréo 1.577 3.770 3.362 2.266 5.438 4.588
Erros (m) - Sol-Lua
18/11/1993 19/11/1993
R N T R N T
média 0.028 0.016 -0.331 -0.019 -0.004 -1.125
desvio padréo 1.522 0.342 3.169 2.219 3.568 4.462
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11 CONCLUSOES E SUGESTOES

Neste Capitulo serdo expostas as principais conclusfes deste trabalho e as sugestdes para

trabalhos futuros, de acordo com os fatos descobertos no desenvolvimento do mesmo.

11.1 Conclusoes

O objetivo deste trabalho foi aprimorar um sistema de determinacdo de 6rbita de um
satélite que leva um receptor GPS a bordo. Usam-se medidas de pseudo-distancia
coletadas pelo receptor GPS em uma unica freqiéncia L1, entre o satélite usuario e a
constelacdo GPS, para processamento pelo estimador de 6rbita. O estimador considerado
foi 0 método de minimos quadrados recursivo através de rotagdes ortogonais de Givens,
com a finalidade de minimizar armazenamento e de evitar problemas numéricos e de
inversdo de matrizes. O modelo de forcas incluiu o geopotencial até ordem e grau 50
(com coeficientes do modelo JGM-2), um modelo de pressdo de radiacdo especifico para
o satélite Topex/Poseidon T/P (que inclui a posi¢do da antena e, em ultima analise, a
influéncia da atitude do satélite) e a atracdo gravitacional luni-solar. O periodo de analise
cobriu um curto periodo de 2 horas (aproximadamente um periodo orbital do T/P) e um
longo periodo de 24 horas, para dois dias distintos (18 e 19 de novembro de 1993).
Apesar do atraso ionosférico ndo afetar significativamente o resultado de determinagéo
de drbita (CHIARADIA et al., 2000(b)), as medidas de pseudo-distancia foram corrigidas
do efeito ionosférico. Assumiu-se que requisitos de tempo real ndo estavam presentes,
entretanto, considerou-se conveniente manter baixo custo computacional, com precisdo

suficiente para posicionamento de satélites ao nivel de 10 m para 24 horas de dados.

Resultados deste trabalho, utilizando dados reais do T/P, para os dias 18 e 19 de
novembro de 1993, foram comparados com os arquivos de referéncia do POE/JPL
(Precision Orbit Ephemeris / Jet Propulsion Laboratory). Para determinacdo de Orbita
(DO) de curto periodo de 2 horas, 0 modulo do erro em posicdo foi de 2 a 6 m,
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dependendo do modelo de forgas utilizado (0 mais completo e o que inclui apenas
perturbacdes devidas ao geopotencial). Ja para DO de longo periodo (24 horas), o
modulo do erro em posicéo ficou entre 7 e 30 m, conforme o modelo de forgas se tornou
mais complexo. Todos os casos foram analisados sem a degradacdo dos sinais das
medidas, isto é, somente incluindo satélites GPS com SA (disponibilidade seletiva)
desativada.

Os residuos de pseudo-distancia, para os dias 18 e 19, tipicamente mantiveram um desvio
padréo entre 3 e 5 m para 2 horas e entre 11 e 13 m para 24 horas. A alteracdo do modelo
de perturbacdes ndo alterou significativamente as estatisticas. Ja& a média esteve proxima
de zero apds convergéncia, para quaisquer dia ou periodo, conforme mostrou a Tabela
10.5.

Os resultados obtidos neste trabalho mostram que as perturbacbes devidas a atracéo
gravitacional luni-solar tém maior influéncia na determinacdo de Orbita que aquelas
devidas a pressédo de radiacédo solar, pois como foi mostrado na Sec¢édo 10.4, o modelo que
inclui pressdo de radiacdo melhora no maximo 15% a precisdo em posi¢do, enquanto o
modelo que inclui a atracdo luni-solar (e também a pressdo de radiacdo solar direta)
melhora a mesma precisdo no minimo 27%, chegando até a 78%. Esta inversdo de ordem
de importancia entre tais perturbac6es se deve a aceleracfes ndo modeladas residuais que
aparecem na modelagem da pressdao de radiacdo solar e do geopotencial, fato que nédo
ocorre com a atracdo luni-solar, e porque o modelo de pressdo de radiacdo solar estd

incompleto.

Através dos resultados obtidos, verificou-se ainda que 0 método de minimos quadrados
através de rotacGes seqlienciais de Givens e o uso do posicionamento via GPS mostraram
confiabilidade e precisdo suficientes para a determinacao de Orbitas de satélites artificiais,

chegando ao nivel abaixo de 10 m com certo esforco de modelagem das perturbacgdes
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orbitais principais (geopotencial de alta ordem, atragdo gravitacional do Sol e da Lua, e

pressédo de radiacdo solar direta).

11.2 Sugestdes para Extenséo do Trabalho

Neste trabalho, o procedimento de determinacdo de Orbitas apresentado utilizou dados
reais do satélite Topex/Poseidon. Os resultados obtidos foram comparados com o0s
arquivos de referéncia do POE/JPL, que apresentam estimativas de posi¢do com erro de
no maximo 15 cm, enquanto este trabalho apresentou estimativas de posi¢do com erros de
no maximo 2 m para curto periodo (2 horas) e 7 m para longo periodo (24 horas),
considerando o modelo completo de forgas utilizado. Para que estes erros sejam menores
ainda, com base em algumas dificuldades passadas durante o desenvolvimento deste
trabalho, algumas sugestbes sdo feitas, no sentido de melhorar o procedimento de

determinacdo de orbita:

= Incluir na modelagem da dindmica do problema um modelo de geopotencial mais
preciso, aumentando a ordem e o grau do modelo JGM-2 adotado ou substituindo-
o por um modelo mais sofisticado, 0 JGM-3, grau de ordem 70. Vale ressaltar que
aumentar a ordem e o grau do modelo aumentara a carga computacional e podera
gerar problemas numéricos, dada a ordem de grandeza de alguns coeficientes dos

harmonicos esféricos (10™%").

= Incluir perturbagbes modelaveis de menor magnitude: arrasto atmosférico, mares
terrestres e oceénicas, efeito relativistico e outras forcas de radiacdo (albedo,

radiacéo infravermelho, radiacéo térmica).
= Estimar as aceleragdes ndo modeladas decorrentes do truncamento do modelo do

geopotencial e da forca de pressdo de radiacdo modelada em funcgéo da atitude,

das superficies do satélite e das condicbes do ambiente espacial (fluxo solar). E
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importante salientar que estimar tais aceleragcdes causaria mudancas drésticas no
algoritmo de determinag&o de drbita, por alterar significativamente a dimenséo do

vetor de estado a ser analisado. A estimacdo de aceleracdes na freqiéncia

%evolugéo’ geraria cerca de 12 aceleragdes por dia (12 érbitas por dia), do tipo

A+ Bsen(wt + ¢). Se os parametros A, B e ¢ sdo estimados e aceleracbes nas

componentes normal e transversal sdo modeladas, o estado aumenta em 72

elementos.
Utilizar medidas GPS mais precisas (desvio-padrdao de 5 mm), do tipo fase da

portadora, o que implica em adicionar o problema de resolver as ambiguidades
relacionadas com este tipo de medida, de dificil tratamento.
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