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Abstract

In this work the orbit determination problem of an Earth artificial satellite is analyzed. This problem is
solved using the GPS (Global Positioning Systemn). It's assumed that the target satellite will carry a GPS
receiver, To perform this mission, one needs to perform the following steps: i) To simulale the motion of
the GPS and the target satellites; ii) To calculate all the distances between the GPS satellites and the target
satellite; iii) To determine which GPS sateilites are visible; iv) To corrupt those data by adding a random
error;, v) To develop a software that is able to get a navigation solution on each point of the orbit, vi) To
develop a new software to get the target safeliite state vector (position and velocity) from the navigation
solution. This work was motivated by INPE’s plans of performing this kind of mission in a near future. t
must be emphasized that the goal of this work is not to provide the system maximum accuracy, but a
sufficient accuracy to track and control the satellite at a fow cost,
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1. INTRODUCAO

O objetivo principal deste trabalho € apresentar e propor uma solugio para o problema
da determinagio de Orbita de um satélite anificial, situado a uma altitude de
aproximadamente 1000 km, que possui a bordo um receptor capaz de receber sinais
transmitidos por uma constelagio de satélites posicionados a uma altitude de
aproximadamente 20000 km. Essa constelago € constituida pelos satélites que compdem
o Sistema de Posicionamento Global (GPS). Diversos trabalhos foram encontrados na
literatura tratando desse assunto, tais como: Wu et alli (1991), Yunck et alli (1994),
Zhang et alli (1993).
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1.1 SISTEMA GPS

O sistema GPS foi idealizado pelo Departamento de Defesa dos Estados Unidos da
América na década de 60, inicialmente com o objetivo de aplicagdes militares, para
disseminagdo do tempo, determinagio de posi¢do, e navegagio. Posteriormente foi
colocado a disposicfio para atividades com propésitos civis (Leick, 1994).

O GPS tem como objetivo o auxilio & navegagio em tés dimensdes com elevada
precisdo nos cédlculos de posigiio, mesmo que o usudrio esteja sujeito as mais variadas
intensidades de dinamica, permitindo inclusive informagGes em tempo real. Apresenta
ainda alta imunidade as interferncias eletromagnéticas, uma vez que as variagdes de
relévo ndo tem influéncia sobre suas transmissdes e por operar em altas fregiiéncias,
estas sdo mais precisas se comparadas com as transmissdes de radio em baixas
freqitncias. O GPS permite ainda uma cobertura global 24 horas por dia, além de
permitir uma rdpida obtengdo das informagdes transmitidas por sua constelagdo.

2. METODO UTILIZADO

Dentre as virios métados existentes para a determinagao de 6tbita, escolheu-se o
mais simples, ou seja, utilizar o método geométrico ou cigemdtico (Martins do
Nascimento, 1997) para gerar uma seqiiéncia de solugles de navegagdo, e entdo usar
estas solugOes para determinar completamente a Grbita.

Para o desenvolvimento deste método, utiliza-se como base a teoria dos minimos
quadrados (Kondapalli e Kuga, 1937).

2.1 DESENVOLVIMENTO DO PROBLEMA

A primeira parte deste problema consiste na propagacio das Grbitas dos satélites GPS
e do satélite denominado “usudrio”. Os dados de entrada do propagador 530 os elementos
kepletianos conhecidos dos 24 satélites que compdem a constelagio do GPS ¢ do satélite
usuério.

Este método € baseado na obtencfio da distdncia ("pseudo-range”) entre o satélite
usudrio e os satélites GPS, através de um algoritmo computacional. Esses dados sio
“corrompidos” por uma segiiéncia numérica aleatdria, criando uma tmedida de distincia
com um erro aleatdrio de distribui¢do gaussiana com desvio-padrdo 100 m e média nula.
A partir de entdio elabora-se um algoritmo baseado na teoria de estimagiio, que dard os
parimetros que definem o modelo da érbita do satélite, dando origem a um "software”
capaz de permitir uma série de simulagbes, provendo resulitados numeéricos que,
comparados com os dados iniciais de 6rbita, possam validar o método e determinar a
precisio da solugdo do problerma.

A partir dos dados fornecidos pelo "software” propagador, foi criada uma rotina em
linguagem “FORTRAN", denominada “PROGRAMA SIMULA” que, com a introdugio
de um erro aleatério com distribuigio gaussiana, torna possivel conhecer a distincia entre
o satélite usudrio e cada satélite GPS em cada instante de tempo fornecido pelo
propagador, em relagdo ao sistema inercial. Essas distancias sfo dadas na forma vetorial
pela equagio:

y=h+v (2.1)
onde:

¥ = [P1. P2. P3. -» Pal € O vetor de observagho, h € o vetor relativo as observagdes da
solugdio de navegagiioe v € o vetor das medidas dos efros gaussianos,
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De posse desses dados, elabora-se outra rotina em linguagem “FORTRAN”,
denominada “PROGRAMA ESTIMA”, onde a ferramenta matemdtica utilizada foi a
teoria dos minimos quadrados, cujo objetivo € encontrar a solugio de navegagio (X,y,z)
do satélite usudrio para cada instante de tempo “t” da propagacdo, também referenciado
ao sistema inercial. Este passo simula a obtengiio da soluciio de navegagio do receptor
GPS. A solugio computacional matemética € encontrada através da expansdo da série de
Taylor de primeira ordem, ou seja:

y=hy + [a—?_{l A, +D (2.2)
a X K=xu
cuja solugdo € dada por:
(T THTw
A =(HTWH) HTWA, 2.3)

onde “W” é o inverso da matriz de covaridnciadas medidas dos erros, cuja diagonal €
1/6?, H=23h/d%, A, =y —hq

Uma vez obtida a soluglio de navegagfio, dada pelo programa ESTIMA, esta €
comparada com a solugio dada pelo programa SIMULA, ou seja, compara-se a solugio
estimada com a solugio simulada (que é assumida como sendo a solugdo verdadeira).
Essa comparagao € feita através do erro de posigdo, a saber:

1
ar={(x-%)’ +(y-9) +(z- 2]’ (2.4)
onde: (x,y,z) sdo as componentes da posi¢do atual ou posigio simulada e (X,¥,2)s3o as
componentes da solugfio de navegagao.

. Procede-se ainda a uma andlise estatistica da raiz média quadrética, ou seja, “Root
Mean Square” (RMS), do tipo:

k
média=— Y Ar, (2.5)
ko

onde: “k” é o niimero de instantes amostrados na propagagio € "¢" € o desvio padrdo em
fun¢do da média das medidas.

Em fungfo da andlise estatistica acima, pode-se verificar que, para o caso do método
adotado para o problema, o erro médio estd em torno de 89 m, para uma distribuigio
gaussiana com desvio-padrio de 100 m para as medidas de "pseudo-range”. Portanto a
solugfio de navegagdo apresenta erros compativeis com os do receptor GPS, Porém, nota-
se ser a média um valor um tanto alto, caracterizando uma certa tendéncia (média ndo
nula). Esta tendéncia dever4 ser retirada com a introdugio de um modelo dindmico que
possibilitard melhorar a estatistica da solugdo de navegagio.

A partir do vetor posigdo (f) fornecido pelo estimador e usando a matriz de

-1
covarifincia dada por (HTW H) , estabelece-se a “cov (F)”, ou seja:

G

X
cov ()= G, (2.6)
G,
que sér4 da maior importincia para o préximo passo do problema.

A'parte final desse problema ¢ a determinagdo de 61bita do satélite usudrio, a partir da
solugio de navegagdio. Esta fase é implementada primeiramente modelando-se o
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movimento orbital através das equagGes diferenciais (Goldstein, 1980) para posigio e
velocidade, conforme mostrado a seguir:

r=¢v (2.7

. -
v=—u—rg+P,, (2.8)

onde “P”éa perturbagio dindmica a ser introduzida. Essa perturbagio inclui o termo de
achatamento terrestre referente a “J,”" (Bate, 1971):
Usando agora uma matriz de transig#io do tipo:

b=F¢ (2.9)
onde;
F=9f (2.10)
dx

e, "f" sendo o segundo membro das equagdes diferenciais de movimento, pode-se
computar “¢” através de rotina “FORTRAN” existente no INPE (Kuga, 1936).
Finalmente, como a ferramenta matemdtica usada na estimagfo foi a teoria dos

minimos quadrados, esta é novamente utilizada, no sentido de completar a determinagéo
da 6rbita.

No passo anterior, usou-se¢ 0s “pseudo-ranges” como dado de entrada para o
estimador, para encontrar a solugio de navegagdo (X,¥,2). Agora, a partir de uma nova

rotina em linguagem “FORTRAN”" denominada “PROGRAMA GPSORDET” e,
utilizando a solugfio de navegagfo, alimenta-se o estimador, conforme o algoritmo
matemdtico abaixo:

y=Hx+v (2.11)
[ %

y=|¥1. ¢ (2.12)
| 2

x= -_-rf] (2.13)
LV

entfo:

1 O T

y= L 33 m}[;] +0 (2.14)

A solugio matemética computacional do “GPSORDET” € similar i forma:

-1
‘1Ax=(HTW H) H'W 4y, @.15)

onde “W” é o inverso da covaridncia da solugio de navegagiio, ou cov(F) e “H” ¢
computado por:
"H=H(t) ¢(t, tp) (2.16)
Como se trata de um filtro que utiliza a teoria dos minimos quadrados €, no nosso
problema, partiu-se de um informagio inicial para verificar a convergéncia do mesmo ¢

validar o método como aplicativo para determinagio dé 6rbita, utiliza-se a solugfio com
informagdo a priori conforme mostrado a seguir:

Ay =P (PO" Ay, +H' Ay) 2.17)
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por:

sendo “P”” dado pela covaridncia, ou seja:

P= (Po“ +HTW H)'I @.18)

3. TESTES E RESULTADOS

Procede-se inicialmente a um teste de visibilidade. Este teste € feito da seguinte
raneira: considera-se o rajo da Terra (6378 km), mais 1000 km altitude, ou seja, como o
satélite usuario (USU) estd a aproximadamente 1000 km de altitude, ele orbita em uma
circunferéncia de raio igual a 7378 km. Utilizando-se a lei dos cossenos:

= §2 +b? - 2abcosc, QA.1)
esta implica em:
Pusy = ’Gps + I°GPS - USU - 2GpsTUsUCOSQL (3.2)

Portanto se “cos o for maior cu igual a 0, o satélite € visivel. Este critério de
visibilidade adotado, nfio é um caso genérico, sendo vélido apenas para o objeto deste
trabalho.

Para verificar a validade do método adotado, considera-se trés diferentes casos como
sitnagBes de teste. Os critérios de avaliagdio, ou seja, magnitude de convergéncia menor
ou igual a 10® e comparagiio estatistica entre a Grbita determinada e a 6rbita real em
posicio e velocidade sio os mesmos para todos os casos, € sdo0 dados pelas expressoes:

Ar= |T-F| (3.3)
Av=|V-7| (3.4
A 6rbita nominal para fins de comparag@o e vélida para os testes realizados € dada

x =$380909.596 m, y=0m, z=0m, X=0m/s, ¥=2914.044 m/s,Z =2914.044 m/s
Para todos os testes realizados, foi considerado a seguinte estimativa inicial ("initial
guess'") para o estimador de época:
x = 8380996232 m, y =-19.862 m, z=42.541 m
X =-170.904 nv/s, ¥ =2913.276 m/s, Z=6250.112 m/s,
Faz-se também uma avaliagio dos resfduos entre a ¢rbita determinada e a oOrbita
estimada.
CASO 1:
Considera-se o modelo completo que abrange a dindsica kepleriana e a influéncia da
perturbaciio dada pelo acréscimo do coeficiente 1.
Os valores para os quais o estimador converge sio (posigdes em m e velocidades em
m/s):
x = 8380917.310 +/- 3.086, y = -2.580 +/- 5.167, z = 25.560 +/- 6.804

k= -0.015 1 5.2x10-03, ¥ =2914.040 £ 4.4x10°3 2= 6252.124 + 2.8x10-03,

As figuras 3.1, 3.2 e 3.3, mostram graficamente uma estatistica comparativa entre a rbita
determinada e a Grbita real, em posigéo ¢ velocidade e os resfduos nas trés componentes,
respectivamente.

CASQ 2:

Para a verificagdo deste caso, considera-se apenas o modelo com dindmica
kepleriana, sem a influéncia da perturbagio dada pelfo acréscimo do coeficiente J,.

Os valores para os quais o estimador converge so (posi¢des em m e velocidades em
m/s):
X = 8380449.730 + 3.084, y = -8117.621 £ 5.168, z = 3927.779 £ 6.803
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X =-0.104 £5.2x10703, ¥ =2915.576 + 4.4x10-03, 7= 6250.001 +2.9x10-03

As figuras 3.4, 3.5 e 3.6, mostram graficamente uma estatistica comparativa entre a
6rbita determinada e a Orbita real e os residuos nas trés componentes, respectivamente.

CASO 3:

Para a verificagio deste caso, considera-se¢ o modelo completo que abrange a
dinamica kepleriana e a influéncia da perturbagio dada pelo coeficiente J2. Porém, como
este caso.dem uma aplicag@o prética e, considerando que o satélite USU estd em 6rbita da
Terra a uma altitude de aproximadamente 1000 km, tem-se ebtdo um perfodo orbital de
aproximadamente 90 minutos. Para esta condi¢dio, ele ¢ observavel por uma estagdo
durante dproximadamente 15 minutos em cada érbita. Como propaga-se as Orbitas por
duas horas e meia, tem-se ai compreendido dois periodos de observagdo ou, pequenos
arcos de observagio ou arcos truncados. No problema, considera-se como periodo de
observagio o instante inicial mais 15 minutos e o instante 90 minutos mais 15 minutos.

Os valores para os quais o filtro converge sdo (posi¢des em m e velocidades em m/s):
x = 8380952.617 £ 8.093 ,y=-11.116 £7.918 ,z= 35582 £ 8.044

% =-0.029  1.29x10702 |, ¥=2914.034 £ 1.00x10-02, z= 6252099 +7.02x10-03,

As figuras 3.7, 3.8 € 3.9, mostram graficamente uma estatistica comparativa entre a
6rbita determinada ¢ a Orbita real, em posi¢io ¢ velocidade e os residuos nas trés
componentes, respectivamente
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Minimo 5.497247 m . Maximo 1.750275€-2 mfs
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012 —1
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Fig. 3.1 - Diferenga em posig&o entre Fig. 3.2 - Diferenga em velocidade entre
a Grbita determinada e a 6rbita real. a Gibita determinada e a orbita real.
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Fig. 3.9 - Residuos entre a érbita determinada
e a solugdo de navegagéo.

4.1 CONCLUSOES

Conforme o critério de convergéncia
adotado, os trés tipos de testes realizados
convergem no terceiro passo de iteracéo
do integrador. Isso demonstra a robustez
do filtro utilizado, ou seja, a teoria de
minimos quadrados aplicada a solugfo
de um problema ndo linear, como é o
caso da determinagfio de Orbita, se
mostra altamente eficiente e estdvel se
comparado, por exemplo, ao filtro de
Kalman que, embora também eficiente, é
bastante sensivel em estabilidade.

Pode-se concluir que os testes realizados s#o suficientes para verificar a funcionalidade
do método, ndo obstante outras situagdes possam ser verificadas, uma vez que seu
- comportamento supera as expectativas quanto 3 minimizagio dos erros entre a Grbita

determinada e a 6rbita real.
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