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ABSTRACT

A medification <8 proposed in the stochastic procedure
developed for the propagation of satellite orbits via adjusted
parametric expressions for the time variation of the Keplerian elements
of a satellite. The modification proposed in the choice of variables
of the orbit equations aims to elminate singulariiies and generalize
the procedure’s application. The adjustment of coefificients of the
modelled expressions is done by sequential processing, with use of the
extended Kalman filter. The new set of expressions allows propagation
of all types of orbit, including the critical cases of equatorial and
eitreular orbits which present singularities in the classical Keplerian
elements.
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CAPITULO 1

INTRODUCHO

1.1 ~ OBJETIVO

0 objetivo deste trabalho e generalizar um procedimento
para propagacaoc de orbitas de satelites artificiais, baseado no procedi
mento apresentado em Silva (1982) e em Rios-Neto e Silva (1983).

0 método fornece uma alternativa simples, de grande al
cance, baixo custo computacional e razoavel precisao para propagacao de
orbitas por intervalos de tempo de até um dia, As expressoes matemati
cas envolvidas sao parametrizadas em formato semelhante as utilizadas
nas teorias analiticas de propagacdo de orbitas e ajustadas a partir de
dados observados mediante o uso da teoria de estimacao de parametros.

1.2 ~ HISTORICO

0s metodos que tem sido empregados para a propagacao de
orbitas de satélites artificiais siao basicamente de trés tipos:

a) Os metodos numericos, que trabalham pela integracdo das equa
¢coes de movimento ponto a ponto. '

b) 0s métodos analiticos, que se baseiam na integracao analitica
das equacoes de perturbacac do geopotencial em variaveis canﬁni
cas, como no método de Brouwer (1959), e incluem outras pertur
bacOes come em King-Hele (1964), Sehnal (1973) e Vilhena de Mo
raes (1978). ‘

c) 0s metodos semi-analiticos, onde se calculam as variacoesmedias
por periodo dos elementos da orbita, atraves de integracado nuﬁ§
rica das perturbacoes em um pe}?odo. Estas variacoes sao consi
deradas constantes dentro de um certo intervalo de tempo, de
meio a um dia, no qual a orbita é'propagadq. Em seguida as varia
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¢oes sao recalculadas, como em Cefola (1976), Medeiros  (1983)
e Martins e Medeiros (1984),

Comparando 0s varios metodos, verifica-se que os metodos
numéricos sdo de grande precisdo, 0 que permite a utilizacao de sofisti
cados modelos de forca, onde se inclui todo tipo de perturbacﬁo que se
desejar, Entretanto, estes metodos exigem grande tempo de  computacao,
0 que os torna muito dispendiosos em propagagces por longos intervalos
de tempo, além de apresentar o problema de acumulo de erro numérico. Ja
os metodos analiticos tém a vantagem de exigir baixo tempo de  computa
¢ao, o que torna mais rSpida e simples a propagacdo de uma Orbita porum
intervalo de tempo maior que pelos metodos numericos. Apresentam , po
rem, a desvantagem de ser menos precisos devido aos modelos simplifica
dos das perturbacoes seculares e dissipativas que utilizam.

0s metodos semi-analiticos foram desenvolvidos posterior
mente na tentativa de obter melhor precisdo e facil computacdo, gracas
ao grande passo de integracao usado, Entrétanto, o calculo das varia
¢coes medias por perTodo.dos-e1ementos da orbita, que e fejto usando as
eduacaes planetarias de Lagrange, e de grande complexidade, o que exige-
grande quantidade de cilculos. ' '

Foi proposto pela primeira vez em Veis e Moore (1960) um
metodo empirico com a utilizacdo de expressoes parametrizadas, com o du
plo objetivo de simplificar as'equacaes de bropagaCSO e propaga-las por
longos intervalos de tempo  com razoave] precisdo. Entretanto, o proce
dimento proposto usava as expressoes ajustadas‘para extrapolar o movi
~mento alem do intervalo de tempo utilizado para 0 ajuste dos parametros
das expressdes, o que levava os erros de precisio.

Silva (1982) propos um procedimento baseado no principio
de que o satélite movimenta-se ao Tongo de periodos sucessivos numa
mesma regiao do espaco, dentro das vizinhancas de uma orbita  nominal,
com pequenas variacoes de condic¢bes ambientais. Para a propagacao da or
bita adotou-se um procedimento de reihicia]izacao, que permite que  se
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utilizem valores da variavel independente atualizados para cada novo pe
“riodo propagado, Apds o intervalo de propagacio, da ordem do utilizado
nos metodos semi-analiticos, as expressdes s3o reajustadas, o que evita
o problema de acimulo de erros, Conseguirameée, neste trabalho, preci
soes comparaveis aos metodos analiticos e semi-analiticos em um  perio
do de propagacao de cerca de 2 dias,

1¢3 ~ PROCEDIMENTG PROPOSTO

Propoe-se no presente trabalho um procedimento baseado no
de Silva (1982), com a diferenca de que as expressoes parametrizadas cor
respondem a um novo conjunto de variiveis, que sio as variaveis equino
ciais. A vantagem de escolher estas variiveis ¢ que elas sao nao-singu
lares para praticamente qualquer orbita, exceto para o caso de inclina
¢ao igual a 1800, ou seja, uma orbita equatorial retrogada, sequndo
Eckstein (1978). Os elementos Keplerianos ao contrario apresentam singu
laridades para um conjunto de orbitas muito importantes; a ascensao re
ta fica indefinida para as orbitas com inclinacao de 0° ¢ o arguméntodo
perigeu e a anomalia média ficam indefinidas pafa orbitas circulares.

_ 0 metodo torna-se, portanto, mais poderoso, com uma gama
maior de orbitas para o qual e aplicavel. A utilizacdo deste metodoapli
ca-se a casos onde se deseja uma precisao razoavel na propagacdoc de or
bitas de satelites artificiais, sem exigir grandes recursos cbmputacig
nais, como, por exemplo, no apontamento de antenas em estacoes de ras
treio de satelites ou na propagacao de orbita efetuada a bordo de sate
lites artificiais. 0 método & interessante para estes casos, pois as
expressoes de propagacao de Orbitas apresentam-se na forma de . polino
mios de ordem baixa, cujos coeficientes precisam ser reatualizados em
periodos de aproximadamente um dia, |

0 trabalho esta organizado de forma que no Capitulo 2 en
contra-se o equacionamento matematico, com as justificativas para o for
mato escolhido para as expressoes parametrjzadas em elementos equino
ciais, No Capitulo 3 sdao apresentados os fundamentos teoricos, que  se




rio utilizados no CapTtulo 4 para o desenvolvimento do algoritmo do pro
cédimento, que faz como em Si]va (1982) uso da teoria de estimacdo de
parametros atraves do filtro estendido de Kaiman, No Capitulo 5 | apare
cem’os testes realizados, com 0s seus respectivos resultados, aonde se
faz uma avaliacao numérica do erro de posigao nas direcoes radial, nor
mal e tangencia?, por um periodo de propagaééo-de um dié, para 0s casos
do satélite TIROS N nas mesmas condi¢bes utilizadas em Silva (1982) e
para um satelite hipotetico num caso critico de orbita circular e equa
torial, A comparacdo dos resultados de propaga¢ao € feita com um propa
gador numerico suficientemente preciso para ser usado como referencia.
No Capitulo 6 sdo apresentadas as conclusoes do trabalho. As obserVg
¢coes utilizadas pelo algoritmo do procediMento de ajuste das expressoes
pérametrizadas foram geradas numericamente e aparecem em forma de grafi
cos nos Apendices A e B,



CAPITULO 2

MODELAGEM MATEMATICA

2.1 ~ ANALISE DO FORMATO DAS EQUAGDES

Para representar, com boa aproximacﬁo as equacoes de va
riacao em funcao do tempo dos elementos da orbita de um satélite artifi
cial- por expréssaes ajustadas, & necessario que o formato destas equa
coes, em re1acao a variavel independente, se aproxima daquele das ex
pressoes reais das teorias analiticas, que em geral nao sao conhecidas.
Em funcao disto, antes de escolher as expressoes a serem aJustadas e ne
cessario efetuar uma analise qualitativa do formato assumido pelas equa
coes de variacao dos elementos da orbita nas teoriais analiticas; uma
andlise mais extensa poderd ser encontrada em Silva (1982).

As perturbac6es no movimento de um satelite artificialem
orblta ao redor da Terra sao de tres tipos, que se superpoem como  mos
tra de maneira esquemat1ca a F1gura 2.1,

E]ementosﬁ\
Orbitais
Longo
Periodo >
V\““Secular
—
>
Tempo (t)

Fig, 2.1 - Esquema das perturbaéaes nos clementos orbitais de um satéli
te,
-5 -
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As perturbacoes seculares tem var1a¢ao linear com o tem
po enquanto as perturbacoes periodicas de longo per}Odo « L.P. - temum
periodo de variacdo muito maior que o periodo orbital do satelite, da
ordem de meses. Ja as perturbacoes periddicas de curto perjodo - C.P. -

tem um periodo de variacdao da ordem de grandeza do periodo orbital  do
satelite.

Estas perturbacoes sao devidas principalmente a tres ori
gens:

® 30 geopotencial ou campo gravitacional terrestre;
o a um terceiro corpo, geralmente o Sol ou a Lua;

¢ a efeitos nao-gravitacionais, dos quais os mais importantes sdo
0 arrasto atmosferico e a pressiao de radiacdo.

Entretanto, entre as perturbacoes mais importantes estdo
as dev1das ao campo gravitacional terrestre, que, alem de 1ntroduz1rper
turbagbes seculares nas variaveis angulares,  introduzem tambem signifi
cativaé perturbacdes periddicas. A perturbacéo'mais'1mportante, de ori
gem n50~gravitacf6na1, nos satelites de orbita baixa, € o arrasto atmos
férico, porem somente devido aos efeitos seculares, umalvez que suas per
turbacoes de curto periodo sao no maximo de alguns metros no semi-eixo
maior, '

As equacoes das perturbacoes devidas ao geopotencial, de
senvolvidas por Brouwer (1959), usando o metodo de Von Zeipel, tem como

formato final:

ap=a + a1 cos (2g' + 2f'), (2.1)

1]
i

eg + € seng' + €,c052g' + e;sendg' '+ e,cos(2g'+f') +

+ e5c05(2g% 2f') + egcos(2g9'+3f'), . (2.2)
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I =1+ Iyseng' + [,cos2g' + Ijsen2g' + 1,c05(2g"+F'). +

+ I5c05(2g'+2f') + Igcos(2q'+3f'), (2.3)

=
Hi

&
+

b L1t + 22€05G" + £3052g" + Lssenf' + fesen(2g'sf')

+ %ysen(2g'+3f'), _ (2.4)

g = gy + g1t + gpcosg' + gisen2g' + g,cos3g' + gssenf' +

+ gesen(2g'+f') - grsen(2g'+2f') + gysen(2g'+3f"), (2.5)
h=hy + hit + hzcosgf + hzsen2g' + h,c0s3g' + hgsenf' +

+ hgsen(2g'+f') + hysen(2g'+2f') + hgsen(2g'+3f'), (2.6)

0s coeficientes das variaveis sao fungoes dos elementos
keplerianos classicos a, e, I, sendo:

a - semi-eixo maior,
e - excentricidade,

I - inclinacao,

" Tem-se ainda;

% = M - anomalia media,

g = w - argumento do perigeu,

h = O - ascengao reta do nodo ascendente,
f - anomalia verdadeira

Estas equacoes, em elementos keplerianos, podem ser es
critas em forma simplificada aproximada, apresentando termos constantes,
perturbacoes seculares e termos com uma funcdo trigonometrica, seno ou
co-seno, para descreverem as perturbacoes periodicas,



As perturbdcoes provocadas por um terceiro corpo, segun
do Cook (1962), tem caracteristicas seculares em "Q" e "w e de  longo
per1odo nos outros elementos, exceto para "a" ; gue em primeira  aproxi
magao nao e perturbado, ' -

As perturbacoes provocadas pelos efeitos naoQgravitacig
nais, segundo Cook (1962) e Lala (1974), tem para a pressao de radia
cao caracteristicas periddicas para todos 0s elementos da orbita e para
o arrasto atmosferico caracteristicas periodicas e seculares em  todos
os elementos da orbita, sendo as mais importantes no semi-eixo maior e
na excentricidade,

A analise da origem das perturbacoes e de como estas
atuam em elementos osculadores da orbita de um sétélite mostra que uma
tentativa de representar tais perturbacﬁes atraves de expressﬁes simpli
ficadas que se aproximam das expressoes reais das perturbacoes, deve con
ter termos constantes, lineares e quadraticos em t, para representar as
perturbacdes seculares e de longo periodo, e termos com funcoes trigono
metricas de Seno .ol co-seno ou polinomios, para perturbacbes de  curto
periodo. o |

. Esta aproximacdo & bastante valida, tendo em vista que o
conjunto de perturbacdes seculares e periodicas dos elementos da orbita
de um satelite se somam no tempo e a resultante pode ser descrita, por
trechos, bor»umé equacao simplificada que considere que:

o 0s termos seculares devidos ao geopotencial e a outras perturba
coes se somam linearmente no tempo,

o Os termos de longo periodo compoem-se de senos e co-$Senos e  po
dem ser representados por pequehos arcos de parabola de um perio
do orbital, que € muito menor que os periodos tipicos destas per
turbacoes, descritos por um termo quadratico em t,

¢ Os termos seculares oriundos do arrasto atmosférico ajustam-se me
Thor com a inclusdo de um termo quadratico em t, nas equacgoes re



presentativas das perturbacoes, como demonstrado em Silva
(1982) | |

¢ Os termos de curto periodo decorrentes do arrasto atmosférico e
da pressao de rad1acao podem ser negligenciados devido a sua pe
gquena magnitude,

¢ Os termos de curto periodo decorrentes dos efeitos gravitacio
nais podem ser modelados em analogia com as Equacoes de Brouwer.
Para tanto, devem constar de termos trigonométricbs em seno  ou
co-séno, que apresentam fase, amplitude e uma frequencia de va
riacdo aproximada como um valor medio da ordem de gfandeza da fre
quéncia orbital do satélite, Esta aproximacdo & valida, pois ter
mos com frequéncia mais baixa podem ser repkesentados por outros
termos da equacao parametrizada, e termos com frequenc1a muitoal
ta geralmente apresentam amplitudes pequenas, podendo ser negli
genciados, Podem-se adicionar tambem termos polinomiais ao mode
To para melhor ajuste das equacoes,

A forma.geral, portanto, para a representacao simplifica

_.da das. equacoes de var1acao dos elementos da orb1ta e do tipo:

: ooom nml o P
R, t) L Xt + @ f (), S _ (2.7)
1 1

onde fq(t) sao funcoes trigonometricas do tempo,

2.2 - ESCOLHA DAS VARIAVEIS

0s elementos keplerianos classicos (a, e, I, w, £, M),
representados na Figura 2.2, nao constituem o melhor conjunto de varié
veis para as equacoes simplificadas.’
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Fig. 2.2 - Esquema da orbita de um satélite representada
nos elementos keplerianos classicos.

_ 0s elementos orbitais classicos apresentam ~indetermina
¢oes para um conjunto muito importante de ‘Orbitas equatofiais e circula
res. Para e = 0 o perigeu da orbita e, consequentemente, w e M ficam
indeterminados; para 1 = 0 0 nodo ascendente e, consequentemente, 0 fi
- cam indeterminados,

Esta indeterminacOes podem ser removidas atraves da escq
Tha de um conjunto apropr1ado de variaveis ndo- s1ngu1ares

Escolhe-se aqui o conjunto de variaveis equinociais, em
pregado ha muito tempo em Mecanica Celeste e definido, em termos de ele
mentos keplerianos, pelas expressoes (Eckstein, 1978):

a* = a, . (2.8)

h = esen( + w), o (2.9)



R

g = ecos{Q + w) , - ' (2.10)
I ,

P = sen— COSf , : | (2.11)
2

q = senycose | (2.12)

T=Q+w+ M- _ ‘ - (2.13)

Estes elementos sao adimensionais, exceto a*, e a  esco
Tha de sen%—na definic§0 de p e'q destina-se a eliminar ambiguidadesen
tre orbita direta e retrogada que poderiam ocorrer se fosse adotado
senl. | |

+

Com estas variaveis e possivel calcular o vetor de esta
do de um satelite atraves das expressoes (Eckstein, 1978):

(%) cosL .
2 2
St (1-h2-pf) o, | (2.14)
\ Z ] 1+hsenL+fcosL senL .
k | ~-h-senL _
Y | = h,mjﬂﬁl__ﬁr_ A \ (2.15)
. 2 2 N .
(2 ) (1-h?-22)7 2+ cosl
gnde L =8 +w + f, e
1-2p2 2pq
A ={ 2pq 1-2q2 o (2.16)

1 2p /1-p?-q? 2q / 1-p?-q?
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RsenLEnhcosLE

cosL = [cosl, NI (] m— )]/(1*hsenLE—£cosLE), (2.17)
' 1+ /T -h#g?
_ gsenlp ~ hcosLp
senL = [senlp - h - % (— )]/(1-hsenLEh£cosLE), (2.18)
1+ VT < he-i?

sendo LE obtido pela equacao de Kepler modificada:

LE -R,ser_lLE + hcosLE = L= Lb + n(t-to), | ' (2.19)}

onde n e dado pela equagdo do movimento medio:

ne LM (2.20)
(a*)? | ‘ |

onde
u = 398601,3 Km®/s? -~ constante gravitacional terrestre.

Segundo Eckstein (1978), podem~se calcular os elementos
equinociais a partir do vetor de estado, da seguinte forma:

,r:/X2+Y24-F . : o (2.21)
v/ Ny o422, (2.22)
Dy = YZ - 2
Dy = YZ - IX (2.23)
D, = XY - ¥X

(2.24)
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= Dy / / 2D(D+D,) . | (2.25)

p =

q =Dy / /2n(en,) | | (2.26)

ar = (2 2y (2.27)
r K

senl = (Y v/ T-p?=q% + Zq) / (r J—T?bénqz) , B (2.28)

cosL = (X VIR - 2p) / (r /TF7°7) . (2,29)

C p
h = -senl - b (X - 7 ——

: (2.30)
u - /TpEg?
D (v .y ,
L= -cosk + -~ (Y +7wmem) : (2.31)
M /T-pF-q7
D=lg-senly +hcos Lg , | | (2.32)
Lq;-p - n(t-te) - o | (2.33)
~ onde:
: - sen LE - - L
L. = arc tan ( ) S ' (2.34)
L cos LE

[senL{1-22/(1+/T=2¥-h%)] +theosL/ {(1+/T-28-h%)+h] {2.35)

sen LE = - s

(142 cos L + h sen L)
cos L. = [cosL[1-h2/{1+/T=22=h2)J+hsenl/(1+/1-25-h%)+1] (2.36)
_ E = :

(t+2 cos L + h sen L)

[/ dhk)
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. S0 aparecerao singularidades nas Equacdes 2,28 a 2,31,
quando p? + g® = 1, Para conhecer o caso fisico em que isto ocorre, &

necessario fazer as transformagoes inversas das Equacdes 2.8 a 2.13, que
$30: ‘

a = a* , . : (2.37)
e = /RTHRE _ (2.38)
I - 2 arc sen_(fjﬁ?f:7$T) , | : (2.39)
Q = arc tan (p/q) , | (2.40)
w = arc tan (h/2) -~ Q , (2.41)
M=T- 2 -0 | (2.42)

Logo para p? + g? = 1, tem-se pela Equacdo 2.39 que:
I =2arcsent=m, . , (2.43)
“Isto equivale ao caso de uma Orbita equatorial retr6gg

da;.que'é totalmente nao-usual; logo as Equacoes de transformacado 2.2t
@ 2.36 sdao validas para todos os casos usuais.

2.3 - EQUACIONAMENTO

_ ‘Para poder escolher o formato da equacaoc modelada, bem
como o melhor cdnjunto de valores iniciais, para cada'um dos elementos
equinociais, adota-se o seguinte procedimento geral, Tembrando-se que a
validade do ajuste & por um periodo nodal:

1) Efetua-se a propagacao numerica ao longo de um periodo orbital,
no conjunto de variaveis equinociais, para gerar as observacoes.
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2) Escolhe-se o formato de cada equacao modelada, obedecendo a for
ma geral dada pela Equacao 2.7,

3) Adota-se como valor inicial de Xi; = hio o valor observado de
cada elemento equinocial em t = t

0

4) As condicoes iniciais para as frequencias das funcdes trigono
métricas sio grosseiramente aproximadas por multiplos ou sub
miltiplos da frequencia orbital do satelite, calculada pela
Equacao 2.20 em t = t,-

5) As condicoes iniciais para os demais coeficientes sao calcula
dos comparando as curvas obtidas pelas equagoes modeladas com
as observac¢oes obtidas pela propagacao numerica. Quando esta
comparacaoc nao for possivel, as condicaeS'iniciais serao consi
deradas nulas.

As equacoes adotadas foram:

Para a*:
a* = a§4~ait + a§t24~a:t34-agﬁ“4~ a:t54~a:cos(a:4-a:t). f2.44)
Para h:
h = hl + hat + hst? + hycos (hs + het) + hysen (hg + hot) +
- hygcos (hyy + hyt) o7 - | : (2.45)
Para £:
L= Ly + Lot 4+ L4t2 + 8, sen(fs + Let) - &5 sen-(Lg + Lo). (2.46)

Para p, g e L:

h.‘ = h_‘]_ + h_lpt + h_igt?' + h_i.q cos (h]g + h16t) . (2.47)
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sendo 0 £ t < tn, onde tn = periodo orbital nodal,

As curvas das observa¢oes resultantes da propagacdo nume
rica, bem como o conjunto de valores iniciais para cada elemento, para
os exemplos do Capitulo 5, encontram-se nos Apendices A e B.



CAPITULO 3

i e s

FUNDAMENTOS TEORICOS

3.1 -,}EIRODUCEQ

0 procedimento a ser utilizado para o ajuste dos paréme
tros das expresqoes mode]adas, como foi d1to na Introducao, faz uso da
teoria de est1macdo de parametros, Sera ut111zado um estimador de mini

ma variancia nao tendencioso, baseado na tecnica de filtragem otima de
senvolvida por Kalman,

0 estimador nada mais e que um procedimento numerico es
tocastico que processa de forma sequencial as observacoes simuladas, pa
ra deduzir os parametros procurados, uti]izandorinformécaes da dinamica
do sistema, através das expressdes modeladas, das observacdes e suas es
tatisticas de erros, do ruido dinamico e informacoes sobre as condicoes
iniciajs. ‘ | |

. Este CapTtulo visa descrever os conhecimentos  teoricos
~que serao utilizados no Capitulo seguinte para a deducdo do  algoritmo
.que sera empregado; explicacoes mais detalhadas podem ser obtidas em
Jazwinski (1970), Gelb et alii (1974), Liebelt (1967), Maybeck  (1979)
'aequga'(1982); - ' |

3.2 - FILTRO DE KALMAN APLICADO A SISTEMAS DINAMICOS LINEARES CONTINUOS,
COM MEDIDAS LINEARES DISCRETAS '

Seja um sistema dinamico regido pela equacaodiferenciat:

><

——
=+

e
B

F(t) X () + 6 (t) w(t), | (3.1)
bnde:

X {t)

vetor n que representa o estado,
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- 18 -

F (t) = matriz n x n continua e dependente do tempo,
G {t) = matriz n x r continua e dependente do tempo,
w (t) = vetor r que representa o rufdo dinamico no estado,

onde, por hipotese, w(t) & um processo gaussiano branco com estatistica
w(t) v N (0, g{t)).que & independente de valores passados do estado den
tro do intervalo de tempo considerado.

Sejam as medidas discretas do estado representadas pela

Equagao:

yk=Hkxk+'vk, comK=1,2.,.n, (3.2)
para t = t;, to..., tn ,
onde;

Yk = vetor m das observa¢oes efetuadas em t = tys

H, = matriz m x n limitada e nao aleatoria,

Vk = vetor m que representa o ruido das observacdes, ou seja, 08

erros de carater aleatdorio cometidos ao fazer a observacao.

Por hipotese, Vk e uma sequéncia gaussiana branca, inde
pendente do estado e do ruido no estado e apresenta a seguinte estatis
tica:

E [V, ] = 0 esperanca de Vk ,

T4y .0
E [Vk Vj ] = Rkﬁzj s

onde:

SEJ - funcao delta de Kronecker,
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Rk - matriz de covariancia nao-nula associada a Vk'

Sejam as condicoes iniciais gaussianas e ndo-tendencio

$as: '
ELX(t)) - X(t))] =0,

), (3.3)

onde:

t0 = instante inicial,

-
it

matriz de covariancia do erro no estado,

<
i

melhor estimativa do estado no instante considerado.

0 estimador, filtro de Kalman, que deduz a melhor estima
- tiva do estado com minima variancia, & um algoritmo recursivo que exe
cuta uma séquencia de propagacSes e atualizacoes no intervalo de tempo
'  considerado, to <t <t com as seguintes equacaes:

1.- Propagacao

e 0'estado & propagado'integrando a Equacdo: °

X(t) = F(t) X(t) | (3.4)
do instante t;_1 ao instante t;, com condicao inicial XE_1 dada em
t;_1, obtendo-se X . |

e A matriz de covariantia do erro no estado e obtida pela
solucao da Equacao de Ricatti:

P(t) = F(t) P(t) + P(t) FI(t) + G(t)Q(t)GE(L), (3.5)
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 do instante tk y 20 intante tE, com condicao inicial Pk~1 dada em

+ -
tk—1’ obtendo-se Pk .

2 - Ganho de Kalman

3 - Atualizacao

e do estado:

Xt o= X

N PR A T H, xk] (3.7)

e da matriz de covariancia do erro no estado:

)
+
I

= [I—Kka]Pk - (3.8)
onde I & a matriz identidade n x n.

Para evitar a resolucao da Equacao de Riccati 3.5, pode
- -Se usar uma formu]acao alternativa, com o calculo da matriz de transi
cao de estado ¢(k k-1) do instante tk 4 0 instante tk’ como emlLiebelt
(1967) ou em Gelb et alii (1974), através da integracao da equacao:

o (tat, o) = F(t) o (t,t, ), | o (3.9)
- com a condicdo inicial ¢ (tk~1’ tk—1) = 1.

A vantagem deste procedimento e que ele permife discreti
zar nos instantes de interesse, tk’ k=1,2... n, o sistema continuo re
gido pela Equacao 3.1 da seguinte forma:

k = ¢(k,k-1) XE-'l + ¢(k,S)G(S) W(S) ds. (3.10)
t .
k~1

X
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Dessa forma as Equacoes 3.4 e 3.5 podem ser substituidas
respectivamente por; ‘

K= Pken) Xt | (3.11)
"
PR = ko) Pt Bkt / (151810516 T(s)
.
k-1
(k,s) 5+ | (3.12)

0 filtro funciona com o seguinte esquema:.

1 - As equacoes de propagacao sao utilizadas para propagar a esti
mativa do estado e da matriz de covariancia do erro no estado
entre 0s instantes tk 1 8 tk’ com 0s valores iniciais obtidos

em tk—1; com isto obtgm-se Xk e Pk’

2 - Calcula-se o ganho de Kalman,

3 - Atualizam-se os valores para a estimativa do estado e da ma

triz de covariancia do erro no estado, obtendo-se X; e PE.

4 - Faz-se a propagacao do instante tk ao instante tk+1’ utilizan

do como valores . iniciais os obtidos em t, para XE e PI e as
sim sucessivamente. -

Este procedimento sequencial permite a retificacao da
trajetoria ponto a ponto e minimiza a necessidade de memaria de maqui
na, pois necessita-se de guardar apenas os dados referentes a um  pon
to para o processamento do seguinte,

3.3 ~ FILTRO DE KALMAN APLICADO A SISTEMAS NAO-LINEARES

Tendo em vista a aplicacao da tecnica de Kalman no  pro
blema proposto, 0 qual apresenta uma série de equagoes com nao-lineari
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dades, e necessarwo adotar uma aprox1macao para ap]1cacoes nao linea

. A mais ut1]1zada emprega a tecnica de 11near1zacao em torno de
uma trajetoria de referencia, atualizada ponto a ponto, dando  origem
ao chamado filtro estendido de Kalman, descrito a seguir,

Seja um sistema dinamico ndo-Tinear regido pela equacao
diferencial:

X(t)

fIX(t),t1 + 6(t) wlt) , (3.13)

onde:

X(t) = vetor n gue representa o estado;

FLX(t),t] = vetor n, no qual pelo menos uma componente &  funcdo
nao-Tlinear do estado;

jepl

—

+

—
1]

matriz n x r continua e dependente do tempo;

=
L~
purs
—r
H

yvetor r que representa o ruido dinamico no estado,

Novamente supoe-se que w(t) & independente de valores pas -
sados do estado. e do ruido das observacoes dentro do intervalo de tem
po considerado, tendo a estatistica:

E[w(t)] = 0 , . (3.14)
Erw(t)w' (£)]= Q(t) & (t-1),

onde:

§(t=1) = funcao delta de Dirac,

Q = matriz de densidade espectral associada ao ruido dinamico no
estado,

Para implementar a técnica de Kalman, deve-se inicialmen
te gerar uma trajetoria de referéncia sem a componente estocastica da
Equacido 3,13, dada pela eguacao:
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¥ = fIX(t),t1 , | | | (3.15)
" com a condigdo inicial X(t ),
Definindo:
§X(t) = X(t) - Y(t),-p/tato . (3.16)

com a diferenca da solucao real X(t) para a solucdo nominal X(t), pode
~-se escrever uma nova equacao diferencial:

.

SX(t) = X(t) - X(t) = fIX(t),t] + G(thwlt) ~ FLR(L),t1 , (3.17)
com a condigao inicial 6X(t0), cuja estatistica e;

SX(t ) N[X(to) - X(t

. ). P(t )1,

0 0

Linearizando a parte deterministica da Equagao 3,17 por
uma expansio em série de Taylor até a primeira ordem tem-se:

L

FLX(E) ,t] - FIX(E),t] = _?.fLK)((HHﬂ L SX(t), (3.18)
o . Br

Definindo

' X :
tem-se finalmente:
sX(t) = F(t) sX(t) + 6(t) w(t), (3.20)

que € uma equac¢ao linear em &X{t),
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Para evitar a integracao de uma Equacao de Riccati para
a propagacao da covariancia de sX(t), escreve-se a Equacdo 3.20  numa
forma discreta, usando a matriz de transicido de estado ¢(tk%1"tk) que
satisfaz:

o (t, 1) = Flt) g(t, t) | (3.21)

para t, £t st ., coma condicao inicial;

(b(tk’tk) = Io
Considerando que os intervalos de tempo sao suficiente

mente pequenos para que 0 ruido w possa ser considerado constante em
cada intervalo, tem-se um "step-process”, 109o;

6X(ty ;) = oty pat,) 8X(E) + F(t,) wlt) | O (3.22)
onde
Fnt
F(tk) = ¢'(tk+1:1) G(T) drt > (3-23)
'tk

tendo-se por hipotese a seguinte estatistica para w(tk):

Elw(t,)1 = 0,

| E[w(tk) W

onde:

6kj =1 ou 0, para k=j e kfj, respectivamente,
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As Equacoes 3.22 e 3,23 fornecem a forma final da  equa

¢ao do sistema dinamico, linearizada e discretizada.

_ Para tratar a equacao das observacoes sera adotado ur
procedimento semelhante,

Sejam as observacoes modeladas pela equagao

onde:

Y, = vetor m das observacoes efetuadas em t = tk;

h(X(tk), tk) = vetor m, funcao nac linear do estado;

V| = vetor m que representa o ruido das observacoes, que, por hi
potese, e independente do estado e do ruido no estado eapre
senta a sequinte estatistica:

ELV, 1 = 0,

T
E[Vijj = Rkaj s

onde

Ry = matriz de covariancia associada ao ruide das observacoes;

ij = 1 ou 0 para k=j ou k#j, respectivamente,

Analogamente a Equacao 3,15, lineariza-se a Equacao 3.24
em torno do estado nominal, definindo inicialmente a observacdo  nomi
nal: ' '

Y, = h[Y(tk), t (3.25)

k ki
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A diferenca entre a real Y, e a nominal Vk e dada por:

Adotando procedimento de Tinearizacao analogo ao adotado
para a equa¢ao do estado, tem-se:

GYk = H(tk) SX(tk) + Vk s (3.27)

que e linear, onde H(t ) & da forma;:
k ‘

_ oh(X{tK), tx)

H(tk) =
ax (3.28)

Em resumo, partindo do sistema nao-linear dadps pelas Equa
coes 3.13 e 3.24, chega-se ao sistema linearizado representando  pelas
Lquacoes 3.22, 3,23 e 3.27.

, A trajetﬁria de refercencia deve ser atualizada ponto a
ponto adotando: '

X(t ) = X ;tk) ; (3.29)
que e a mais recente estimativa corrente do estado.
A partida e feita com

Rty) = K(t) - (3.30)

tendo-se SX(tO) " N(O,P(to)) .

Isto permite que se gerem o0s valores nominais a partir da
propria estrutura recursiva do filtro, linearizando as equacoes a cada
passo e minimizando &X(t),
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Dessa forma o filtro estendido de Kalman, ana]ogamente ao
caso 11near tem as seguintes equacoes
1 - Propagacao

e do estado;

. - ket - | .
Xeoq = Xp _ fLX(t), t] dt; _ (3,31)
't+
k
¢ da matriz de covariancia do erro no estado:

S e, + 4T o7 .
Phet = Blket 0 Pk Plket k) * DT (3.32)

2 - Ganho de Kalman

- - T - T -1
feet = Pk § et e Praqficnn ™ Regd (3.33)

3-5 AtuaTizac@g

'fg do.estado:

- - -~

(3,34)

et = Kt * FetWian = Py Kig 273
e da matriz de covariancia do erro no estado:
Peet = BL = Kafed P o (3.35)

0 esquema de aplicacdo das equacdes do filtro e semelhan
te ao do caso linear.






CAPITULO 4

ALGORITMO DO PROCEDIMENTO

4.1 - INTRODUCKO

Para desenvolver o algoritmo de ajuste das expressoces mo
deladas, devem-se construir as equacoes do filtro ap1%cando 0 deéenvol
vimento do capitulo anterior, considerando que as equacgoes modeladas a
serem ajustadas, desenvolvidas para os elementos equinoéiais no Capitu
lo 2, apresentam-se nao-lineares.

Como descrito na Introducdo, as observacoes sao simula
das em um gerador preciso de orbita queltrabalha integfando as equacoes
do movimento do satelite em variaveis cartesianas, ponto a ponto, .ao
Tongo de um periodo orbital modal, partindo de condigoes iniciais da
das., ’

4.2 - PROCEDIMENTO DE AJUSTE

-

Com aintegracao numerica da equagdo diferencial das for
cas que atuam no satélite:

7. fzY) (4.1)

onde to stst e tn-t0 e igual a um periodo nodal, obtem-se o vetor

de estado Z(tk) do satelite em cada instante ty da orbita, que, trans
formado de variaveis métricas em elementos equinociais, fornecera o ve
tor de observacoes simulado Y(tk).

Organizando as observacoOes para cada instante tk’ k =0,
1,...n, pode-se representa-las pela -equacao:

Yi(tk) = hi[xi(tk),tk] + Vi(tk) , (4.2)
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onde

ty = instante da observacdo;

Yi(tk) = 0bservac§o simulada de cada um dos e]ementos‘équinociais
no instante tk’ i=1 ..00.63

h;(X;st,) = equacao modelada de cada um dos elementos equinociais

a ser ajustado; 0 qual seque o formato geral da [qua
¢ao 2.7;

j k) = vetor dos parametros de cada equacdo a serem estimados,
conforme os modelos estabelecidos no Capitulo 2

i

componente que representa o ruido na i-2sima medida no
instante tk‘

Uma vez que se consideram os Vi com distribuicao normal
de media nula e variancia definida, completamente independente entre
si, pode-se caracterfzﬁ-los como uma sequéncfa branca gaussiana com a
seguinte estatistica: |

E[Vi(tk)] =0 H

E[Vi(tk)\li(tj)] = R.(t,) 8 (4.3)

J ]
onde

R.(tk) = variancia associada ao ruido nas medidas no instante tes

ij = funcao delta de Krénecker,

Seguindo um procedimento analogo ao apresentado na Secdo
3.3, efetua-se a linearizacao da Equacao 4.2 em torno do estado nomi
nal Xi de forma que:

Yﬁ(tk) = h[xi(tk), th 3 ._ (4!4)
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logo:
Com uma expressao analoga a executada na Fquacdo  3.27,
tem-se
.SYi(tk) = Hi{t ) o (b)) + Vo(t) (4.7)
onde
ohIX,(t, ), t.]
Ho(t) s — LS S - (4.8)
o _ .
Substituindo GXi(tk) = Xi(tk) - Y}(tk) na Equacdo 4.7,
tem-se

Hi(fk)xi(tk) PV (8) = YL (8) < H(E N (8) (4.9)

Simplificando a notagao tem-sc para a equagao de observa
¢ao linearizada

+ ) Tt | (4.10)

E importante ressaltar que o estado e representado pelos
parametros de cada um dos vetores Xi, onde i =1, ..., 6, sendo as com
ponentes destes vetores, estimadas em t = t , utilizados no procedinien
to de propagagao descrito na Secac 4.5,

Tendo em vista o desenvolvimento anterior, as equagoes no
filtro estendido de Kalman ficam:
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1 m‘begéQaéao

¢ do estado:

- -

- i |
Kikat = kit k) ik 3 (4.11)
® da matriz de covariancia do erro no estado:

Piket = $0kst,k) Pk 8 (ketob) * DT ¢ (4.12)

Entretanto, deve-se lembrar que as equacaeé do movimento
"escritas em funcio dos elementos equinociaié sofrem alteracﬁo somente
na variavel tempbra]. 0s parametros das expressoes que as kepresentam
nSo se alteram no intervalo de tempo consideradé 0 que equivale a di
zer que o estado X e estacionario e o procedimento de esthacao busca
apenas ajusta-lo para melhor representar o movimento orbital do sate11

te. Logo, tem-se que o estado nao evolui na propagac¢ao de tk a tk 1,
a matriz de trans1cao sera unitaria, ou SEJa.

Pilket k) = 1 - | (4.13)

Por hipotese adicional, considera-se neste trabalho que
o ruido no estado @ nulo; tem-se, portanto, que as Equacoes 4.11 e
4.12 se transformardo em:

-

= 4;14 .
e
F = F 4.15

2 - Calculo do residuo estimado

Viket = Viket * Miker¥iker o ' (4.16)
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onde

Kiket = ;;kt1 ’

Tiket * Vit = Mgt b -

H1k+1 = Bhi[x&k;l, tk+1} , derivada cajcu]ada no estado propagado,
e

Y

kit = observacao do i-esimo elemento no instante LI

h1r¥1k+1’tk+1j = funcao.mode1ada calculada no estado propagado.

3 - Calculo do ganho de Kalman

- T + H = T

: -1 , :
Pik+1H1k+1LR1k+1 1k+1pik+1Hik+1} ’ (4.17)

Kik+1 =
4. Atualizagao

® do estado;

- ) -~

. o . |
Xiket = %ot * Keatiker ™ MikatFikead 3 (4.18)

@ da matriz de covariancia do erro no estado:

+

Piket = Piket ™ KiketMicetPiket - | (4,19) .
A cada passo substituem-se os indices e recomega-se . 0

processo ate tk = tn'
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4.3 - DETERMINACAO DOS VETORES DE DERIVADAS PARCIAIS
Para determinacao dos vetores Hi; =1, ... nde deri
vadas parciais, utilizar-se-a a definicdo do vetor H1 dada pela Equa

¢ao 3.28, aplicada as Equacoes 2.44 a 2.47.

Logo, tém-se para os elementos p, q e l:

Hia = 1,
Mo, = t,
Ho, = t2,
_ (4.20)
Hy, = cos (X, + X}Gt) ,
Hi;_= - Riu sen (Yis + Yiet) .
Hi6 = - Xi;t sen (X15 i Xjat) .
Pa;a o elemento 2 tem-se:
H31‘= 1,
Hy, = ¢,
H33.= 2,
M,y = sen (Kys + Kaet) (4.21)
Hys = Xyy €0S (X35 + Xag t)
Hye = Fiut cos (X35 = Fye t)
Hy; = = sen (X3u + ngt)',,
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-H;.,B = - Y;.,»,cosr(Yag r Xag t)r,

Hig = -_Y”t cosl(7(38+ X3 t) 7.
Para o elemento h tém—se;

Hyp =1,

Hoo = £,

Hyp = t2

Hay = cos (Xas + Kaet)

Hos =

- Tay sen (Xys + Ko t) . (4.22)

Hye = - X, t sen (7(25 + 7‘rzst),

pum
N
~1
4

- sen (X + Xpot)

: Hza'-.= 7(27;:05 (X, 5t Y?_g). .

| 'Hzﬁg.':_ X,,t cos {Xpa + Xaot)
Hgi0;= - COS (¥211+'X21?t) ,
Hyy1 fT(Zlosen (o104 Xorat)

Hyyo = Xp10t sen (Kpyy+ Kaiat) o

Para o elemento a tem-se;

Hll

i1
—_—
w

Hi,

i
~
-
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s =
Hyy = t3 ,
His = t¥ ,
Hig = t¥, (4.23)

H]_? = COS (Ylg + Xlgt) ,
H].B = - Yl',r sen (Y]_‘grt Xlgt) Y

Hys = - Xyot sen (Xys + Tyot) o

4,4 - DETERMINACAO DAS MATRIZES DE COVARIANCIA DO ERRO NO ESTADO E DO
RUTDO NAS MEDIDAS '

A convergencia do metodo para determinagio dos ‘coeficien
tes das equagoes ajustadas depende, em grande parte, de ter bons valo
res iniciais para as matrizes de covariancia do erro no estado P,i (tk)

e do ruido nas medidas Ri'(tk), para cada um dos elementos equino
ciais.

As matrizes de covariancias iniciais Pi(to) podem ser
consideradas diagonais e, para conseguir boa convergencia, devem ter
os elementos da diagonal da matriz ajustados iterativamente a partirda
seguinte avaliacao; '

(X, {t ))?
(P) .o(t) s — 2 (4.24)



~ 37 -

onde:

) L {t ) & o j-esi i atri =
(r.) JJ( o) €0 j-esimo termo da diagonal da matriz em te=t. pa

ra 0o i-esimo elemento equinocial;

Xij(to) e o valor iniciat atribuido ao j-esimo coeficiente do

i-esimo elemento equinocial, avaliado na Secao 2.3.

Nij - valor a ser avaliado para o j-gsimo coeficiente do i-esimo

elemento equinocial,

Esta matriz e ndo-~estacionaria no tempo, pois € atualiza
da a cada passo pelo algoritmo do filtro estendido de Kalman,

Utilizou-se em Silva (1982) a seguinte estimativa para o
desvio padrao do ruido nas observacoes Vi(tk)’ para os elementos keple
‘rianos a, e, I, Q, @, M, no caso de um satelite em orbita baixa:

-~ elementos lineares - 10 m - 50 m;
-~ excentricidades - 21074,
f'eiementos angulares - £107% rads;

- anomalia média - 1073 rads,

_ Observando as Equacoes de transformacao 2.8a 2.13 de
elementos kep]er1anos em elementos equinociais,nota-se que o valor do
ruido para a* sera da mesma ordem que em Silva (1982); logo tem-se:

ha*= Aa . ' (4.25)

Para L tem-se:

T+ AL = 0+ o +M+ A2 + Aw + AM 3 (4.26)
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1096
AT = 060 + w4 MM,
que sera da mesma ordem que para a anomalia média em Silva {1982)
Para 2 tem-se que:
Lo+ A2 = (e + he) cos (w+ @« Ao+ AR) , (4.27)

substituindo © +w por & e desenvolvendo a equacdo resultante, tém
~se:

L+ AL = ecos (w + Aw) + Aecos ($ + Aw) de
L+ AL = ecos@cosA@ alesenﬁsenAﬁ;
logo
AL = esen@sen&@ ;‘ o - B (QEZQ)

que sera tambem da mesma ordem que em Silva (1982),

Adotando desenvolvimento semelhante para os outros ele
mentos, tem-se;

para h

T esena@cos@ ; ' (4,29)
para p

Ap = senllsenAﬂcosﬁ + senAl coslIsenQ ; {4,30)

2 2
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e para q
AQ = senllsenAQsenQ + senAIcoslIcosR . ‘ (4.31)
2 2
Todos estes elementos sao da mesma ordem que em Silva

(1982). 0 resumo dos ruidos de observécao encontra-se na Tabela 4.1,

TABELA 4.1

* RESUMO DOS RUTDOS DE OBSERVAGAO

ELEMENTO | ) h | 2 p q

Ri(to) 10-50 g10'“' <107% L <107 o107 | =1070

No caso supoe-se que R, (t,) e estacionario no tempo. Es
sa hipotese e bastante razoavel, uma vez que a origem dos ruidos ou
erros de observacao vem da 1ntegracao numérica utilizada para gerar as
observacoes, 0s erros sao de precisao, de truncamento, de indetermina
¢a0 na posicao calculada devida ao erro na condicao inicial e a falha
no modelo de forcas utilizado no integrador. Estes erros podem ser con
siderados constantes no periodo de ajuste.

4,5 ~ PROCEDIMENTO DE PROPAGACAO

-Tendo sido obtidos os coeficientes para as expressoes
modeladas no fim do intervalo de ajuste de ug periodo nodal, pode-se
propagar a Srbita de um satélite utilizando o intervalo de validade do
ajuste, Entretanto, para esta propagacac devem-se executar algumas cor
recoes a cada novo periodo propagado.

Silva (1982) e Rio$ Neto e Silva (1983) assinalam que o
coeficiente X, da Equacao generica 2,7 deve ser recalculado, e nao con
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siderado constante como os demais coeficientes, ao fim de cada periodo
propagado, Tal procedimento se deve 3 hipotese bisica admitidana intro
ducao do trabalho de que o movimento do satelite, ao lTongo do periodo
de validade do ajuste, se da numa regiao de espaco vizinha daquela em
que foi efetluado o ajuste dos coeficientes das expressoes  modeladas,
portanto com uma variacdo negligenciavel de condicbes ambientais  que
pudessem afetar o movimento orbital. Esta hipotese & bisica para a va
lidade do procedimento de interpolacao, usado para o'calculo do valor
dos elementos orbitais em qualguer momento no intervalo de propagacao,
o que resulta em que as expressées ajustadas sdo consideradas como re
sultantes de integracoes de equécﬁes diferenciais em similaridade ~ s
‘Lquagbes de forca 4.1; e 0s coefiéientes )(1.1 sao considerados como
constantes desta integracao validos por um periodo orbital,

0 valor de X;, deve, portanto, ser atualizado no final
de cada periodo propagado, impondo-se a condic¢ao de contorno de que
hi(t,) = h.(t)), onde t e o instante final de propagacao de um perio
do e t! ¢ o instante inicial para o proximo perTodo_prqpagadog Assim,
numa. condicao de inexistencia de erros de ajustamentos;

" hi(tn)':_hi(té) : - . o (4.32)

Para a tem-se que:

hl(t(;) = xll(té) 1 Xl_?cosxlﬂ 3

(4.33)
logo
Xin(t)) = ha(t)) = XapcosXys o | (4.34)
Para & tém«se que:
ha(t)) = X31(t)} « Xsusen Xso-Xsq sen Xse 3 | (4.35)

logo
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Xar{ty) = hs(t ) - Xausen Xgg + Xop sen Xgo o« (4.36)

Para h tem-se que;
ha(t)) = Xop () + XzuC0S Xpy + Xpy s€N Xpp 4

+ Xy10 €0S X1 3 (4;37)

X1 (t') = hz(tn) « Xay €0S Xp5 = Xo7 sen Xy +

Xa19 €0 Xppp | (4.38)
Para p, q € tem-se;

ho(t)) = X, () + Xy, cos Xio 3 (4.39)

K (E) = h (e ) - X, cos Xy . (4.40)

Para corrigir os erros de ajustamento das extremidades
das curvas , afim de eliminar o erro de ajusie final no inicio da pro
pagacao de cada novo periodo, faz-se:

-

h‘(t') = h.i(tn)'l‘ Ah.|

5 0 -+ Ah_io ] (4141)

p

para cada periode propagado, onde

bhay = ho(t)) = hy o (t) (4.42)

sendo to = instante inicial do ajuste de h1 ,
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Ah. = h (tp) - hi(t

P iobs.

o) . - (a3)

sendo tp = jnstante final do ajuste de hi'

Nas equacGes 4.41 a 4.43, h, (to) e hy ks (tp) sao obtidos a
partir das observacoes de h&.
Adicionando Ahip e Ah,, as Equacoes 4.34, 4.36, 4.38 e

4,40, obtem-se:

para a
Xan (£) = halty) + ahy v thio - X,, cos Xy, i  (4.44)
para £
is, (Fé)_f Ea(tn)»+ Ahap +Ahg - iaq sen ;35 +
g gay-;en ise : o _ : (4.45)
paf;>h;
;21-(t6) = az(tn) + Ath + Ah20 - izq €os §25 +
| - ;27 sen izg + ;210 cos ;211 . | (4.46)
para p, q e[
Qil(to) = Hi(tn) 4'Aﬂip-sahio - ;iucos iis ; (4;47)

onde Ahipe Ah.

io sao constantes por todo o intervalo de propagacac.
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Este procedimento visa permitir a propagacdo das equa
¢oes parametrizadas ao longo de todoe o intervalo desejado, bem comoman
ter os erros de ajustamento das equacoes parametrizadas constantes.






CAPITULO 5

TESTE DO PROCEDIMENTO

5.1 - INTRODUGAO

0 procedimento desenvolvido e utilizavel em uma gama
maior de orbitas importantes do que o proposto em Silva (1982). Para
avaliar a precisao de propagacao do procedimento sao propostos dois tes
tes, onde se busca o ajuste das expressoes modeladas com o calculo do
residuo resultante, para comparacao dos seus resultados de propagacao
com os obtidos numericamente. Os casos escolhidos sio o satdlite TIROS
-N, nas mesmas condicoes usadas em Silva (1982), e um satelite em um
caso critico de uma drbita hipotetica circular e equatorial.

As curvas de residuoc obtidas da comparagao entre as obser
_vacoes e as curvas ajustadas estao representadas nas Secoes 5.2 e 5.3,
juntamente com os valores encontrados para cada coeficiente da respec
- tiva equacdo parametrizada listados em seguida, Na Secao 5.4 e apresen
tado un teste do integrador que sera utilizado como referéncia para o0s
testes de propagacdo, apresentados na Secdao 5.5, ao 1ohg0'de um perTé
“do de um dia. |

5.2 - CASO DE TESTE 1

Neste teste & utilizado o satelite TIROS-N nas mesmas con
_d1coes utilizadas em Silva (1982). As condicoes em que foram geradas nu
mericamente as observacoes estao descritas nb Apendice A, Jjuntamente
com as observacoes em elementos equinociais e com © conjunto de valo
res iniciais obtido para este caso de teste,

Na Figura 5.1 observa-se que 0 residuo resultante para o
elemento a* mantem-se dentro do valor estimado para a faixa de um des
vio padrao do ruido de observacao deste elemento, de acordo com a Ta
bela 4.1.

- 45 -
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Nas Figuras 5.2, 5.3 e 5.6 observa-se que os residuos re
sultantes para os elementos h, £, L mantém-se ligeiramente abaixo do
valor estimado para a faixa de um desvio padrao do ruido de observacao

destes elementos, de acordo com a Tabela 4.1;

Nas Figuras 5.4 e 5,5 obseva~se que 0s residuos resultan
tes dos elementos p e q mantem-se sempre bem abaixo do valor estimado pa
ra .a faixa de 1 desvio padr&o do ruido de observacio destes elementos,

‘de acordo com a Tabela 4.1, -

Estes resultados indicam que o ajuste das equacoes parame
tricas para este caso de teste foi satisfatorio, pois os residuos de
ajuste mantiveram-se sempre abaixo, ou no maximo da ordem de grandeza,
do valor estimado para a faixa de 1 desvio padrao do ruido de observa
¢dao para cada elemento equinocial, |
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5.3 - CASO DE TESTE 2

Neste teste & utilizado um sat@lite em uma drbita hipoté
tica circular e equatorial simulada numericamente a partir de condicoes
semelhantes as utilizadas no Caso de Teste 1, No Apendice B descreve
-se o procedimento utilizado para gerar as observagoes e apresenta-se
as observagoes e o conjunto de valores iniciais obtidos para este caso.

Na Figura 5.7, observa-se que o0 residuo resultante do
elemento a* atinge valores ligeiramente superiores, mas ainda da mesma
ordem de grandeza do valor estimado para a faixa de 1 desvio padrao do
ruido de observacao deste elemento, de acordo com a Tabela 4,1.

Nas Figuras 5,8 e 5,9, observa-se que os residuos  resul
tantes dos clementos h e & mantem-se ligeiramente abaixo do valor esti
mado para a faixa de 1 desvio pédrﬁo do ruido de observacio destes ele
mentos, de acordo com a Tabela 4,1, ‘ |

Nas Figuras 5,10 a 5.12, observa-se que os residuos resul
tantes dos elementos p, q, e L mantem-se sempre bem abaixo do valor es
timado para a faixa de 1 desvio padrac do ruido de observacao destesele
mentos, dé acordo com a Tabela 4,1, |

Como no Caso de Teste 1, os resultados indicam que o ajus
te das equacbes parametricas foi satisfatorio, apesar de o elemento a*
ter apresentédo alguns valores de residuo ligeiramente superiores a fai
xa de 1 desvio padrao do ruido de observacao correspondente,
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5.4 - TESTE DO INTEGRADOR NUMERICO DE REFERENCIA

Para avaliar a precisio do integrador numérico, que sera
utilizado para gerar as referencias para comparacdo com os testes de
propagap%o das equacoes ajustadas, e feito um teste utiljzando os valo
res fornecidos por 2 boletins APT PREDICT para o satélite TIROS-N, com

cerca de 2 dias de intervalo. 0s resultados deste teste aparecem na Ta
bela 5.1. |

As condicoes iniciais utilizadas para integracdo sio as
mesmas que aparecem no Apendice A, exceto para o integrador que, neste
caso, & mais preciso.

Tempo total de integracao t = 170286 seg,

TABELA 5,1

" RESULTADOS DE PROPAGACAO PARA O
. INTEGRADOR NUMERICO DE REFERENCIA

VALORES FORNECIDOS | RESULTADOS DE PROPAGACAQ DESVIOS

PELO BOLETIM APT | DO INTEGRADOR NUMERICO () e (m/s)
PREDICT . s

X = - 964462,4 (m) | X = - 964899,7 BX = - 437,3

Y == 7130652,2 Y = -7130723,7 AY = - 71,5

7 =-337297,6 Z = - 333491,8 AZ = 3805,8

X =-1155,806 (m/s)| X = - 1155,351 - AX = 0,46

Y = - 182,190 Y = - 178,220 ) AY = 3,97

7 = 7342,971 Z = 7343,176 AL = 0,21

Tendo em vista os resultados apresentados na Tabela 5.1
e que o tempo total de integracdo a ser usado na Secao 5.5 e de um



- 61 -

dia, o integrador numerico de referencia pode ser considerado suficien
temente preciso para ser usado na comparacao com os resultados de pro
pagacao das equacoes ajustadas.

5.5 - TESTES DE PROPAGACAO

5.5.1 - CASO DE TESTE 1

Para avaliar a precisao do procedimento e feita uma propa
gacdo da orbita ao Tongo de um dia-para o Caso de Teste 1, empregando
o procedimento descrito na Segao 4,5. As condjcaes iniciais de propaga
¢ao sao as mesmas utilizadas péra gerar as observacoes empregadas  no
ajuste e estio descritas no Apéndice A, |

Utilizam-se as Equagoes 4,42, 4,43 e 4.44 a fim de efe
tuar a correcao dos desvios de ajuste inicial Ahio e final Ahi , cal
culados respectivamente pelas EquacOes 4.43 e 4,44, para cada elemen
to, relacionados na Tabela 5,1. |

TABELA 5.2

RESUMO DOS DESVIOS INICIAL E FINAL PARA O CASO DE TESTE 1

v h 2 " p q r
N'io 1,3741943E+1 -3,475B377E-5 2,4998683E~6 64,4031519E~7 ~1,0204985E-6 -5,71896G1E-4
Shyy | 26571259641 | 2,9829998E-5 | -1,1049724E-5 | 2i9102921E-7 | -1,9295039E-6 | 1,1453798€-4

A propagagao € feita por passos de 30 minutos. Ao final
da'propagacao e feita a conversado para o vetor de estado atraves das
Equacdes 2.14 a 2,20, ' |
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" E feita uma comparacao dos resultados com os obtidos atra
ves de um integrador numérico bem mais preciso do que o utilizado para
gerar as observacoes., Estes resultados aparecem nas Figuras 5.13 a5.15
em termos dos desvios de posicdo, nas direcbes radial, normal e tangen

te d trajetoria. 0 procedimento para calculo destes desvios aparece no
Apendice C,

0s desvios encontrados equivalem, no pior caso, a um des
vio angular aproximado de 1° dentro do perfodo de 1 dia de propagacio.

'DESVIO RADIAL (METROS)

-8 [N OO B | | | N T | t S WO DO NN | | [ R O B | l ) I D B
0 5 10 15 25 25
L__ . TEMPO (HORAS)

Fig. 5.13 - Desvio radial - Caso de Teste 1.
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Fig. 5,15 - Desvio tangente - Caso de Teste 1.
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5.5.2 - CASO DE TESTE 2

Repete-se o procedimento utilizado na Secdao 5.5.1 para o
teste de propagacao da orbita do satelite do Caso de Teste 2; as condi
¢oes iniciais de propagagac sao as mesmas descritas no Apendice B.

0s desvios inicial Ahio e final Ahip do ajuste executado
para cada elemento estao relacionados na Tabela 5.3.

TABELA 5,3

RESUMO DOS DESVIOS INICIAL E FINAL PARA 0 CASO DE TESTE 2

+

a* h Tt P q ' r
Bh 2,3569305E+1 8,1894741E6 2,7659256-6 2,4995999E-8 | 1,5E.7 4,846L60YE-6
My -2,006309E+1 4,8282954E-5 { -1,6641B01E-6 8,7652778E-8. | 1,B106977E-6 -5,5003388L -6

A cbmparacéo dos resultados com os obtidos por integracao
numerica aparecem nas Figuras 5.16 a 5.18.
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CAPITULO 6

CONCLUSOES

6.1 - COMENTARIOS

0 procedimento geral utilizado neste trabalho pode ser

resumido nas seguintes etapas:

1)

2)

3)

4)

5)

6)

7)

escolha do conjunto de variaveis a ser utilizado napropagacao;

geracao das observacbes a0 longo de um perfodo orbital, com a
avaliacao do ruido nas observacgbes correspondentes a cada va
riavel;

a escolha das equacbes parametrizadas e avaliacao dos valores

iniciais, pelos criterios descritos na Secao 2.3;

avaliacao das matrizes iniciais de covariancia do erro no esta
do, como descrito na Secﬁo 4.4,

ajuste dos coeficientes das equacoes parametr1zadas pelo proce
dimento descrito na Secao 4.2

analise dos residuos obtidos e retorno a etapa 3, se necessa
rio; '

propagac50 das equagoes ajustadas pelo procedimento descritona
Secao 4.5,

Para melhorar o ajuste das expressoes modeladas foi uti

1izado um processo iterativo, com reaplicagao do algoritmo do filtroes

tendido de Kalman na etapa 5, As novas matrizes de covariancia sao ge

radas aplicando um peso conveniente nas resultantes do ajuste inicial.

As equacdes parametrizadas resultantes tem formato  seme

Thante a@s das teorias analiticas e, portanto, sdao validas para uma vas

ta .gama de orbitas baixas, com excessao dos casos em que as  perturba
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coes devidas ao arrasto atmosférico tornam-se muito importantes, compa
radas com as gravitacionais,

As fontes de desvios nos resultados obtidos sac  devidos
principalmente a tres fatores:

1} erro no ajuste das curvas, especialmente para as variaveis “h"
e "2", que possuem formato complexo;

2) erro na propagacao das expressoes ajustadas ao longo de varios
periodos devido ao fato de se considerarem constantes os coefi
cientes das equacoes em fun¢do da hipotese inicial de que a
Tei de variacio no intervalo de propagacao nao se altera signi
ficativamente;

3) erro na propagacao das equacoes ajustadas devido a hipotese de
considerar o periodo orbital nodal constante ao longo de va
" rios intervalos sucessivos,

0 procedimento de propagacdo visa manter o erro de ajuste
inicial constante ao longo de varios pekTodos para cada variavel, uma
vez que sio feitas correcoes dos desvios inicial e final de cada curva
ao longo do intervalo de propagacdc, periodo a perjodo, mantendo-se sua
continuidade com os vinculos de contorno. 0 cilculo dos valores deseja
dos e, portanto, feito por interpolacao dentro do intervalo de ajuste,
nao por extrapolacao, |

0s erros devidos as hipoteses admitidas na Secao 4.2 es

tao implicitas no erro de ajuste das curvas,

6.2 - CONCLUSOES

»

A modificacac introduzida permite eliminar as singularida
des presentes no procedimento anterior.
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0 novo procedimento pode ser empregado, portanto, nos ca
sos criticos de orbitas circulares e equatoriais, onde ndo era  poss?
vel a utilizacao do anterior.

0 procedimento, devido a simplicidade numérica na propaga
¢do e a nao-existencia de singularidades ou indefinicoes nas equacoes,
pode ser empregado para o rastreio de satelites por estacbes remotas,
onde 0 maximo erro de apontamento das antenas sera de um grau para in
tervalos de um dia de propaga¢ao, e para o processamento da  posicao
na orbita a bordo de satelites, sendo os coeficientes das equacdes re
carregadas a cada 12 ou 24 horas.

A maior dificuldade no procedimento € a modelagem das
equacoes parametrizadas, especialmente para "h" e "#" que apresentaram
0 ajuste menos preciso; no entanto e desejavel trabalhar com equacbes

de propagacao relativamente simples para manter a aplicabilidade do
metodo,

Devido as deficiencias de modelagem, o ajuste executado pe
lo algoritmo do fi]tfo de Kalman fica prejudicado, o que leva a0 erro
de ajuste nas curvas; entretanto, como visto nas Se¢oes 5.2 e 5.3, es
te erro e menor ou no maximo da ordem de grandeza da faixa de 1 desvio
padrdo dos erros de observacao dos elementos equinociais; este fato,
bem como o comportamento dos graficos de desvios (Figuras 5.13 a 5.18)
sugere que o principal fator de desvic & devido o acumulo dos erros
de propagacdo ao longo de varios periodos, O procedimento, como  foi
proposto infcia]mente, atingiu o limite de sua precisao. Para melhorar
a precisdo geral do método & preciso compensar os fatores de desvios
identificados. Uma abordagem a ser testada para melhorar a precisao de
ajuste € para os elementos que apresentarem curvas de observacdo de
formato complexo, divindindo-as em segmentos que possam ser  aproxima
dos por um polinomio e garantindo sua continuidade por um vinculo de
contorno, Neste caso serdo obtidas tres ou quatro equacdes para propa
gar um periodo nestes elementos, mas com expressfes que ndo contem ter
mos trigonometricos mais simpies e faceis de ajustar,
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Outra abordagem a ser testada para melhorar a qualidade da
propagacdo e considerar o periodo orbital nodal variavel, para eofeito
de passo de propagacao. Neste caso, 0 periodo teria de ser recalculado
a cada passo usando os valores propagados para 05 elementosequinociais
e as Fquacoes B.1 a B.5, tendo-se o cuidado de reestimar os valores dos
erros de ajuste inicial e final,

Outra tecnica numerica a ser testada € introduzir um rui
do aleatorio no estado, estimado adaptativamente a partir das observa
¢coes, com 0 objetivo de simplificar a escolha dos valores iniciais e
facilitar a convergencia do filtro de Kalman, ‘
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APENDICE A

CASO DE TESTE 1

A.1 - INTRODUGKO
0 Caso de Teste ! refere-se ao Satélite TIROS-N nas mes
mas condicoes utilizadas em Silva (1982), As condicoes utilizadas para
gerar as observacoes foram obtidas do BOLETIN APT PREDICTION do Sateli
te TIROS-N:
1) Epoca inicial
16/8/1981 as 20h12m17,999s,
2} Periodo nodal
Pn = 101, 2099 min,

3) Fluxos So1afes

SSOF = 176 em 107 watts/ (MeH )

SOF = 215 em 107 watts/(MeH )
4) Indice geomagnetico
Kp = 1,89,

5) Posicao, velocidade, semi-eixo maior, excentricidade e _inclinacao

iniciais;
X = - 875,6310 km;
Y = - 6819,7526 km;
Z = - 2153,0222 km;
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X = - 1,442522 km;
Y = - 2,022677 km/s;
2 = 7,005805 km/s;

a = 7195,8804 km;

e = 0,00135;

I = 1,72199 rads.

As observacoes geradas aparecem em elementos equinociais

nas Figuras A,1 e A.6, juntamente com o conjunto de valores iniciais

-adotados para cada coeficiente de cada equacao,

Para gerar as observacgoes foi utilizado um gerador
rico de orbitas que considera as seguintes perturba¢oes sobre o
mento do satelite:

1

coeficientes dos harmonicos tesserais ate 43 ordem;

coeficientes dos harmonicos zonais ate 6@ dgrdem:

atracdo lunissolar;

I3

arrasto atmosferico.

nume
movi
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Fig. A.1 - Curva observada de a* - Caso de Teste 1.
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Fig, A.2 - Curva observada de h~ Caso de Teste 1.
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Fig. A.5 - Curva observada de q - Caso de Teste 1,
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APENDICE B

CASO DE TESTE 2

B.1 ~ INTRODUGAQ

0 Caso de Teste 2 refere-se a um satelite em uma orbita
hipotetica circular e equatorial simulada numericamente a partir de
condicoes semelhantes as utilizadas no Caso de Teste 1. Foi empregado
0 mesmo gerador de orbitas utilizado no Caso de Teste 1.

1) Epoca inicial
16/8/1981 as 20h12m17,999s,
2) Fluxos solares

¥
SSOF = 176 em 10 watts/(MaHZ) ,
SOF = 215 em 107 watts/(MeH ) .

3) Tndice geomagnetico
Kp = 1,89.

4) Posicao, velocidade, .semi-eixo mdior, excentricidade e 1nc1fnac50
iniciais:
X = -3332,5790 km;
Y = -6377,6651 km;
= 0 km;
= 6,596362 km/s;
-3,446856 km/s;

1t

Me =< DT+ M

0 km/s;
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a = 7195,8804 km;
e = 0,
I = 0 rads,

5} Periodo nodal
0 perfodo & dado pela seguinte equacio:

Pn = ..,‘M.....__‘_;. s . (B . )

que pode ser escrita como:

21

Poos (B.2)
ny + 0(J,)
sendo
J 2
n a _
0(0,) = > 9% & [(3145) cos2 I -n - 1], (B.3) .
4 (1-e¢*)2 a : ‘
onde
1
n=(1,_e2)/2 (84)
Y
|"|0 =L2 (B.S)
a3
. km?3 -, .
p = 398601,3 — (constante gravitacional) ,
52
a, = 6378,160 km (raio da terra) ,
J, = 1082,628X107% (coeficiente geopotencial do achamento terres

tre),
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a = semi-eixo maior da orbita do satélite,
e = excentricidade da Orbita do satelite,
I = inclinacao da orbita do satelite.

Resolvendo as Equagoes B.4 e B.5 e substituindo os resul
tados encontrados na Equacao B,3 obtem-se:

Pn = 101,1834 min,
As observagoes geradas aparecem em elementos eguinociais

nas Figuras B.1 a B.6, juntamente com o conjunto de valores iniciais
adotados para cada coeficiente de cada equac¢ao.
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B.2 - OBSERVACOES GERADAS
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Fig, B,1 - Curva observada de a* - Caso de Teste 2.
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Fig. B.4 - Curva observada de p - Caso de Teste 2.
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Fig. B.5 - Curva observada de g - Caso de Teste 2.
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APENDICE C

PROCEDIMENTO PARA CALCULO DOS DESVIOS DE POSICAOD

Para determinacao dos desvios em posicao nas direcoes ra
dial, normal e tangencial para os satelites dos Casos de TJeste 1 e 2
em un instante qualquer, entre a orbita propagada pelo procedimento des
crito na Secao 4.5 e uma orbita de referencia gerada numericamente a
partir das mesmas condi¢oes iniciais, adota-se o seguinte procedimen
to:

Dado X = _*7 , vetor de estado de um satélite em um ins

tante t de sua trajetoria, calculado a partir da orbita de referencia
gerada por integracao numerica, definem-se os versores radial, .normal
e tangente como:

L= (versor da diregdo radial) , (C.1)
S | |
L = rhv (versor na direcao normal) , | (C.2)
n IrAyI ‘
"-Lt = LnALP(versor na direcao tangente) , ' {C.3)
onde:
2 2
| r I = //;i + X, + X3, (C.4)
TG (c.5)

- C.1 -



-C.2 -

Tendo ¥ = ¥ , vetor de estado do satelite calculado

no mesmo instante t de uma trajetoria gerada pelo procedimento descri
to na Secao 4.5, obtem-se o desvio em posi¢do definido por AX:

AX =X - X . (C.6)

0s desvios em posicao serdao dados por:

Ar = AX . Lr (desvio na direcao radial) , (C.7)
An = AX . Ln {desvio na direcdo normal) , {C.8)}
A o= AX . Lt (desvio na direcao tangencial} . (C.9)
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