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RESUMO

Um agoritmo simplificado e compacto com baixo custo computacional
fornecendo precisdo em torno de dezenas de metros para determinacdo de odrbita de
satélites artificiais em tempo rea e a bordo, usando o Sistema de Posicionamento
Global (GPS), é desenvolvido neste trabalho. O vetor de estado, composto da posi¢éo,
velocidade, tendéncia, deriva e taxa de deriva do relogio do receptor GPS, é estimado
pelo filtro de Kaman estendido. O integrador numérico Runge-Kutta de passo fixo de
guarta ordem é utilizado para integrar o vetor de estado. As equacGes de movimento
consideram somente perturbacdes devidas ao geopotencial. A matriz de covariancia dos
erros do estado é propagada através da matriz de transicdo calculada de maneira
otimizada. As medidas GPS de Unica frequéncia sdo utilizadas como medidas de
observacao. Estas sdo corrigidas com relagdo ao atraso dos rel 6gios dos satélites GPS e
do receptor. O efeito ionosférico é considerado nas medidas através do modelo de dupla
freqUéncia, somente para avaliacdo do impacto na precisdo. Dados reais do satélite
Topex/Poseidon sdo utilizados para validar este algoritmo. Os resultados obtidos séo
comparados com os arquivos de efemérides precisas POE deste satélite produzidas pelo
JPL/NASA. Os erros em posicao e em velocidade obtidos sdo de 15 a20 m e de 0,014 a
0,018 m/s, respectivamente, com ou sem Disponibilidade Seletiva (SA). Um método
para determinacdo de manobras orbitais bi-impulsivas e coplanares € testado e
implementado com sucesso com 0 objetivo de tornar o satélite autbnomo com relacéo
a0 caculo de manobras orbitais. As diversas simulaces efetuadas mostram que este
método converge para a solucdo Gtima em um tempo curto o suficiente para viabilizar
aplicactes em tempo real e com calculos efetuados a bordo do satélite. Os resultados
obtidos mostram desempenho consistente para o problema proposto.






AUTONOMOUSARTIFICIAL SATELLITE ORBIT DETERMINATION
AND MANEUVER IN REAL-TIME USING SINGLE FREQUENCY
GPSMEASUREMENTS

ABSTRACT

A simplified and compact algorithm with low computational cost providing an
accuracy around tens of meters for artificial satellite orbit determination in real-time and
onboard, using the Globa Positioning System (GPS), is developed in this work. The
state vector, composed of the position, velocity, bias, drift, and drift rate of the GPS
receiver clock, is estimated by the extended Kalman filter. The fourth order Runge-
Kutta numerical integrator is used to integrate the state vector. In the equations of
motion are considered only the perturbations due to the geopotential. The state error
covariance matrix is propagated through the transition matrix, which is calculated in an
optimized way. The single frequency GPS measurements are used as observation ones.
These are corrected regarding GPS satellite and receiver clock offsets. The ionospheric
effect is evaluated on these measurements by the dual frequency model to measure the
impact in the accuracy. To validate this algorithm, the real data of the Topex/Poseidon
satellite are used. The results are compared against the precise ephemerides orbit POE
files of this satellite released by JPL/NASA. The position and velocity errors obtained
vary from 15 to 20 m and from 0.014 to 0.018 m/s, respectively, with and without
Selective Availability (SA). In addition, a method for bi-impulsive coplanar orbital
maneuver determination is tested and implemented successfully, with the goa of
increasing the satellite autonomy regarding the calculation of orbital maneuver. The
developed simulations show that this method converges to the optimal solution in a
short time interval, enough to be implemented in real-time applications with onboard
computations. The obtained results show a consistent performance for the proposal
problem.
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LISTA DE SIMBOLOS

Latinos

a semi-eixo maior
aceleracdo do satélite
b vetor do desvio do rel6gio do receptor GPS
bo tendéncia do rel6gio do receptor GPS
by deriva do rel6gio do receptor GPS
b, taxa de deriva do rel6gio do receptor GPS
o velocidade da luz
E anomalia excéntrica
e excentricidade
f funcdo vetorial do estado e do tempo
F matriz das derivadas parciais
I matriz identidade
N7 efeito do achatamento da Terra
M anomalia média
0 meatriz nula
P matriz de covariancia do erro do estado
Q matriz de densidade espectral do ruido da dindmica
r distanciaradial

R matriz de covariancia do erro de observacdo
r vetor posicéo
le raio da Terra

r vetor velocidade

4 vetor aceleracéo

t instante de observacéo
% vetor velocidade

X vetor estado



X, Y, Z coordenadas de posi¢éo

X,¥,2 coordenadas de velocidade

z vetor observacéo
Gregos

F matriz transicéo

e ruidos de observacéo

I comprimento de onda

m constante gravitacional terrestre

r disténcia geométrica entre a antena do satélite GPS e a do receptor GPS
re pseudo-distancia calculada

S desvio padréo

t tempo de propagacéo do sinal

w argumento do perigeu

Dion erro devido ao atraso ionosférico

Dtgps desvio do reldgio do satélite GPS

Dt,  desvio do relégio do receptor GPS

DT  tempo acumulado desde a primeira medida
Dt tempo de propagacao

Dr diferenca entre os vetores de posi¢céo

DV  incremento de velocidade

Dr diferenca entre os vetores de velocidade

indicessuperiores

WGS encontra-se no sistema terrestre WGS-84
- atualizado

propagado



Indicesinferiores

0 inicia

1 transferéncia
2 final

e Terra

GEO geopotencial
GPS refere-se a dados dos satélites GPS

u refere-se ao receptor GPS






A-S
BIRD
C/A
CAPES
CDDIS
CET
CIC
CNES
COSPAR
CTC
DGPS
DJ

DM
DLR
DMC
DORIS

ECEF
EF
EUVE
GLONASS
GPS
GSFC
GSOC
HOW
IAU
IERS
IGS
INPE
IODC
IRI
J2000
JGM
JPL
L1

L2
MoD
NASA
P

PEF
POD
PODPS

LISTASDE SIGLASE ABREVIATURAS

Anti-Spoofing

Bispectral Infrared Detection Mission
Coarse/Acquisition code

Coordenacéo de Aperfeicoamento de Pessoal de Nivel Superior
Crustal Dynamics Data Information System
Conteudo Eletronico Tota

Sistema de coordenadas inerciais convencional
Centre National d’ Etudes Spatiales

Comité de Pesquisas Espaciais

Sistema de coordenadas terrestres convencional
Differencia GPS

Data Juliana

Data Juliana M odificada

Deutsches Zentrum fr Luft-Raumfahrt
Divisdo de Mecanica Espacia e Controle
Doppler Orbitography and Radio positioning Integrated by
Satellite

Earth centered Earth fixed system

Earth-fixed equator and prime meridian
Extreme Ultraviolet Explorer satellite

Global Navigation Satellite System

Global Positioning System

Goddard Space Flight Center

German Space Operation Center

Handover over Word

International Astronomical Union

International Earth Rotation Service
International GPS Service for Geodynamics
Instituto Nacional de Pesquisa Espaciais

Issue of Date, Clock

International Reference |onosphere

Earth mean equator and equinox of date

Joint Gravity Model

Jet Propulsion Laboratory

Portadora L1 (1575,42 MH2z)

Portadora L2 (1227,6 Mhz)

Earth mean equator and equinox of date
National Aeronautics and Space Administration
Precise code

Pseudo Earth-fixed equator and prime meridian
Precise Orbit Determination

Topex/Poseidon Precision Orbit Determination Production



POE
PRN
RINEX
RK4
RK8
RMS

SA

SR
SP3

T/P
TDRSS
TECU
TLM
ToD
TRANSIT
UCET
uT

uTC
WGS-84
Y -code

Precision Orbit Ephemeris

Pseudorandon noise

Recelver Independent Exchange (Format)
Runge-Kutta de quarta ordem
Runge-Kutta de oitava ordem

Root meter square

Selective Availability

Satellite Laser Ranging

Tipo de formato de dados

Ocean TOPography EXperiment (TOPEX)/Poseidon
Tracking and Data Relay Satellite System
Tota Electron Content Unit

Telemetry Word

Earth true equator and equinox of date
Navy Navigation Satellite System
Unidades de CET

Universa Time

Universal Time Coordinated

World Geodetic System of 1984
Encrypted P-code



CAPITULO 1

INTRODUCAO

Segundo Raol e Sinha (1985), determinacdo de orbita de um satélite artificial € o
processo de obtencéo de valores dos parametros que completamente especificam o seu
movimento no espago, baseado em um conjunto de observactes deste satélite. Estas
observaches podem ser obtidas através de sistemas de rastreamento em solo ou de
sensores a bordo do veiculo espacial. Técnicas modernas de observacdo sdo atualmente
capazes de medir a distancia entre o instrumento e o satélite com a precisdo de

centimetros ou até melhor.

A determinacdo de drbita pode ser feita de diversas maneiras e pode depender, em parte,

das caracteristicas da 6rbita do satélite e das necessidades da missdo.

Realizar uma manobra orbital significa transferir o satélite de uma orbita para outra. A
manobra torna-se necess&ria quando ocorrem desvios nos parametros orbitais do
satélite, no momento da sua injecdo, fazendo com que ele se encontre em um Orbita
diferente da nominal. Ou ainda, esta manobra pode estar prevista na prépria missdo ou
pode ser apenas uma manobra de correcdo. A manobra, em geral, € determinada pelo
centro de controle. Com advento de computadores compactos e velozes, tal manobra

pode ser calculada e controlada de forma autbnoma.

Os sistemas de rastreamento baseados em solo séo agqueles que usam redes de estagoes
de rastreamento topocéntricas (na superficie terrestre). Este sistema emprega
computadores de razoavel capacidade para o processamento de dados e a determinacéo
da orbita. As medidas tipicas feitas pelas estagdes de rastreamento sdo as de alcance

(range), velocidade radial (range-rate) e angulos de azimute e elevacéo.

Algumas vantagens e desvantagens do uso de sistemas de rastreamento baseados em

solo sdo:
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Alto custo de construcéo, operacdo e manutencao;

Rastreia poucos satélites simultaneamente;

Necessita tempo para estabelecer comunicacéo;

A determinacdo da orbita e o controle séo feitos através das estacfes e dos
centros de controle;

Visibilidade limitada;

Suscetivel ainterferéncia;

Confiabilidade e robustez comprovadas,

A precisdo pode ser comprometida devido as limitagdes de modelagem;
Caracteristica multimissdo (podendo rastrear vérias satélites distintos e

Orbitas distintas).

A necessidade de maior cobertura de rastreamento, comunicagdo e tempo para
determinacdo de drbita fez com que os satélites em grandes altitudes se tornassem
estacOes de rastreamento operacionais. S80 exemplos os sistemas Navy Navigation
Satellite System (TRANSIT), TIMATION, Global Positioning System (GPS) e Global
Navigation Satellite System (GLONASS). Parkinson (1997) descreve as origens, a

evolucdo e o futuro dos sistemas de navegacdo por satélites.

As medidas obtidas por algum tipo de sensor a bordo do veiculo espacial podem ser
transmitidas para 0 solo e processadas por alguma técnica de estimacdo; ou um
microcomputador a bordo do veiculo pode processar as informacfes utilizando um
algoritmo de filtragem gue sgja computacionalmente eficiente e numericamente estavel
e preciso. O progresso tecnolégico nos equipamentos de comunicacdo e dos
microcomputadores fez com que o monitoramento pudesse se tornar autbnomo e
continuo e 0s equipamentos se tornassem baratos, menores e mais precisos, Como 0 caso

dos receptores GPS, especiamente os de uma fregiiéncia.

Hoje, 0 sistema GPS € um excelente sistema de navegacdo por satélites, que vem sendo

utilizado em terra, no mar e no espaco. Alguns veiculos espaciais que possuem um
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receptor GPS a bordo para medir sua posi¢cdo no espaco ja foram langados e varios
outros serdo lancados em um futuro proximo. Os exemplos mais significativos sdo o
satélite Extreme Ultraviolet Explorer (EUVE), lancado em junho de 1992 com um
receptor de uma freqiéncia (Gold et al., 1994); o satélite Ocean TOPography
Experiment (Topex)/Poseidon (T/P) langcado em agosto de 1992 com um receptor GPS
de duas frequiéncias como experimento (Fu et a., 1994); o satélite MicroLab-1, lancado
em 1995 com o receptor GPS/IMET como experimento (Montenbruck e Gill, 2000); a
estacdo espacial MIR, que possui um receptor GPS desde maio de 1996 (Gill, 1997); o
satélite Bispectral Infrared Detection Mission (BIRD), cujo langamento esta previsto
depois de maio de 2001 (Gill et al., 2000); EOS ICESat, cujo lancamento esta previsto
parajulho de 2001 (Rim et al., 2000).

Algumas vantagens e desvantagens em utilizar um receptor GPS a bordo para

determinacdo e manobra de Orbita sdo:

Baixo custo de equipamentos e de manutengdo em solo;

Atende inimeros usuarios;

Répida obtencéo das informagdes transmitidas pel os satélites;

Permite navegacao autdbnoma e em tempo redl;

Cobertura global;

Existem sempre satélites visiveis;

Altaimunidade a interferéncia;

Qualificagdo espacial ndo totalmente provada para navegacdo auténoma;
Alta precisdo no célculo da posicdo devida a geometria favoravel;
Cdalculo de manaobras orbitais a bordo;

Necessidade de um receptor por satélite.
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1.1 MOTIVACAO

O Instituto Naciona de Pesquisas Espaciais (INPE) vem determinando a Orbita de seus
satélites com muito sucesso utilizando estagdes de rastreamento terrestres |localizadas
em pontos estratégicos do Brasil. Mas, a necessidade de realizar esta tarefa com maior
precisdo e baixo custo computacional sdo sempre desafios constantes. A cada dia, novas
técnicas vém sendo desenvolvidas, como a utilizagdo do sistema GPS. Porém, este tipo
de tecnologia ainda n&o foi utilizado com esta finalidade pelo INPE ou por qualquer

instituto ou satélite brasileiro.

A utilizacdo de um receptor GPS a bordo de um satélite artificia permite a
determinacdo e o calculo de manobras orbitais em tempo real, autdbnoma, praticamente
sem problemas de visibilidade, com melhora na precisdo e baixo custo computacional e
financeiro. Diante disto, houve a necessidade de desenvolver um agoritmo compacto
para determinacao de érbita em tempo real para ser utilizado a bordo e implementar um
algoritmo para cdculo de manobras orbitais bi-impulsivas coplanares que possa ser

utilizado a bordo fornecendo a solugdo 6tima em tempo real.

1.2 OBJETIVOS

O principal objetivo deste trabalho € desenvolver e analisar um agoritmo para
determinacdo e calculo de manobras de drbita de satélites artificiais que permita sua

navegacao autdbnoma. Paraisto, alguns pontos essenciais séo considerados:

Determinacdo em tempo redl, isto € sem armazenamento de dados;
Calculo de manobra orbital em tempo redl;

Sistema compacto;

Determinacdo e calculo de manobra orbital a bordo do veiculo espacid,;
Equipamento barato, smples e preciso;

Baixo custo computacional;
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Estimador robusto;
Modelo do sistema simplificado;
Precisdo relativa — dezenas de metros;

Manobras orbitais autbnomas.

Para satisfazer todas as exigéncias citadas acima, 0s seguintes recursos foram adotados:

Equipamento GPS;

Filtro de Kalman estendido;

Perturbacdes devidas ao geopotencia paraintegrar o estado orbital;

Integrar a matriz de transicdo utilizando o movimento kepleriano puro ou
perturbado pelo efeito do achatamento terrestre;

O uso da medida de pseudo-distéancia em uma frequiéncia (L 1);

Manobra orbital bi-impulsiva coplanar com consumo minimo de combustivel.

1.3 SINTESE DO TRABALHO

Capitulo 1: E feita uma introducdo do trabalho dando énfase a motivagio e seus

objetivos principais.

Capitulo 2: E feita um revisdo da literatura dando énfase & determinacdo de drbita

utilizando o sistema GPS e manobras orbitais bi-impulsivas coplanares.

Capitulo 3: E realizada uma breve descricio do sistema GPS.

Capitulo 4: E apresentada a metodologia adotada neste trabalho. Descreve-se de forma
suscinta como sera feita a determinacéo de oOrbita. As medidas de receptores GPS séo
descritas de forma concisa. O agoritmo de filtro de Kalman estendido para medidas
discretas é descrito. O modelo de forgas considera somente as perturbacdes devidas ao
geopotencia. O integrador numérico adotado para propagar o estado é o Runge-Kutta
de passo fixo de quarta ordem (RK4), que € também descrito nesse capitulo.
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Capitulo 5: S8o apresentadas, de forma sucinta, as fontes de erros do sistema GPS. O
modelo de medida usando a pseudo-distancia em uma frequéncia e as correcdes dos
erros dos relégios, do instante de recepcdo e transmissdo para corrigir as pseudo-

distancias sdo descritas.

Capitulo 6: Sao descritos alguns model os usados para corrigir o efeito ionosférico nas
medidas GPS, como o modelo de uma (Klobuchar, 1987) e duas freqliéncias e empirico
de ionosfera International Reference lonosphere -95 (IR1-95) e plasmasfera (Gallagher
et a., 1988). Neste capitulo, € anadisada a necessidade do uso de agum modelo de
correcdo ionosférica para satélites artificiais acima de 1.000 km e indica-se,

preferencialmente, qual modelo deve ser utilizado.

Capitulo 7. Dois métodos sdo andisados neste trabaho com a finalidade de obter
melhor precisdo e menor gasto computacional para o calculo da matriz de transicéo. O
primeiro considera somente 0 movimento kepleriano puro; e o segundo considera o
efeito do achatamento terrestre na matriz de transicdo segundo o método proposto por

Markley (1986). Estes métodos e a comparacao entre eles sdo descritos neste capitulo.

Capitulo 8: E feita uma descricdo dos dados utilizados para validar o agoritmo proposto

por este trabalho e aforma como eles podem ser encontrados.

Capitulo 9 E analisado qual o melhor modelo de forgas e o tamanho do passo de
integracéo adequado as necessidades deste trabalho. Como esta exposto 0 modelo de
forcas no Capitulo 4, as perturbagdes consideradas neste trabalho foram as devidas ao
geopotencial. Entdo, neste capitulo, sdo verificados e analisados o grau e a ordem dos
coeficientes harmbnicos a serem considerados, ponderando precisdo com gasto

computacional.

Capitulo 10: Os testes redlizados utilizando dados reais do satélite T/P para

determinacéo de Orbita de satélites artificiais sGo apresentados. Foram realizados testes
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para oito dias completos de observacdo. Os erros estatisticos dos oito dias sdo

apresentados.

Capitulo 11: E feito um estudo dos modelos de transferéncias de Orbitas, métodos

impulsivos, manobras com empuxo continuo e autbnoma impulsiva.

Capitulo 12: A teoria utilizada para realizar manobras orbitais coplanares autbnomas é
descrita. O Problema de Lambert com minimo DeltaV é usado e descrito neste
trabalho. S&o realizados testes para manobras orbitais bi-impulsivas coplanares variando
0 semi-eixo maior e a excentricidade. Foram utilizados os mesmos dados reais do
Capitulo 10.

Capitulo 13: A conclusdo e a contribuicdo deste trabalho e as sugestGes para futuros

trabal hos séo apresentadas.

Apéndice A: Os formatos Receiver Independent Exchange (RINEX) e SP3 sdo descritos.
Exemplos destes formatos séo apresentados.

Apéndice B Os sistemas de referéncias usados e as transformacfes de sistemas de
referéncia e de tempo realizadas neste trabalho sdo apresentados.

Apéndice C: Sao feitas descricdes do modelo gravitacional terrestre Joint Gravity
Mode-2 (JGM-2) e do sistema de referéncia World Geodetic System de 1984 (WGS-84).

Apéndice D: E feita uma descricio do satélite T/P. Os parametros orbitais nominais e as

constantes deste satélite encontram-se neste apéndice.
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CAPITULO 2

REVISAO DA LITERATURA

Ao longo dos anos, os requisitos das missdes ficaram mais rigorosos. Com isto, 0s
métodos de determinacdo de Orbita tiveram que se tornar mais precisos sem aumentar
custos computacionais. Vé&rios métodos foram desenvolvidos e aperfeicoados com

relacdo ao modelo do sistema dindmico, as medidas e as técnicas de estimacéo.

O modelo do sistema completo consiste na descricdo matemética para a dindmica do
movimento orbital de um satélite e para as medidas, considerando todas as fontes de

erros e perturbacdes possives.

O modelo da dindmica consiste nas equacBes do movimento orbital do satélite e no
conjunto de parametros orbitais que definem completamente a orbita. As equacdes da
dinémica devem incluir a influéncia das perturbagdes com o objetivo de tentar modelar,

o mais fielmente possivel, o sistemafisico.

O modelo da medida é definido pelo tipo de equipamento utilizado. Inclui a
especificagdo das coordenadas do observador, do modelo da Terra e de certos

parametros que permitem transformar e corrigir as coordenadas.

Inicialmente, a Orbita de um satélite artificial era conhecida utilizando medidas feitas
pelas estacOes de rastreamento terrestre, como os trabalhos desenvolvidos no INPE de
Paiva (1981) e Kuga (1982). Nestes trabahos, foram utilizados procedimentos de
estimacao adaptativa para determinar a Orbita de satélites artificiais em tempo real. O
filtro de Kalman estendido foi utilizado como estimador de estado.

Como continuacdo do seu trabalho, Kuga (1989) estudou técnicas de filtragem e

suavizacdo aplicadas a determinacdo de orbitas de satélites. O filtro de Kaman foi

implementa-lo na forma fatorizada UD em conjunto com técnicas adaptativas para
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estimar o nivel de ruido dindmico, que é utilizado para prevenir a divergéncia das
estimativas devidas ao modelo impreciso do movimento orbital. Outros estudos foram
realizados no INPE com respeito a estimagdo adaptativa, como os de Rios Neto e Kuga
(1981), Rios Neto et a. (1982), Rios Neto e Kuga (1982), Rios Neto e Paiva (1983),
Orlando e Rios Neto (1984), Rios Neto e Kuga (1985) e Kuga et al. (1989).

Determinacdo de drbita usando sistema de navegagdo por satélites, como o sistema
GPS, é uma atividade que surgiu no comeco dos anos 80. Desenvolvimentos recentes
tém mostrado precisdo abaixo de 13 cm para missdes de satélites com altimetro. Um
ambiente de operacdo de pOs-processamento é necessario para atingir esta precisao, com

um atraso do tempo que pode atingir uma semana ou mais (Bertiger et al., 1994).

Lopes e Kuga (1986, 1988) desenvolveram um procedimento para determinar uma
oOrbita através do processamento de medidas GPS de uma frequéncia. Os erros e as
matrizes de covariancia foram obtidos levando em conta, ndo somente os erros das
medidas, mas também, as incertezas nas posi¢des e velocidades dos satélites GPS. Erros
sistematicos devidos aos relégios assincronos foram considerados. Utilizaram o método

dos minimos quadrados como estimador de estado.

Paiva (1989) desenvolveu um procedimento para determinacéo de orbita a bordo de
satélites artificiais terrestres. Utilizou um modelo simples para a dindmica do satélite e o
filtro de Kalman estendido, como estimador de estado. A dindmica do movimento do
satélite foi representada por expressdes polinomiais para cada elemento orbital. As
observacdes GPS, como alcance e velocidade radial, obtidas a bordo do satélite artificial
foram processadas sequenciamente. Os resultados de testes foram obtidos sob

condic¢des simuladas.

Osorio (1992) usou as variaveis de Poincaré modificadas para representar 0 movimento
do satélite. O filtro estendido de Kalman foi utilizado como estimador de estado e a
forma (quadrética) de Joseph foi usada para atualizar a matriz de covariancia. Utilizou a

medida de fase nas duas frequiéncias para obter o posicionamento preciso dos satélites,
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fixar a ambiglidade das fases, determinar os parametros que definem o estado dos
relégios e o contetido e etrdnico total ao longo do percurso dos sinais na ionosfera. N&o
levou em conta os cycle-slips e o multicaminho. A precisio em posi¢cdo variou entre 10

cm e 1,5 m e a precisdo em velocidade em torno de 0,08 m/s.

Bertiger et al. (1994) fizeram uma comparacdo entre as Orbitas precisas calculadas por
trés grupos. Jet Propulsion Laboratory (JPL), CSR e Goddard Space Flight Center
(GSFC). Cada grupo usa diferentes softwares de andise aplicados para um ou mais dos
trés tipos de dados precisos de rastreamento: GPS, Doppler Orbitography and Radio
positioning Integrated by Satellite (DORIS) e Satellite Laser Ranging (SLR). A
precisdo obtida em termos da componente radial da posicdo para o satélite T/P foi

melhor do que 3 cm RMSS, usando a técnica de dindmica reduzida do JPL.

Gold et al. (1994) mostraram, com o satélite EUVE (6rbita baixa de aproximadamente
500 km de altitude), que é possivel obter precisdo de 10 a 20 m com ou sem SA
utilizando navegacdo por satélite em tempo real e um modelo de forga limitado. Além
disso, Gold et al. (1994) estimaram outros termos, como a tendéncia da fase para cada
satélite. O estado estimado consistiu da posicdo, velocidade, tendéncia e a deriva do
relogio do receptor GPS. Usaram medidas de pseudo-disténcia e fase da portadora em

uma frequéncia.

Um método utilizando os elementos orbitais classicos como estado a ser estimado pelo
filtro de Kalman, modelo de dindmica simplificado considerando uma orbita kepleriana,
matriz de transicdo considerando o movimento kepleriano puro e modelo de medida
considerando as observagdes de pseudo-distancia fornecida pelo GPS, foi estudado por
Zhang e Y ang (1993), Chiaradia (1996) e Chiaradia et a. (1997).

Nos trabalhos de Binning (1996, 19974) foram utilizados dados do satélite T/P. Dois
modos diferentes de processamento séo apresentados. dados pds-processados dos GPS
foram usados para estimar o0 estado do satélite T/P, via suavizador; e os parametros da

navegacao transmitida sdo usados para estimar o estado do T/P em tempo real simulado.
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A precisdo da orbita foi aferida comparando as estimativas do filtro do Kalman com as
Precision Orbit Ephemeris (POE"s) calculadas pelo JPL. Binning (1996, 1997a) utilizou
as medidas da pseudo-distancia em duas freqiiéncias. Foi feita correcdo ionosférica nas
medidas utilizando o modelo de duas freqiéncias. O modelo de dindmica considerou
perturbacdes devidas ao geopotencia (JGM 50" 50), perturbacbes do terceiro corpo,
marés devidas a Lua e ao Sol e a pressdo de radiacdo solar. O estado a ser estimado
consistiu de posic¢éo, velocidade, tendéncia e a deriva do reldgio do receptor GPS. Usou

modelo de atitude para remover os efeitos do movimento da antena.

Em Binning (1997b) foram descritos métodos e implementacdes do filtro de Kalman
estendido, suavizador e resolugdo da ambiglidade para a fase da portadora para o
problema de determinacdo absoluta de Orbita de satélite e navegacdo relativa, satélite a
satélite, utilizando medidas GPS. Quatro agoritmos foram apresentados na éarea de
navegacao relativa: aqueles que usaram somente pseudo-distancia e aqueles que usaram
somente a fase da portadora. Os erros em posicdo da navegacao absoluta foram de 50
cm para solugdo suavizada utilizando informag&o precisa do GPS e de 3 a 7 m usando

0s parametros da navegacdo transmitida.

Montenbruck et a. (1996) e Gill (1997) utilizaram a solucdo de navegacdo do GPS e o
método dos minimos quadrados para determinar a Orbita da estacdo espacia MIR. O
erro em posicdo da MIR resultou em precisdo melhor do que 50 m durante o intervalo
de dados.

Lopes e Kuga (1997) realizaram um experimento e testaram o algoritmo ORBEST para
calcular a solucéo de navegacdo através do processamento dos dados brutos da pseudo-
disténcia de um receptor GPS. Em Kuga et a. (2000) é apresentado um resumo deste e
de outros trabalhos sobre a determinagcdo de odrbita de satélites artificiais utilizando

receptores GPS desenvolvidos no INPE.

Nascimento et a. (1997) também utilizaram a solugdo de navegacdo GPS e 0 método

dos minimos quadrados, como estimador, para determinar a Orbita de satélites artificiais.
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No modelo da dinamica, foi considerado o efeito do achatamento da Terra. Os dados
foram simulados obtendo erro estimado em posicédo em torno de 13 £ 45 m e ero

estimado em velocidade em torno de 9,95~ 10°+ 37" 103 m/s

Gill et a. (2000) descreveram a missdo do pequeno satélite alemdo BIRD com um
receptor GPS de uma freqiiéncia (L 1) a bordo para determinacéo de orbita. Este satélite
esta previsto para ser lancado depois de maio de 2001 em drbita heliosincrona com
atitude média de 565 km. A determinacdo de Orbita foi baseada na integracdo numérica
(RK4) das equagdes do movimento usando o modelo de campo gravitacional da Terra
JGM-3 10" 10 e aplicagdo do filtro de Kalman estendido para processamento de dados.
Isto permitiu fornecer dados precisos da posi¢cdo do veiculo espacial com uma precisao
melhor do que 90 m em intervalo de 30 s, depois do receptor ter sido desligado. Uma
aproximacdo kepleriana da matriz de transicdo € usada. Um estudo da visibilidade de
satélites GPS pelo BIRD foi apresentado em Gill et al. (2000) e Gill (1999).

Outra miss@o espacia incluindo um receptor GPS a bordo esta sendo desenvolvida,
como foi descritaem Rim et al. (2000). O EOS ICESat esta previsto para ser lancado
em julho de 2001 e ser&a colocado em uma altitude de 600 km. Para atingir os objetivos
da missdo, a Orbita deve ser conhecida com precisdo de 5 e 20 cm nas componentes
radial e horizontal, respectivamente. Para isto, serdo usados dados de um receptor GPS a

bordo edo SLR em solo.

Apos a fase de determinacdo de 6rbita, € considerado o problema de manobras orbitais.
O problema de transferir um veiculo espacial entre duas érbitas dadas com o0 minimo
consumo de combustivel possivel € um importante problema em Astronautica. Em uma
transferéncia orbital existem outros fatores importantes, como por exemplo o tempo

gasto, limites nos atuadores e/ou estado do veiculo, etc.
Existem vérias possibilidades para os model os envolvidos no problema de transferéncia

de drbitas. Esses modelos podem ser divididos basicamente em trés partes: dindmica do

sistema, tipos de atuadores e métodos de otimizacdo. Os métodos classicos de manobras
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orbitais sd0 todos baseados no modelo de propulsdo impulsivo. Os mais utilizados sdo

descritos abaixo.

A transferéncia de Hohmann € a solucdo bi-impulsiva étima para uma transferéncia
entre duas orbitas keplerianas circulares e coplanares. Foi criada por Hohmann e € o

resultado mais usado em calculo de manobras orbitais.

Anos mais tarde, Hoelker e Silber (1959) mostraram que a transferéncia de Hohmann é
a transferéncia 6tima entre duas 6rhitas circulares e coplanares apenas quando 1, /r, <
11,93876, onde rs € 0 raio da Orbitafinal e ro € o raio da orbitainicial. Se essa condicéo
ndo for satisfeita, a transferéncia bi-eliptica com trés impulsos pode apresentar um

consumo menor.

Conforme detalhado em Gobetz e Dall (1969), existem transferéncias derivadas da bi-
eliptica para os casos de transferéncia entre uma Orbita circular e uma €liptica e entre
oOrbitas elipticas co-axiais. De uma forma geral, sabe-se que para uma transferéncia entre
duas ¢rbitas coplanares existem duas possibilidades para uma manobra 6tima do ponto
de vista de consumo minimo de combustivel: bi-impulsiva do tipo de Hohmann ou tri-

impulsiva passando pelo infinito.

Ouitras variantes de manobras impulsivas existem, como por exemplo as que se utilizam
de uma série de manobras nos apsides para compensar uma eventual falta de capacidade
dos propulsores em fornecerem o impulso necessario (Spencer et al., 1982); a
transferéncia com dois impulsos de magnitude fixas (Melton e Jin, 1991); as
transferéncias de um corpo de volta a0 mesmo corpo (Prado e Broucke, 1993); as
transferéncias com tempo fixo (Rocco, 1997 e Rocco et a., 2000); as manobras em trés
dimensdes (Schulz, 1997 e Paulo et al., 2000); e outros.

Com relagdo as manobras do satélite T/P, Bhat et al. (1993) descreveram a sequiéncia de

seis manobras realizadas para colocalo na érbita desgada. Esta seqiiéncia durou um
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periodo de 42 dias, logo depois do langamento. A sua manobra de manutencdo é

realizada para manté-lo em uma érbita congelada.

A disponibilidade a bordo de conhecimento continuo e preciso da Orbita de um satélite
artificial torna prética a idéia de aumentar o grau de autonomia do sistema de controle,
reduzindo a necessidade de intervencdes em solo. No INPE, ja existem alguns traba hos
sendo realizados para realizar controle autbnomo de satélites artificiais usando GPS e
outros sistemas, como os trabalhos de Orlando et a. (1997) e Orlando e Kuga (1999,
2000a, 2000b).
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CAPITULO 3

SISTEMA GPS

O gstema GPS foi desenvolvido pelos Estados Unidos com finalidade militar.
Plangado com o intuito de substituir o sistema TRANSIT na década de 70, o sistema
GPS é propriedade e € operado pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos. Hoje,
existem milhares de usuérios civis utilizando-o em avides, veiculos espaciais, navios,

caminhoes, trens e automoveis.

A vaidacdo do conceito ocorreu entre 1973 e 1979. O desenvolvimento da escala
completa e o teste do sistema se deram entre 1979 e 1985. E de 1985 até os dias de hoje,

acontecem a producéo e a distribuicao.

A construcdo da constelagdo dos satélites GPS comegou com uma série chamada de
satélites do Bloco |. O primeiro satélite foi lancado em 1978. Satélites deste bloco tém
inclinacdo igual a 63°. Estes satélites eram experimentais e foram utilizados somente

para a primeirafase da construgéo da constel ago.

Uma nova série foi lancada com inclinagdo igual a 55°, chamada de Bloco Il. O
primeiro satélite deste bloco foi langcado em fevereiro de 1989. Outra série de satélites
com a caracteristica de fornecer 180 dias de operagdo sem contato com o segmento de
controle, chamada de Bloco I1A, comegou a ser langada em novembro de 1990. Outra
série de 20 satélites em desenvolvimento é chamada de série do Bloco IIR. No tota
foram lancados 36 satélites até o ano de 1998. Em 8 de dezembro de 1993, existiam 24
em operacéo: 9 do Bloco Il e 15 do Bloco IIA, conforme a Fig. 3.1. Atuamente,

existem 28 satélites em operacao.

O Comando Espacia da Forca Area Americana declarou formalmente, em 27 de abril

de 1995, que a constelacdo GPS encontrava-se completamente em operacéo.
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3.1 DESCRICAO DO SISTEMA GPS

A idéia fundamental do sistema é permitir a0 usuario com eguipamento apropriado,
obter a sua posi¢do e velocidade tridimensionais e 0 tempo com alta precisdo. Admite-se
um numero ilimitado de usuérios simultaneamente, em qualquer parte do mundo, na

superficie ou proximo da Terra.

O sistema GPS é composto de trés segmentos. espacial, controle e usu&rio que séo

descritos a seguir.

3.1.1 Segmento espacial

O segmento espacial tem a funcdo de gerar e transmitir codigos, a fase da portadora e a
mensagem de navegacdo. Em 1998, consistia de uma constelagdo de 24 satélites GPS
em seis planos orbitais com periodos de 11 h e 58 min. As Orbitas tém semi-eixo maior
igual a 26.560 km, com excentricidade de 0,0131. Cada plano orbital contém quatro
satélites igualmente espacados, como mostra a Fig. 3.1, distribuidos de tal forma que
fornecam uma visibilidade smulténea de pelo menos quatro satélites para um usuario
localizado em qualquer parte do mundo e em qualquer instante. Entretanto, 0 mesmo
satélite se torna visivel quatro minutos mais cedo a cada dia devido a diferenca de
quatro minutos por dia entre a Orbita do satélite e a rotacdo da Terra. A meta de tempo
de vida dos satélites é de 7,5 anos (Leick, 1995).

3.1.2 Segmento de controle
A funcéo do segmento de controle é calibrar o tempo GPS e as efemérides dos satélites,
aém de gerenciar os veiculos espaciais. Por gerenciar, entende-se atuaizar

periodicamente as informagdes que sdo transmitidas por todos os satélites, que incluem

as efemérides do satélites, a salide, os dados do rel6gio e o amanague.
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Este segmento consistia de uma estagéo mestre de controle localizada na base de Falcon
Air Force proxima a Colorado Springs no Colorado, Estados Unidos, e mais quatro
estagOes de monitoramento no Havai, Kwajalein, Diego Garcia e Ilha da Ascensdo. A
Fig. 3.2 mostra a localizacdo de cada estacdo de controle. Atuamente, ja existem 12
estacOes de controle no total.

Fig. 3.1 — Segmento espacial.

FONTE: Dana (1998).
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Fig. 3.2 — Segmento de controle.
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3.1.3 Segmento usuério

O segmento usu&rio consiste de receptores militares e civis especialmente designados
para receber, decodificar e processar os sinais dos satélites. O usuario observa e grava as
transmissOes de vérios satélites e aplica agoritmos de solucéo para obter a sua posi¢éo,

velocidade e tempo. A Figura 3.3 mostra um exemplo de um tipo de receptor GPS.

Os receptores GPS convertem os sinais recebidos em estimativas da posi¢éo, velocidade
e tempo. Quatro satélites sdo exigidos para calcular as quatro dimensdes de (x, Y, z)e

tempo.

Fig. 3.3 — Receptor GPS.

3.2 SINAISGPS

Cada satélite GPS transmite dois sinais para 0 posicionamento: um sinal primario de
1575,42 MHz (chamado de L1) e uma transmissdo secundaria de 1227,6 MHz
(chamado de L2). Estes sinais sdo gerados em sincronia de modo que o usuario, que
recebe os dois sinais, pode calibrar diretamente o atraso ionosférico e aplicar correcdes

apropriadas. Entretanto, muitos usuarios civis usam somente a frequiéncia L 1.
Os shais s8 modulados com dois tipos de codigos. C/A e P. O codigo

Coarse/Acquisition (C/A) é transmitido em 1,023 MHz e € modulado na frequéncia L1.

E de uso civil e é sempre transmitido, mas esta sujeito a degradagdes. O uso deste sinal
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€ chamado de Servico Padréo de Posicionamento. O cédigo Precise (P) €, algumas
vezes, chamado de cddigo protegido e € transmitido em 10,23 MHz (10 vezes mais
rapido que C/A), modulado em L1 e L2. Devido a sua modulacdo mais dta, o sinal é
mais preciso. O sinal fornece o Servico de Posicionamento Preciso. E de uso militar e
para usuarios autorizados. Quando criptografado, o cédigo P torna-se codigo Y (ou

P/Y). Esta caracteristica € conhecida como Anti-spoofing (A-S).

Os operadores militares do sistema tém a capacidade de degradar intencionalmente a
precisdo do sinal C/A dessincronizando o relégio do satélite ou incorporando pequenos
erros nas efemérides transmitidas. Esta degradacé@o € chamada Disponibilidade Seletiva
(Seletive Availability - SA), que foi desativada pelo Departamento de Defesa dos EUA

em 2 de maio de 2000 (Dana, 2001).

3.3MENSAGEM DE NAVEGACAO

Cada satélite transmite uma série de dados chamados de mensagem de navegacéo. Estes
dados séo recebidos pelo receptor do usuario na forma de bits modulados em sinais.

A sé&rie de dados da mensagem de navegacdo € comum para ambos codigos P e C/A e
em ambas as frequéncias L1 e L2, com uma razéo de 50 bits.

A mensagem completa consiste de 25 quadros e cada um contém 1.500 bits. Cada
quadro é subdividido em 5 subquadros de 300 bits e cada subquadro consiste de 10
paavras de 30 bits cada uma. Em uma razéo de 50 bit/s, levam-se 6 segundos para
transmitir um subquadro, 30 segundos para completar um quadro e 12,5 min para uma
transmissdo completa da mensagem. A Fig. 3.4 apresenta um esquema de estrutura da
mensagem de navegacéo.
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SUBFRAME K— oNE SUBFRAME = 300 BITS, 6 SECONDS —

1 TLM | HOW | 8V CLOCK CORRECTION DATA | |
ONE
2 TLM | HOW | S¥ EPHEMERIS DATA (1) DATA
3 TLM | HOW | S¥ EPHEMERIS DATA {Il) FRAME
25 PAGES OF SUBFRAME 4 AND 5 = 12.5 MINUTES
4 TLM | HOW | OTHER DATA {IONO, UTC, ETC) | 1200 BITS,
30 SECONDS
5 TLM | HOW | ALMANAC DATA FOR ALL SVS L
K—  ONE WORD = 30 BITS, 24 DATA, 6 PARITY —3
TLM
TELEMETRY WoRD | 8-EIT PREAMBLE DATA PARITY
HOW
HANDOVER WORD 17-BIT TIME OF WEEK DATA | PARITY

GPS NAVIGATION DATA FORMAT

FHDAMA10/M2

Fig. 3.4 - Mensagem de navegacéo.
FONTE: Dana (1998).

As informagfes enviadas pela mensagem de navegacdo sdo as corregdes do relégio do
satélite; as correces para 0s desvios na propagacdo do sina através da ionosfera; a
informacdo de sincronizacdo dos tempos para transferéncia do codigo C/A para codigo
P; as efemérides do satélite transmissor; os parametros orbitais de todos os satélites

(almanaque) e a sallde dos veicul os espaciais.

Cada subguadro de dados inicia-se com duas palavras que sdo Telemetry Word (TLM),
transmitidas primeiro e, imediatamente, seguidas por Handover Over Word (HOW), as
quais sdo geradas pelo veiculo espacial. As oito paavras restantes sdo dadas pelo

segmento de controle.
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A TLM facilita a aguisicdo das mensagens de dados ou contém somente informagdes
gue sd0 necessarias para 0 usuario autorizado. O HOW permite a transferéncia do

codigo C/A parao P.

As informagdes restantes da mensagem sdo fornecidas pelo segmento de controle e

incluem trés blocos de dados e mais um bloco para mensagens especiais.

O primeiro subquadro contém os paréametros de correcdo do reldgio do veiculo espacial,

os parametros do model o dos desvios da propagacdo daionosfera, o tempo de referéncia
do reldgio, o pardmetro que permite uma aproximacdo dos desvios atmosféricos para
receptores que usam somente o sina L1 que tém uma navegacdo menos precisa e o
tempo Issue of Date, Clock (I0DC).

O segundo e o terceiro subquadros contém as efemérides do veiculo espacia
transmissor.

O quarto subquadro contém uma mensagem especial de caracteres afanuméricos,
termos de correces ionosféricos, coeficientes para converter o tempo GPS para
Universal Time Coordinated (UTC) e o admanaque para satélites com ndmero

Pseudorandon noise 25 (PRN ) ou maior.

O quinto subquadro é um ciclo dos almanaques de todos veiculos espaciais (um por
quadro, no total 25 quadros) que contém suas efemérides, os par@metros ou as correcdes
do relégio e a salde, necessarios para calcular as posicOes de outros satélites. O

almanague é a forma truncada dos dados das efemérides listados nos subquadros 1 a 3.

Normamente, um receptor recebe dados novos de efemérides a cada hora, mas pode
usar dados antigos até quatro horas sem muito erro (duas horas antes e duas horas
depois da época transmitida). As efemérides sdo usadas com um algoritmo que calculaa
posicéo do satélite a qualquer instante entre o periodo da Orbita descrito pelo conjunto

de efemérides. Para obter o algoritmo citado acima, consulte Parkinson e Spilker Jr.
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(19964). A mensagem de navegacdo, atualmente, € transmitida no formato RINEX que

pode ser encontrado no Apéndice A.

Os dados da mensagem de navegacdo sdo transmitidos no sistema de coordenadas
terrestres (CTC) e campo gravitacional terrestre WGS-84. O tempo de referéncia € o

tempo GPS. Estes sistemas estéo descritos no Apéndice B.
Para maiores detalhes sobre a teoria do sistema GPS, recomendamos os seguintes livros

Seeber (1993), Hofmann-Wellenhof et al. (1994), Leick (1995) e Parkinson e Spilker Jr.
(1996a e 1996b).
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CAPITULO 4

METODOLOGIA

Como foi apresentado no Capitulo 1, o objetivo principal deste trabalho é determinar e
calcular manobras de orbita de um satélite artificial em tempo real sem a necessidade de
receber instrugdes das estacOes terrestres, isto €, de forma auténoma. Neste capitulo, €

apresentada, de forma simples, a metodol ogia adotada neste trabal ho.

A determinacdo da orbita é feita, a cada instante, através do método de triangul acéo.
Isto €, o receptor GPS a bordo do satélite usuério recebe sinais contendo dados através
da mensagem de navegacdo, que permitem calcular a posicdo dos satélites GPS em
relacdo a um sistema de referéncia (WGS-84) (ver o Apéndice C), e mede o tempo de
transmissdo do sinal (tempo GPS), que permite calcular a distancia entre o receptor e o
satélite GPS que enviou o sinal. Assim sendo, o receptor pode calcular a sua posi¢gao em
relacdo a um sistema de referéncia. Se o relgio do receptor estiver sincronizado com os
relogios dos satélites GPS, a medida de distancia de, a0 menos, trés diferentes satélites
GPS, em posicao conhecida, permitird ao usuério calcular a sua posicdo. Se o relégio do
receptor ndo estiver sincronizado com os relégios dos satélites, serdo necessarios no
minimo quatro satélites GPS, sendo 0 quarto utilizado para determinar o desvio do

rel6gio, uma quantidade desconhecida. Vejaa Fig. 4.1 para maiores detal hes.

O receptor GPS fornece dois tipos de medidas ao usuério: pseudo-distancia do cddigo e
da fase da portadora. Neste trabalho, a pseudo-distancia sera chamada somente de
pseudo-distancia, enquanto a pseudo-disténcia da fase da portadora sera chamada de
fase da portadora. Ent&o, somente a pseudo-distancia € utilizada no processo descrito
neste trabalho, com a finalidade de minimizar custo computacional e, ainda, obter uma
precisdo suficiente para os objetivos de qualquer missdo. Em geral, usa a fase da

portadora junto com a pseudo-distancia quando deseja-se alta precisio.
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O estado a ser estimado neste trabalho € a posicdo e a velocidade em coordenadas
cartesianas no sistema de referéncia True of Date (ToD) e os parametros de desvio do
relogio do veiculo espacial. Para estimar este estado, € utilizado o filtro de Kalman, por
permitir estimativas em tempo real. Este filtro possui dois ciclos: propagacdo e
atualizagdo. O ciclo de propagagdo utiliza a dindmica do estado; e o ciclo de atualizagdo
utiliza a medida, para obter as estimativas do estado e da matriz de covariancia dos erros

no estado estimado.

' !l J/ Pseudo-distincia
\ |'r.

Fig. 4.1 — llustracdo do método da triangulacéo.



Para integrar 0 estado sGo modeladas somente as forgas perturbadoras devidas ao
geopotencia. O grau e a ordem dos coeficientes harmdnicos que sdo considerados neste
modelamento sdo estudados e definidos no Capitulo 9. O integrador numérico utilizado
para as equactes do movimento € o Runge-K utta de passo fixo de quarta ordem, por ser
simples, de facil implementacdo e manter precisdo suficiente em tempo real. Para
propagar a matriz de covariancia dos erros no estado utiliza-se a matriz de transi¢éo,
que é calculada de forma mais simplificada que o0 modelo de for¢as usado para propagar
0 estado. O célculo da matriz de transicdo tem alto custo computacional. Portanto,
somente € considerado o movimento Kepleriano ou, no maximo, o efeito do
achatamento da Terra na matriz de transicdo. Um estudo sobre a matriz de transicéo €

apresentado no Capitulo 7.

O modelo de medida da pseudo-distancia em uma fregiiéncia € o mais simples possivel.
Somente foram consideradas as corregdes dos rel6gios do satélite e do receptor. A

necessidade de corrigir o erro ionosférico na medida é estudada no Capitulo 6.

ApGs a determinacdo de Orbita, € feita uma andlise de uma possivel manobra de
correcdo e/ou transferéncia de oOrbita, caso sgja necessario. Esta correcdo é feita com
dois impulsos, sendo a orbita inicial a érbita estimada pelo processo de determinacéo
aqui desenvolvido e afina a érbita desejada para o satélite considerado. Neste trabal ho,
a manobra é realizada somente com relagdo ao semi-eixo maior e a excentricidade, mas
€ possivel realiza-la também com relagdo ao argumento do perigeu. A teoria sobre este

assunto é apresentada nos Capitulos 11 e 12.

4.1 TIPOSDE MEDIDAS

Os observaveis GPS sdo as distancias deduzidas das diferencas medidas de tempo ou
fase baseadas na comparacdo entre os sinais recebidos e os sinais gerados pelo receptor.
Pode-se dizer que esta diferenca de tempo é simplesmente o tempo que o sinal leva para
propagar do satélite a antena do receptor. Portanto, um dado observavel € a diferenca de

tempo multiplicada pela velocidade da luz. O observavel assm obtido é chamado de
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pseudo-distancia, porque utilizam dois relégios assincronizados com o tempo, um no
satélite (aguele que governa a geracdo do sinal do GPS) e outro no receptor (aquele que
governa a geracdo da réplica do codigo), além de incluir todos os erros atmosféricos e
de propagacéo do sinal. O receptor pode determinar este erro de sincronizagdo junto

com as suas coordenadas de posicdo e velocidade.
Além da falta de sincronizagdo do tempo, 0s observaveis possuem outros tipos de erros,
como atraso ionosférico e troposférico, multicaminho e ruido do receptor. Estes erros

serdo vistos com mais no detalhes no Capitulo 5.

A seguir sdo apresentadas as definigdes dos dois observaveis basicos do GPS: pseudo-

disténcia e fase da portadora
4.1.1 Definigdo da pseudo-distancia

A equacdo fundamental da pseudo-distancia, medida em metros, € dada por:

ro=r +dDges(t)- O, ()] + Doy + Do e =0t (4.2)

onde 1 =+/(Xeps - X)° +(Yops - Y +(2zeps - 2° 6 a distincia geométrica entre a
antena do satélite GPS e a do receptor; X, y, ez (incognitas) sdo as coordenadas da
posicdo da antena do receptor GPS; Xgps, Yars, € Zaps (enviadas) séo as coordenadas da
posicéo do satélite GPS; ¢ é a velocidade da luz (conhecida); Cigps € 0 erro do relogio
do satélite GPS com respeito a0 tempo do GPS (calculado); Oy € o ero de
sincronizacao entre o reldgio do satélite GPS e o receptor GPS, chamado de desvio do
relogio do receptor (incognita); t aqui € utilizado para explicitar a dependéncia temporal
de Digps € Dy; Don € Diro S80 0s erros devidos aos atrasos ionosféricos e troposféricos,
respectivamente (estimados); e sdo o0s ruidos de observacdo (estimados ou

negligenciados); et € o tempo de propagacéo do sinal observado entre o satélite GPS e
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a antena do receptor (medido). Maiores detalhes sobre os instantes a que se referem 0s

termos da Eq. 4.1 serdo apresentados no proximo capitulo.
4.1.2 Definicao de fase da portadora

A medida da fase da portadora é 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 equacdo fundamental da fase da portadora, medida em ciclos, é

dada por:
fo=r +C[DGPs(t)' 0, (t)]' Don + Bro 1N +e, (4.2)

onde | é o comprimento de onda da portadora (conhecido) e N € o nimero inteiro de

ciclos completos da portadora (incognita).

A observacdo inicia somente consiste da parte fracionéria da diferenca de fase. Quando
0 rastreamento € continuo, sem perda de sinal, ainda registra-se a parte fracionaria mais
0 numero de ciclos desde a época inicia. Mas, a observacdo ndo fornece o nimero
inteiro de ciclos total, que € chamado de ambiguidade N. A principa dificuldade é

determinar a ambiguidade N, na presenca de saltos nos ciclos (cycle slips).

Na Tabela 4.1 sdo apresentadas as principais caracteristicas e diferencas entre a fase da

portadora e a pseudo-distancia.
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TABELA 4.1 - COMPARACAO ENTRE A PSEUDO-DISTANCIA E A FASE DA

PORTADORA
Pseudo-distancia Fase da Portadora
Comprimento de onda Caodigo P 29,3 m L1~19,05cm
Cadigo C/A 293 m L2~24,45cm
Ruido de observacéo: Caodigo C/A 10m
Receptor classico Caodigo P 06—-1m 1-3mm
Receptor novo Codigo P 2-5cm <0,2 mm

Efeitos de propagacao

Efeito ionosférico atrasado

Efeito ionosférico adiantado

Ambigtidade

sem ambiguidade

com ambiguidade

FONTE: Adaptada de Seeber (1993, p. 251).

4.2 TECNICA DE ESTIMACAO

O objetivo de um estimador é calcular o vetor de estado com base em um conjunto de

observagdes, de maneira que sga 6timo segundo um dado critério. Em sintese, um

estimador 6timo € um agoritmo computacional que processa medidas para produzir

uma estimativa de erro minimo do estado de um sistema utilizando:

Conhecimento da dindmica do sistema e das medidas;

Estatisticas do ruido do sistema dindmico e erros da medida;

s~ e e s

No processo de estimagdo de estado existem dois métodos bésicos para estimar o vetor

de estado:

Quando o vetor de estado é atualizado num instante de referéncia ou época,

usando um lote (bloco) de observacdes obtido durante um intervalo de tempo.

Neste caso, 0 processo € chamado de estimador em lotes, onde se destaca o

método dos minimos gquadrados por lotes;
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Quando o vetor de estado € atualizado apOs cada observacéo ser processada.
Entdo o processo é chamado estimador sequiencial ou recursivo, cujos exemplos

tipicos sdo0 os métodos dos minimos quadrados recursivo e filtro de Kalman.

Neste trabalho seré utilizado, como estimador, o filtro de Kalman por ser robusto, fécil
implementacéo, aplicacdo em tempo real, recursivo e seqiencial, isto €, ndo € necessario
armazenamento de observacfes podendo estas serem processadas a medida que véo
sendo coletadas e a convergéncia é obtida a medida que uma certa quantidade de

observages é processada.

Na literatura podem ser encontrados inimeros livros e artigos sobre o filtro de Kalman,
como Gelb et a. (1974), Bierman e Thornton (1977), Brown e Hwang (1984), Raol e
Sinha (1985), Maybeck (1979), Brown e Hwang (1992) e Y unck (1996).

4.2.1 Filtro de Kalman

Na determinacéo de orbita de satélites artificiais, tanto a dindmica quanto as medidas
sd0 ndo-lineares. Para o filtro ser aplicado a este caso, as equagdes da dindmica e
medida devem ser linearizadas em torno de uma solucéo de referéncia. Existem dois
tipos de filtro linearizado: o linearizado e o estendido. Uma regra prética € gque quando a
dindmica for precisa e a estimativa inicial for proxima do valor verdadeiro utiliza-se o
filtro linearizado para diminuir a carga computacional; quando a dindmica for imprecisa
é preferivel utilizar o filtro estendido (Kuga, 1997). Como é dificil modelar a dinédmica
de um satdlite artificial precisamente, o filtro estendido convencional é utilizado neste
trabal ho.

Segja a dindmica, continua no tempo, modelada como uma fungdo néo-linear do estado

na seguinte forma:

x(t)=f(t,x(t))+B(t)w(t) 4.3
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onde x é o vetor de estado, que neste trabalho é dado por:

x=(r,v,b)", (4.4)

r=(xy,2" e v=(x,y,2)" sdo os vetores posicdo e velocidade do veiculo espacial;
b=(h,,b,,b,)", onde by, by, b, sdo a tendéncia (bias), deriva (@rift) e taxa de deriva

(drift rate) do relogio do receptor GPS, respectivamente; t € o instante de observacéo; f
€ uma funcdo vetorial do estado e do tempo de dimensdo n; B é uma matriz nxr

continua no tempo; e w é 0 processo gaussiano branco de média nula e covariancia Q,

isto &
E[w(t)] =0, (4.5)
Elw(t)w™ (t)|=Q(t)(t-t), (4.6)

ousga, W(t)=N(0,Q(t)), ondeE[.] representa o operador esperanca, Q € uma matriz
nxn de densidade espectral do ruido da dindmica semi-definida positivae d € a funcéo

Deltade Dirac.
Neste trabalho, as coordenadas de posicdo e de velocidade estdo em metros e
metros/segundos, respectivamente. Todas as coordenadas estéo referenciadas no sistema

inercial ToD. Vegao Apéndice B sobre sistemas de referéncia.

Sgjam as observacdes, discretas no tempo, modeladas como uma funcdo nédo-linear do

estado, na seguinte forma:

z(k) = h(k, x(k)) +v(k), 4.7

onde z é o vetor de m observacdes, h € uma funcéo vetorial m-dimensiona do estado e

do instante k, v € uma seqiiéncia gaussiana branca de média nula e covariancia R, isto &
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E[v(k)]=0, (4.8)
Ev(kv' ()] = R(k)d,, (4.9)

ousga, v, =N(O,R, ), ondeR éamatriz de covaridncia mxm dos erros de observacdo

definida positiva.

O ruido branco w é néo-correlacionado, tanto com o estado inicia x quanto com a

seguéncia v e a sequéncia v é ndo-correlacionada com o estado inicial, portanto:

E[w(t, )v" (k)| =0, (4.10)
E[x(t, )v" (k)|=0, (4.11)
E[x(t, )w(t)]=0. (4.12)

. s s s

valor ndo pode ser conhecido precisamente a priori, serd modelado como um vetor

aleatorio que é normamente distribuido. A descricdo de X(to) € completamente
especificada pela média X, e covariancia Po. Entdo, as condigBes iniciais sdo também

gaussianas e ndo-tendenciosas.

E[x(t,)] = %, (4.13)
El(x{t,)- %, )(x{t;)- %,)7]=P,, (414)

ondeto é 0 instante inicial, P é amatriz de covarianciado erro do estado e X representa
amelhor estimativa do estado no instante considerado.

O filtro de Kaman € um algoritmo contendo uma sequéncia de propagacOes e
atualizagOes das estimativas do estado do sistema. O algoritmo para o filtro de Kalman
estendido € apresentado a seguir (Gelb et al., 1974).
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Propagacéo

A estimativa do estado e da matriz de covariancia de seu erro, no proximo instante de
observagdo, sdo calculadas com auxilio do modelo da dindmica do sistema. Elas séo
propagadas até os instantes de observacdo, mas antes da medida ser incorporada. As
equagdes de propagacio do estado X, da covaridncia P e da matriz de transicdo do
estado F s&o dadas por:

X(t)= f(t,x(t)), (4.15)
O(t) = F(t,x(t))O(t), (4.16)
P(k+1)=O(K)P(K)OT(k)+ gb(k,t )B(t )Q(t)B' (t YO(kt )dt , (4.17)

onde X(t,)=Xx(t,),F(to)° I, éamatriz identidadee F =9f ( x,t)/ fx . Napréticaas
Egs. (4.15) e (4.16) devem ser integradas simultaneamente, no mesmo conjunto de
equacOes diferenciais para assegurar que as derivadas parciais estdo sendo calculadas na

tragjetériade referéncia X.

A matriz F descreve a evolugdo do erro entre o estado de referéncia e o estado
verdadeiro entre instantes diferentes. A matriz P € a medida da exatiddo do erro de
estado. No fina do processo, X e P sdo obtidos e sdo chamados de estado e

covariancia atualizados, respectivamente.
Porém, neste trabalho, o estado € propagado utilizando um integrador numérico, como é

mostrado no Item 4.4. A matriz de transi¢cdo para propagar a matriz de covariancia P é
dada por:
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onde as submatrizes F11, F12, F21, € F» s80 calculadas de acordo com o Capitulo 7; as
submatrizes F 13, F23, F31, € F3 S0 nulas; e a submatriz F € a matriz de transicéo,

correspondente a tendéncia, deriva e taxa de deriva do rel6gio do receptor GPS, dada
por:

o

(e ex) C-\ N

0,,(tt,) = (4.19)

B DD By
o r O
= O

Atualizacéo

As estimativas do estado e da matriz de covariancia de seu erro, propagadas para o

instante da observacdo atual, sdo atualizadas com base no processamento das

observacdes. As equacdes de atualizagdo do estado X, da covariancia P edo ganho de
Kaman K sio dadas por:

K(k+1)=P(k+1)H "(k+1%X(k +1))

(H(k+Lx(k+1)P(k+ HT (k+ Lx(k+ 1) +R(k+ 1)\, (4.20)
P(k+1)=(1 - K(k+1)H(k +1,%(k +1))P(k +1), (4.21)
X(k+1) = x(k +1) + K (k +1)(z(k +1) - h(k +1, X(k+ 1)), (4.22)

onde H é a matriz de sensibilidade dada pelas derivadas parciais de h em relagdo a x

avaliada ao longo da trgjetoria nominal:
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k+1,x)g

H[k+LX(k+1)]= gﬂh( e T (4.23)
x=X( k+1)

As Egs. (4.20) a (4.22) podem ser usadas para processar a medida, sequencialmente, de
modo que a inversdo de matriz na Eq. (4.20) é transformada na inversdo de um escalar.

As medidas devem ser ndo-correlacionadas e, neste caso, amatriz R é diagonal.

O residuo da medida e a matriz de sensibilidade séo encontrados através da equacéo de
medida calculada pela Eg. (4.1). Usando a pseudo-distancia, a matriz de sensibilidade é

dada por:
H=8 Uors =) (Yers=¥) (252 o o o 1 pr pT2 (4.24)
& r r r U

onde DI é o tempo acumulado desde a primeira medida. O residuo da medida é:

Of(K) = z(K) - A, (X(t),t), (4.25)

onde z é a medida observada e r ; € a medida calculada pela Eq. (4.1). A matriz R €,
basicamente, uma matriz do peso da medida, que expressa a magnitude dos erros de
medida.

4.3 MODELO DE FORCAS

As principais forcas perturbadoras que agem sobre um satélite artificia so a atracéo
gravitacional, o arrasto atmosférico, a pressdo de radiacdo solar direta e indireta, a
atracdo gravitaciona luni-solar e as marés devidas a Lua e ao Sol. As for¢cas mais
importantes que atuam em um satélite artificial de baixa altitude (abaixo de 1.000 km)
sdo as forcas devidas a0 campo gravitacional terrestre e ao arrasto atmosférico; para

satélite em Orbitas elevadas (altitude superior a 1.000 km) sdo as forgas gravitacionais
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(terrestre e luni-solar) e a pressdo de radiacdo. Para satélites acima de 1.000 km a

pressdo de radiacdo supera o arrasto atmosférico (Kuga, 1987).

Entretanto, estas forcas sdo dificeis de serem modeladas. Em geral, adota-se um modelo
simplificado, que exprime de maneira aproximada o movimento do satélite, para
economizar tempo de processamento, principalmente quando se deseja processamento
em tempo real, como foi feito nos trabalhos de Kuga (1982, 1989). Utiliza-se um
modelo mais complexo para a propagacdo de Orbita para longos periodos, quando
desga-se fazer, por exemplo, uma previsdo acurada de eventos futuros, a previsdo de
passagens por estacbes de rastreamento, calculo de tempo de vida de satélites,

simulacGes numeéricas de missoes, etc.

Para escolher 0 modelo simplificado de forcas adotado neste trabalho, foram
considerados os seguintes fatores. a precisdo da orbita, o tempo de processamento, a
memoria utilizada e a capacidade de processamento considerando que a determinacéo
de drbita sera realizada em tempo real e a bordo do veiculo espacia. Portanto, as Unicas
forcas modeladas foram as devidas ao geopotencia. O grau e a ordem dos harmoénicos
esféricos foram escolhidos através de um estudo realizado em uma fase anterior. Os

resultados deste estudo est@o apresentados no Capitulo 9.

4.3.1 Geopotencial

O vetor aceleracdo do veiculo espacia aceo devido ao geopotencia € dado por:

U
Ageo = ﬂ—, (4.26)
qr

onde r é o vetor posicio e U é o potencia gravitaciona da Terra. A matriz
correspondente as derivadas parciais a ser usada nas equacfes variacionais é dada por
Tageo / TIr . A representacdo do campo gravitacional é usuamente feita por harmoénicos

esféricos:
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¥ n ,_n_ - _
Urfl)=—4 &§ 8%9 P (senf)[C, ,cosml +§, senmi |, 4.27)
n=0 m=0€! @

onder é adisténciaradial do veiculo espacia, f é alatitude geocéntrica, | é a longitude
nas coordenadas fixas na Terra, me a constante gravitacional do corpo central e r, €0
raio do corpo central. Osvalores C,,, e S,,, s80 os coeficientes harmdnicos esféricos
normalizados de grau n e ordem m, enquanto P,  sdo as funcdes de Legrende
associadas normalizadas de grau n e ordem m. As constantes my r, e os coeficientes
C,. e S, definem um potencial gravitacional especifico. As fungdes de Legrende

associadas podem ser encontradas cal culando:

P (senf)=—t 94"

= et - 1) (429

A equacdo dinamica do movimento é dada por:

F=- rL?r rag,. (4.29)

A aceleracdo e as matrizes das derivadas parciais sdo calculadas através da relacdo de
recorréncia, de acordo com Pines (1973), em coordenadas terrestres fixas. A
transformacédo de coordenadas do sistema de referéncia ToD para o Pseudo Earth-fixed
(PEF) leva em conta a rotagdo sideral da Terra, porém o movimento polar é
negligenciado. Vea o Apéndice A sobre as transformacdes de coordenadas. A
implementagcdo do modelo do JGM-2 foi feita até o grau e a ordem 50, apenas como

estudo. Veja o Apéndice C sobre modelo gravitacional.
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4.4 INTEGRACAO NUMERICA

Sendo um dos problemas mais importantes na andlise e controle de uma missdo,
propagar a Orbita de um satélite consiste em calcular a sua trgjetoria sujeita a agcéo do
campo gravitacional com o conhecimento da sua posi¢éo e da vel ocidade em uma época
de referéncia. Isto pode ser redizado através de métodos de resolucdo das equactes
diferenciais do movimento que consistem, basicamente, em teorias analiticas ou
integracdo numérica das equactes do movimento. A escolha do método de propagacéo
depende das exigéncias da missdo, como precisdo, eficiéncia, tempo de processamento,

interval o de propagacéo e outras.

Neste trabalho, 0 método escolhido foi 0 método numérico de Cowell por tratar-se de
uma aplicacdo prética e por ser de fécil implementacdo. Este método consiste em
integrar passo a passo as equacdes do movimento com todas as perturbacdes e envolve
integracéo direta do intervalo de tempo da posicéo e da velocidade. As perturbactes
podem ser incluidas a0 mesmo tempo. A aceleracdo é encontrada calculando as forcas

gue agem no satélite, por termos aditivos.

O integrador numérico escolhido foi 0 Runge-Kutta de quarta ordem (RK4) sem
gualquer mecanismo de guste de passo ou controle de erro. Foi escolhido por ser
estével, smples, ndo exigir um procedimento de inicio, ser de facil implementagdo, ter
relativamente um pequeno erro de truncamento e o tamanho do passo é facil de ser
mudado. As desvantagens deste integrador sdo: ndo existir um caminho simples para
determinar o erro de truncamento, o que torna dificil determinar o tamanho do passo

adequado, e utilizacdo somente da informagéo do Ultimo passo cal culado.

Em Kondapalli (1984), é feita uma revisdo dos métodos numéricos de passo simples, de
passo multiplo e de extrapolacdo para integracdo numérica de problemas de condicbes
iniciais. E feita uma breve revisdo de alguns métodos especiais para computacdo de
oOrbita e atitude. Alguns algoritmos, em linguagem Fortran, utilizados pela Divisdo de

Mecanica Espacia e Controle (DMC) estdo disponiveis nestes trabalhos. Em

67



Kondapalli e Kuga (1986), encontra-se um manual destes algoritmos para facilitar o uso
e 0 acesso a eles por qualquer usuario. Uma revisdo dos métodos de propagacéo de
oOrbita pode ser encontrada em Kuga (1987). Em Kondapalli (1989), é feita uma

avaliacdo da influéncia dos erros envolvidos na propagacdo de drbitas de satélites
artificiais.

4.4.1 Runge-K utta de passo fixo de quarta ordem

O método de Runge-K utta aproxima uma extrapolacdo da funcdo da série de Taylor por
vérios cédlculos das primeiras derivadas em pontos pertencentes ao intervalo de
extrapolacdo. A ordem de um membro particular da familia é a ordem da poténcia mais
alta do tamanho do passo h na expansdo da série de Taylor equivaente. A formulacdo
para 0 método padréo de quarta ordem é dada por:

h

X, = X +g("1 +2k, + 2k, +k,), (4.30)
onde
k1: f(tn’xn)’
k=18 + 0 x +19
e 2 29
h K, 6
k.= f& +20 x +29
3 gn 2 Xn Zﬂ
k, = f(t,+hx, +k,), (4.31)

e f é uma funcdo que representa as derivadas das equacdes diferenciais ordinarias. O
algoritmo € inicializado especificando o estado inicial em alguma época. Em seguida,
especificaase um passo de integracdo [, calculam-se as Egs. (4.31) na ordem

apresentada e, entdo, substituem-se estas equacbes na Eq. (4.30). No problema em
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questéo, f (tn ,xn) representa as forgas do veiculo espacia no instante t, e para o estado
Xn. Neste trabalho, as equacbes do movimento do satélite artificial a serem integradas
pelo RK4, considerando o seguinte vetor de estado:

x=(x y z x y z b b b)), (4.32)
definidas por:

x=(x1 X, X3 X, Xg Xg X Xg xg)T, (4.33)
sd0 dadas por:

X1:X4,

X2 = X5,

X3 = X6,

X, =a,

Xs =a,,

X =a,,

X7:0,

X8:O,

X9=O, (434)

onde X7, Xg € Xg Sa0 resolvidos anditicamente e ay, ay, a, S30 as aceleragles do satélite
artificial considerando as perturbagdes devidas ao geopotencial, que s dependem das
coordenadas de posi¢éo.

69



70



CAPITULO 5

MODELO DE MEDIDAS

Como foi visto no Capitulo 3, o sistema GPS permite ao usuario medir a distancia e a
velocidade em relagdo aos satélites GPS, simultaneamente, para determinar a sua
posicéo, velocidade e o desvio do rel6gio. Cada satélite transmite um conjunto de dados,
chamado de mensagem de navegacéo, em duas freqiiéncias L1 e L2 e em uma razéo de
50 bps. Este conjunto de dados contém o termo de correcdo do relogio do satélite; o
tempo de referéncia do veiculo espacial; o termo de atraso diferencial do grupo e o
IODC; os parametros das efemérides para o veiculo espacia transmissor; 0s
coeficientes polinomiais para a correcdo ionosférica; os coeficientes para converter o
tempo GPS para UTC; o amanague para todos os veiculos espaciais contendo suas
efemérides; os parametros de correcdo do relgio; e o estado dos satélites. Para maiores
informagdes sobre a mensagem de navegacdo e sobre como utilizar os dados enviados

através dela, consultar Van Dierendonck et al. (1980).

Além disto, os sinais GPS permitem coletar outros tipos de dados, tais como a pseudo-
disténcia e a fase da portadora, além de permitir obter a solucéo de navegacdo que
consiste na posicdo imprecisa (grosseira) calculada pelo receptor. Apesar do GPS ser
um sistema de navegacdo preciso, as pseudo-distancias, definidas no Capitulo 4, sdo
corrompidas por vérias fontes de erros. Estas fontes de erros seréo comentadas com um

pouco mais de detalhes no préximo item deste capitulo.

5.1 FONTES DE ERROS

As fontes de erros podem ser classificadas em grupos de acordo com sua natureza e
podem ser divididas em oito classes, tais como dados das efemérides; relégio do
satélite; propagacdo do sinal através da ionosfera e troposfera; multicaminho; receptor;
cycledip; e Disponibilidade Seletiva (SA).
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5.1.1 Erros nas efemérides

Os satélites transmitem, através da mensagem de navegagdo, seus el ementos keplerianos
com um pequeno erro. Este erro cresce com o tempo decorrido desde a atualizacdo mais

recente feita pelas estagBes de controle. Este crescimento € lento e suave.

As efemérides transmitidas sdo baseadas nas observacfes das 12 estacOes do segmento
de controle do sistema GPS. As efemérides mais recentes sdo utilizadas para calcular a
orbita de referéncia para os satélites GPS. Elas sdo transmitidas pela mensagem de
navegagao em formato RINEX de hora em hora e em tempo real. Elas devem somente
ser usadas durante o periodo prescrito de aproximadamente quatro horas para o qual

elas se referem. Vga Apéndice A para maiores detalhes sobre o formato RINEX.

No estudo redlizado por Gomes et al. (2000) sobre a precisdo das efemérides
transmitidas, o algoritmo da mensagem de navegacdo implementado por Kuga, em
linguagem Fortran, foi usado para determinar a posicdo dos satélites GPS. Este
programa |é a mensagem de navegacd em formato RINEX e gera as coordenadas
cartesianas dos satélites no sistema WGS-84. Ele é capaz de fornecer as posicles de
cada satélite GPS na época transmitida pela mensagem de navegacdo e cacular a
posicao para a época desgjada no tempo GPS.

A posicdo do satélite GPS gerada pelo programa é comparada com as efemérides
precisas da érbita (POE) na mesma época. O arquivo POE, em formato SP3, fornece as
posicOes do GPS pos-processadas e € gerado pelo JPL/NASA com uma precisdo em
torno de 3 cm (Noll, 1998). As posi¢des transmitidas dos satélites GPS foram obtidas
em um intervalo de 15 minutos, da mesma maneira que foram fornecidas pelo arquivo
POE. Vega Apéndice A para maiores detalhes sobre o formato SP3.

A média do erro da diferenca entre a posi¢éo transmitida e a pos-processadas pelo JPL,

para as épocas analisadas, ficou em torno de 4 £ 2.9 m com ou sem SA. Gomes €t al.

(2000) verificou gque as efemérides transmitidas sdo fornecidas com boa precisdo e o
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programa é robusto, podendo ser utilizado com seguranca na determinacéo de orbita de

satélites artificiais com receptor GPS a bordo.

Segundo Parkinson (1996a), estes erros estéo intimamente relacionados com o relégio
do satélite.

5.1.2 Errosdosrelégios

Tanto a pseudo-distancia quanto a fase da portadora sdo afetadas pelos erros dos
rel6gios do receptor e do satélite GPS. Estes erros do rel égio afetam ambos os codigos P
e C/A da mesma forma (Parkinson, 1996a). Este efeito é independente da diregdo do
satélite GPS em relacdo ao receptor GPS.

Os satélites GPS carregam rel6gios atémicos (césio e rubidio) de ata tecnologia. Em

compensacado, o relégio do receptor, em geral, ndo € caro e nem preciso.

Os relégios atdbmicos de cada satélite GPS tentam acompanhar o tempo GPS o mais
fielmente possivel. Desta forma, devido aos desvios do rel6gio, cada satélite GPS opera
em seu proprio sistema de tempo. Todas as transmissoes feitas pelo satélite sdo iniciadas
no tempo do satélite. Entretanto, os dados da mensagem de navegacdo sdo relativos ao
tempo GPS. O tempo GPS é estabelecido pelo segmento de controle e esta relacionado
com UTC em 1 ns. Os dados necessarios para relacionar o tempo GPS e o tempo
individual do satélite sdo incluidos na mensagem de navegacdo. Porém, o tempo GPS
nem sempre esta sincronizado com o tempo do relégio do satélite GPS causando erros
nas medidas de observacdo. A mensagem de navegacdo contém coeficientes para
calcular, em primeira ordem, o erro do relégio do satélite GPS correspondente. No

Apéndice B encontra-se a transformagao entre o tempo GPS e UTC.
O erro do reldgio do receptor GPS do usuario também deve ser corrigido por algum

método. A solucdo de navegacdo fornece instantaneamente o desvio do relégio.

Entretanto, para aplicacbes mais precisas, é necess&rio estimar o erro do relégio e
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acompanhar sua evolugio no tempo. E usual estimar o erro do reldgio decompondo o
erro em trés fontes: tendéncia, deriva e taxa de deriva. Assim o erro do relégio do
usuério € normalmente modelado conforme o Item 5.2.

5.1.3 Errosionosféricos

O efeito da ionosfera pode causar 0 maior erro na propagacaéo do sinal na auséncia de
SA. A ionosfera € um meio dispersivo, isto €, o indice de refracdo é uma funcéo da
freqiéncia usada. O atraso da propagacao da ionosfera depende do contelido €l etronico,
datrgetériado sina e da frequéncia usada.

Devido a sua importancia nas medidas GPS, este erro serd analisado com mais detalhes
no Capitulo 6, com afinalidade de verificar a necessidade de utilizar um modelo de uma

frequéncia para corregéo do efeito ionosférico no modelo de medidas.

5.1.4 Errostroposféricos

A propagacdo do sinal depende principalmente do contelido de vapor d'égua e da
temperatura das camadas atmosféricas. Para ondas eletromagnéticas de radio-
freqiiéncia, a troposfera se comporta como um meio ndo dispersivo para frequéncias
abaixo de 30 GHz (Leick, 1995), ou sgja, a refracdo troposférica ndo depende da

fregiiéncia dos sinais transmitidos pel os satélites GPS.

Além disso, o indice de refracdo ndo depende da freqiiéncia. Depende da pressdo do ar,
da temperatura e da pressdo do vapor d &gua. Por causa do comportamento dindmico
das condicOes troposféricas, é dificil modelar o indice de refracdo e também ndo é
possivel a eliminacdo do efeito da refracdo troposférica utilizando medidas de duas
freqUéncias. Existem diferentes tipos de modelos devidos a dificuldade em modelar o
vapor d &gua. Os modelos de correcdo do atraso troposférico levam em conta os dados
meteorol 6gicos da superficie. O modelo de Hopfield usa dados reais que cobrem a Terra

inteira. Este modelo encontrou, empiricamente, uma representacéo da refratividade seca
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como uma fun¢do da altura acima da superficie. O modelo de Hopfield modificado é
restrito introduzindo o comprimento dos vetores posicdo no lugar das aturas
(Hoffmann-Wellenhof et al., 1994).

Para determinagdo de oOrbita de satélites artificiais, este efeito ndo é considerado, pois
assume-se que o sina GPS captado no receptor do usuario ndo se propaga atraves da

troposfera.

5.1.5 Erros de multicaminho

Os sinais do GPS podem seguir diferentes trajetérias até a antena do receptor devido a
reflexdo do sinal. O multicaminho é causado, principalmente, pela superficie refletora
proxima do receptor e também devido as reflexfes no satélite durante a transmisséo do
sina. Este efeito distorce as modulagdes dos codigos C/A e P e as observacles da fase
da portadora.

O multicaminho é um problema sério devido a dificuldade de modelagem por causa da
arbitrariedade das diferentes situactes geométricas. Ele depende tanto da freqtiéncia de
transmissdo do sinal como do efeito da ionosfera. A influéncia do multicaminho pode
ser estimada usando uma combinacdo dos cddigos L1 e L2 e medidas de fase da
portadora (Hoffmann-Wellenhof et a., 1994). Para maiores detalhes, consultar
Parkinson e Spilker Jr. (1996a).

5.1.6 Errosdevidos ao usuario
Os eros nas medidas coletadas pelo receptor sdo causados por ruidos, erros de
alinhamento do centro de fase da antena (em geral, ndo coincide com o centro de massa

do veiculo espacial), atrasos devido ao conversor (down converter) e falhas advindas de

softwares e hardwares.
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5.1.7 Cycledlip

O cycle-dip ocorre se 0 receptor perder momentaneamente o rastreamento do sinal do
satélite GPS. Existem quatro causas para ocorrer cycle dlip: obstrucdes do sinal do
satélite devido a arvores, construgdes, pontes, montanhas, etc.; ruido no sinal causado
pelo multicaminho e ionosfera; elevacdo baixa do satélite causando corrupgdo do sinal;
e sinais fracos causados por interferéncia, ainclinacéo da antena e ao processamento do
gnal.

O cycle-dip afeta as medidas de fase e pode ser removido dos dados na fase de pré-
processamento ou uma nova ambiguidade tem que ser determinada para uma medida

particular.

5.1.8 Disponibilidade Seletiva (Selective Availability - SA)

A SA é a degradacdo intencional dos sinais GPS para 0s usuarios ndo autorizados
através de variagdo do tempo do relégio do satélite (processo-d) e manipulacdo das
efemérides (processo-€). Foi formamente implementada em 25 de marco de 1990 pelo
Departamento de Defesa americano. Em agosto de 2000, o governo americano
desativou a SA, porém reservando-se o direito de ativa-la seletivamente em regides
sensiveis e éreas de conflito.

A SA é diferente para o sinal de cada satélite e € a maior fonte de erros do reldgio.
Segundo as especificagbes do Departamento de Defesa americano, a exatiddo é
degradada em 100 m para a posicdo horizonta e em 156 m para a dtura. Estas
especificacdes também implicam em um erro em velocidade de 0,3 m/s e um erro em
tempo de 340 ns (Hofmann-Wellenhof et al., 1994).

Como a SA é gerada no lado transmissor, isto €, no satélite, este erro € espacialmente

correlacionado. Correlagdo espacia significa que existe uma forte relacéo entre o erro

em uma localizacdo e o0 erro em uma localizagdo proxima. Esta propriedade da SA pode
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ser explorada para eliminar o erro se o Differencial GPS (DGPS) for empregado. O
DGPS minimiza todos os erros que sdo comuns a ambas medidas em uma estacdo

terrestre de monitoramento local ou um receptor de um usuério.

Os erros padrdes sem e com o efeito da SA para receptores de Unica frequiéncia e sem
SA para receptores autorizados de duas frequiéncias estéo expostos na Tabela 5.1. Pode
ser visto, através desta tabela, que a maior fonte de erro para receptores de uma
freqiéncia sem SA é devida a ionosfera e estd em torno de 4 m, dependendo da
gualidade do modelo de uma freqiiéncia. JA com SA, a maior fonte de erro é devida ao
relogio. As fontes dominantes para os receptores autorizados sdo as efemérides do
satélite GPS e erro do reldgio.

TABELA 5.1 - ERROS DEVIDOS A DISPONIBILIDADE SELETIVA

Uma Duasfregliéncias
Fontesdeerros frequéncia
Sem SA (m) Com SA (m) Caodigo P (m)
Bias | Alea- | Total | Bias | Alea- | Total | Bias | Alea- | Total
torio torio torio
Dados das efemérides 21 00l 21| 21| 00| 21| 21 00| 21
Rel6gio do satélite 20 07/ 21| 20,0 0,7] 20,0 20| 07| 21
lonosfera 40| 05| 40 40| 05| 40 104 07| 12
Troposfera 05| 05/ 07/ 05| 05/ 07/ 05 05| 07
Multicaminho 10 10/ 14| 10| 10| 14| 10{ 10| 14
Receptor 05| 02 054 05| 02 05 05 02| 05
UERE: RMS 51| 14| 53| 205| 14| 20,6| 33| 15| 36
UERE filtrado: RM'S 51| 04| 51| 205| 04| 20,5 33| 04| 33

FONTE: Parkinson e Spilker Jr.(1996a)
A incerteza das efemérides transmitidas com SA é cerca de 5 a 100 m e depende do

nivel da SA. Para efemérides transmitidas sem SA, é cerca de 5 a 10 m ou mehor
(Hofmann-Wellenhof et al., 1994).
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5.2MODELO DE MEDIDAS

Para aplicaces de alta precisdo (cerca de centimetros), o uso das medidas da fase da
portadora e da pseudo-distancia é exigido. Em geral, ou a pseudo-distancia ou a solucéo
de navegacdo é usada na determinacdo de Orbita quando ndo € exigida alta preciso,
como é o caso deste trabalho. Portanto, somente a pseudo-distancia em uma fregliéncia
(L1) sera utilizada.

Os erros considerados na pseudo-distancia foram somente os erros devidos ao relégio
do receptor e do satélite GPS. Os erros devidos ao atraso ionosférico Doy S80
considerados em forma de estudo, como sera apresentado no Capitulo 6. Todos os
outros erros foram negligenciados. Portanto, a equacdo da pseudo-distancia para a

freqUéncia L1 é dada por:
ro =1 +cDges(t)- O (t] + Do, (5.1)

onder ¢ é a pseudo-distancia calculada paraL 1, ¢ € a velocidade da luz no vacuo, Cigps
€ 0 atraso do relégio do satélite GPS, [0, € o atraso do reldgio do receptor, t é o instante

de observacdo no tempo GPS, Don € o erro devido ao atraso ionosférico, r é a distdncia
geométrica dada por:

r :\/(XGPS B X)2 + (yGPS - y)2 + (ZGPS B 2)2 (5.2)

X, Y € z S0 as coordenadas cartesianas do receptor no sistema ToD (neste trabaho) no
instante de recepcao no tempo GPS e Xgps, Yeps € Zeps S80 as coordenadas cartesianas no
sistema WGS-84 no instante de transmissdo no tempo GPS (corrigido pelo atraso do
tempo de propagacdo). Veja o Apéndice B sobre os sistemas de coordenadas e as

transformagdes empregadas neste trabal ho.

A seguir sera mostrado como estes termos foram implementados neste trabal ho.
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5.2.1 Correcao dos erros dos reldgios

O segundo termo do lado direito da Eqg. (5.1) € composto pelos desvios do reldgios do
satélite GPS e do usuario com respeito ao tempo GPS. Cada GPS contribui com um
desvio do relégio. A informag&o do relogio do satélite GPS é conhecida e transmitida
através da mensagem de navegacdo, na forma de trés coeficientes polinomiais com
referéncia no instante toc. Embora os relogios sgjam atamente estaveis, o @ pode
desviar até, aproximadamente, 1 ms do tempo GPS, o que significa 300 km de erro na
pseudo-distancia. Os erros de distancia induzidos nos erros do rel6gio séo da ordem de

3m (Levaetd., 1996). A correcdo do relégio do GPS parao instantet €:

1= tops - Dlgps (5.3)
onde
DtGPS: ap + afl(t' Loc )+ afz(t' Loc )2+ d SPS' (5-4)
d; = %JamesenE, (5.5
c

teps € 0 instante da fase do codigo do veiculo espacia (satélite GPS), em segundos, no
instante de transmissdo da mensagem; ag, an € ap S30 a tendéncia, a deriva, a taxa de
deriva do relogio do satélite GPS, respectivamente; toc € 0 instante de referéncia medido,
em segundos, na época semana do tempo GPS; ck € uma peguena correcdo relativistica
do relégio causada pela excentricidade e; a é o semi-eixo maior da Orbita;, mé a

constante gravitacional terrestre; e E é aanomalia excéntrica
Os efeitos relativisticos sdo relevantes para a Orbita do satélite, para a propagacdo do

sina do satélite e para os relégios do satélite e do usuério, e podem ser calculados

precisamente. Para as Orbitas do GPS com excentricidade 0,02, este efeito pode ser
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maior do que 45,8 ns, correspondendo a um erro de distancia de cerca de 14 m (Leick,
1995). Este efeito € incluido no polinémio do relogio transmitido pela mensagem de
navegacao, onde a anomalia excéntrica E depende do tempo e € expandida em série de
Taylor. Se uma equacdo mais precisa for usada, o efeito relativistico deve ser subtraido
dos coeficientes polinomiais do reldgio. Os coeficientes ag, as € ar, Sdo transmitidos em
unidades s, §/s e /<%, respectivamente. O instante de referéncia dos dados do rel6gio tec
é também transmitido. O valor de tgps deve levar em conta o inicio ou o fim da semana

O usuario pode aproximar t por teps NaEg. (5.3), sem prejuizo da precisao.

O atraso do relégio do usuério é parte do vetor de estado a ser estimado e € dado por
(Chiaradia et a., 2000):

cx, =b, +b,0Or +b,Dr > +dy (5.6)

onde by, by, b, sdo atendéncia, a deriva e a metade da taxa de deriva do rel6gio do
receptor e DT € o0 tempo acumulado a partir do instante da primeira medida. O efeito
relativistico no relogio do usuario é calculado usando o melhor vetor de estado estimado

disponivel na época.

5.2.2 Correcéo do instante de recepcéo e de propagacéo do sinal

O cdculo da distancia geométrica r é exigido para célculo tanto da pseudo-distancia
guanto da fase da portadora. As coordenadas de posicdo do satélite GPS no instante de
transmissdo do sinal devem ser usadas para calcular a disténcia. Entretanto, € o instante
de recepcdo que é disponivel nas medidas. Entdo, € necessario corrigir o instante de
recepcdo subtraindo o tempo de viagem do sinal para obter o instante de transmissdo.
Portanto, é necessario calcular o tempo de viagem através de um processo iterativo que
inicia-se assumindo um valor médio para o tempo de viagem t. A seguir, a posicdo do
GPS é interpolada para a época € - t) e, entdo, a distdncia geométrica é calculada

usando o tempo de viagem recalculado (Leick, 1995):
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t="1, (5.7)

Se a discrepancia entre a primeira e a segunda aproximacao de t for maior do que o
critério especificado, a iteraco é repetida. 1sto €, uma nova posicéo do satélite GPS é
interpolada e uma nova distancia € caculada. Geramente, duas iteracOes sdo

suficientes.

Este calculo ndo € afetado pelo erro do reldgio do receptor e do satélite. Entretanto, o
instante nominal de emissdo € corrompido pela ionosfera, pela troposfera, pelo
equipamento e pelo multicaminho. Todos estes efeitos sdo negligenciados no presente

contexto. O instante de recepcdo € corrigido pelo mesmo processo.

A iteracdo do tempo é usualmente desenvolvida em um sistema inercial com o vetor
posicéo do usuario r = (X, Y, 2) e o vetor posicao do satélite GPS rgps = (Xaps, Yaps:
Zcps). Entdo, é necessario redlizar uma transformagdo da posicdo do GPS do sistema

inercial para o terrestre WGSB4. Sendo assim, a trgetoria do sina € dada por
(Montenbruck e Gill, 2000):

r = |RYS(t)(rees (t- ) - 1(1)) (5.8)

onde RYCS é a matriz de rotacdo do sistema inercia para o sistema WGS-84. Fazendo

uso da aproximagao:
RYeS(t) » R, (wt )RYS(t-t) (5.9)

onde W € a variagao rotacional da Terra. A posicao inercia do satélite GPS pode ser

substituida pela posicdo correspondente no sistema fixo na Terra:
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rt\sl\éess(t -t ) = RWGS(t -t )rGPS(t -t ) (5-10)

|sto produz

r=ct=

R, (Wt Jreps(t- ) - r™e(t) (511)

no sistema de referéncia terrestre.
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CAPITULO 6

CORRECAO IONOSFERICA PARA ASMEDIDAS GPS

Neste capitulo serdo descritos alguns modelos usados para corrigir o efeito ionosférico
nas medidas GPS, tais como os modelos de duas frequiéncias, Klobuchar, empirico de
ionosfera (IR1-95) e plasmasfera (Gallagher-88). A finalidade deste capitulo € analisar a
necessidade do uso de algum modelo de corregdo ionosférica para satélites artificiais

acimade 1.000 km e escolher qual modelo deve ser utilizado.

6.1 INTRODUCAO

A amosfera € usualmente subdivida em regifes que sdo baseadas em propriedades
fisicas, tais como temperatura, composi¢do, campo magnético, propagacdo e ionizacao.
Com respeito as diferentes condigdes de propagacéo do sinal, a aimosfera pode ser

dividida em ionosfera e troposfera.

A troposfera é a parte mais baixa da atmosfera da Terra. Ela compreende desde a
superficie da Terra até cerca de 18 km no equador e 8 km nos pélos acima da sua
superficie. A ionosfera cobre aregido entre, aproximadamente, 50 km e 1.000 km acima
da Terra e é caracterizada pela alta condutividade devido ao nimero elevado de ions e
elétrons livres que a compde. Consequentemente, uma onda eletromagnética que
atravessa esta camada tem a velocidade e a direcdo de propagacdo alteradas. Esta

propriedade caracteriza a ionosfera como um meio dispersivo (Davies, 1990).

No sistema GPS, a segunda frequéncia foi incorporada para corrigir oS erros em
disténcia e velocidade induzidos pela ionosfera. Os receptores GPS de duas fregiiéncia
levam a vantagem da natureza dispersiva da ionosfera podendo eliminar os erros
ionosféricos quase totalmente, pelo menos matematicamente. Para receptores de uma

frequéncia, foi incorporado um modelo numérico para corrigir o erro ionosférico. Este
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modelo é chamado de modelo de Klobuchar (Klobuchar, 1987) e é descrito no Item 6.3

deste capitulo.
6.2 EFEITOSIONOSFERICOSNOS SINAISDO GPS

A influéncia da ionosfera sobre a propagacdo de ondas de radio € descrita através do
indice de refracdo. O indice de refragdo é uma funcéo da freguiéncia de ondas de rédio,
da densidade eletrnica e, em um menor grau, da intensidade do campo magnético da

Terra e € dado, em primeira aproximacao, por Seeber (1993):

onde o sina positivo é para a fase e 0 negativo para o grupo, f € a freqiéncia e
c, =-403N, em HZ, e Ne é a densidade eletrénica que é sempre positiva. Assim
ng >n;, onde ng € o indice de refracdo do grupo e ny € o indice de refracéo da fase.
Como v¢ =c/ns evy =c/ng,ondev; e vy s3o as velocidades de propagacao do sinal
dafase e do grupo, respectivamente, entéo, vy <V . Isto significa que as medidas GPS

de pseudo-distancia sdo atrasadas e as da fase da portadora sdo adiantadas. Portanto, a
pseudo-distancia € uma medida maior e a fase da portadora é menor comparada com a

medida da disténcia verdadeira entre o satélite e o receptor.

Rescrevendo a Eg. (6.1), tem-se:

=15 203N,
f2

(6.2)

A distancia medida entre o receptor e 0 GPS €
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receptor
s= (@ds, (6.3
GPS

onde aintegral deve ser estendida ao longo datrgjetériado sinal s. Porém, esta distancia

é diferente da disténcia geométrica verdadeira na linha de visadal:

receptor

= ¢4l (6.4)

GPS
Esta diferenca é medida por uma quantidade chamada de erro ionosférico:

receptor receptor

Don = gds- ¢yl - (6.5)

GPs GPS

Para ata frequiéncia, atrgjetdria do sina pode ser aproximada pela distncia geométrica

(ds» dl), onden = 1. Entdo, integra-se a Eq. (6.5) ao longo dalinha de visada l:

_ 40’3 TECEEJIOT
Dow =F—5 ONdl. (6.6)

GPS

A densidade €eletronica integrada ao longo da linha de visada é chamada de Contelido
Eletronico Total (CET):

CET = Ned! . (6.7)

Portanto, o atraso ionosférico € proporcional a0 nimero de CET e inversamente

proporciona ao quadrado da frequéncia:

85



_403
D, =F--CET. (6.8)

A densidade de elétrons livres varia fortemente com a hora do dia e a latitude. O efeito
da refracdo ionosférica na medida da pseudo-distdncia est4 relacionado com a
determinacdo do CET. Entretanto, o préprio CET é uma quantidade bastante
complicada, porque depende da radiacdo solar ionizante e apresenta distintas variagoes
diurnas e sazonais, variagOes relacionadas com nivel de atividade solar e com
tempestades magnéticas. O CET é medido em unidades de CET (UCET), em analogia a
abreviatura TECU (Total Electron Content Unit), onde 1 UCET corresponde a 1 10%°
elétrons/nt (Fedrizzi, 1999).

Em Fedrizzi (1999), foi desenvolvido um método para a obtencdo do CET a partir das
observaces do GPS feitas por receptores localizados na superficie da Terra. O método
utiliza-se da caracteristica dispersiva do meio ionosférico para determinar o CET a
partir da diferenca entre as medidas da pseudo-disténcia e da fase simultaneas, nas duas

freqUéncias dos sinais enviados pel os satélites GPS.

Komjathy (1997) desenvolveu um algoritmo para produzir mapas regionais e globais do
CET de hora em hora usando observacdes de duas freqliéncias para estaces terrestres
do International GPS Service for Geodynamics (1GS).

6.3 MODELO DE KLOBUCHAR

O modelo de Klobuchar (Klobuchar, 1987) € usado para corrigir os efeitos ionosféricos
para medidas obtidas através de receptores GPS de uma frequéncia. Consiste de uma
representacdo do coseno da curva diurna, permitindo variar em amplitude e em periodo,
com a latitude do usuério. E descrito por oito coeficientes a e by (i = 1,...4) que s30

transmitidos como parte da mensagem de navegacdo do GPS. Este modelo remove
cerca de 50% do atraso ionosférico nas latitudes médias. E representado através de um
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conjunto de variaveis que sdo validas para alguns dias. A equacdo da correcdo do atraso
ionosférico é dada por Feess e Stephens (1987):

D, =DC+ Ams?@? (dia), (6.9)
e (4]

Dr,, = DC (noite), (6.10)

onde Do, é 0 atraso vertical (ns), DC é o termo constante da meia-noite (5 nsou 5 107°
), A éaamplitude, f € o termo constante da fase (14 h horalocal), t € ahoraloca e P é

0 periodo. A amplitude e o periodo sdo funcbes da latitude geomagnética e sdo
representados por polindmios do terceiro grau:

3

A=g§af" (segundos), (6.12)
n=0
3

P=§ bf" (segundos). (6.12)

n=0

Entretanto, este modelo ndo considera a atitude do receptor. Feess e Stephen (1987)
apresentam uma validagdo do modelo de Klobuchar usando valores do atraso
ionosférico medido por receptores GPS de duas frequiéncia que foram comparados com
os valores calculados pelo modelo de Klobuchar no mesmo instante.

6.4 MODELO EMPIRICO DE IONOSFERA - IRI-95

O International Reference lonosphere (IRI) é um projeto internacional patrocinado pelo
Comité de Pesqguisas Espaciais (COSPAR) e a Unido Internaciona de Ciéncia do Radio
(URSI). O modelo IRI-95 € um modelo empirico que descreve valores médios de
parédmetros ionosféricos, tais como a densidade eletrénica, temperaturas eletronica e
idnica e composicao ibnica, de acordo com a localizagdo geografica ou geomagnética,
hora local ou universal, estacdo do ano, dtitude e atividade solar. O IRI-95 pode ser
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utilizado para determinagdo do contetido eletrénico total ionosférico para altitudes entre
50 e 1.000 km.

O programa IRI-95 € obtido, via ftp, em NASA (2000) e esta disponivel em linguagens
de programacéo C e Fortran.

Komjathy (1997) realizou modificagdes neste modelo atualizando seu conjunto de
coeficientes com a finalidade de fornecer predicGes mais precisas para receptores GPS

de uma frequiéncia do atraso ionosférico derivado de IRI-95.
6.5 MODELO EMPIRICO DA PLASMASFERA —GALLAGHER-88

Plasmasfera é a regido situada, aproximadamente, entre 1.000 km e 30.000 km de
dtitude. Os ions predominantes nesta regido da atmosfera sdo os proétons, cuja
concentracdo decresce exponencialmente com a atitude. O comportamento da

densidade eletrénica na plasmasfera é afetada pelo ciclo solar e pela variagdo sazonal .

O modelo empirico da plasmasfera consiste de uma expressdo analitica que pode ser
usada para reproduzir a densidade do hidrogénio em lugares arbitrérios na plasmasfera
para condicBes dadas. A dependéncia espacial da densidade plasmasférica do H esta
associada a L-shell. L-shell sdo superficies de L constantes. L € a distancia medida em
raios terrestres, na qual sua linha de forca do campo magnético da Terra intercepta o
plano equatorial (Davies, p. 41, 1990). O modelo de Gallagher usa a seguinte férmula
empirica (Gallagher et al., 1988):

Log,,(N,) = a, ¥ (L)>G(L) xH (L), (6.13)
onde N é a densidade el etronica;

-h(L,! )/a5)

F(L)=a, - saalt- ase (6.14)
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€ a camada modificada de Chapman;
G(L) = agL +a; (6.15)

€ o modelo linear de L-shell que foi encontrado por ser a melhor representagé@o do perfil
da densidade eletronica interna plasmasférica;

% ag 9

5
_¢ 2
H(L) gl+ Qg : (6.16)

representa a forma e a posi¢cao da plasmapausa; e

a, =14
a, =153
a, =-0036
a, = 3076
a, =159,9 (6.17)
a, =-087+0,12e*'°
a, =6,27
a, =0,/ cos%%p M9+ 44
e 24 g
a, =153c082p LT 9, 197
e 24 g

As constantes a; s80 0s parametros livres usados para gjustar a equagao para o logaritmo
da densidade eletrbnica. O parametro as controla o gradiente da densidade na
plasmasfera interior, enquanto ag e ag determinam a posicdo e a inclinagdo da
plasmasfera, respectivamente. L é o parametro de L-shell de Macllwain medido em

raios terrestres, | € a latitude geomagnética, MLT € a hora local magnética em horas,
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definida pela longitude geomagnética do Sol médio e h(L, | ) € a altitude em relacdo a
da superficie da Terra dada por:

h(L,1)=r, Lcos’l - 6.371, (6.18)

com adtitude iniciando a 1.000 km da superficie da Terraere € 0 raio da Terra.

Este modelo fornece variagdes na densidade eletronica plasmasférica como uma fungéo
da latitude geomagnética, valores de L e da hora local magnética. O agoritmo ndo
modela as variaghes diurnas, sazonais e relativas ao ciclo solar do contelido eletrénico

plamasférico.

O efeito ionosférico é calculado em cada ponto. E necessério calcular o efeito ao longo
da trgjetoria entre o usuario e os satélites GPS, fornecendo assim o CET. Sabendo o

CET é necessario calcular o efeito ionosférico que é dado pela Eq. (6.8).

Consulte Gallagher et al. (1988), Komjathy (1997) e Fedrizzi (1999) para maiores
detal hes sobre este modelo.

6.6 MODEL O IONOSFERICO DE DUASFREQUENCIAS

JA que o atraso ionosférico € dependente da frequéncia, ele pode ser eliminado
utilizando medidas nas duas fregiiéncias. A diferenca entre as medidas feitas nas duas
freqiéncias L1 e L2 € capaz de estimar os atrasos ionosféricos para ambas as

freqUéncias. A corregdo ionosférica para L1 pode ser estimada usando a seguinte

expressao:
e f2 0
Do =t drl- 12). (619)
2~ 1 @
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onde r e r > sio as medidas de pseudo-distanciaem L1 e L 2, respectivamente, e f; e f,

sdo asfrequénciasem L1l elL2.

A correcdo ionosférica para L2 pode ser estimada multiplicando a Eqg. (6.19) por:

.2 2
of 07 o7

19 :ge? 0 (6.20)
f,g €&60g

AsFigs. 6.1 a 6.4 mostram, como exemplo, o erro ionosférico para a pseudo-distancia
em L1 e L2, respectivamente, para dois dias completos de observacéo. Estes erros foram

obtidos sem nenhum pré-processamento dos dados.

Erroionosféricoem L1 (r

Tempo (horas)

Fig. 6.1- Erro ionosférico na pseudo-distanciaem L1 (18/11/1993).
Os dados usados sdo do satélite T/P (Vea o Apéndice D), porque este satélite carrega

um receptor GPS de duas freguéncias a bordo, experimentalmente, para testar a

habilidade do GPS em fornecer uma determinagdo de érbita precisa.
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Erroionosféricoem L2 (r

Tempo (horas)

Fig. 6.2 - Erro ionosférico na pseudo-disténcia em L2 (18/11/1993).

Erroionosféricoem L1 (r

Tempo (h)

Fig. 6.3 - Erro ionosférico na pseudo-distancia em L1 (20/04/1995).
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Erroionosféricoem L2 (r

Tempo (h)

Fig. 6.4 - Erro ionosférico na pseudo-distancia em L2 (20/04/1995).

A Tabela 6.1 mostra a média e o desvio padréo do erro ionosférico, en L1 e L2, parao
diacompleto. A médiado erroem L1 estaemtorno de 3+ 0,9 m e para L2 em torno de

5+15m.

6.7 CONCLUSAO

Verificou-se que o atraso ionosférico, neste caso, ndo afeta significativamente a medida
de pseudo-distancia e, portanto, ndo afetara a precisao da orbita estimada usando estas
medidas. Portanto, este erro sera negligenciado neste trabalho ja que o seu objetivo ndo
€ atingir alta precisdo (cerca de centimetros). No caso da necessidade de atingir alta
precisdo da érbita estimada, algum tipo de modelo de uma fregiéncia deve ser utilizado
desde que ndo hgja ato custo computacional, ja que a determinacdo de drbita € feita a

bordo e em tempo real.
Havendo a necessidade de usar algum modelo, sugere-se ndo utilizar o modelo de

Klobuchar, porque este ndo considera a atitude do receptor, sendo assim, sd deve ser

usado por um receptor na superficie da Terra. Para satélites acima de 1.000 km, pode-se

93



usar o modelo empirico da plasmasfera (Gallagher—88), para calcular o efeito
ionosférico no sinal entre a altitude do GPS (acima de 20.000 km) e a altitude do satélite
usuario (acima de 1.000 km). Para satélites abaixo de 1.000 km, deve-se usar 0 modelo
de ionosfera IRI-95, para calcular o efeito ionosférico no sinal até a altitude abaixo de
1.000 km e acima desta dtitude deve-se usar 0 modelo empirico da plasmasfera.

Observa-se que renhum dos model os apresentados aqui foi testado com relagdo ao custo

computacional.

TABELA 6.1 - MEDIA DOS ERROS IONOSFERICOS

Dia MédiadoerroemL1(m) | Médiadoerroem L2 (m)

17 de novembro de 1993 -2,96 + 0,90 -4,87 +1,48
18 de novembro de 1993 -2,92+ 0,94 -4,80+ 1,54
19 de novembro de 1993 -3,00 + 0,92 -495+ 1,51
20 de novembro de 1993 -3,03+ 0,90 -4,98 + 1,47
03 dejaneiro de 1994 -2,95+ 0,91 -4,86 + 1,50
04 dejaneiro de 1994 -2,97 £ 0,91 -490+ 1,48
05 dejaneiro de 1994 -2,96 + 0,88 -4,87 + 1,45
21 dejaneiro de 1994 -3,05+ 0,90 -5,02+ 1,48
22 dejaneiro de 1994 -3,01 + 0,89 -495+ 1,48
20 de abril de 1995 -2,94+ 0,84 -4,84 + 1,38
13 de outubro de 1995 -3,06 + 0,83 -5,04 + 1,37
22 defevereiro de 1997 -2,89+ 0,89 -4,77 + 1,46
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CAPITULO 7

MATRIZ DE TRANSICAO

A funcdo da matriz de transicdo € relacionar as variagfes do vetor de estado entre os
instantes tx e tw:+1. AS variagbes mostram a corregdo (refinamento) a ser calculada nas
coordenadas de referéncia estimadas anteriormente. Portanto, quanto mais precisa for a
matriz de transi¢do, melhor serd a determinagéo de oOrbita

Entretanto, o cdlculo da matriz de transicdo do estado apresenta um dos maiores gastos
computacionais porgque exige o calculo da matriz jacobiana (derivadas parciais) e a
integracdo das equagBes variacionais correspondentes as equagles diferenciais do
movimento. Esta matriz pode ter expressoes analiticas incomodas quando um modelo de

forga complexo é usado.

Um método para evitar o problema do ato custo computacional e das extensas
expressdes analiticas da matriz de transicdo consiste em, primeiramente, integrar o vetor
de estado usando um modelo de forgca considerando todas as perturbacdes conhecidas e,
entdo, calcular a matriz de transigdo usando um modelo de forga simplificado. Dois
métodos foram desenvolvidos neste trabalho com a finalidade de obter melhor precisio
e menor gasto computacional. O primeiro considera somente 0 movimento kepleriano, o
gual € uma aproximagdo razoavel quando somente pequenos intervalos de tempo sdo
envolvidos e a Orbita é eliptica (Kuga, 1986); e 0 segundo considera também o efeito do
coeficiente 3, que mede o achatamento terrestre, na matriz de transicdo segundo o
método proposto por Markley (1986).

7.1INTRODUCAO

A equacdo diferencial para 0 movimento kepleriano € expressa por:
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(7.1)

onde

Y (7.2

r é a magnitude do vetor posicdo do satélite, que tem coordenadas X, y, z € mé a

constante gravitacional terrestre.

A equacdo, que relaciona desvios no estado para diferentes instantes de tempo, € dada

por:
5 . 6
B—O(t, t°)gﬂv I, (7.3)

onder e v s80 0s vetores posi¢cao e velocidade no instante t, respectivamente, ro € Vo S0

0s vetores iniciais da posicao e da velocidade no instante to, respectivamentee F € a
matriz de transi¢&o dada por:

el A g

2 :5@11 Ole:g‘ﬂrO ﬂVO;
O 0,5 A A
I Wog

(7.4)

as submatrizes F11, F12, F21, € F» s80 calculadas segundo os dois métodos, como seréo

mostrados nos proximos itens.
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7.2 SOLUCAO ANALITICA DA MATRIZ DE TRANSICAO PARA ORBITAS
ELIPTICAS KEPLERIANAS

Goodyear (1965) publicou um método para calcular, anaiticamente, a matriz de
transicdo para o problema dos dois corpos. Este método é vaido para qualquer tipo de
orbita. Este método foi implementado por Kuga (1986) usando a mesma formulacéo
elegante e adequada para implementacdo digital, mas aplicado para o problema eliptico
kepleriano. Kuga (1986) fez smplificagdes possiveis neste método para aumentar sua

eficiéncia computacional (tempo de processamento, memaria e precisao).

Kuga (1986) comparou seu método com o método de Goodyear usando os dados do
satélite Landsat-5. Este método foi implementado em linguagem Fortran. O tempo de
processamento do método proposto melhorou. A precisdo ndo tem dependéncia com o
tempo de propagacdo. Os métodos para a integracdo numérica foram os agoritmos
Runge-Kutta de quarta e oitava ordens de passo fixo. O RK8 obteve melhor
desempenho do que 0 RK4 para 0 mesmo nimero de passos. Os melhores resultados
foram obtidos usando 0 maior nimero de passos para 0 RK4, enquanto o RK8 obteve a
mesma precisdo com o menor nimero de passos. Para integracdo numeérica da matriz de

transicdo, amaior ordem do Runge-Kutta obteve melhor desenvolvimento.

De acordo com Goodyear (1965, 1966) e Shepperd (1985), as quatro submatrizes 3 3
daEg. (7.4) séo escritas como:

%/Iﬂ Mzzg(r V)
M31 MszBO °

mzz Mzs?(

- V) 1
g 0 0
M32 Masg

%/Ill MlZg(r V)T
M21 MZZE ° °
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al M130

0,, = v,)', (7.5)
“ gM 22 2326 ‘o 0)

onde | é amatriz identidade 3 3, M;j, i, ] = 1,2,3 sdo as componentes de uma meatriz

My 3, aqual serd mostrada maistarde, ef, g, f,¢g sdo calculados no proximo item.

7.2.1 Célculo das funcgdesf, g, f, ¢

Dados os vetores rg, Vo € 0 intervalo de propagacdo @ = t —to:

A (7.6)

hO = XOXO + yOyO +ZOZO’ (77)

Vo =% Ve +25 (7.8)

a=y2-2m (7.9)
r.O

i_.a (7.10)

a m

onde a é 0 semi-eixo maior. A anomalia excéntrica Eq e a excentricidade e para a orbita

inicial sdo calculadas através de:

esenE, =10 (7.11)

Tma

"
ecoskE, =1- ?01, (7.12)

com Eo reduzido ao intervalo de 0 a 2p. As anomalias médias para as Orbitas inicia e

propagadas, Mo e M, sdo dadas por:
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M, = E, - esenk,, (7.13)
0 0 0

n=,—=, (7.14)

M =nD+M,, (7.15)

com Mo e M reduzidas ao intervalo de 0 a 2. A anomalia excéntrica para a Orbita
propagada é cal culada através da equacdo de Kepler. A variacdo da anomalia excéntrica

é calculada e reduzida ao intervalo de 0 a 2p por:

CE=E- E, 0ECEEL 2. (7.16)

As funcdes transcendentais o, 1, € S para uma orbita eliptica séo calculadas de acordo
com Goodyear (1965, 1966):

= cosCE, (7.17)

\/7 sen Ok, (7.18)

s, =2(1- ). (7.19)
m

Portanto, as fungdesf, g, f, ¢ sdo calculadas por:

r=r,s, +hs +ns,, (7.20)
f=1. 2 (7.21)
r.0
g=r,s +hs,, (7.22)
c_ ¥
=- —= 7.2
My (7.23)
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g=1- % (7.24)

Os vetores propagados de r e v sdo dados por:

r=r,f+v,g

v=r,f+v,9 (7.25)

N&o existe problema de singularidade e a equacdo de Kepler é resolvida através do

método Newton-Raphson com dupla precisdo. Os parametros orbitais a, e, i, VWe w sdo

constantes no movimento kepleriano e, portanto, ndo existe nenhum subscrito neles.

7.2.2 CalculodamatrizMz 3

Em primeiro lugar, é necessério calcular acomponente secular U incluindo os efeitos de

multirrevolugdo para o caso em gue o instante de propagagdo de orbita @ sgja maior do

que o periodo orbital:

OE = oE + IFIX & 1 92p, (7.26)
e 2Pg

s, =cosCE- 1, (7.27)

s =senCE- [E, (7.29)
.5

U=sDO+ g:ir% (cEs, - 3s,), (7.29)

onde IFIX(x) fornece o ndmero inteiro truncado do argumento X e as varidveis s, e
s, sdo relacionadas com as funcdes transcendentais de s« e s (Goodyear, 1965, 1966).

Portanto, as componentes da matriz Ms-3 séo dadas por:
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w118 LU
M., = rr0+r02+r2§,f rérs’
_&fs) (g-1)0
-1 U
My, =0 Ut m
r r
aef f-10
My =- —Sl"'( > ):
"o " o
M,,=-fs,,
Mzs_'(g' )52’
f-1 U
I\,|31:( )si 5
ro ro
Mg, = (f - 1)sy,
M,;=0s,-U. (7.30)

7.2.3 Propriedade da matriz de transicao

A matriz inversa F, que propaga do instante t parato, é dada por:

C")—l — 6eOsz - OszQ
é‘ O;l OlTl B

: (7.31)
gue resulta da natureza candnica das equacdes originais (Danby, 1964 e Battin, 1964).
7.3 METODO DE MARKLEY

O método de Markley usa dois estados (um no instante ty.; e outro no instante ty) e

calcula a matriz de transicdo entre eles utilizando mJ,, ¥, re € 0s dois estados. Neste

caso, 0 efeito do achatamento da Terra é o fator mais influente no processo. O método
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de Markley consiste em fazer uma aproximacdo da matriz de transicdo baseada na
expansdo da série de Taylor para pequenos interval os de propagacdo [X. Entretanto, este
método € usado somente para propagar a posicao e a velocidade do receptor e pode ser
utilizado por qualquer tipo de oérbita. Suas equacOes sdo simples e faceis de serem
calculadas.

Para as forgas independentes da velocidade, a matriz de transicdo obedece a equagédo

diferencid:

do (t,t,)
at

. 50 o,
= Al(t)O(t,to):?gG(t) 0§o(t,t0), (7.32)

onde Oft,,t,)° 1 ¢é a condigdo inicia, r=(x y z) e v=(x y 2) sio as

coordenadas cartesianas no instante t; r, e v, sd0 as coordenadas cartesianas no

instantetp; 0 © amatriz 3 3 de zeros; | © a matriz identidade 3 3; G(t) © w °a
r

matriz gradiente; e a(r,t) = aceleracdo do satélite.

Sucessivas diferenciacbes da Eq. (7.32), seguidas pela substituicdo da Eq. (7.32) dado

gue a derivada da matriz de transicéo é

do )
o - ABOLY), (7.33)
onde
A(t)=A_ (1) + A (DAL(L), (7.34)

0 ponto representa a derivada em relacdo ao tempo. Desenvolvendo F(t,to) em série de

Taylor para t = tp usando as matrizes Ai(to) para i = 1,..,4 e a condicéo inicia de
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C")(tO ,to) ° |, amatriz de transicdo para a posi¢céo e a velocidade obtida apds algumas

simplificagdes é dada por (Markley, 1986):

O(’[,to)» g” g”’g , (7.35)
wr w Us x6
onde
2
orr ° E+ (ZGO +G)([2) !
-- (o)
O. %1+ (G,+G)——,
rv +( 0+ ) 12
ovr © (GO + G)@’
2
2
0, ° 1 +(G, +2G) ([;) : (7.36)

onde@ © t—tye Gy ° G(to).

O célculo destas matrizes ndo apresenta problemas desde que a matriz gradiente no fina
do intervalo de propagacdo seja uma funcdo do estado cartesiano final, o qual deve ser
calculado para o processamento de dados e esta disponivel sem nenhum custo extra. A
0,0

rvIi=vr

matriz G e, portanto, O

rr?

O, s simétricas se a perturbagdo considerada é
devida aum potencial. A matriz gradiente G incluindo somente a forga central e o efeito

do J, é dada por:
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&a, Ta, fa,u

e Ty Tz
G(t) = ﬂa(r ’t) = @ﬂay fa, Ta, u (7.37)
r gﬂx v 1z 3
efa, fa, fa, g
g Ty Tzg

As aceleracOes devidas ao achatamento da Terra sdo dadas por:

_-me 37,2 522 ¢l
ax_ 3 é1+_ : ﬁ‘-

g 2r? rZ%’
_y
ay—;ax,
- ma€  3J,r? 52 gl
a, = Pg+>%2 8307 & (7.39)
rs 2r r o

As derivadas parciais séo dadas por (Kuga, 1982):

é 2
B:ﬂé’gxz -r2.- E‘JZrez +£)‘]2re (X2 +22)_ U9
ix r°g 2 2 r?
Ta, _3myé .5 J,rZ 353,12
v r°a 2r* 2 r'

u
yae
0]

fa, 3mz€ 15J,r2 353,17 ,U
= Al +— - — y4 l:l’

z & 2r* 2t 4

fa, _Ya,

x Ty

To, _y¥& 2

fy xfy x

Ta, _yTa,

9z x 9z’
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% 9z
Ja, _Ta,
v Tz’
é o 2 2,
ﬂ‘l?zz :rL?e- r +3§z2 - ngrez +15Ji£e z? - %J::ﬁ‘ '3 (7.39)

7.4 ANALISE DOSMETODOS

Foi implementado um programa, em linguagem Fortran 77 em um PC Pentium ||
300Hz MMX 64MB, utilizando os dois métodos descritos nos Itens (7.2) e (7.3) para o
cdculo da matriz de transicdo. Além disto, foi implementado o integrador numérico
Runge-Kutta de passo varidvel de oitava ordem (RK78) para integrar, simultaneamente,
0s vetores posicdo e velocidade e a matriz de transicdo considerando, em ambos, o
movimento kepleriano com o efeito do achatamento da Terra, %. A matriz de transigéo
gerada pelo integrador numérico sera usada como referéncia para comparar os dois

métodos.

Para comparar a precisdo dos dois métodos, define-se 0 erro relativo global como
(Kuga, 1986):

138 8
=ada ) (7.40)

eGlobal - 36 %% o)

onde O, ; €acomponentei,j damatriz de transi¢cdo calculada pelo integrador numerico e
considerada como referénciae O, ; @acomponente i,j da matriz de transicdo calculada

por um dos dois métodos.

O primeiro método, descrito no Item (7.2), considera 0 movimento kepleriano puro. O

segundo método, descrito no Item (7.3), considera movimento kepleriano puro mais o
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efeito do k. Um diainteiro de integracdo foi dividido em intervalos de 1 a 60 segundos,
gue geram de 86.400 a 1.440 passos, respectivamente, como mostra a Tabela 7.1. O
tempo de processamento total para cada méodo é mostrado na Tabela 7.1 e depende do
algoritmo, da méaquina e do programador, mas servem para ilustrar e auxiliar na
obtencdo de algumas conclusbes. Observa-se que o tempo de CPU em qualquer
intervalo de integracdo e para qualquer método é muito pequeno. O primeiro método €

ligeiramente mais rpido que 0 segundo para passos pequenos, como 1 e 10 segundos.

Para analisar a precisdo dos dois métodos, foram feitas seis comparacdes, considerando
duas drbitas dadas, uma circular e uma eliptica. A ¢drbita circular utilizada foi a do
satélite T/P. O Apéndice D mostra mais detalhes sobre este satélite. A drbita eliptica
usada foi a do tipo Molniya. A matriz de transicdo gerada por cada um dos métodos foi
comparada com o integrador RK78. Lembrando que a comparacéo foi feita para apenas
estes dois tipos de Orbitas, casos em que, devido a dtitude, a aproximacdo kepleriana
para a matriz de transicdo ja sgja, de anteméo, sabidamente razoavel. O segundo método
levara sempre desvantagem se Dt for grande, pois € uma aproximagdo numérica local.
Todos os testes foram realizados para um dia completo. Os dados destas duas orbitas
estéo expostos na Tabela 7.2. Além disto, o integrador RK4 foi implementado incluindo
0 J e amatriz de transicdo gerada por ele foi comparada com a do RK78. Os resultados
das trés comparagOes para 0 caso da orbita circular estdo expostos na Tabela 7.3 e os

resultados para o caso da orbita el iptica estéo expostos na Tabela 7.4.
Os dados do satélite T/P sdo do dia 21 de janeiro de 1994 a 0 h UTC, extraidos de

Shapiro (1998). Os dados do Molniya foram extraidos de Markley (1986). Observa-se

gue a drbitado Molniya € altamente excéntrica e ainclinacéo € critica.
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TABELA 7.1 - TEMPO DE PROCESSAMENTO PARA O CALCULO ANALITICO
DA MATRIZ DE TRANSICAO

Tempo de CPU (9)
Dt (s) Passos Kepleriano J,
1 86.400 19,8 26,2
10 8.640 21 2,7
30 2.880 0,7 09
60 1.440 04 04

TABELA 7.2 - ELEMENTOS KEPLERIANOS DAS ORBITAS USADAS

PARAMETRO TOPEX/Poseidon (T/P) MOLNIYA
Semi-eixo maior 7714423,46 m 26563000,0 m
Excentricidade 1,13458~ 10 0,75
Inclinacéo 66,039° 63,435°
L ongitude do nodo 236,72° 0,0°
Argumento do perigeu 102,83° 270,0°
Anomalia média 153,54° 0,0°

TABELA 7.3 - COMPARACAO PARA UMA ORBITA CIRCULAR
Erro Global
Dt (s) Kepleriano J RK4
1 |37 10°+60° 10° | 1,2° 10°+1,3" 10° | 63~ 10°+89 10’
10 | 38° 10°+83° 10° | 1,0 10*£54" 10" | 50  10°+4,0  10°
30 | 39 10°+95° 10° | 76° 10%+21° 10° | 35" 10°+14  10*
60 | 36° 10°+49° 10° | 27  10°x55" 10° | 13" 10°+4,0  10*
300 | 327 10°+17  10° | 66° 10°+11" 10" |38  10°+82  10°
600 | 317 10°+14° 10° | 23" 10" +23" 10" |[21” 10°+25" 107
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TABELA 7.4 - COMPARACAO PARA UMA ORBITA ELIPTICA
Erro Global
Dt (s) Kepleriano NP RK4
1 [ 37 10"°+x98° 10" | 88~ 107+23” 10° | 62  10°+1,7  10°
10 | 36 10*+82  10* | 57  10°+1,1" 10° | 40" 10°+7,6  10°
30 | 35" 10°+74° 10" | 24" 10*+27" 10° | 17  10°+19  10°
60 | 34” 10"+69° 10" | 51" 10*+31" 10° | 36  10°+23  10*
300 | 277 10*+38° 10" | 1,57 10°+23” 10" | 1,6 10°+13" 10°
600 | 35 10°£6,7  10* | 43” 10°+19 10" | 46" 10°+1,9  10°

7.5 CONCLUSAO

O objetivo deste capitulo foi escolher o melhor método para calcular a matriz de
transicdo que serd utilizada para propagar a matriz de covariancia da posi¢do e da
velocidade do estimador. Os métodos foram avaliados de acordo com a precisdo, tempo
de processamento e facilidade de manuseio das equacfes, para dois tipos de oOrbita. O
tempo de processamento do segundo método (Markley) é cerca de 30% maior do que o
primeiro (kepleriano), porém esta diferenca ndo é grande o suficiente para interferir na
determinacdo de drbita. O segundo método € mais preciso para intervalos menores,
como @ = 1 e 10 s, para qualquer uma das Orbitas. Para outros intervalos de
propagacdo, o primeiro método demostrou-se mais estavel mantendo a mesma preciséo
em todos os casos, para os tipos de orbitas consideradas. As equacdes do segundo
método sdo mais faceis de serem manuseadas, isto €, € possivel incluir facilmente mais
perturbactes neste método; engquanto, no primeiro método ndo é possivel. O segundo
método ndo possui henhuma singularidade e nenhuma restri¢do quanto ao tipo de orbita;
enquanto, o primeiro € otimizado para as Orbitas elipticas (ndo parabdlicas e néo-
hiperbdlicas), tornando-se mais preciso para este tipo de 6rbita. No segundo método é
feita uma aproximacéo da série de Taylor, enquanto no primeiro € uma solucédo analitica
para o movimento kepleriano. Portanto, para pequenos intervalos de tempo (1 ou 10 s) e
guando se desga melhor precisdo, recomenda-se utilizar o segundo método, isto €,

aguele que considera o efeito do achatamento da Terra, desde que o tempo de CPU n&o
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sobrecarregue 0 computador na determinacdo de Orbita a bordo. Para intervaos de
tempo maiores e quando desgja-se maior estabilidade no célculo, recomenda-se o
primeiro método, isto é aguele que considera o movimento kepleriano puro. No
Capitulo 10 sera feita a escolha do passo de integracdo que esta vinculada a escolha do

método para calcular amatriz de transi¢éo.
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CAPITULO 8

DESCRICAO DOSDADOS

Para analisar o algoritmo desenvolvido neste trabalho, foi usado o conjunto de dados do
satélite T/P, por este ter um receptor GPS de duas freguéncias a bordo. O receptor GPS
foi colocado a bordo, experimentalmente, para testar a habilidade do GPS para fornecer
determinacdo de drbita precisa (Precise Orbit Determination - POD). Consulte o
Apéndice D para maiores detalhes sobre este satélite.

Além disso, os dados deste satélite sdo facilmente encontrados na Internet Shapiro,
1998). Estes dados consistem em dados de observacéo em formato RINEX, solucdo de
navegacao em formato SP3 e os arquivos POE. Os dados dos satélites GPS também séo
facilmente encontrados na Internet (Noll, 1998). Estes dados consistem na mensagem de
navegacdo em formato RINEX e nos arquivos POE. No Apéndice A, estes formatos
estdo mais detalhados.

8.1 DADOSUSADOS

Os conjuntos de dados do satélite T/P, que foram utilizados neste trabalho, estdo
expostos na Tabela 8.1. Somente para estas datas foram encontrados todos os arquivos
completos e necessarios para analisar o algoritmo. Inimeras tentativas de obter outros
conjuntos de dados deste satélite, incluindo dados mais recentes, foram feitas sem
sucesso. Estas tentativas foram feitas através de e-mails enviados aos responsaveis pela

divulgacéo dos dados e acessos a inlmeras paginas na Internet.

No periodo de 17/11/1993 12:00:00 UTC a 19/11/1993 00:00:00 UTC, os satélites GPS
encontravam-se com a SA desativada. Segundo Binning (1997b), a SA estava
desativada para 18 dos 25 satélites GPS. Eram: dois satélites do bloco | [PRNs 3, 13], 6
do bloco Il [PRNs 14,15, 16, 17, 20, 21], 10 do bloco I1-A [PRNs 1, 5, 7, 9, 22, 23, 2,

26, 28, 31]. Isto permite que os usuarios civis tenham acesso as medidas GPS mais
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precisas. A0 mesmo tempo, a constelagdo ndo estava completamente em operacdo e,
portanto, o A-S também estava dedligado, permitindo aos usuarios receberem dados
limpos em ambas as freqiiéncia L1 e L2. Os dados de janeiro também estavam com A-S
desligado, porém com SA ativada.

TABELA 8.1 - RESUMO DOS DADOS USADOS

DATAS USADAS SA A-S
18 de novembro de 1993 desativada dedligado
19 de novembro de 1993 desativada dedligado
20 de novembro de 1993 ativada dedligado

03 dejaneiro de 1994 ativada dedligado
04 dejaneiro de 1994 ativada desligado
05 dejaneiro de 1994 ativada dedligado
21 dejaneiro de 1994 ativada desligado
22 dejaneiro de 1994 ativada dedligado

8.1.1 Arquivo POE - Arquivo dereferéncia

O Topex/Poseidon Precison Orbit Determination Production (PODPS) foi
desenvolvido pela Goddard Space Flight Center (NASA/GSFC) e designado para
produzir as efemérides da Orbita (POE) de maneira precisa, consistente e oportuna. Cada
POE tem 10 dias de comprimento e é calculado dentro de 25 dias de trabalho do fim do
ciclo. A édrbita do satélite é calculada através de minimos quadrados dos residuos de
rastreamento usando um modelo preciso para a Orbita e os dados de rastreamento do
satélite (Putney et al., 1993).

O POE é determinado pelos dados de rastreamento do SLR e do DORIS importados do
Crustal Dynamics Data Information System (CDDIS/IGSFC) e do Centre National
d’ Etudes Spatiales (CNES), respectivamente. Fornece a posicéo do T/P com precisdo de
15 cm. A posicdo e a velocidade do satélite T/P estdo em tempo UTC e com um

incremento de um minuto nos sistemas ToD e EF. Vega o Apéndice B sobre o sistema
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de coordenadas. A posicdo e a velocidade estimadas, em ToD, neste trabaho, sdo

comparadas com a posicéo e a velocidade do arquivo T/P-POE no mesmo sistema.

8.1.2 Arquivo de observacao

Este arquivo é fornecido pelo GPS Data Processing Facility do JPL. As medidas GPS
fornecidas pelo receptor a bordo do satélite T/P sdo: fase da portadora e pseudo-

disténcia em ambas freqiiéncias, quando o A-S esta desligado. No méaximo, seis satélites
GPS sdo rastreados pelo receptor a bordo do T/P. Além disto, o receptor fornece a
solucdo de navegagéo.

As medidas de pseudo-disténcia GPS, em metros, sdo fornecidas de 10 em 10 segundos
no tempo GPS em formato RINEX. De acordo com International Earth Rotation
Service (IERS), a diferenca entre os tempos UTC e GPS é de 9 segundos para as datas
usadas neste trabalho (IERS, 1995).

8.1.3 Arquivo de navegacao transmitido

Este arquivo é fornecido pelo CDDIS/GSFC. Os arquivos de navegacdo transmitidos
fornecem as efemérides dos satélites GPS com precisdo de 5 a 100 m com SA ativa
Para SA desativada, a precisdo € de 5 a 10 m ou melhor (Hofmann-Wellenhof et a.,
1994). Os dados sdo enviados no sistema WGS-84 e no tempo GPS no formato RINEX.
Consulte 0 Apéndice B para maiores detalhes. Com estes dados, € possivel calcular as
coordenadas cartesianas dos satélites GPS através de um algoritmo, como foi citado no

Capitulo 5.

8.2 CONDICAO INICIAL

As condigBes iniciais para a posicao e a velocidade usadas para todos os testes séo
retiradas dos arquivos POE do satélite T/P.
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CAPITULO 9

MODELAGEM DE FORCAS
E ANALISE DE DESEMPENHO COMPUTACIONAL

O objetivo deste capitulo € analisar 0 modelo de forcas adequado as necessidades deste
trabalho. Como foi exposto no Capitulo 4, as perturbagdes orbitais consideradas neste
trabalho foram as devidas ao geopotencial. Basicamente, 0 geopotencial € modelado por
uma série infinita, funcédo dos polindmios de Legendre e de coeficientes dos harmonicos
esféricos. Cabe aqui, verificar e anaisar o grau e a ordem dos coeficientes harmonicos a

serem considerados, de forma a ponderar precisdo com custo computacional.

O integrador numérico adotado neste trabalho é o método simples de Runge-Kutta de
passo fixo de quarta ordem (RK4). Neste capitulo sera verificada e analisada a dimensdo

do passo de integracéo, também ponderando precisdo com custo computacional.

A escolha do passo de integracdo deve estar de acordo com o método escolhido para
integracéo da matriz de transicdo, analisado no Capitulo 7. O tamanho de passo deve ser
0 mesmo para os dois métodos de cllculo da matriz de transicdo. Na prética, deve-se
levar em conta que o receptor GPS fornece medidas de observacéo a cada 10 segundos,

como no caso do satélite T/P.

A seguir serd feita a andlise sobre 0 impacto em termos de precisdo, do modelo de

forcas e do passo de integracéo.
9.1 ANALISE DO MODELO DE FORCAS
Para analisar o0 modelo de forcas a ser utilizado neste trabalho, a 6rbita do satélite T/P

foi integrada usando o integrador numérico RK4, considerando diferentes truncamentos

de grau e ordem dos coeficientes harmdnicos, como mostra a Tabela 9.1. O tamanho do

passo de integracdo foi de 1 segundo, isto €, @ = 1 s. A posi¢do, a cada um minuto, foi
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comparada com a posi¢do fornecido pelo POE/JPL, usado como referéncia em todos os

casos. A Tabela 9.1 mostra a diferenca O, em metros, entre a posicao propagada pelo

RK4 e a posicdo gerada pelo POE depois de 1, 12 e 24 horas.

TABELA 9.1 — PRECISAO NO TRUNCAMENTO DO GRAU E ORDEM DOS
COEFICIENTES HARMONICOS

Casos Dr apés1h (m) Dr apos 12h (m) Dr apés24h (m) | CPU (9

J2 3735 1745,5 2537,8 35

44 29,1 810,2 2050,7 58
10" 10 24,9 190,9 331,1 9,5
15 15 7,3 70,6 114,8 21,1
20" 20 9,5 75,3 137,5 37,3
25 25 8,6 70,9 136,8 60,0
50" 50 84 70,3 133,8| 3312

Analisando a Tabela 9.1, pode-se verificar que os casos 3 e 4 4 ndo fornecem boa

precisdo, apesar do rapido processamento computacional. Os casos 20° 20, 25 25 e

50" 50 fornecem boa precisdo, mas com ato custo computaciona. Além disto, a partir

do caso 15" 15, ndo existe melhora relativa da precisdo da posi¢do propagada. Os casos

10" 10 e 15" 15 fornecem melhor precisdo para o objetivo deste trabalho. O custo

computacional do caso 15 15 € 45% maior que o caso 10" 10, porém ainda aceitavel

para determinacéo de 6rbita a bordo.

Portanto, os casos 10° 10 e 15" 15 serdo analisados com relagdo ao tamanho do passo de

integragdo no proximo item.
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9.2 ESCOLHA DO PASSO DE INTEGRACAO

Para analisar a magnitude do passo de integragdo a ser adotada, a posi¢éo foi propagada
usando o RK4 considerando diferentes valores, como mostra a Tabela 9.2. Nos dois
casos, a posicao foi comparada com a posicdo fornecida pelo POE/JPL a cada um
minuto. A Tabela 9.2 mostra a diferenca Or, em metros, entre o vetor posicao propagado
pelo RK4 e o vetor posicdo do POE, ap0s a integracéo da érbita por um periodo de 24

horas, e o tempo de CPU para cada caso.

TABELA 9.2 - COMPARACAO EM RELACAO AO TAMANHO DO PASSO DE

INTEGRACAO
10 10 15 15
D (s) D (m) CPU (s D (m) CPU (s)
1 331,1 9,5 114,8 21,1
10 331,5 2,2 113,9 39
30 353,9 0,9 137,8 1,5
60 1027,7 0,6 814,0 0,8
20 5311,7 0,4 5100,4 0,6

Para o passo @ = 1 s, houve aumento do consumo do tempo de processamento sem

significativa melhoria de precisdo. Para 0 =

10 s, houve boa precisdo e custo

computacional aceitavel. Para X = 30 s, 0 tempo de processamento reduziu pela metade

sem grandes mudangas na precisdo. Para i = 60 e 90 s, a preciséo foi degradada.

Com relagdo ao tamanho do passo para integrar a matriz de transicdo, como mostra o

estudo nas Tabelas 7.3 e 7.4 , os melhores @’ s adequados sdo os de 10 e 30 segundos.
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9.3 CONCLUSAO

O truncamento dos graus e das ordens dos coeficientes harmonicos que resultaram em
precisdo com baixo custo computacional foram os truncamentos 10" 10 e 15" 15. As
magnitudes do passo de integragdo, com melhor precisdo e baixo custo computacional
para integrar tanto a matriz de transicdo quanto o estado, foram as correspondentes de
10 e 30 segundos. Usando um destes interval os de integragcdo, o erro devido ao modelo
de forcas é aceitdvel para o objetivo deste trabalho. Portanto, estes quatros casos
(combinando o modelo de forgas com o tamanho do passo) devem ser recomendados
para utilizacdo no programa computacional para determinacéo de érbita a bordo usando
GPS.
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CAPITULO 10

DETERMINAGCAO DE ORBITA

Este capitulo tem como objetivo andlisar e validar o algoritmo proposto nos capitulos
anteriores. O algoritmo foi implementado em linguagem Fortran 77 com dupla preciséo
em um PC Pentium |1 300Hz MMX 64MB. Os resultados desta implementagdo sdo
apresentados.

10.1 CONDICAO INICIAL

Os testes foram realizados com as condigdes iniciais de filtragem expostas na Tabela
10.1, onde s representa o desvio padrdo. Estes valores foram obtidos através de testes
até o filtro convergir. Estes valores foram conservados ao longo de todos os testes
realizados neste capitulo.

Na Tabela 10.2 sdo expostas as condigcdes iniciais das coordenadas de posicédo e
velocidade, para todos os dias de testes. As coordenadas da posicéo e velocidade estéo
no sistemainercial ToD em metros e metros/segundos, respectivamente, e no instante
Oh UTC do respectivo dia. Estes dados foram extraidos dos arquivos POE do satélite
T/P. Na primeira passagem de determinacdo de orbita, a condicéo inicial é propagada
pelo RK4 até o primeiro instante de observacdo, que consiste, em todos 0s casos, em

cercade 1 s (ou 10 s no tempo GPS sem correcéo de tempo).

Para o dia 18/11/1993, foi usado um arquivo de observacdo completamente bruto; isto €,
medidas negativas. Enquanto para os outros dias, os arquivos de observacao ja possuiam
uma valor adicionado (ou corrigido) devido ao relégio, mas, mesmo assim, estes

arquivos sao considerados brutos.
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TABELA 10.1 - CONDICOES INICIAIS DO FILTRO

Parametro Simbolo | Valoresiniciais

s da posicéo (m)? P, (1.000)°
s? da velocidade (m/sy? Py (10)?
s? datendéncia (m)? Pp (1.000)°

> - 2 2
s“ daderiva (m/s) pb, (20)
s? da taxa de deriva (m/s?)’ P. (1 10%)?
s do ruido da posicio (m)? Q (0,5)°
s® do ruido da velocidade (m/sy’ Q (0,0005)*
s? do ruido da tendéncia (m)? Q (0,5)°
s? doruido da deriva (m/sy Q (0,0005)°
s? do ruido da taxa de deriva (m/s?)? Q; (1" 10192
s” damedida (m)> R (100)°

TABELA 10.2 - CONDICAO INICIAL DAS COORDENADAS DE POSICAO E
VELOCIDADE PARA TODOS OS DIAS

18/11/93 | 19/11/93 | 20/11/93 | 03/01/94 | 04/01/94 | 05/01/94 | 21/01/94 | 22/01/94
Xrop (M) | 76175525 | 2973502,7 | -5631286,7 | 29868695 | -2170158 | -3067866,8 | -1550490,1 | 4104869,6
Yroo (M) | 12324555 | -2580522,1 | -2594791,0 | -3635672,6 | -7636491,7 | -1596059,1 | 3190760,7 | 6473964,6
Zrop (M) | 1421758 | -6636205,8 | -4504350,8 | 6114709,1 | -1097909,7 | -6897848,4 | -6852507,1 | -8945950,6
%rop (M/S) | -346,962 | 6572,891 | 4874,056 | 1000011 | 2919699 | 5984,190 | -4404,241 | -2888,101
Voop (MVS) | 2899,670 | 1868197 | -1752,634 | 6321226 | -1016,042 | -7028,304 | -5460,425 | 9311136
2o (m/s) | 6568245 | 2217,053 | -4981,358 | 3266908 | 6489203 | 1358,974 | -1545294 | -6516458
b(m) |-36200270 00 00 00 00 00 00 00
b(mis) | 13987 00 00 00 00 00 00 00
b (mis) 00 00 00 00 0,0 00 00 0,0
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10.2 ESCOLHA DO MODELO APROPRIADO

Para obter a melhor precisdo possivel na determinagdo de Orbita de satélites artificiais
em tempo real e a bordo utilizando medidas GPS de uma fregiiéncia, varios testes foram
realizados variando 0 modelo da dindmica e da medida, o intervalo de integracdo e o
método de integracéo da matriz de transicdo. A principal diferenca entre estes testes e 0s
outros realizados nos capitulos anteriores € que, neste caso, 0s testes sdo realizados
considerando todo o algoritmo de determinacdo da Orbita. Estes testes foram realizados
com o objetivo de analisar ainfluéncia destas variagdes de modelagem na determinacéo

de orhita.

Com relacéo ao modelo da dindmica, dois testes foram realizados. o vetor de estado foi
propagado considerando perturbacGes devidas ao geopotencial até 10° e 15° graus e
ordens dos coeficientes harmonicos. Com relagdo a0 modelo de medida, dois testes
foram realizados: corrigindo ou ndo o efeito ionosférico nas medidas. Além disto, foram
realizados testes variando o intervalo de integracdo de 10 e 30 segundos e testes
variando os métodos do calculo da matriz de transicdo expostos no Capitulo 7.

A Tabela 10.3 mostra o cenario criado para cada teste inicial. Na Tabela 10.4 séo
expostos 0s erros estatisticos para variacdo do modelo de dindmica, do intervalo de

integracéo e do método de calculo da matriz de transi¢do na determinagéo de Orbita

Os dias de testes foram escolhidos aeatoriamente. Observando a Tabela 10.4, verificou-

se que ndo houve melhora significativa em precisdo variando o0 modelo de dindmicae o
método de calculo da matriz de transicdo. Variando o intervalo de tempo de integracéo,

a precisdo em posicao melhorou em torno de 2,3 m. Analisando em conjunto as Tabelas
7.3 e 7.4, que analisam 0 método de calculo da matriz de transicdo para cada intervalo
de integracdo, pode-se usar 0 Dt = 30 s na determinacéo de drbita. Portanto, 0 modelo
considerado no caso 3, que considera JGM-2 10" 10, Dt = 30 s e kepleriano, fornece a

melhor precisdo em posi¢ao e em velocidade com menor gasto computacional .
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Considerado o modelo do caso 3 como modelo 6timo, os resultados dos testes para 0
modelo que considera a correcéo ionosférica na medida estéo expostos na Tabela 10.5.
O modelo usado para corrigir o efeito ionosférico foi 0 modelo de duas freguéncias.
Observa-se nesta tabela que ndo houve nenhuma melhora na precisdo em posicéo e em

velocidade, como era esperado de acordo a andlise apresentada no Capitulo 6.

TABELA 10.3 - CENARIO DOS TESTESINICIAIS

Caso | Modelodedinamica| Dt (s) | Matriz detransi¢éo
1 JGM-2 10" 10 10 kepleriano
2 JGM-2 15" 15 10 kepleriano
3 JGM-2 10" 10 30 kepleriano
4 JGM-2 15" 15 30 kepleriano
5 JGM-2 10" 10 10 N
6 JGM-2 15" 15 10 N}
7 JGM-2 15" 15 30 N}
8 JGM-2 15" 15 30 N/}

10.3 RESUL TADOS FINAIS DA DETERMINACAO DE ORBITA

De acordo com os testes realizados no Item 10.2, o cenario para todos os dias de testes
da determinacdo de Orbita é dado por: vetor de estado é propagado considerando
perturbacbes devidas a0 geopotencial até 10° graus e ordem dos coeficientes
harmonicos, o modelo de medida ndo leva em conta a correcdo ionosférica e somente
considera as correcoes dos reldgios do receptor e dos satélites; 0 método de calculo da
matriz de transicdo considera somente o0 movimento kepleriano puro; e o intervalo de

integracdo é de 30 segundos. O cendrio dos testes finais esta exposto na Tabela 10.6.
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TABELA 10.4 - ERROS ESTATISTICOS PARA VARIACAO DO MODELO

Caso Dia
18/11/93 - SA desativada 21/01/00 - SA ativada

Dr (m) Dv (m/s) | Residuo (m) Dr (m) Dv (m/s) | Residuo (m)
1 181+80 | 002+0009 | 01+123 | 247+11,3 | 003+0,04 | 0,02+ 23,0
2 181+80 | 002+0009 | 01+123 | 245+11,3 | 0,03+0,04 | 0,02+ 23,0
3 158+7,0 |0,02+0,007 | 01+131 | 195+85 | 0,02+ 0,04 (-0,007+ 23,9
4 157+71 | 002+0007 | 01+131 19,1+85 | 0,02+0,04 |-0,008+ 23,9
5 181+80 | 002+0009 | 01+123 | 246+11,3 | 003+0,04 | 0,02+ 23,0
6 181+80 | 002+0009 | 01+123 | 245+11,3 | 0,03+0,04 | 0,02+ 23,0
7 158+7,0 | 0,02+0007 | 01+131 195+8,5 | 0,02+0,04 |-0,007+ 23,9
8 157+71 | 002+0007 | 01+131 19,1+8,5 | 0,02+0,04 |-0,007+ 23,9

TABELA 10.5 - ERROS ESTATISTICOS COM E SEM CORRECAO IONOSFERICA

Caso Dia
18/11/93 - SA desativada 21/01/00 - SA ativada
Dr (m) Dv (m/s) | Residuo (m) Dr (m) Dv (m/s) | Residuo (m)
com | 158+70 | 002+0007 | 01+131 | 195+85 | 0,02+0,04 |-0,004+ 23,9
sem | 158+7,0 | 002+0007 | 01+131 | 195+85 | 0,02+0,04 |-0,007+ 239

TABELA 10.6 - CENARIO DOS TESTES FINAIS

Modelo de forgas JGM-2 10 10
Corregéo ionosférica néo
Matriz de transicéo kepleriana
Controle do processamento de medidas 3s
Intervalo de propagacéo 30s

Estimador de estado

Filtro de Kalman estendido

convencional

Periodo de deter minagéo

24 h
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O filtro convencional foi implementado de forma a calcular somente a porgéo triangular
superior da matriz de covariancia. Os outros elementos sdo obtidos impondo que a
meatriz seja simétrica (a fata de smetria é a maior fonte de erro de truncamento por
passo (Kuga, 1989)).

As coordenadas estimadas da posicéo e velocidade sdo comparadas com os arquivos de
referéncia POE do satélite T/P descritos no Capitulo 8. O arquivo POE do satélite T/P
fornece as coordenadas da posicdo do satélite com precisdo menor do que 15 cm, e
fornecem dados em um intervalo de tempo de um minuto UTC no sistema ToD.
Entretanto, no processo de determinacdo de Orbita o estado € estimado em intervalos de
30 segundos no tempo UTC com correcéo do tempo de emissdo e recepcdo. Logo, os
instantes dos dados para comparacdo ndo coincidem. Entdo, foi necessario interpolar os
dados de referéncia. Para isto, foi utilizada a subrotina de interpolacdo Polint (Press et
a., 1987). Com este enfoque, 0 erro médio de interpolacio é de 0,068 me2,5° 10 m/s

para posicao e velocidade, respectivamente.

Definem-se alguns parametros a serem utilizados na avaliagdo do algoritmo nos testes

efetuados. O erro real em posicéo € dado por:

- N

Do & (x- %)g . (10.1)
ei=1 u

onde x; e X, i = 1,2,3, sdo as componentes de referéncia (ou real) e estimadas da

posicdo do vetor de estado, respectivamente. O erro estimado em posicéo é dado por:

A3
B =gd Pyl . (10.2)
€-=1 U
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onde Py, i = 1,2,3, representam os valores dos elementos da diagonal da matriz de
covariancia dos erros na estimativa do vetor estado, correspondente aos elementos de

posicéo. O erro real em velocidade é dado por:

éd ~ 1o L2

Dvega (x-%)g . (10.3)
€i=4 u

onde x; e X, i = 4,56, sdo as componentes de referéncia (ou real) e estimadas da

velocidade do vetor de estado, respectivamente. O erro estimado em velocidade é dado

por:
1
e~
DI=E4 Py . (10.4)
=2 U
onde Pii, i = 4,5,6, representam os valores dos elementos da diagona da matriz de

covariancia dos erros na estimativa do vetor estado, correspondente aos elementos de
velocidade. E o residuo é dado por:

Oi=z- A (10.5)

c?

onde z e r, s80 as medidas da pseudo-distancia observadas e calculadas,

respectivamente.

AsFigs. 10.1 a 10.8 mostram os erros reais e estimados pelo filtro para a posicdo e para
a velocidade em m e m/s, respectivamente, para todos os dias de testes expostos na
Tabela 8.1. Os erros estimados e reais foram calculados de acordo com as Egs. (10.1) a
(10.4). A Fig. 10.9 mostra o comportamento tipico dos residuos da pseudo-distancia. O
residuo foi calculado de acordo com a Eqg. (10.5). A Tabela 10.3 mostra 0s erros
estatisticos para posicao, velocidade e residuos da pseudo-disténcia para todos os dias
de testes.

125



Através das Figs. 10.1 a 10.8 é possivel observar que, em todos os dias, 0s erros reais
em posicdo e em velocidade estdo em média abaixo dos erros estimados em posicéo e
em velocidade pelo filtro, 0 que mostra a consisténcia estatistica. Em todos os casos, 0
filtro leva cerca de uma hora para obter convergéncia. Até atingir a convergéncia, o
computador de bordo pode usar a solugdo de navegacéo GPS fornecida pelo receptor
com um erro de até 100 m para determinar a posi¢aéo do satélite. A precisdo atingida em
posicao sem (18/11/1993 e 19/11/1993) ou com (0s outros dias) SA estd em torno de 15
a 20 m com desvio padréo de 6 a 10 m e em velocidade em torno de 0,014 a 0,018 m/s
com desvio padréo de 0,006 a 0,009 m/s, como mostra a Tabela 10.7.

Atravésdas Figs. 10.9 a 10.11 e da Tabela 10.7, observa-se que os residuos apresentam
uma distribuicdo normal com média 0 (zero) m e desvio padréo em torno de 23 m. Os
dias 18 e 19 de novembro de 1993, os quais ndo tém SA ativa, resultaram em um desvio
padréo dos residuos em torno de 13,3 m, menor que os outros dias. Este fato ilustra com
0 SA influencia a estatistica dos residuos, embora o estado estimado n&o tenha se

degradado significativamente.

Dia 18/11/1993
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HI -l . il |
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Horas(UTC)

Fig. 10.1 - Errosreais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 18/11/1993.
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Dia 19/11/1993
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Erroreal em posicédo (m)
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Erro estimado em velocidade (m/s)
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Fig. 10.2 - Erros reais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 19/11/1993.

Dia 20/11/1993
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Fig. 10.3 - Erros reais e estimados em posicéo e velocidade para o dia 20/11/1993.
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Dia 03/01/1994
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10 - ¢ d
ST ! T
4 (% i
T Erroreal em posicdo (m)
1 ‘ }
0.1 "-. Erro estimado em velocidade (m/s)

. pw -
L , - : TN DA
A N S e R M HIL

7] R I\Erroreal em:/elocidade(m/s)
0.001 I N I I Y A |

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24
Horas(UTC)

Fig. 10.4 - Erros reais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 03/01/1994.

Dia 04/01/1994
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Fig. 10.5 - Errosreais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 04/01/1994.
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Dia 05/01/1994
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Fig. 10.6 - Erros reais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 05/01/1994.

Dia 21/01/1994
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Fig. 10.7 - Erros reais e estimados em posicéo e velocidade para o dia 21/01/1994.
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Dia 22/01/1994
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Fig. 10.8 - Erros reais e estimados em posi¢ao e velocidade para o dia 22/01/1994.
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Fig. 10.9 - Comportamento tipico dos residuos da pseudo-distancia
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Fig. 10.10 - Histograma dos residuos da pseudo-distancia.
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Fig. 10.11 - Distribuicdo normal dos residuos.
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TABELA 10.7 - ERROS ESTATISTICOS COM OU SEM SA

Dia Dr (m) Dv (m) Residuos (m)
18/11/1993 155+ 6,8 0,014 + 0,006 0,027 + 13,2
19/11/1993 17,4+ 6,7 0,016 + 0,006 -0,13+ 134
20/11/1993 176+ 84 0,017 £ 0,007 -0,16 + 22,6
03/01/1994 16,5+ 85 0,015 £ 0,008 0,004 + 22,1
04/01/1994 195+9,6 0,018 + 0,009 -0,16 + 22,8
05/01/1994 196+7,8 0,018 + 0,008 0,04 +£229
21/01/1994 19,0+ 7,7 0,018 £+ 0,008 -0,05+ 23,9
22/01/1994 16,5+ 8,6 0,015 £ 0,008 -0,007 + 23,3
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CAPITULO 11

MANOBRASORBITAIS

Este capitulo é introdutério de manobras orbitais onde alguns tipos de modelos para o
problema de transferéncia de Orbitas, métodos impulsivos e manobras com empuxo

continuo sdo brevemente descritos .

11.1 INTRODUCAO

O problema de transferir um veiculo espacial entre duas Orbitas dadas com o minimo
consumo de combustivel possivel € um problema significativo em Astronautica. Em
uma transferéncia orbital, existem outros fatores importantes como o tempo gasto,
limites nos atuadores e/ou estado do veiculo, etc. Porém, nesse trabalho, sera

considerado o consumo de combustivel como o elemento critico de nossas manobras.

Esse problema pode ser definido como sendo o problema de mudar o estado inicia de
um veiculo espacial (posi¢ao, velocidade e massa) de ro, Vv, € m, no ingtante t,, para r, v;
em, no ingtante t; (t; 3 t;) com o menor consumo de combustivel (m; - m,) possivel. Para
realizar missdo, devem-se escolher o médulo, a direcéo e 0 sentido do empuxo a
ser aplicado ao veiculo. Neste trabalho, o estado inicial serd a Orbita estimada no
processo de determinacéo de Orbita em tempo real e a Orbita final sera a orbita desgjada

para o satélite, que € um dado inicia do problema.

Esse problema pode apresentar diferentes graus de liberdade, como: transferéncia com
tempo livre, rendezvous (onde desgja que o veiculo espacial encontre e permanega ao
lado de um segundo veiculo espacia), Fly-by (onde desgja cruzar com a trgjetéria de um
outro veiculo ou corpo celeste). Nesse trabalho serd estudado apenas o caso de

transferéncias com tempo livre e com consumo minimo de combustivel.
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11.2 MODEL OS PARA O PROBLEMA DE TRANSFERENCIA DE ORBITAS

Existem varias possibilidades para os modelos envolvidos no problema de transferéncia
de drbitas. Esses modelos podem ser divididos basicamente em trés partes: dinamica do

sistema, tipos de atuadores e métodos de otimizagdo (Prado e Rios Neto, 1993).

A dindmica é usuamente baseada na forca gravitacional dos corpos envolvidos
(assumidos como pontos de massa) e nas forgas geradas pelo empuxo. Existem
enfoques aternativos considerando massa ndo pontual, como Rodrigues (1991). As
possibilidades mais comuns sdo: modelagem de dois corpos, onde um corpo principal
governa 0 movimento de um veiculo espacial sem massa; modelagem de dois corpos
perturbados, onde s&o adicionadas uma ou mais perturbagdes a dinamica acima descrita
(arrasto atmosférico, influéncia de um terceiro corpo, pressdo de radiacdo, e€tc);
modelagem de trés corpos, onde a presenca de trés massas sdo consideradas (a versao
restrita desse problema onde um ponto de massa desprezivel se move atraido pela forca
da gravitacdo de dois outros corpos € um excelente modelo para trgetorias
interplanetarias e lunares. Veja Szebehely (1967)); modelagem com N corpos, onde N
pontos de massa sdo considerados, como em viagens aos sistemas de luas de Jlpiter e

Saturno.

Existem duas modelagens principais para 0 controle a ser aplicado ao: empuxo
instanténeo e infinito, que consiste em mudancas instantaneas de velocidade LV; e
empuxo continuo finito, que consiste na aplicacdo de uma forcga finita por um intervalo

de tempo diferente de zero.

Existem trés grandes grupos de métodos de otimizacdo: o método direto, onde o
problema € resolvido através de uma busca de pardmetros que minimizem uma certa
funcéo objetivo; 0 método indireto, onde as condigdes necessérias de primeira ordem do
problema de controle étimo associado sdo usadas para resolver o problema; o método
hibrido, onde as condi¢Bes necess&rias de primeira ordem do problema de controle

6timo associado sdo escritas e transformadas em uma busca direta de par@metros.
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11.3METODOSIMPULSIVOS

Os métodos cléssicos de manobras orbitais séo todos baseados no modelo de propulsdo

impulsivo. Os mais utilizados séo descritos abaixo.

11.3.1 Transferéncia de Hohmann

A transferéncia de Hohmann € a solucdo bhi-impulsiva 6tima para uma transferéncia
entre duas 6rbitas circulares e coplanares. Foi criada por Hohmann. E o resultado mais

usado em calculo de manobras orbitais. Constituidos das seguintes etapas. na Orbita

inicial um impulso de magnitude aplicado na dire¢céo do movimento:

-1, (11.1)

onde V,, € a velocidade do veiculo er, e r, s30 os raios da Orbita inicial e find,
respectivamente. Com esse impulso, 0 veiculo entra em uma Orbita eliptica com
periapsis r, € apoapsis r;; 0 segundo impulso € aplicado quando o veiculo esta no

apoapsis. A magnitude do segundo impulso é dado por:

(11.2)

e esse impulso circulariza a orbita no raio final desegjado.
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11.3.2 A Transferéncia bi-éliptica tri-impulsiva

A transferéncia de Hohmann é a transferéncia 6tima entre duas Orbitas circulares e
coplanares apenas quando r, /r0 < 11,93876. Se essa condicdo ndo for satisfeita, a
transferéncia bi-eliptica com trés impulsos pode apresentar um consumo menor. Essa
transferéncia possui 0s seguintes passos: 0 primeiro impulso LV, é aplicado na orbita
inicial para colocar o veiculo espacial em uma Orbita com periapsisr, e apoapsisr, (r, >
ry); quando o veiculo esta no apoapsis, um segundo impulso CV, € aplicado para
aumentar a altura do periapsis para r,, um terceiro impulso € entd aplicado quando o

veiculo esta no periapsis e esse impulso circulariza o veiculo em sua orbita final

desgjada.

O impulso total gasto nessa transferéncia diminui quando r, aumenta. O minimo ocorre
guando r; = ¥, 0 que caracteriza a chamada transferéncia bi-parabdlica (devido ao fato
de que as duas orbitas de transferéncia passaram a ser parabdlicas). Sabe-se que para

r / r, >15,58178, atransferéncia bi-eliptica & sempre superior (para qualquer vaor de
r, > r;) ade Hohmann e nafaixa 11,93876 < r /r, < 1558178 existe em valor minimo

limite de r, que abi-€eliptica deve utilizar para ser mais eficiente que a de Hohmann.

11.3.3 Outras manobras impulsivas

Conforme detalhado em Gobetz e Dall (1969), existem transferéncias derivadas da bi-
eliptica para os casos de transferéncia entre uma Orbita circular e uma €eliptica e entre
Orbitas dlipticas co-axiais. De uma forma geral, sabe-se que para uma transferéncia entre
duas Orbitas coplanares existem duas possibilidades para uma manobra étima do ponto
de vista de consumo minimo de combustivel: bi-impulsiva do tipo de Hohmann ou tri-

impulsiva passando pelo infinito.
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Outras variantes de manobras impulsivas existem, como as que se utilizam de uma série
de manobras nos apsides para compensar uma eventual falta de capacidade dos
propulsores em fornecerem 0 impulso necessario Spencer et a., 1982); transferéncia
com dois impulsos de magnitude fixas (Melton e Jin, 1991); transferéncias de um corpo
de volta a0 mesmo corpo (Prado e Broucke, 1993); transferéncias com tempo fixo
(Rocco, 1997 e Rocco et al., 2000); manobras em trés dimensdes (Schulz, 1997 e Paulo
et a., 2000); e outros.

Os casos particulares mostrados acima (Orbitas circulares, circular-eliptica, elipticas co-

axiais) jaforam estendidas ao caso mais geral de transferéncias ndo-coplanares.

11.4 MANOBRAS COM EMPUXO CONTINUO

O préximo estégio em pesquisas de manobras orbitais € o de considerar 0 empuxo
aplicado no veiculo espacial como finito e continuo. 1sso significa que uma forca finita
€ aplicada durante um intervalo finito de tempo e é necessario integra-la ao longo do
tempo para conhecer 0 seu efeito. Existem muitos resultados na literatura, comegando
com os trabalhos de Tsien (1953) e Lawden (1955). Uma colecéo de resultados e
referéncias pode ser obtida em Prado (1989) e Prado e Rios Neto (1993). O método
mais usado nesse modelo € a chamada teoria do primer-vector e foi desenvolvido por
Lawden (1953, 1954). Mais recentemente foram consideradas manobras continuas com
erros nos propulsores (Jesus, 1999 e Jesus et al., 2000).

E possivel também o emprego de métodos de busca direta para estudar o problema de
transferéncias com empuxo continuo. Para isso € necessario parametrizar a funcéo de
controle (forca aplicada em cada instante) de alguma forma. Um bom exemplo do uso
dessa técnica encontra-se em Biggs (1978). Esse método € conhecido como abordagem
sub-6tima do problema, pois ao invés de buscar a melhor funcdo de controle que resolve
0 problema, busca-se a melhor solucéo linear (ou outra forma parametrizada qualquer).
Essa técnica fornece excelentes resultados, porque gera solugdes rapidamente e de facil

implementacéo em termos de hardware e com consumo de combustivel muito préximo
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do obtido pelo método 6timo, conforme documentado em Prado (1989). Uma discussdo
sobre esse tipo de manobra ndo sera aprofundada aqui, pois ela ndo sera utilizada em

nenhuma etapa do presente trabal ho.

11.5 MANOBRAS ORBITAISAUTONOMAS

No caso do presente trabalho, o objetivo € o de testar algoritmos existentes na literatura
com o objetivo de escolher um método que possa ser utilizado a bordo para o clculo
das manobras necessarias a0 satélite. Foram testados dois algoritmos que permitem o
cédculo de manobras impulsivas em trés dimensdes (Schulz, 1997 e Paulo et a., 2000),
porém eles ndo se mostraram rdpidos o bastante para execucéo a bordo e em tempo real.
Sendo assim, foi escolhido o agoritmo desenvolvido em Prado (1993), que apos
algumas otimizacBes na programacao, consegue ser executado em um tempo compativel
com aplicagBes em tempo real. Este algoritmo sera descrito no Capitulo 12. O método
deste algoritmo pode resolver o problema de transferéncias bi-impulsivas planas com
variagdo dos elementos orbitais: semi-eixo maior, excentricidade e argumento do
perigeu. A restricdo de manobras planas ndo compromete a utilizagdo do algoritmo, pois
existem aplicacbes de grande importancia em missdes que ndo requerem mudanca no

plano orbital.
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CAPITULO 12

MANOBRAS ORBITAIS COPLANARES AUTONOMAS

O problema de manobrar um satélite de forma auténoma no espaco pode ser definido como
obter a solucéo do problema de transferéncia orbital sem a presenca de comandos enviados
de um centro de controle terrestre. Para efetuar tarefa € preciso que o satdlite tenha
condicles de determinar a sua Orbita no espaco e, a partir desse conhecimento, determinar

um procedimento para dteré-la para que uma determinada orbitafind desejada sgja atingida.

O dgoritmo desenvolvido neste trabalho efetua a determinacdo da orbita em tempo red a
partir de medidas de observacéo do sstema GPS. Com a 6rbita conhecida e ainformacdo da
orbita find desgjada, uma manobra plana bi-impulsva que requer um minimo consumo de
combustivel é calculada Sera assumido que as duas Orbitas envolvidas sfo coplanares. A
razéo dessa hipétese é que o tempo de CPU permitido para caculo da transferéncia étima é
da ordem de poucos segundos. Algoritmos mais complexos que envolvam uma Orbita
tridimensond e que possam ser executados dentro do tempo limite ainda precisam ser
desenvolvidos. Além disso, existe um grande nimero de missdes que requerem gpenas

manobras planas, e onde o agoritmo agqui proposto pode ser utilizado com sucesso.

Assm sendo, a cada intervalo de cerca de 10 a 30 segundos a determinacéo da orbita é
efetuada e o ponto inicid da transferéncia € assumido como sendo a posicéo do saélite
naguele indante. A seguir, a orbita find desgjada € discretizada em um certo nimero de
pontos e, para cada ponto dessa orbita find, é caculada uma trandferéncia orbita bi-impulsiva
otima. O consumo de cada manobra Gtima ligando os dois pontos dados é armazenado e
assim o minimo globd, que representa a transferéncia entre o ponto dado pela posicdo
indanténea do satdlite na orbita inicid e todos os pontos nos quais a orbita find foi

discretizada pode ser encontrado. Efetuando esse procedimento para todos os ingtantes nos
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quaisaodrbitainicia foi determinada, pode-se obter 0 instante que gera a manobra de menor
consumo de combustivel. O resultado find desse procedimento € a obtencdo da manobra de
menor consumo no intervalo de tempo considerado. Para resolver esse problema, é utilizado

0 Problema de Lambert com minimo Delta-V, que seré descrito a seguir.

Para resolver o Problema de Lambert com minimo DetaV, sGo obtidas as expressdes
anditicas para o incremento tota requerido de velocidade DV (como uma funcéo de gpenas
uma varidvel independente) e para sua primeira derivada com respeito a esta variavel. Entéo,
€ usado um método numérico para obter a raiz da primeira derivada e o vaor numérico do
DV neste ponto. A partir desta informacéo é possivel obter todos os outros parametros
envolvidos, como as componentes dos impulsos, suas locdizagtes, etc. Uma descricdo mais
detalhada desse método pode ser encontrada em Prado (1993). Existemn trés razbes basicas
para a escolha desse método de otimizagdo como base para o caculo das manobras orbitais:
0 método é suficientemente rdpido para ser executado em tempo red e calculado a bordo do
satellite; € possive a incluso de vinculos nas regifes permitidas para a manobra, para levar
em conta vinculos que limitem as regides do espaco onde os impulsos possam ser gplicados,
como por exemplo, a restricdo de ndo manobrar fora de vishilidade, etc.; e controle da
relacdo entre o tempo de processamento e a precisdo dos resultados obtidos através do
controle do nimero de pontos nos quais a Orbita find é discretizada. Um maior nimero de
pontos permite uma precisdo maior, porém aumenta o tempo necessio para efetuar os

céculos envolvidos.
12.1 O PROBLEMA DE LAMBERT COM MIiNIMO DELTA-V
O problema de Lambert original € um dos mais importantes e populares topicos em Mecanica

Celeste. E definido como: desgja-se encontrar uma Orbita kepleriana ao redor de um dado

campo gravitaciona de forga que conecte dois pontos dados (P; e P,) em um dado intervalo

140



de tempo especificado 1. Diversos pesquisadores trabalharam com este problema, tentando

encontrar melhores maneiras para resolver as dificuldades numéricas envolvidas.

Prado (1993) desenvolveu uma nova formulacéo para tratar problemas relacionados com o
Problema de Lambert. Sua formulacdo € um pouco diferente da origina, mas também tem

diversas aplicagdes e é chamada de Problema de Lambert com minimo Ddta-V.

O Problema de Lambert com minimo DdtaV é formulado como: desgase encontrar uma
orbita kepleriana ao redor de um dado centro de forga gravitaciona que conecte dois pontos
dados (P, pertencente aumadrbitainicid e P, pertencente a uma érbita find) de forma que o

DV (consumo de combugtivel) para atransferéncia entre dois pontos sgja minimo.

Pararesolver este problema, Prado (1993) obteve as expressies andliticas para o incremento
total de velocidade requerido DV (como uma fungdo de gpenas uma varidvel independente) e
para sua primeira derivada com respeito a esta variavel. Usou um méodo numérico para
obter a raiz da primeira derivada e o vaor numérico de DV neste ponto. A partir desta
informacdo, obteve todos os outros parametros envolvidos, tais como as componentes dos

impulsos, suas localizaghes, etc.

12.2 DEFINICAO DO PROBLEMA

Suponha que exista um veiculo espacid em uma 6rbita kepleriana, chamada por O, (a Orbita
inicid). Desgarse trandferir ese veiculo espacia para a orbita kepleriana find O,, que é
coplanar com a Orbita Oy. Para efetuar essa transferéncia, parti-se do ponto P4(r1, ¢p), onde é
gplicado um impulso com magnitude DV;, que forma um angulo f, com a direcéo transversa
loca (perpendicular a0 raio-vetor). A drbita de transferéncia cruza a érbita fina no ponto
P2(r2, @), onde € gplicado um segundo impulso com magnitude DV,, que forma um angulo f,

com adirecéo loca transversa. Para definir o problema bésico (o Problema de Lambert com

141



minimo DeltaV) € necessario especificar 0 angulo, que define a posicéo (g) do ponto de

partida na drbita O, (P1) e 0 anhgulo de posi¢do (&) do ponto de chegada na orbita O, (P»).

Com esses dois valores dados e todos os e ementos kepl erianos das duas oOrbitas conhecidas,

€ possivel determinar 0s raios vetores ry e rp no inicio e no fim da trandferéncia. Entéo, o

problema é encontrar qual € a érbita de transferéncia que, conectando esses dois vetores e

usando somente dois impulsos, requer 0 minimo DV para a manobra. Este problema é

definido aqui como Problema de Lambert com minimo Delta-V.

O esquema datrandferéncia e as variave's utilizadas séo mostradas na Fig. 12.1.

AY

Orbita de

N, AL fansferéncia
¢7 P “
A " Orbita,
i (nicia
\\@\ >
Orbita

find

Fig. 12.1 - Geometria do Problema de Lambert com Minimo Dedlta-V.

FONTE: Adaptada de Prado (1993, p. 176)

Usando equagtes bésicas da Mecanica Celeste é possivel escrever uma expressao anditica

parao DV tota (= DV, + DV,) requerido para esta manobra. Para especificar cada uma das

142



trés orbitas envolvidas no problema, os eementos D, h, e k sdo usados. Eles so definidos

pelas equacdes seguintes:

h =esenw, (12.2)

onde mé o congtante gravitacional do corpo central; C € o momento angular da 6rbita; e € a
excentricidade; e w é 0 argumento do perigeu. Para facilitar a notagdo, foram adotados os

subscritos O paraa Orbitainicid, 1 paraa orbita de transferéncia e 2 paraaorbitafina.

Nestas variavels, as expressdes para 0s componentes radiais (subscrito r) e transversais

(subscrito t) dos dois impulsos sdo (Prado, 1993):

DV, = (D.k, - Dk, )senq, - (D,h, - D,h,)cosq,, (12.2)
DV, =D, - D, +(D,k, - Dk, )cosq, +(D,h, - D,h,)seng, , (12.3)
Dv,, = (D,k, - D,k,)senq, - (D,h, - D,h, )cosq,, (12.4)
DV, =D, - D, +(D,k, - D,k )cosq, +(D,h, - D,h,)seng,. (12.5)

O problema agora € encontrar a Orbita de transferéncia que minimiza o DV totd e que
satisfaca as duas egquagdes seguintes, que representam o fato de que a drbita de trandferéncia

interceptatanto aorbitainicia quanto a orbitafinal:

g, =Dg(1+k, cosa, + h, senq,)- Df(1+k, cosq, +h, senq,) =0, (12.6)

g, =D} (1+k, cosq+h, senq,) - Df(1+k, cosq, +h, seng, ) =0. (12.7)
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O problema é entdo reduzido a encontrar o vaor de D; que forneca 0 minimo valor para o

impulsototd DV =V, +V,Z +:V,3 +Vi2 .

12.3 PRIMEIRO METODO: USANDO A REGRA DA CADEIA PARA AS
DERIVADAS

Nessa metodologia, as equacdes de vinculo (12.6) e (12.7) sdo usadas para resolver este
sstema para duas das varidveis, tornando a equacdo de DV uma funcdo de gpenas uma
variavel independente. O sistema formado por duas equacles € Smétrico e linear nas
vaiaveish; ek, de modo que o sstema é resolvido para duas variaveis. Os resultados

sdo as Egs. (12.8) e (12.9).

éed’ )
kl =" COSSQC(ql -G, )%F% (1+ k0 cosq, + ho senql) B 1isenq2 B
1 %}

aD? 0 u
2 (1+k, cosq, +h, senq,)- 1zsenq, g, (12.8)
Dl (%] Q

2

D 0
h, = - cossec (q1 - Cb)gD;Zz(l"' k, cosqp, +h, Senqz) - 1:cosq, -
1 7]

) . i
3ED§ v (l+ k, cosq, +h; Sench) - 1%305(:]2[]- (12.9)
D, ) g

Agora que o DV é funcdo apenas da varidvel D, pode ser usado o clculo elementar para
encontrar 0 seu minimo. Tudo o0 que tem que ser feito é procurar pela raiz da expresséo
T (o)

1

=0. A patir dadefinicdo de DV é possivel escrever:
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1I(Dv) 1 é  1(Dvq) (Dvyy Ju
=0=——~-A — Y+ D/ ——=Ln+
1D, Dv; 'eéD/rl 1D, . D 0
1 é  1(Dv,,) 1(Dv;, ) U

aDV + DV, i (12.10)
DLE ' D KT,

Agora aregra da cadeia para derivadas € aplicada para obter expressdes para as quantidades

1(ov,) N(D4) (DY) (DY)

. Umaexpressio gerd paraelas &

TlDl 1-lDl ﬂDl ﬂDl
ﬂ(D/I] ) — ﬂ(D/” )| + ﬂ(D/ii ) L + ﬂ(D/” ) h, (12.11)
. T e % P T B

ondei =rt;]j = 1,2; apdavra Direct sgnifica a parte da derivada que veio da dependéncia

explicita de Dv;; navariave D;.

10v)  T1(OV;)

As expressdes para e podem ser obtidas a partir das Egs. (12.2) a
Tk T
~ ﬂkl ﬂhl . .
(12.5) e as expressfes para —— e —— podem ser obtidas a partir das Egs. (12.8) e
1 1
(12.9).

Com todas essas equages disponivels, um agoritmo numérico pode ser desenvolvido para

iterar na variavel D, até encontrar a Unica raiz rea da equacéo M =0. Para obter o
1

vaor de M para um dado D, necessario para 0 processo de iteracdo requerido, as
1

Seguintes etapas podem ser seguidas:

- Obter k; e h; apartir das Egs. (12.8) e (12.9) para o dado valor de Ds;
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- Com Dy, hy ek, asEgs. (12.2) a(12.5) sdo usadas para obter DV, 1, DV, DV,p, DVyo,

D/l( V D‘/ri +D/tf ) eEVZ ( \ IJ/rzz + D‘/é )1

. . z : . ﬂ (D/ij) ﬂ (D/ij)
- Com todas estas quantidades conhecidas, € possivel avaliar e
Tk, T
T(Dv)

(obtidas a partir das Egs. (12.2) a (12.5)) e (12.10) para finalmente obter

1

parao dado D;.

12.3.1 RESOLVENDO A EQUACAO % =0

1

1(ov)
D

1

Neste ponto é importante lembrar que a funcdo € muito sensivdl a pequenas

variagbes em D, especia mente quando proximo daraiz red. Sua curva é quase umalinhareta
com uma inclinacdo que tende ao infinito quando (¢, - ) tende para 180°. A Fig. 12.2
mostra o detahe para uma transferéncia orbita onde (@, - o) = 3.110 rad.

A patir daFig. 12.2, é facil verificar que esse fato provém dacurva DV © D; ndo ser suave
perto do minimo. Eta caracteristica é particular para a sequéncia de varidveis utilizadas e néo
€ um problema fisico. Se qualquer outra variavel independente for usada, como 0 argumento
do perigeu da drbita de transferéncia, acurvapara DV~ D; tem um minimo bem mais suave
€, em conseqiéncia, sua derivada ndo tem grandes satos. Este comportamento torna
inadequados métodos numéricos para encontrar a raiz baseados em derivadas (como o

método popular de Newton-Raphson).

12.4 SEGUNDO METODO: CALCULANDO DV (D,) EXPLICITAMENTE

Outra maneira equivaente para resolver este problema € usar as expressdes de h; e k; (Egs.

(12.8) e (12.9)) para encontrar as expressies equivaentes as Egs. (12.2) e (12.5), somente
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como funcbes de D;. Apds adgumas manipulagbes ageébricas, as expressdes seguintes

(somente fungdes de D;) podem ser obtidas:

1004DV
80
60
40
158 1.59 161 1.62
D.
dw
dD.A
4000
2000
1.596 1.598 18602 1.604 1.606 1.608
-2000 D:
-4000

Fig. 12.2 - DV e sua derivada como uma funcéo de D;.
FONTE : Prado (1993, p. 209)

) COSSBZ(DI - ) [2(02 - D2)+2(D2 - D2)coslg, - @) +
1

+(D§k0 B Do leO)COS(ZOﬂ - Q2)+ (Dozko + Doleo - 2D22k2)cosq2 +

+(D§kb - Do Dlh))sen(qu - q2)+(D02ho + DODlhO - 2D22h2)senq2J,

DV, =

(12.12)

D (12.13)

D/tl :D_O[(Do - Dl)(1+ ko cosq, + ho Senql)]’

1
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D/, =- 00559(27(131l } Cb) [Z(Df

- D2)+2(D? - D?)coslq, - @, )+

+(D22k2 B DlDzkz)Cos(ql - 2(:]2)+(D22k2 +D,D,k, - 2D02k0)COSC]1 +

+(D1D2h2 - Dzzhz)sen( i 2q2)+(D22h2 + D1D2h2 - 2D02ho)senqu,

(12.14)
D
DV,, :FZ[(Dl - D,)(1+k, cosq, +h, senq,)]. (12.15)
1
Estas equactes permitem o calculo da expressio para % , que é dada pela Eq. (12.10).
1
As derivadas parciais envolvidas sio dadas por:
T1(Dv, cossec(q, -
gTDl - 2(Dllz % [2(p; + Dz)- 2{D? + D7) coslg, - o) -
D02k0 COS(qu B Q2) + (2D22k2 B D02k0 )COSC]Z B
Dzh, sen(2q, - @)+ (2D%h, - DZh,)sena,, (12.16)
1(Dv, gD 0
EﬂDlu) =- gD% E[l +k, cosq, +h, senq, ], (12.17)

ﬂ(ﬂ%/lrz) — . COS%;ED}' qz) [2(D12 + Doz)' 2(D12 + DZZ)COS(GIl - qz)-

D22k2 COS( 17 ZQ2)+ (2D02k0 B Dzzkz)cosch +
D22h2 Sen( 1 ZCI2)+(2D02ho B Dzzhz)senchj
(12.18)
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2
ﬂ(D/tz) — g;i g[l"‘ k2 COSC{Z + h2 Senqz] i (1219)
10

Agora, a técnica de dividir o intervdo em duas partes em cada iteracdo € usada para

encontrar araiz daEq. (12.10).

12.5 SIMULACOES DE MANOBRAS

Simulagbes de manobras utilizando o algoritmo proposto para problemas de transferéncias bi-

impulsvas coplanares foram redlizadas.

Primeiramente, o vetor de estado (posicéo e velocidade) é estimado através do agortimo de
determinacdo de Orbita a cada 30 segundos, como foi exposto no Capitulo 10. Este agoritmo
utiliza as medidas GPS de pseudo-distancia na frequiéncia L1 e o filtro de Kalman como
estimador de estado. Ent8o, a drbitainicid paratodas as smulages foi a drbita estimada na
determinacéo de oOrbita. O agoritmo cacula a manobra Gtima para cada intervalo de tempo
(neste caso de 30 segundos) em que é feita a estimacéo do estado durante um dia e fornece

o0s dados da manobra étima para o respectivo dia

O dgoritmo utilizado permite redizar manobras variando o0 semi-exor a, a excentricidade e
e/ou 0 argumento de perigeu W Porém, neste trabalho somente manobras variando 0 semi-
éxo maor a e a excentricidade e foram redlizadas. Nas Tabelas 12.1 e 12.2 sdo
gpresentadas as manobras Gtimas redizadas somente variando somente 0 semi-eixo maior
para dois dias de smulacdo. A estimacdo do estado € redizada utilizando os eementos
osculadores, porém o dgoritmo de caculo de manobra orbital utiliza os dementos médios.
Portanto, foi necessario redizar uma transformacéo de elementos osculadores para médios e
adicion&lo ao agoritmo. Logo, os eementos keplerianos apresentados nas Tabelas 12.1 a

12.4 sfo dementos médios.
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Todas as manobras feitas variando o semi-eixo maior foram do tipo Hohmann, isto é a

diferenca entre os angulos de posicao do impulso é em torno de 180° D(q2 - g, ) | »180°,

0 que era esperado. A direcéo de todos os impulsos é proxima de tangencia. O ingtante em
gue € necessario realizar a manobra, em cada dia, é dado nas tabelas. Na Tabela 12.2, por
exemplo, nota-se que, entre todos os instantes nos quais a érbita foi determinada, a manobra
correspondente ao instante de 62081,0 s foi escolhida como Gtima para os trés casos. 1sso é
explicado pelo fato de que nesse tempo 0 semi-eixo maior médio da orbita inicial obtém o
vaor maximo no intervao de tempo estudado e isso diminui 0 consumo da manobra orbital

gue tem como objetivo aumentar 0 semi-eixo maior da orbita do satdite.

Nas Tabelas 12.3 e 12.4 foram realizadas sd0 apresentadas as manobras 6timas realizadas

variando somente 0 semi-eixo maior e a excentricidade, Smultaneamente, para dois dias de
smulacéo.
Agora, as manobras variando 0 semi-eixo maior e a excentricidade ndo sdo do tipo Hohmann.

Elas sfo bi-impulsvas coplanares étimas, mas 0s impulsos ndo sB0 sempre tangenciais a

orbita e 0 angulo entre as posi¢oes dos impulsos ndo é mais de 180°.
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TABELA 12.1 - MANOBRAS VARIANDO O SEMI-EIXO MAIOR PARA O DIA

18/11/1993

Parametros Simulacdo 1 Simulacéo 2 Simulacédo 3
ap (M) 7.728.608,9 7.728.608,9 7.728.608,9
& 0,002515 0,002515 0,002515
W (graus) 257,85° 257,85° 257,85°
ax(m) 7.730.000,0 7.800.000,0 7.850.000,0
. (graus) 55° 55° 55°
b (graus) 185,96° 185,96° 185,96°
ay(m) 7.729.303,8 7.764.276,8 7.789.257,5
e 0,002488 0,004511 0,0074
Wi (graus) -138,90° 175,31° 170,12°
ry (M) 7.734.460,1 7.734.460,1 7.734.460,1
r> (M) 7.723.907,8 7.723.907,8 7.843.813,8
T, (graus) 0,61° 0,61° 0,61°
T, (graus) 0,61° 0,61° 0,61°
DV, (M/s) 0,32 16,49 27,93
DV, (m/s) 0,32 16,45 27,82
DVrota (M/S) 0,64 32,94 55,74
t (s) 77251,1 77251,1 77251,1
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TABELA 12.2 - MANOBRAS VARIANDO O SEMI-EIXO MAIOR PARA O DIA

21/01/1994

Parametros Simulacdo 4 Simulagdo 5 Simulagéo 6
ao (M) 7.726.538,9 7.726.538,9 7.726.538,9
& 0,002169 0,002169 0,002169
Wb (graus) 235,23° 235,23° 235,23°
ap(m) 7.730.000,0 7.800.000,0 7.850.000,0
. (graus) 5,14° 5,14° 5,14°
@ (graus) 183,97° 183,97° 183,97°
ay(m) 7.728.268,8 7.763.256,6 7.788.247,9
e 0,002144 0,004878 0,0079
wi(graus) -123,40° 136,23° 137,89°
ry (m) 7.729.361,4 7.729.361,4 7.729.361,4
rz (M) 1.727.4441 7.797.420,9 7.847.404,4
f 1 (graus) 1,05° 1,05° 1,05°
T, (graus) 1,05° 1,05° 1,05°
DV, (m/s) 0,80 16,98 28,41
DV, (m/s) 0,80 16,93 28,30
DVrota (M/S) 1,60 33,91 56,71
t () 62081,0 62081,0 62081,0
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TABELA 12.3 - MANOBRAS VARIANDO O SEMI-EIXO MAIOR E A
EXCENTRICIDADE PARA O DIA 18/11/1993

Parametros Simulagdo 7 Simulacéo 8 Simulagéo 9
a0 (M) 7.726.950,7 7.728.608,8 7.728.608,8
& 0,00505 0,002515 0,002515
Wo(graus) 341,97° 257,85° 257,85°
ap(m) 7.730.000,0 7.800.000,0 7.850.000,0
& 0,0001 0,0001 0,0001
. (graus) 314,96° 5,5° 5,5°
@ (graus) 299,94° 155,97° 167,97°
ay(m) 7.729.835,5 7.764.773,0 7.790.744,3
e 0,00048 0,0045 0,0078
W (graus) -163,42° 168,50° 165,87°
ry (m) 7.729.835,5 7.734.460,1 7.734.460,1
rz (M) 7.730.772,9 7.800.160,3 7.849.998,3
f. (graus) 73,59° 0,92° 0,12°
T, (graus) 1,47° 0,98° 0,18°
DV, (m/s) 0,15 16,72 28,60
DV, (m/s) 1,38 16,24 27,15
DVrow (M/S) 1,53 32,96 55,75
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t(s)

53521,1

77251,1

77251,1

TABELA 12.4 - MANOBRAS VARIANDO O SEMI-EIXO MAIOR E A
EXCENTRICIDADE PARA O DIA 21/01/1994

Parémetros Simulacdo 10 Simulagdo 11 Simulagéo 12
a0 (M) 7.725.6735 7.726.538,9 7.726.538,9
& 0,0058 0,002169 0,002169
W (graus) 53,38° 7,8° 7,8°
ap(m) 7.730.000,0 7.800.000,0 7.850.000,0
& 0,0001 0.0001 0.0001
. (graus) 37,55° 5,2° 5,2°
@ (graus) 231,97° 159,97° 169,97°
a; (m) 7.726.015,8 7.762.859,0 7.788.568,9
e 0,00061 0,0048 0,0078
W4 (graus) -128,8° -138,09° -139,14°
ry (m) 7.721.414,7 7.729.361,4 7.729.361,4
rz (M) 7.730.772,8 7.800.206,4 7.850.073,1
T, (graus) 0,14° 0,09° 0,15°
T, (graus) 0,15° 0,15° 0,09°
DV, (m/s) 0,16 16,79 28,55
DV, (m/s) 1,85 17,12 28,16
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DV+1ota (M/9)

2,01

33,91

56,71

t(s)

38401,0

62081,0

62081,0
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CAPITULO 13

CONCLUSOESE SUGESTOES

Foi proposto neste trabalho desenvolver um algoritmo para determinagdo de odrbitas e
manobras orbitais de satélites artificiais em tempo real e a bordo utilizando medidas
GPS de uma frequéncia. Um estudo bibliogréfico sobre determinagdo de orbita de
satélites artificiais e manobras orbitais foi realizado. Em seguida, um modelo para
determinacdo e manobras orbitais em tempo real foi proposto e a metodologia utilizada
foi apresentada. O modelo de medidas utilizado foi descrito incluindo as corregdes dos
erros de origem sistemética e aleatéria. A necessidade de implementar um modelo de
correcao ionosférica com uso de Unica freqiiéncia de receptor GPS foi estudada. O vetor
de estado, que consistiu na posi¢ao, velocidade e no desvio do reldgio, foi estimado pelo
filtro de Kalman estendido. As equagbes do movimento orbital considerou perturbactes
devidas ao geopotencial. As equacbes de movimento foram integradas através do
Runge-Kutta de passo fixo de quarta ordem (RK4). Um estudo para compatibilizar o
grau e a ordem dos coeficientes harmdnicos, considerando custo computacional e
precisdo, foi realizado. A matriz de covariancia dos erros no estado foi propagada no
tempo através do cdlculo da matriz de transicdo. Um estudo do método analitico de
cidculo da matriz de transicdo foi realizado. O tamanho adequado do passo de
integracdo foi escolhido através de extensivos testes para o problema de determinagéo
de Orbita em tempo redl.

Os modelos propostos foram implementados em linguagem Fortran 77 e analisados
através de dados reais do satélite T/P, que possui um receptor GPS de dupla freqiiéncia
a bordo. Os resultados obtidos foram comparados com os arquivos de referéncia POE

do satélite T/P, disponiveis na Internet.
Para findizar este trabalho, foi apresentado um estudo de manobras orbitais. Trés

algoritmos foram testados com a finalidade de calcular e executar manobras orbitais de

forma auténoma, e um deles foi escolhido, implementado e testado numericamente.
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13.1 CONTRIBUICAO

A principal contribuicdo deste trabalho foi o desenvolvimento de um algoritmo
simplificado e compacto que possibilita a determinacdo de Orbitas de satélites artificiais

em tempo real e abordo com relativa precisdo em posi¢cao e velocidade.

Este algoritmo utiliza tecnologia de ponta, isto €, receptores GPS no lugar de estacdes
de rastreamento, para fornecer medidas de observacdo para determinacdo de Orbita.
Assim, pode-se diminuir custos e aumentar a precisdo da Orbita estimada. Atualmente,
va&rios satélites estrangeiros estdo utilizando este tipo de equipamento e obtendo
excelentes resultados. Porém, esta tecnologia ainda ndo foi utilizada por satélites
brasileiros.

Além de determinar a orbita a bordo, foi analisada a viabilidade de realizar manobras
orbitais sem qualquer comunicacdo com a estacdo terrestre. Isto €, o préprio satélite
verifica a necessidade de realizar uma manobra, calcular e executé-la de modo que sgja
Otima segundo um critério de minimo combustivel. Com todas as informagtes
necess&rias a bordo, ele pode determinar 0 momento exato de rediz&la sem
necessidades de vinculo com o segmento solo. Este trabalho introduz uma série de

novos estudos com relagdo a este topico.

A dificuldade em modelar a pseudo-distancia foi um grande desafio devido as sutilezas
do sistema GPS, tais como as correcdes dos relogios do receptor e dos satélites GPS,
correcdo dos instantes de recepcdo e transmissdo, corregdo relativistica e correcéo

ionosférica.
Dados reais do satélite T/P foram usados para validar a decodificacdo de dados reais, 0

ciculo de efemérides dos satélites GPS a partir da mensagem de navegacdo e o

algoritmo de determinacdo de Orbita, que, em geral, é feito com dados simulados.
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13.2 CONCLUSOES

O objetivo principal deste trabalho foi desenvolver um sistema de determinagdo de
Orbita através de um procedimento simplificado, compacto, com baixo custo
computacional e com precisdo em torno de dezenas de metros. Este modelo foi
devidamente testado com dados reais de um satélite com receptor a bordo. O erro em
posic¢éo obtido por este modelo foi de 15 a 20 m com desvio padréo em torno de 6 a 10
m com ou sem degradacdo das medidas através da Disponibilidade Seletiva (SA). O
erro em velocidade obtido foi de 0,014 a 0,018 m/s com desvio padrédo em torno de
0,006 a 0,008 m/s com ou sem SA. Resultados semelhantes foram obtidos por Gold et
al. (1996) com um modelo um pouco menos simplificado do que este e usando pseudo-
disténcia e fase da portadora como medidas de observacdo, como foi citado no Capitulo
2. Resultados melhores sem vinculos rigidos de tempo rea considerando um modelo
mais sofisticado e usando pseudo-distancias de dupla freqiéncia, foram obtidos por
Binning (1996 e 1997b). A precisdo em posicdo obtida por elefoi de3a7 m.

O método para o cdlculo de manobras orbitais bi-impulsivas e coplanares a bordo do
veiculo espacial, disponivel na literatura em Prado (1993), foi testado e implementado
com sucesso. As diversas simulagdes ef etuadas mostraram que 0 método converge para
a solucdo détima em um tempo curto o suficiente para viabilizar aplicacbes em tempo
real e com céculos efetuados a bordo do satélite. Os resultados obtidos estdo sempre
dentro do esperado para o problema proposto. As possibilidades de restricéo da regiéo,
onde a manobra sera efetuada, e de controle, da relacéo entre o tempo de processamento
e a precisdo da solucdo, séo mais dois fatores que recomendam o método utilizado para
a aplicacéo proposta.

No Capitulo 7, foi mostrado que o méodo de Markley (1986) de calculo da matriz de
transicdo considerando o efeito do achatamento da Terra ndo fornece mudancgas
significativas na precisdo da determinacdo de Orbita, aumenta cerca de 30% o0 custo
computacional, porém apresenta-se mais preciso paraintervalo menores,como @ =1 e

10 s. As equactes deste método sdo relativamente féceis de serem manuseadas, isto é, €

157



possivel incluir facilmente mais perturbacfes; enquanto, o outro método, que considera
0 movimento kepleriano puro, ndo oferece esta possibilidade. O método de Markley néo
possui nenhuma singularidade e nenhuma restricdo quanto ao tipo de drbita. Neste
método é feita uma aproximacéo via série de Taylor truncada, enquanto no outro, o

movimento kepleriano puro, a solugdo é completamente analitica.

Como foi verificado no Capitulo 10, as diferencas entre os métodos de célculo da matriz
de transicdo ndo foram significativos para interferir no tempo de processamento e na

precisdo da determinacdo de oOrbita.

Com os estudos realizados nos Capitulos 9 e 10, conclui-se que o modelo de forcas mais
adequado, isto €, aguele que pondera melhor precisdo com baixo custo computacional,
foi 0 modelo que considera perturbacdes devidas ao geopotencia até o 10° grau e
ordem dos coeficientes harmonicos. A magnitude do passo de integragdo com melhor
precisdo e baixo custo computacional para integrar tanto a matriz de transicdo quanto o
estado, foi correspondente a 30 segundos, por apresentar melhor precisdo em posicéo e

consumir menor custo computacional.

Nos Capitulos 6 e 10, verificou-se que o atraso ionosférico ndo afeta significativamente
a medida de pseudo-distancia e, logo ndo afetou a precisdo da orbita estimada usando
estas medidas.

Verificou-se que o filtro convergiu apds aproximadamente uma hora de observagdo. Os
residuos formam uma distribuicdo normal com meédia zero e desvio padrdo de no
maximo 24 m.

13.3 SUGESTOES PARA EXTENSAO DESTE TRABALHO

Diversas sugestdes podem ser feitas para futuras extensdes dos topicos abordados neste

trabalho. Entre elas, podem ser citadas as seguintes:
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Incluir a correcéo do centro de fase, atitude e posicdo da antena GPS em
relacdo ao centro de massa no agoritmo para melhorar na preciséo em
posicao e velocidade (no satélite T/P € na ordem de 5 m em posi¢ao);

A redizacdo de testes com dados reais do satélite EUVE, o qual possui
Orbita baixa de ~ 500 km. Comparar os resultados obtidos com o trabalho de
Gold et a. (1996), que obteve precisdo em posicdo de 10 a 20 m com ou sem
SA utilizando um receptor GPS de Unica freqiiéncia e um modelo de forca
limitado;

Incluir no algoritmo de determinag@o de Orbita de satélites baixos o efeito
ionosférico como parametro a ser estimado pelo filtro de Kalman. Realizar
novos testes e comparé|os com os testes citados no item anterior;

Incluir o arrasto atmosférico (em satélites baixos) e a pressdo da radiacéo
solar no modelo da dindmica usado para propagar o vetor de estado e
analisar necessidades verificando se houve melhora na precisdo em posicéo e
velocidade sem aumentar significativamente o custo computacional;
Desenvolver um algoritmo com as mesmas caracteristicas deste trabalho,
porém usando a solugdo de navegacdo do GPS como medida. Comparar 0s
resultados obtidos com os resultados obtidos por este trabalho;

Desenvolver um algoritmo com as mesmas caracteristicas principais deste
trabalho, porém usando medidas de pseudo-disténcia obtidos em dupla
freqiéncia. Considerar 0 modelo de correcdo ionosférica para dupla
freqiiéncia. Realizar testes com dados reais de satélites em orbitas baixas e
atas, como o EUVE e T/P;

Aumentar a ordem de aproximacao do calculo da matriz de transicdo como
sugere Markley (1986) e incluir outras perturbacfes neste método. Comparar
os resultados com os obtidos no Capitulo 7 deste trabalho. Analisar a sua
necessidade de implementaco;

Estudar outros métodos de cdculo da matriz de transicdo que diminuam o
custo computacional e aumentem a precisdo da 6rbita;

Considerar como parte do estado a ser estimado, as aceleracbes néo
model adas;
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Desenvolver um agoritmo que utilize a fase da portadora e a pseudo-
distancia como medidas de observacdo. Com isto, sera necessario calcular a
ambigulidade da fase da portadora, que poderd ser estimada como parte do
vetor de estado;

Considerar um método para identificacdo de cycle-dlips, resolucdo da
ambiglidade e correcdo do multicaminho no caso da fase da portadora ser
usada e verificar se houve melhora em precisao;

Estimar como parte do estado a tendéncia de cada satélite GPS nas medidas
de pseudo-distancia;

Desenvolver um agoritmo para manobras em trés dimensdes que possa ser

executado em tempo real e a bordo.
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APENDICE A

FORMATO RINEX E SP3

A.1FORMATO RINEX

Cada tipo de receptor tem o seu préprio formato bin&rio de dados e as observagdes sdo
definidas seguindo o conceito individual do fabricante. As etiquetas de tempo podem
ser definidas no instante de transmissdo ou no instante de recepcdo. A medida de fase
pode ser expressada em ciclos inteiros ou em partes fracionarias de ciclos. O codigo e a
fase podem ter etiquetas de tempo diferentes ou idénticas e satélites podem ser

observados simultaneamente ou em épocas diferentes.

Como consequéncia, dados de mais de 60 tipos diferentes de receptores de quatro
fabricantes diferentes ndo podiam ser facilmente processados smultaneamente com um

pacote particular de programas de processamento de dados do GPS.

Para resolver este problema, todos os fabricantes sGo recomendados a usar 0 mesmo
formato de saida de dados ou um formato de dados comum. Este formato tem que ser
definido para que possa ser usado como uma interface de dados entre todos os tipos de
receptores geodésicos e os diferentes sistemas de programas de processamento. O
primeiro ndo foi realizado até o momento. Entretanto, uma tentativa com sucesso foi
feita para definir e aceitar um formato de dados comum para troca de dados

internacionais.

O RINEX foi proposto por um grupo do Instituto Astrondmico da Universidade de
Berne. O Dr. Werner Gurtner o apresentou no 5° Simposio Geodésico Internacional em
Posicionamento por Satélite em Las Cruces, Novo México, em marco de 1989. A

proposta foi discutida e modificada durante um semin&io neste smpésio e
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recomendado para 0 uso internacional. Assim surgiu a primeira versdo do RINEX. Em

1990, surgiu a segunda versdo. (Gurtner, 1994).

A.1.1 Definicéo das obser vactes

O RINEX define trés observactes do GPS: tempo, fase e distancia. O tempo de medida
é o instante de recepcio do sinal recebido. E idéntico para as medidas de fase e
distancia. E idéntico para todos os satélites simultaneamente observados naguela época.

E expressado no tempo GPS (n&o no tempo Universal).

A medida da pseudo-distancia € a diferenca entre o instante de recepcéo (expressado no
sistema de tempo do receptor) e o instante de transmisséo (expressado no sistema de
tempo do satélite GPS) de um sina distinto do satélite que vai da antena do receptor ao
satélite, incluindo os atrasos dos relégios do satélite GPS e do receptor (e outras
tendéncias, tais como atrasos atmosféricos). A pseudo-distancia € estocada em unidades
de metros e ndo possui ambiglidade, isto €, a distancia do codigo C/A adicionara o
nimero correto de milésimos de segundos para obter a definicdo de pseudo-distancia

dada acima

A observacdo da fase € a medida da fase da portadora em ciclos inteiros em uma ou
ambas as fregiiéncias. E a medida na fregiiéncia de batida entre a fase recebida do sinal
do satélite e a frequiéncia de referéncia gerada no receptor. A fase deve ser expressada
no mesmo sentido que a pseudo-distancia, isto € um aumento na pseudo-distancia

implica um aumento no valor da fase.
As observagbes ndo sdo corrigidas por efeitos externos, como refracdo atmosférica,

atrasos de relégios do satélite, etc., razdo pela qual recebem o nome de pseudo-

distancia
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A.1.2 Descricao geral do formato
O formato RINEX consiste em quatro tipos de arquivo ASCI|:
Arquivo de observacéo;

Arquivo da mensagem de navegacao transmitida;

Arquivo de dados meteorol dgicos; e

A W NP

Arquivo de mensagem de navegagdo do GLONASS.

Cada tipo de arquivo consiste de uma se¢do de cabecalho e uma de dados. O cabegalho
contém informacdes globais para o arquivo inteiro e é colocado no inicio do arquivo. O
cabecalho contém rétulos nas colunas 61-80 para cada linha. Estes rétulos séo

obrigatorios e devem aparecer exatamente como nesta descricao.

As Tabelas A.1 a A.4 foram extraidas e adaptadas de Gurtner (1998). Elas se referem

aos arquivos de observacdo e aos da mensagem de navegacdo transmitida.

TABELA A.1- ARQUIVOS DE OBSERVACAO — DESCRICAO DO CABECALHO

ROTULO DO CABECALHO DESCRI(;AO FORMATO
VERSAO/ TIPO - Versdo do formato (2) 16,14X
- Tipo do arquivo ('0' Dados de Obs.) A1,19X
- Sistema do satélite: branco ou 'G": GPS A1,19X
'R": GLONASS
T': NNSS Transit
‘M": Misturado
PGM/GERADO POR/DATA - Nome do programaque cria o arquivo atual A20
- Nome da agéncia que cria o arquivo atual A20
- Data da criagdo do arquivo A20
COMENTARIO Linha(s) de comentério A60
NOME DO FABRICANTE Nome do fabricante da antena A60
NUMERO DO FABRICANTE  Ndmero do fabricante da antena A20
OBSERVADOR/AGENCIA Nome do observador/agéncia A20,A40
(Continua)
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TABELA A.1 - Continuagédo

REC #/ TIPO/VERS Numero do receptor, tipo, e versdo 3A20
(Versdo do programa interno)

ANT #/ TIPO NUmero da antena e tipo 2A20
APROX POSICAO XYZ Posi¢do aproximada do fabricante (WGS84) F14.4
ANTENA: DELTA H/E/N - Peso antena: Peso da superficie 3F14.4

da base da antena acima do fabricante

- Excentricidades do centro da antena
relativas ao fabricante para o leste e norte
(todas unidades em metros)

FAT COMPRIMENTO L1/2 - Fatores do comprimentop/ L1 eL2 216

DE ONDA

1: ciclos completos de ambiguidade

2: metade do ciclo de ambiglidade

0 (em L2): instrumento de Unicafreqiiéncia

- NUmeros de satélites para seguir em lista 16
paraqual estesfatores sao validos.

0 ou branco: fatores do comprimento de onda

por default paratodos os satélites ndo

contidos natal lista.

Max 7. Sefor mais do que 7 satélites:

Repete os dados.
- Lis de PRNs (nimeros de satélites) 7(3X,A1,12)
#TIPOS DE OBSE. —n. detipos diferentes de obs. estocados 16
no arquivo
- Tipos de observagéo 9(4X,A2)

Os seguintes tipos de obs. séo definidos
naversdo RINEX 2:
L1, L2: medidasdafaseemL1el?2
C1: Pseudo-distancia usando C/A - Codigoem L1
C2: Pseudo-distancia usando C/A - Cédigo em L1 e P2-P1 cédigo
P1, P2: Pseudo-distancia usando P - Cédigoem L1, L2
D1, D2: freqiiéncia DoppleremL1elL2
T1, T2: Doppler integrada do Transit em
150 (T1) e400 MHz (T2)
Unidades: Fase: ciclos completos
Pseudo-distancia: metros
Doppler: Hz
Transit: ciclos
A seqliéncia dos tipos na gravacdo tem que
corresponder a seqiiéncia das observagdes
nagravacdo das observacdes.

INTERVALO

Intervalo de obs. em segundos 16

TEMPODE 1" OBS

Tempo da 1’ gravacéo da observacéo 516,F12.6
ano (4 digitos), més, dia, h, min, s

TEMPO DA ULTIMA
OBS

Tempo da Ultima gravagédo da observacgéo 516,F12.6
ano (4 digitos), més, dia, h, min, s

(Continua)
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#DE SATELITES

TABELA A.1 - Conclusdo

Numero de satélites, p/ os quais observactes 16

sd0 estocadas no arquivo

PRN / #DE OBS PRN (n. sat.), nimero de observactes 3X,A1,12,916
Para cadatipo de observagéo indicadano
“#/ TYPES OF OBSERVO”- gravagdo. Esta gravacéo
é repetida para cada satélite presente no
arquivo de dados.

FIM DO CABECALHO Ultima gravagdo na segdo do cabegalho 60X

TABELA A.2 - ARQUIVOS DE OBSERVACAO — DESCRICAO DOS DADOS

GRAVADOS
GRAVACAO DA OBS. DESCRICAO FORMATO
EPOCA/ SAT - EPOCA: 5I13,F11.7
ou ano (2 digitos), més, dia, h, min, s
BANDEIRA DO EVENTO - Epoca bandeira 0: OK 13

1. falhadapoténciaentre época anterior e atual
>1: bandeirade evento
- NUmero de satélites na época corrente 13
- Listade PRNs (n. sat.) na época corrente 12(A1,12)
mais do que 12 satélites: continua na
proximalinhacom n(A1,12)
- Atraso do rel6gio do receptor (s, opcional) F12.9
(Tempo GPS = tempo recebido - offset)
Se gravagao da band. de evento (band. época > 1):
- bandeirado evento:
2: inicio do movimento da antena
3: novaocup. do lugar (fim dos dadoscinem.)
(pelo menos a gravacdo NOME DO FABRICANTE segue)
4: segue ainformagéo do cabeca ho
5: evento externo (época é significante)
6: gravagdes do salto do ciclo segue p/
opcionalmente gravar saltos de ciclos detectados e reparados
(mesmo formato como gravagdes de obs.;
saltos ao invés de observaces; LLI e
comprimento do sinal em branco)
- "NUmero de satélites’ contém membros de
gravacOes a seguir (0 parabandeiras de evento 2,5)

OBSERVACOES

- Observagbes |rep. entre gravagoes m(F14.3)

- LLI para cadatipo de abs. 11

- Compr. do Sinal (mesmo seq como dada no 11
cabecalho)

Esta gravacao é repetida para cada satélite
Dado na EPOCA/SAT — gravagso.

Se maisdo que 5 tipos de obs (=80 carac):
continua observagdes na préxima gravagao.
Observagoes:

(Continua)
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TABELA A.2 - Conclusao

Fase: Unidades em ciclosinteiros de portadora

Codigo: Unidades em metros

Observacdes perdidas séo escritas como 0.0 ou em branco
Perdade indicador (LLI, importante para a fase somente)
0 ou em branco: OK ou ndo conhecido

1 (=bit 0): fechadura perdidaentre

aobserv. Atual e anterior: salto de ciclo possivel

2 (=hit): fator oposto do comprimento de

onda para um definido para o satélite como

padréo (ndo muda o padrao)

3 (=hits 0, 1): elo perdido, inversaw/fato

Comprimento do sinal protegido no intervalo 1-9:

1: minimo possivel do comprimento do sinal

5: razdo do umbral parabom S/N

9: maximo possivel do comprimento do sina

0 ou branco: néo conhecido, ndo se preocupe

TABELA A.3 - ARQUIVOS DA MENSAGEM DE NAVEGACAO — DESCRICAO

DO CABECALHO
ROTULO DO CABECALHO  DESCRICAO FORMATO (Colunas 61-80)
VERSAO/ TIPO - vers3o do formato (2) 16,14X
- tipo do arquivo (‘0" Dados de Obs.) 1,19X
COMENTARIO Linha(s)de comentério A60
ION ALPHA Parametros. lon. A0-A3 do Almanque 2X,4D12.4
(pag 18 do subquadro 4)
ION BETA Parémetros. lon. BO-B3 do Almanaque 2X,4D12.4
DELTA-UTC: Para. do amagq. p/ calcular tempoem UTC 3X,2D19.12
AO0A1TW (pag 18 de subquadro 4) 219
AO0,Al: termosdo polinbmio
T: tempo dereferénciaparadadosem UTC
W: numero de semanade referénciaem UTC
SALTOSS. Tempo delta devido a segundos saltados 16
FIM DO CABECALHO Ultima gravac&o na segfo do cabecalho 60X
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TABELA A.4 - ARQUIVOS DA MENSAGEM DE NAVEGACAO — DESCRICAO
DOS DADOS GRAVADOS

ROTULO DO CABEGCALHO DESCRICAO FORMATO (Colunas 61-80)

PRN / EPOCA / SV REL

— Numero do PRN do Satélite

- Epoca: TOC — Tempo do relégio

ano (2 digitos), més, dia, h, min, s
-biasdo relégio do SV (s)

- drift dorelogio do SV (g/s)

- variaggo do drift do relégio do SV (§5%)

12,513,F5.1,3D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 1

- AODE (idade dos dados, efemérides)
- Crs(m)

- Deltan (rad/s)

- Mo (rad)

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 2

- Cuc (radianos)

- Excentricidade

- Cuc (radianos)
- A1/2 (metrosl/2)

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 3

- TOE tempo das efemérides
(segundos em semana GPS)

- Cic(rad)

- Omega (rad)

- Cis(rad)

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 4

- lo (rad)

- Crc (m)

- Omega (rad)

- Omegadot (rad/s)

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA -5

- IDOT (rad/s)

- Cédigos em canal L2

- Semana GPS # (ir com TOE)
- Bandeiradedados L2 P

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 6

- Exatiddo do SV

- Salide do SV (M SB somente)
-TGD (s)

-AODC ()

3X,4D19.12

ORBITA TRANSMITIDA - 7

- Transmissdo do tempo da mensagem

(segundos em semana GPS, derivada por ex.

de conta-Z em Hand Over Word [HOW])
- reserva
- reserva
- reserva

3X,4D19.12
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A.2 FORMATO SP3

Os arquivos SP3 contém as efemérides precisas (POE) geradas pelo JPL/NASA com
uma precisdo em torno de 3 cm. Cada POE tem um periodo de 10 dias, correspondendo
ao periodo repetido de rastreamento terrestre do satélite. A precisdo da orbita do POE
depende da alta qualidade das medidas de rastreamento e da precisdo com que véarias
forcas s80 modeladas no programa de estimagdo da oOrbitaa O modelo do T/P no
programa usa perturbacdes devidas a0 geopotencial, as marés oceanicas e modelos de
forcas ndo conservativas, em adicdo a alguns parametros de for¢a empirica para

compensar o erro residual.

A primeira geragdo de precisdo de Orbita radial POE tinha uma precisdo de 3 a 4 cm,
gue havia de longe superado a necessidade de 13 cm e a seguir foi superada pela
segunda geragdo com precisdo de 2 a 3 cm. Na segunda geragc@o a melhora da érbita é

baseada na melhora do model o gravitacional JGM-3 e do modelo de marés oceanicas.

As diferencas entre as duas geracbes POEs, que comegam com ciclo 93, e a Orbita
calculada independentemente pela Universidade do Texas sd0 usadas como uma

verificagdo para assegurar que o POE tem sido calculado corretamente.

Os arquivos da mensagem de navegacd e POE, no formato SP3, dos GPS sio
facilmente encontrados na Internet (Noll, 1998).

A.2.1 Exemplo de arquivo no formato SP3

#@#) sp3 1.3 03/08/95

#aV/1993 129 0 0 0.00000000 96 dITR9LFIT JPL

## 681 432000.00000000 900.00000000 49016 0.0000000000000
+ 19 12 3121314151617 18192021 23 24 25 26

+ 2728000000000000000

+ 0000O0O0O0OOOO0OOOOOOO
+ 0000O0O0O0OOOO0OOOOOOO
+ 0o000O0O0O0OOOO0OOOOOOO
++ 101010101010101010101010101010 1010
++ 1011 000000000000000O
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++ 0000O0OOO0O0O0OOOOOOOOO
++ 000O0O0OOOOOOOOOOOOO

++ 00O0O0O0O0OOOOOOOOOOOO

%0C CC CC CCC CCC CCCC CCCC CCCC CCCC CCCCC CCCCC CCCCe cceee

%C CC CC CCC CCC CCCC CCCC CCCC CCCC CCCCC CCCCC CCCCC CCCCC

%f 0.0000000 0.000000000 0.00000000000 0.000000000000000

%f 0.0000000 0.000000000 0.00000000000 0.000000000000000

% 0 0 00 0O 0O 0 O 0

% 0 0 00 0O 0O 0 O 0
/*CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCLCCCeeeeeeeeeeeeeeceeeececeecccecceccece
/*CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCeeeeeeeeeeeeeceeceecceccecceccececce
/*CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCreeeeeeeeeeeeeececcccececccccececce
/*CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCreeeeeeeeeeeeeececcccececccccececce
* 1993 129 0 0 0.00000000

P 1 14722.638510 6464.319150 -21020.844810 -8.059218

V 1 -1196.628800 26950.022500 7502.277100  0.000000

P 2-24023.155300 -11843.563990 -1675.647210 -10.813964

V 2 -769.152700 -3247.508000 31255.023300  0.000000

P 3 2074.555420 19025.998840 17928.366120 -430.859048

V 3 -6873.932300 22421.664200 -23147.529600  0.000000

P12 -6236.325580 13153.271260 -21964.100040 -108.945737

V 12 -27384.917100 6805.632800 12337.728800  0.000000

P 13-13306.857100 4790.062110 -22360.523490 628.240251

V 13 9739.738600 -26864.612400 -11662.222500  0.000000

P 27 -19350.820260 -4003.111190 17582.690790 14.651464
V 27 19491.879100 -11990.042400 18156.904400  0.000000
P28 13316.378500 -13959.644490 18317.660940 52.520005

V 28 258.246400 23316.420800 17208.928500  0.000000
EOF

SP3LINE 1

col 1 symbol #

col 2  versionid a

col 3  P/V modeflag \%

col 4-7 vyear start 1993

col 9-10 month start 1

col 12-13 day of month start 29

col 15-16 hour start 0

col 18-19 minute start 0

col 21-31 second start _0.00000000
col 33-39 number of epochs 96
col 41-45 dataused _d

col 47-51 coordinate system ITR91
col 53-55 orbit type FIT

col 57-60 agency name _JPL

SP3LINE 2

col 1-2 symbols #Ht

col 4-7 GPSweek _681

col 9-23 seconds of week 432000.00000000
col 25-38 epoch interval __900.00000000
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col 40-44 mod. julian day start 49016

col 46-60 fractional day 0.0000000000000
SP3LINE 3

col 1-2 symbols +

col 5-6 number of satellites 19

col 10-12 sat#lid 1

col 13-15 sat#2id _2

col 58-60 sat #17id _26

SP3 LINES 4-7

col 1-2 symbols +

col 10-12 sat #18(35,52,69) id 27
col 13-15 sat #19(36,53,70) id 28

col 58-60 sat #34(51,68,85)id _ 0
SP3 LINES 8-12
col 1-2 symbols ++

col 10-12 sat #1(18,35,52,69) acc _10
col 13-15 sat #2(19,36,53,70) acc _10

col 58-60 sat #17(34,51,68,85) acc 10

SP3 LINES 13-14

col 1-2 symbols %cC

col 4-5 2 characters cc

col 7-8 2 characters cc

col 10-12 3 characters cce
col 14-16 3 characters cce
col 18-21 4 characters ccce
col 23-26 4 characters ccce
col 28-31 4 characters ccce
col 33-36 4 characters ccce
col 38-42 5 characters cceee
col 44-48 5 characters cceee
col 50-54 5 characters cceee
col 56-60 5 characters ccece

SP3 LINES 15-16

col 1-2 symbols %f

col 4-13 10-column float _0.0000000

col 15-26 12-column float _0.000000000

col 28-41 14-column float _0.00000000000

col 43-60 18-column float _0.000000000000000

SP3 LINES 17-18
col 1-2 symbols %i
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col 4-7 4-columnint 0
col 9-12 4-columnint 0
col 14-17 4-column int
col 19-22 4-column int
col 24-29 6-column int 0
col 31-36 6-column int

col 38-43 6-column int 0
col 45-50 6-column int

col 52-60 9-column int 0

SP3 LINES 19-22
col 1-2 symbols [*
col 4-60 comment CC..CC

SP3 LINE 23 (epoch header record)

col 1-2 symbols *

col 4-7 vyear start 1993

col 9-10 month start 1

col 12-13 day of month start 29

col 15-16 hour start 0

col 18-19 minute start 0

col 21-31 second start _0.00000000

SP3 LINE 24 (position and clock record)

col 1 symbol P

col 2-4 satelliteid 1

col 5-18 x-coordinate (km) _14722.638510

col 19-32 y-coordinate (km) _6464.319150
col 33-46 z-coordinate (km) _-21020.844810
col 47-60 clock (microsec) -8.059218

SP3 LINE 25 (velocity and clock record)

col 1 symbol \%

col 2-4 satelliteid _1

col 5-18 x-dot (decim/sec) _ -1196.628800
col 19-32 y-dot (decim/sec) _26950.022500
col 33-46 z-dot (decim/sec) __7502.277100
col 47-60 cl rate (10e-4 msec/sec) 0.000000

SP3 LINE 22+numeps* (numsats+1)+1 (last line)
col 1-3 symbols EOF
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APENDICE B

SISTEMAS DE REFERENCIAS E TRANSFORMAGCOES

B.1 SISTEMA DE COORDENADAS DE REFERENCIA

B.1.1 Sistema de coor denadas iner ciais convencional (CIC)

A origem deste sistema esta no centro de massa da Terra. O sistema € inercia no
sentido que as equacdes de movimento de um satélite terrestre podem ser modeladas
como se o sistema (CIC) fosse sem aceleracdo. No sistema CIC, o plano x-y coincide
com o plano equatorial da Terra, 0 eixo X esta apontando do centro de massa da Terra
paraa direcdo do equindcio vernal, o eixo z € normal ao plano x-y apontando na direcéo
do pdlo norte e 0 eixo y é escolhido para formar o sistema de coordenadas da méo
direita. Para medir e determinar a oOrbita dos satélites GPS é conveniente usar este

sistema.

B.1.2 Sistema de coor denadas terrestr es convencional (CTC)

O CTC é também chamado de Earth Centered Earth Fixed System (ECEF). O plano x-y
€ coincidente com o plano equatorial da Terra, 0 eixo X aponta para a direcdo de
longitude 0° e 0 eixo y aponta na direcdo de longitude +90°. Os eixos x e y fazem a
rotacdo com a Terra, 0 eixo z é escolhido para ser normal ao plano equatorial na direcéo
do pdlo norte geogréfico, completando o sistema de coordenadas da méo direita. E mais
conveniente calcular a posicdo do receptor GPS neste sistema, porém é necessario fazer

uma transformacéo das efemérides do satélite do CIC parao CTC.
B.2 TRANSFORMACOESENTRE SISTEMAS DE COORDENADAS
A transformacéo entre os sistemas CIC e CTC é realizada através de rotagdes. Para um

vetor de posi¢do r, a transformagéo é dada por:
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r.CTC = RM RS RN RP rlCIC ' (Bl)

onde Ry € matriz de rotacdo para 0 movimento polar, Rs é matriz de rotagdo para o
tempo Sideral, Ry € matriz de rotagdo para a nutagdo e Rp € matriz de rotagdo para
precessdo. A seguir, serdo apresentadas de forma simplificada as transformagtes acima
citadas. Para maiores detal hes, consulte Kuga e Gill (1994).

O eixo de rotacéo da Terra e seu plano equatorial ndo séo fixos no espaco, mas tem uma
rotacdo com respeito ao sistema inercial. Isto resulta da atragdo gravitacional da Lua e
do Sol no bojo equatorial da Terra. O movimento total € composto de uma componente

secular (precessan) e uma componente periodica (nutacéo).

A posicdo e orientacdo do plano equatorial e do primeiro ponto de Aries séo chamadas
de equador médio e equindcio médio, respectivamente, quando somente a influéncia da
precessdo é considerada. Recebem o nome de equador verdadeiro e equindcio

verdadeiro, quando a nutagéo é levada em conta.

B.2.1 O efeito da precessdo — J2000 para M oD

A transformagdo de um vetor posicdo r no sistema CIC em um época de referéncia to
(Earth mean equator and equinox of J2000) para o Earth mean equator and equinox of
date (MoD) é dada por:

Moo = ReT32000 (B.2
onde amatriz precessdo Rp € dada como o produto de trés rotacGes consecutivas:
R, =R,(- 2)R,(J)R,(-V), (B.3)
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onde os angulos séo dados por:

V= 230621814 + 030188¢r > + 00179984¢r 3,
J = 2004,31094T - 0,426654€T > - 0041833¢r 2,
z = 230621814 +1,094684T ? + 0,0182034r ?, (B.4)

onde T é o nUmero de séculos Julianos de J2000:

T =(DJ - 24515450)/ 365250, (B.5)

com DJ sendo em dias Julianos da data.

As matrizes de rotacdes elementares sdo dadas por:

A4 0 0 &
Rx(f)zgo +cosf - senf =,
% +senf +cosf

ggcosf 0 +sean
R()=¢ 0 1 0 -
&-senf 0 +cosf g

acosf - senf 09
R,(f)=c+senf +cosf O:. (B.6)
& 0 0 1y

A mesma transformacao é aplicada as coordenadas da velocidade, isto €

(B.7)

rMOD - RP r.J2000'

Jaque Rp é uma matriz de rotagdo, suainversa R.' éigual atransposta R; .
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B.2.2 O efeito da nutagéo —MoD para ToD

A transformag&o do vetor posicdo r no sistema MoD para o ToD € dada por:

=Ryr (B.8)

ToD N " MoD !

com

Ry =R(-e- I®)R,(- Dy )R,(e), (B.9)
onde e é a obliqlidade média da ecliptica no instante T, que é dado pela Eq. (B.5), e Dy
e De sdo os angulos de nutagdo que sdo fungdes periddicas complexas dos el ementos

médios da orbitada Lua e do Sal.

A obliguidade média da ecliptica é explicitamente dada por:

e=234929111" - 46,8150¢r - 0,00059¢T > + 0001813¢r °, (B.10)

de acordo com os valores adotados pelo AU em 1976 (Kuga e Gill, 1994). Para as
coordenadas da velocidade, a transformac&o € dada por:

(B.11)

I;ToD = RN r:MoD -
B.2.3 O efeito da rotacéo Sideral — ToD para PEF
A transformacdo do vetor posicao r no sistema ToD para o sistema Pseudo Earth-fixed

equator and prime meridian (PEF), que leva em conta a rotagdo do meridiano de

Greenwich com respeito ao sistema inercial, € dada por:

(B.12)

r.PEF = IQSrTOD !
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com amatriz de rotacdo Rs dada por:

gtcosq +senq Oy
R, =z senq +cosq OL,J, (B.13)
0 0 14

@D @ D

onde g é o tempo Sideral de Greenwich do dia. Deve ser calculado levando em conta a
equacdo dos equinécios e o tempo UT1 (tempo Universa corrigido pelo movimento
polar).

O tempo Sideral Verdadeiro de Greenwich pode ser calculado por:

q = 10027379093 ,,, +Q, + O coset, (B.14)

onde o primeiro termo do lado direito leva em conta a diferenca entre as escalas dos

tempos solar e Sideral; Dj cose¢ é conhecida como a equagdo dos equindcios, sendo

uma funcéo da nutacdo nalongitude O e daobliquidade verdadeira da ecliptica€’; e

q, = 24110548410+ 8640184,812866 @ +00931044r - 6,2¢ 10°°T? (B.15)

onde g, , em segundos, é o tempo Sideral Médio de Greenwich em Oh UT1 do dia, T é 0

numero de séculos Julianos desde J2000 a Oh UT1 do dia. Neste trabalho, a equacdo dos
equindcios é considerada constante durante o diainteiro.

A transformagdo das coordenadas da velocidade é dada por:

Feer = Rsfop + RSrToD’ (B.16)
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com avariacdo temporal R, damatriz de rotagio Sideral expressada por:

R-S rToD = Rs (W, rToD )’ (817)
e 0 vetor da variagdo rotacional Sideral w' = (0,0,cj). Ent&o,
é senq +cosqg Oy
Ry =qg cosq - seng 0. (B.18)
g 0 0 0og
A transformagdo inversa é obtida por:
Moo = R; Meer » (B.19)
(B.20)

r.ToD = R-IS— r:PEF + IQ‘SI—rPEF'
B.2.4 O efeito do movimento polar — PEF para EF

As transformagdes do vetor posicéo r e do vetor velocidade r do sistema PEF para o EF

sd0 dadas por:
Ver = RMPrPEF' (B-Zl)
Fee = Ruploer s (B.22)
onde Rup € amatriz de rotagdo do movimento polar aproximada por:
él 0 +Xp U
R =€0 1 Y B.23
MP T @& - Ye o (B.23)
éx +y, 14§
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Xp € Yp S80 0s deslocamentos dos eixos polares medidos pelo IERS de peguena

magnitude.
B.3 SISTEMA DE TEMPO

O tempo Universal (UT) e o tempo Sidera sdo baseados na rotagcéo da Terra. O tempo
Sideral é definido pelo angulo horario do equinécio vernal. O UTO € a primeira escala
do tempo Universal e é definido pelo angulo horario de Greenwich baseado na
expressdo matematica para ascensdo reta do Sol médio ficticio que orbita no plano
equatorial. O UT1 é o tempo Universal do meridiano de Greenwich e mede a rotacéo
angular verdadeira da Terra quando corrigida por uma componente rotacional induzida
pelo movimento polar. Entretanto, na prética, o sistema de tempo dindmico € atingido
através do uso de uma escala de tempo atdbmica, a qual ndo esta relacionada com a
rotacdo da Terra, mas podendo ser relacionado através da escala do tempo de
Coordenada Universal (UTC). O UTC é coordenado pelo Bureau International de
I"'Heure em Paris. O tempo UT1 esta relacionado com o UTC através da quantidade
dUT1, aqua é dependente do tempo e é relatada pelo |ERS:

UT1=UTC+dUT1. (B.24)

Quando |UT1- UTC| tornase maior que 0,9 s, um segundo de salto é inserido pelo
ssema UTC (Hofmann-Wellenhof et a., 1994). Estes segundos de sdto sdo

introduzidos para manter esta escala de tempo atdmica em passo aproximado com a
rotacéo da Terra. O gjustamento do segundo de salto pode causar um minuto particular,
isto é ao invés de ter 60 segundos, podera ter 59 ou 61 segundos. Neste trabalho, o

dUT1 é considerado constante por um dia.
O tempo GPS € a escala de tempo adotada nas efemérides transmitidas e esta

relacionada ao sistema de tempo atdmico, porém ndo € o mesmo que UTC. A diferenca

€ que o tempo GPS ndo introduz qualquer segundo de salto, com isto eles diferem por
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um numero inteiro conhecido de segundos de salto cumulativos. A conversdo entre os

tempos UTC e GPS é realizada através da formula:

UTC +1,000h = GPS+19000s, (B.25)

onde h é um numero inteiro relatado pelo IERS. O tempo GPS foi coincidente com
UTC na época padrédo GPS, que € 6 de janeiro de 1980 Hofmann-Wellenhof et al.,
1994).

B.4 DATA JULIANA

Em certas observactes e em determinagdes orbitais, achou-se conveniente expressar o
instante de observacdo como um certo nimero de dias e uma fragdo decima do dia,
apos uma época fundamental e arbitréria. Esta época foi escolhida 0 meio-dia médio de
1° dejaneiro de 4.713 A.C. (Hoffmann-Wellenhof et al., 1994). Portanto, a data Juliana
€ simplesmente uma contagem continua de cada dia transcorrido desde esta época. Cada
data Juliana (DJ) é medida do meio-dia a0 meio-dia e, portanto, € um ndmero inteiro
depois do meio-dia. A data Juliana modificada (DJM) é obtida subtraindo 2.400.000,5
diasde DJ.

B.4.1 Conversao

Sendo a data expressada por um ndmero inteiro para o ano Y, més M, dia D e o vaor

real parao tempo UT em horas. Entdo, segundo Hoffmann-Wellenhof et al. (1994):

DJ = int[ 36525y] +int[306001(m+1)] + D +% +17209815 (B.26)

€ a conversdo para data Juliana, onde a palavra int significa a parte inteira de um

numero real ey e m séo dados por:
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y=Y-1 e m=M+ 12 M £ 2, (B.27)
y=Y e m=M eM> 2. (B.28)

A transformacéo da data Juliana para a data civil € dada por:

a=int{DJ+ 0,5],

b=a+ 1537,

c = int[(b-122,1)/365,25],

d = int[ 365,25¢],

e = int[ (b-d)/30,6001], (B.29)

gue sd0 0s numeros auxiliares. Depois, 0s parametros da data civil sdo obtidos das

relacoes:
D = b—-d-int[30,6001e] + FRAC[DJ +0,5],
M=e-1-12int[e/14],

Y= c—4.715—int[(7 + M)/10], (B.30)

onde FRAC significa a parte fraciondria de um nimero. O dia da semana pode ser

calculado pela formula:

N = mod{int{ DJ + 0,5], 7}, (B.31)

onde N = 0 significa segunda-feira, N = 1 significa terca-feira, e assim por diante. Para

calcular a semana GPS, a seguinte formula é usada:

WEEK = int[DJ — 2.444.244,5)/7]. (B.32)

Na Tabela B.1 encontram-se as épocas padrées do GPS e do J2000.0.
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TABELA B.1- EPOCAS PADROES

Data civil Data Juliana
0 h de 6 de janeiro de 1980 2.444.2445 Epoca padr&o do GPS
12 h de 1° dejaneiro de 2000 2.451.545,0 Epoca padr&o atual do J2000.0

FONTE: (Hoffmann-Wellenhof et. al., 1994)
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APENDICE C

JGM-2 EWGS-84

C.1 MODELO GRAVITACIONAL TERRESTRE - JGM-2

As perturbacdes devidas ao geopotencia ocorrem devido a assimetria da distribuicdo de
massa da Terra. Essa assimetria € modelada por coeficientes de harmonicos esféricos,
gue sdo normalmente obtidos através da reducdo de medidas de satélites. O primeiro
modelo foi 0 GEM10, que tem cerca de 450 coeficientes. Este tipo de modelagem causa
um alto custo computacional, que aumenta tanto quanto mais complexo e completo for

0 conjunto de coeficientes harmonicos.

O modelo gravitacional JGM-2 é uma atualizagdo do modelo JGM-1 desenvolvido pela
NASA/GSFC e pela Universidade do Texas. O modelo JGM-1 foi desenvolvido antes
do langamento do T/P e foi o resultado de um esforgo de vérios anos para melhorar o
modelo gravitaciona terrestre através de uma nova versdo de dados de rastreamento de
30 satélites, dados de altimetro do Seasat e Geosat € medidas gravitacionais diretas na
superficie da Terra O modelo JGM-2 foi um gustamento do JGM-1 depois do
lancamento do T/P pelainclusdo de 150 dias das observacdes rastreadas do satélite T/P.
O modelo JGM-2 foi usado para calcular as orbitas da primeira geracdo do satélite T/P.
Atualmente, o0 modelo JGM-2 ja foi atualizado pelo modelo JGM-3 que representa um
gjustamento superior a0 do JGM-1 pela inclusdo de mais dados rastreados do satélite

T/P e, especiamente, a inclusdo de 40 dias de rastreamento do GPS.

Para o satélite T/P, o erro radial global da ¢rbita, devido aos erros em JGM-2, &
estimado como cerca de 2 cm RMS. Os coeficientes do JGM-2 e JGM-3 podem ser
encontrados em Nerem (2000). A Tabela C.1 mostra os principais parametros deste

modelo.
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C.2WORLD 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 €lipsbide de referéncia geocéntrico, um sistema de
coordenadas e um modelo de campo gravitacional. O sistema de coordenadas € uma
conversdo do sistema terrestre convencional, como estabelecido pelo IERS. Desde
1987, a descricdo das Orbitas dos satélites GPS na mensagem de navegacdo € referida
neste sistema (Langley, 1995). A Tabela C.1 mostra 0s principais parametros gue
definem este sistema.

WGS-84 € baseado no campo gravitacional de ordem e grau n = m = 180. Os
coeficientes do WGS-84 podem ser encontrados em Nerem (2000).

TABELA C.1- PRINCIPAIS PARAMETROS

Parametro Simbolo JGM-2 WGS-84
Semi-eixo maior (m) a 6.378.136,3 6.378.137
Achatamento f 1/298,257223563 1/298,257223563
Velocidade angular (rad/s) W | 7,2921151467° 10° | 7,2921151467 10
Constante gravitacional m | 398.600, 4415~ 10° 398.600,5 " 10°
(/)
2° harmonico zonal C -484,16548 -484,16685
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APENDICE D

SATELITE TOPEX/POSEIDON

Em 10 de agosto de 1992, o sadlite Ocean TOPography EXperiment
(TOPEX)/Poseidon (T/P) foi lancado pelo Ariane 42P em Kourou, Guiana Francesa, em
uma missdo conjunta entre a NASA e o CNES. A meta inicial era fazer medidas
precisas do nivel do mar para o estudo da circulagéo global do oceano por um periodo
de 3 a 5 anos. Outras aplicagdes incluem medidas de marés ocednicas, geodesia,
geodindmica, altura das ondas do oceano e velocidade do vento fu et al., 1994). A
topografia do oceano € determinada usando um altimetro, o qual tem a habilidade de
medir a distancia do satélite a superficie do oceano (Tapley e Ries, 1987). A Fig. D.1
ilustra o satélite T/P.

Fig. D.1 - Satélite Topex/Poseidon

A posicdo do satélite T/P no espaco deve ser conhecida t&o precisamente quanto
possivel, a fim de produzir mapas extremamente precisos do nivel do oceano. Para a
missdo do satélite T/P, a componente radial da érbita do satélite deve ser conhecida
melhor do que 13 cm RMS (Tapley et a., 1994). JA que o tempo de vida maximo
previsto da missdo para o satélite T/P era de 5 anos no langcamento, isto impde uma

exigéncia de determinacéo de Orbita muito precisa.
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Para satisfazer as exigéncias de precisdo da Orbita, varios sistemas de rastreamento
foram utilizados, como SLR, DORIS, GPS, TDRSS e o proprio atimetro. O altimetro
pode medir a distancia do veiculo espacia a superficie do mar com uma precisdo de
cerca de 2 cm. Para o SLR, a precisdo fica em torno de 0,5 a5 cm. Para o DORIS, em
torno de 0,5 mm/s. Para o GPS, em torno de 50 cm para a pseudo-distanciae 5 mm para
a fase da portadora. Para 0 TDRSS, 60 cm para a distancia e 0,3 mm/s para a variacéo
da distancia (Tapley et al., 1994). Para o cdculo da érbita, somente dois métodos
operacionais de rastreamento, SLR e DORIS, sdo usados. Os dados do TDRSS e do
GPS sdo utilizados pela GSFC e outros grupos para avaliacao da preciséo orbital e para
outros estudos.

O satélite T/P carrega um receptor GPS de seis canais capaz de fazer medidas continuas
de fase da portadora e medidas da pseudo-distancia em coédigo P em duas fregiiéncias,
se 0 A-S estiver inativo — o primeiro deste tipo que foi colocado em érbita da Terra (Wu
et a., 1993). O receptor GPS foi colocado a bordo com um experimento para
demonstrar o potencial de localizagdo diferencial do GPS para determinagdo com alta
precisao.

O receptor GPS a bordo do satélite T/P norma mente ndo exige comandos, ou atencdo
especial do solo, e estd sempre localizado. No instante em que o receptor perde contato
com os satélites GPS, comandos iniciados em solo sG0 necess&rios para reiniciar o

processo a bordo para ser capaz de readquirir o sinal do GPS.

O satélite T/P orbita com uma altitude de 1.336 km e em uma inclinagdo de 66°. Nesta
altitude, o efeito do arrasto atmosférico € minimo e a influéncia de erros no campo
gravitacional da Terra sdo reduzidos. Isto simplifica as manobras necess&rias para
manter a posicdo da odrbita. Entretanto, os efeitos das forgas de radiagdo solar seréo
maiores que os efeitos em altitudes mais baixas. As caracteristicas da orbita sdo
selecionadas de modo que a localizag&o por terra se repetira umavez a cada 10 dias com
umerrode+ 1 km. A localizag&o por solo é essencial para permitir o calculo médio de

longa duragé@o dos efeitos temporais na superficie do oceano. Os parémetros orbitais
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nominais da missdo sdo expostos na Tabela D.1 (Tapley e Ries, 1987). A Tabela D.2

mostra as constantes do satélite T/P.

A excentricidade € controlada para manter o argumento do perigeu em 90°, produzindo
uma Orbita congelada. A drbita congelada minimiza as variagOes da atura (com respeito

ao elipsdide) e € mais favoravel para missdes com altimetro (Marshall et a., 1991).

Para realizar manobras na atitude do satélite T/P para voltar o painel solar na diregdo do
Sol enquanto o atimetro ainda aponta para a direcdo do nadir, um modelo de atitude foi
implementado. Este modelo fornece os angulos de rotagéo sobre as coordenadas locais
da érbita permitindo o posicionamento da antena com o centro de massa e a orientagcdo
do painel solar. Esta orientacdo junto com a posicéo do satélite e do Sol sdo usadas para
cacular a pressdo de radiacdo solar. Este tipo de manobra afeta diretamente a
localizac&o da antena do GPS. Portanto, o estado estimado diz respeito a localizacéo da
antena e ndo do centro de massa. Os valores da &rea da superficie individual e outras
constantes estédo na Tabela D.2.

TABELA D.1 - PARAMETROS ORBITAIS NOMINAIS DO SATELITE T/P

Parametros Nominais
Semi-eixo maior 7.712.190 m
Excentricidade 0,0015
Inclinagéo 66,039°
Periodo orbital 112 min
Movimento do perigeu 0°/dia
Movimento do nodo -2,29°%dia
Movimento médio 4.613,6°/dia
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TABELA D.2 - CONSTANTES DO SATELITE T/P

Massa 2.500,0 kg
Area do paine solar 25,5 nt
C 10
RazA0 area/massa maxima 0,140 cnf/g
Razo &rea/massa minima 0,019 cnt/g
Area da coor denada do corpo X 4.7 nf
Area da coordenada do corpo Y 8,18 nt
Area da coordenada do corpo Z 8,3nr
Coord X da antena 2,10949 m
Coord. Y da antena -0,45854 m
Coord. Z da antena -4,53263 m
Desvio do rolamento -0,015°
Desvio do arfagem 0,15°

FONTE: Binning (1996)
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