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RESUMO

O objetivo deste trabalho ¢ estimar, em tempo
real, o vetor de estado composto por posi¢do,
velocidade, tendéncia e deriva do relogio do
receptor GPS do satélite Topex / Poseidon, através
da filtragem da solucdo de navegagdo bruta obtida
do receptor a bordo do satélite. Neste trabalho ¢
usado o filtro de Kalman para estimar o vetor de
estado devido a sua robustez em aplicagdo de tempo
real. A dindmica do modelo utilizada no filtro inclui
perturbacdes devido ao  geopotencial com
coeficientes harmonicos até grau e ordem 10. Foram
utilizados dados do dia 17/11/93, com a finalidade
de analisar a influéncia da SA (disponibilidade
seletiva) na determinagdo da oOrbita do satélite, visto
que, neste dia a SA estava ativada até as 12:00 UTC.
Nota-se que a influéncia da SA ¢é bastante grande na
precisdo da determinacao da orbita do satélite.
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INTRODUCAO

O Sistema de Posicionamento Global (GPS) € um
sistema de navegagdo por satélite com principio
basico de determinar a posicdo e a velocidade
tridimensionais € o tempo com alta precisdo. O
sistema GPS permite ao receptor determinar sua
posicdo e tempo em qualquer lugar e a qualquer
hora utilizando dados de apenas quatro satélites. O
sistema pode ter um numero ilimitado de usuarios
simultaneamente em qualquer parte do mundo [5].

O sistema ¢ afetado por diferentes fontes de erros,
entre elas, a chamada Disponibilidade Seletiva (SA).
A SA ¢ a degradacdo intencional dos sinais GPS
para os usuarios ndo autorizados através de
corrup¢ao do tempo do relogio do satélite e
manipulacdo das efemérides. Foi formalmente

implementada em 25 de marco de 1990 pelo
Departamento de Defesa Americano. Em agosto de 2000,
0 governo americano desativou a SA, porém reservando-
se o direito de ativa-la seletivamente em regides
sensiveis e areas de conflito. A SA ¢ diferente para o
sinal de cada satélite e ¢ a maior fonte de erros do
relogio. Segundo as especificagdes do Departamento de
Defesa americano, a exatidao ¢ degradada em 100 m para
a posi¢do horizontal ¢ em 156 m para a altura. Estas
especificagdes também implicam em um erro em
velocidade de 0,3 m/s e um erro em tempo de 340 ns [2].

METODOLOGIA

O objetivo principal deste trabalho ¢é investigar e
implementar um algoritmo que utiliza as solugdes de
navegacdo GPS para determinar a oOrbita de satélites
artificiais em tempo real, com baixo custo
computacional, analisando a influéncia da SA na
determinacdo da orbita do satélite Topex / Poseidon. O
receptor GPS a bordo fornece, além das medidas de
pseudo-distancia e fase da portadora, a solugdo de
navegacao.

A determinagdo da orbita ¢é feita através de filtragem
de Kalman da solu¢do de navegagdo fornecida pelo
receptor GPS.

O estado a ser estimado neste trabalho sera a posigao e
velocidade em coordenadas cartesianas, o bias e a deriva
do relogio do receptor GPS a bordo do veiculo espacial.
O integrador numérico utilizado aqui é o Runge-Kutta de
quarta ordem (RK4), que é um integrador estavel,
simples, ndo exige um procedimento de inicializagdo,
tem relativamente um erro de truncamento aceitavel e o
tamanho do passo ¢é facil de ser mudado. Para estimar
este estado, sera utilizado o filtro de Kalman com
processamento seqiliencial da solugio de navegagdo
instante a instante.

Modelo dinamico

Seja a dinamica ndo linear dada por:

x=f(x,t) + Go (1)
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onde

x(t) =[X1 Xy, X3 X4 X5 X4 Xy Xs]T
¢ o vetor de estado do sistema, composto pelas
coordenadas de posicdo, velocidade e bias, com
dimensdo 8; f(x,t) é a fungdo vetorial ndo linear do
estado x e do tempo t, com componentes definidas
pela equacdo 4.8; G ¢ uma matriz de adigdo do
ruido dindmico e ® ¢ o ruido dindmico continuo.

O vetor @ representa a parte estatistica da
equagdo, que tem por objetivo modelar as
flutuagdes, erros no modelo e outros de natureza
aleatoria ou impossiveis de serem modelados e
segue as seguintes estatisticas:

E[®,]=0

T
Elo,0;]=Q,3, )
onde E representa o operador esperanca, Qy ¢ a

matriz de covariancia do ruido dindmico e & ¢ a
fun¢do delta de Dirac.

O modelo das observagdes ¢ dado por:

vy, =H,x, +v, (3)
onde y ¢ o vetor de m observagdes coletadas, H ¢ a
matriz que relaciona as observagdes ao estado e v ¢
o vetor de ruidos brancos discretos.

A matriz H modela como as observagdes se
relacionam ao estado sendo aqui uma matriz de
constantes. O vetor de ruido branco v modela os
erros de natureza aleatoria cometidos durante a

realizagdo das respectivas observagdes. Ele ¢
modelado por:

E[v, =0]

E[v,vi]1=R,3, (4)

onde R é a matriz de covaridncia dos erros de
observagdes e 0 ¢ o delta de Dirac.

O filtro de Kalman consiste de 2 etapas: a fase de
propagacdo e a fase de atualizagdo. A fase de
propagacdo propaga o estado e a covariancia do
instante t; a t;, ¢ a fase de atualizagdo, corrige o
estado e a covariancia para o instante t, devido a
medida yy. Esse método tem, portanto, natureza
recursiva e ndo necessita armazenar as medidas

previamente em grandes matrizes, tornando-o ideal para
aplicagdo em tempo real.

Fase de propagacao: essa fase ¢ utilizada para propagar
o estado e a covariancia entre instantes discretos através
do modelo dinamico do sistema. As equacdes desta fase
sdo as seguintes:

X, =f(%)

Fk = (pk,k—lPk—l(PI,k—l +erkFI (5)

onde X, e P, sdo o estado e a covariancia propagados

para o instante k. ¢ € a matriz de transi¢do que relaciona
o desvio no estado entre os instantes t; € t.

I' Q. I', ¢ uma matriz de adi¢do do ruido dinadmico

dada por:

LQL={" o(t,., HGMRMG T (D (1., t)dt
(6)

Fase de atualizacio: esta fase so € utilizada para corrigir
o estado e a covariancia do instante k devido a medida yj,
através do modelo de observac¢des dado pela equagdo 3.
As medidas do instante k fornecem informagdo para
corrigir o estado ¢ a covaridncia. As equagdes para esta
fase sdo dadas por:

Kk :FkHE(HkaHE + Rk)_l

Pk = (I _Kka)Fk

x, =x, + K, (y, —H,X,) @)

onde K, é o ganho de Kalman e X ¢ P sfo o estado e a
covariancia atualizados para o instante k.

MATRIZ DE TRANSICAO

A matriz de transicdo ¢ modela matematicamente a
maneira pela qual o estado varia do instante t;, para o
instante ty,.

Para o calculo da matriz de transicdo, de dimensdo 8 x
8, foi considerado somente o movimento kepleriano, e ¢
dada por:

or o o
or, ov, O0ob,

il on o[ 2 2 2O
> Lo a Pn P or, ov, b,
D5 05 Oy b b b
or, ov, Oob,

o
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onde as submatrizes ¢11, $12, 021 € ¢y s80 calculadas
segundo Kuga [4].

Goodyear [1] publicou um método para calcular
analiticamente a matriz de transi¢do para o problema
de dois corpos, valido para qualquer tipo de orbita.
Kuga [4] implementou esse método, aplicado para o
problema eliptico kepleriano.

As submatrizes ¢13, 03, O31 € 3 sdo nulas ¢ a
submatriz ¢s;; corresponde ao bias e deriva do
relégio do receptor GPS. Essa submatriz ¢ dada por:

1 At

9
0 1 ©)

by =

A tabela 1 mostra as condigdes iniciais dos
parametros utilizados no filtro, onde G representa o
desvio padrdo.

Tabela 1: Condicdes iniciais do filtro

Parametro Valor inicial
o da posigdo — P, (m)’ 1000°
o da velocidade — P, (m/s)’ 10
o” da tendéncia - P, (m)? 1000*
o’ da deriva - P, (m/s)? 10%
o” do ruido da posi¢io - Q, (m) 0,5
o do ruido da tendéncia - Q, 0.5
(m)’ ’
o* da medida (m)? 30°

RESULTADOS

Foi analisada a influéncia da SA na determinagdo
da orbita do satélite Topex / Poseidon. Os testes
foram realizados utilizando a solugdo de navegacgio
do dia 17 de novembro de 1993, onde até as 12:00
UTC a SA estava ativada. Dessa hora em diante a
SA estava desativada.

Os resultados foram comparados com o arquivo
POE (Precision Orbit Ephemeris), gerado pela
NASA, que fornece a posicdo e velocidade do

Topex / Poseidon com precisdo melhor que 15 cm.

Para os testes a seguir foi utilizado o modelo
considerando harmonicos esféricos 10 x 10 ¢ passo de
integracao de 10 s, j& que as solugdes de navegagdo estdo
disponiveis a cada 10 s no receptor GPS a bordo do
satélite T/P.

A figura 1 mostra os residuos das coordenadas de
posicdo e bias. A figura la apresenta os resultados para a
primeira metade do dia, quando a SA estava ativada e a
figura 1b mostra os resultados para a segunda metade do
dia, quando a SA estava desativada.

Nota-se que, apesar de ambos os casos apresentarem
médias em torno de zero, o desvio padrdo ¢ até 35 m
menor sem SA, do que quando a SA estava ativada. Os
graficos com maior espalhamento, no caso de SA, reflete
maiores desvios padrdo dos residuos da solucdo de
navegacao.

As figuras 2 e 3 mostram o erro obtido em posigdo e
velocidade, obtidas através da comparacdo da filtragem
da solucdo de navegacdo e as efemérides precisas POE.
As figuras 2a e 3a mostram os resultados para o periodo
em que a SA estava ativada e as figuras 2b e 3b mostram
os resultados para o periodo em que a SA estava
desativada.

Pode-se notar que a influéncia da SA ¢ bastante grande
na precisdo da determinacdo da Orbita do satélite. A
média do erro obtido quando ela estava ativada foi até
7,4 m maior do que quando estava desativada, com
desvio padréo até 47,9 m maior. Para as coordenadas de
velocidade ndo houve diferencga significativa na média do
erro, porém quando a SA estava ativada, nota-se um
aumento de até 1,45 m/s no desvio padrdo. Similarmente
ao grafico dos residuos, nota-se maior espalhamento para
o caso de SA, que se reflete nos valores dos desvios
padrao maiores.
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Figura 1: Residuos das coordenadas de posicao e bias — 17/11/93
Caso a: SA ativada Caso b: SA desativada
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Figura 2: Erro em posi¢do — 17/11/93
Caso a: SA ativada Caso b: SA desativada
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Figura 3: Erro em velocidade — 17/11/93

Caso a: SA ativada

A tabela 2 mostra a estatistica dos residuos para
as coordenadas de posi¢do e bias, na presenga € permanecem em torno de zero, porém com desvios

53000
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73000 83000
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Caso b: SA desativada

No caso de SA ativada, as

auséncia de SA. Nota-se que as médias dos residuos padrio entre 18-45 m.

estdo em torno de zero e¢ desvios padrdo menores
que 15 m quando ndo ha presenca de SA.

Tabela 2: Estatistica dos residuos

médias

A tabela 3 mostra a média do erro em posicdo e
velocidade para ambos os casos.

Dia Residuos (m) :
X y z bias
17/ 1;533 com 0,016 + 44,615 20,001 18253 | -0,003+20,712 | -0,073 +27,138
17/ lslf 3 sem 20,039 + 9,629 0,003 + 7,360 20,013 + 14,015 0,014 + 8,547

Tabela 3: Erros em posicio e velocidade

Dia

Erro em posicao (m)

Erro em velocidade (m/s)

17/11/93 com SA

-4,8326 £ 61,3235

0,0005 +1,1873

17/11/93 sem SA

-0,8308 £ 31,8089

-0,0014 £ 0,4299

também
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CONCLUSAO

E bastante pronunciado o efeito da SA
(Disponibilidade Seletiva), ou seja, a degradagdo
intencional do sinal GPS, na precisio da
determinagdo de orbita do satélite. Os desvios
padrdo em posigdo, sem SA, subiram de 30-35 m
para 60 m ou mais com SA. Em velocidade, os erros
sem SA subiram de 0,65 m/s para 1,20 m/s. Os
residuos também ficaram com espalhamento maior,
refletindo o efeito da degradacdo do sinal. As
medidas brutas de pseudo-distancia do receptor GPS
certamente terdo erros menores que poderdo se
refletir em precisdes melhores no posicionamento.
Os resultados deste trabalho estdo bastante
consistentes com as precisdes esperadas conforme
Machado [3].
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