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Resumo

A estimacao de orbitas € um processo delicado, pois a extracdo incorreta do vetor de
estado do satélite origina uma analise errada da sua trajetoria, induzindo a que haja uma
remodelacao desnecessaria da sua posicdo. Desta forma, tanto a fonte utilizada para obter as

medicoes como todo o processo de estimacao sao de grande importancia.

Neste trabalho, determina-se a érbita de um satélite LEO (Low Earth Orbit) com base

num conjunto de medicdes efetuadas por dois satélites geostacionarios.

Este estudo foi realizado com o intuito de contribuir para um melhoramento nos

processos atualmente utilizados na determinacao de orbitas de satélites artificiais.

Tendo consciéncia da presenca inevitavel de incertezas, ruidos e erros,
computacionais e fisicos, provenientes tanto dos modelos matematicos como dos proprios
instrumentos utilizados, todas as medicoes realizadas pelos satélites geostacionarios foram
filtradas. Devido a dinamica nao linear do sistema, o filtro aplicado foi o de Kalman

estendido.

Apds a implementacao do filtro, verificou-se que o ruido existente é praticamente
eliminado. Assim, os resultados obtidos sao fiaveis e satisfatorios, sendo possivel manter a

estabilidade e controlo da orbita LEO com medicoes efetuadas por satélites geostacionarios.
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Abstract

Orbit estimation is a delicate process, since the incorrect extraction of the satellite
state vector provides a wrong analysis of its trajectory, inducing to a pointless remodeling of
its position. For that reason, the source used for the measurements and the entire estimation
process are very important.

In this work, the orbit of a LEO satellite (Low Earth Orbit) is determined based on a
set of measurements performed by two geostationary satellites.

This study was realized with the intention of contributing to an improvement on the
orbit determination problem.

Towards the unavoidable presence of uncertainties, noise and errors, both from the
mathematical models as well in the instruments used, all measurements made by
geostationary satellites were filtered. Due to non-linear dynamics of the system, the filter
applied was the extended Kalman filter.

After the implementation of the filter, the noise is virtually eliminated. So, the
results obtained are reliable and satisfactory, being possible to maintain the stability and
control of the LEQ’s orbit with these measurements.

Keywords

LEO Satellite, Low Earth Orbit, Orbit Determination, Geostationary Satellites, Nonlinear
Dynamics, Extended Kalman Filter.
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Capitulo |

I.1 - Introducao

Atualmente, a importancia das orbitas ndo geoestacionarias é cada vez maior, o que
desencadeia nao s6 um maior interesse neste tema como um desenvolvimento positivo deste
tipo de satélites. Dai, a sua sofisticacao estar a aumentar e a habilidade de prever as posicoes

e velocidades de forma precisa e exata ser cada vez mais indispensavel.

Os métodos de determinacao de orbitas (DO) evoluiram bastante ao longo dos Ultimos
50 anos, pelo contributo de especialistas provenientes tanto da propria industria envolvida
nesta area como também de organizacdes governamentais e universidades. As melhorias
ocorreram principalmente nas técnicas de modelacdo, permitindo a fusao de dados de

diversos satélites de rastreamento, posicionados em diferentes drbitas [1].

Johannes Kepler (1571-1630) foi um dos primeiros a contribuir para a progressao da
DO. Baseando-se nas observacoes astronomicas de Tycho Brahe deduziu que as drbitas eram
elipses com o Sol em um dos focos. Posteriormente, desenvolveu as suas trés leis empiricas do
movimento planetario [2] que constituem a solucdo completa para um problema de dois

corpos num movimento orbital [3].

Isaac Newton (1642-1727) em Philosophaie Naturalis Principia Mathematica, escreveu
as suas trés leis do movimento e a lei da gravitacao. Estas leis foram deduzidas em relacédo a
um sistema de coordenadas “inercial” que esta fixo no espaco ou em movimento com
velocidade constante mas sem rotacdo. Desta forma, mostrou que as leis empiricas de Kepler

podiam ser obtidas através da sua lei gravitacional [2].

A redescoberta do asteroide Ceres, em 1801, marcou a primeira vez que astrénomos

usaram observacoes passadas para prever uma orbita num tempo futuro [4].

No século XVIII, os trabalhos de Euler, D’Alembert, Lagrande, Lambert e Laplace
contribuiram para grandes avancos na determinacao de orbitas por observacoes astrondmicas,
através do estudo das perturbacoes das orbitas planetarias [2]. Assim, deu-se os primeiros

passos para o desenvolvimento dos métodos atuais.

Leonard Euler (1707-1783) foi o primeiro a utilizar métodos matematicos em vez dos
tradicionais métodos geométricos, para rotular os problemas de dinamica. Em 1744, escreveu
Theoria Motuum Planetarum et Cometarum, um método analitico para a solucdo de uma

orbita parabodlica a partir de trés observacoes muito proximas [4].



Johann H. Lambert (1728-1779) generalizou as formulas de Euler de modo a incluir as
orbitas elipticas e hiperbdlicas. Posteriormente, outros cientistas conseguiram obter solucoes
analiticas através do seu trabalho [4]. Na astrodinamica, a solucao de Lambert permite a

determinacdo de uma orbita entre quaisquer dois vetores de posicdo desde que conhecidos

[4].

No campo astronomico, Joseph-Louis Lagrange (1736-1813) é conhecido por encontrar

solucdes estaveis para um problema de trés corpos [4].

Pierre-Simon de Laplace (1749-1827) criou um método baseado apenas em angulos,
onde a proximidade entre eles ndo é um requisito [4], em oposicao ao método de Euler, que

necessita de pequenos angulos.

Porém, o grande avanco na determinacao de orbitas verificou-se com a elaboracao do
método dos minimos quadrados. Adrian Marie Legendre (1752-1833) e Karl Friedrich Gauss
(1777-1855) desenvolveram de forma independente este método. O trabalho de Legrende foi
publicado em 1806: “Nouvelles methods pour la determination des orbites des cometes” [5].
Gauss apesar de ter criado o seu trabalho em 1795 s6 o publicou em 1809, Theoria Motus

Corporum Coelestium [5], sendo ele creditado pelo desenvolvimento deste método.

Ainda no século XIX, as estatisticas foram introduzidas nos processos de estimacao e

mais alguns refinamentos foram feitos nos métodos conhecidos.

Josiah Gibbs (1839-1903) desenvolveu um método geométrico que trouxe melhorias ao
método dos minimos quadrados para a solucdo dos vetores de posicdo no primeiro e terceiro

tempo de observacao [4].

Samuel Herrick (1911-1974) desenvolveu uma abordagem para o método de Gibbs com
a série de Taylor, permitindo que problemas de um curto espaco de tempo possam ser
resolvidos. Esta técnica € utilizada em aplicacées modernas, como radares de observacao de

espacos proximos [4].

R. A. Fisher (1890-1962) desenvolveu em 1912 o Maximum Likelihood Estimate (MLE).
Este € um método de estimacdo estatistico, que expande o principio de Gauss de modo a
cobrir os erros estatisticos nao Gaussianos. O seu trabalho foi fortemente influenciado por

Kolmogorov e Weiner [4].

Andrei N. Kolmogorov (1903-1987) e Norbert Wiener (1894-1964) desenvolveram
independentemente, a técnica linear de estimacdo média dos minimos quadrados, em 1941 e
1942 respetivamente. A teoria combinada do filtro Wiener-Kolmogorov aplica a deducao de

Gauss, onde as equacodes lineares devem estar disponiveis para a estimacao da solucao [5].



J. W. Follin, em 1955, criou uma abordagem recursiva para derivar estimativas

atualizadas a partir de novas medicoes [5].

R. E. Kalman (1930- ) publicou “A New Aproach to Linear Filtering and Prediction

Problems” em tempo-discreto, filtragem recursiva média quadratica.

Peter Swerling (1929- ) publicou uma versao mais complexa do método de Kalman,
onde as equacdes da matriz da covariancia do erro sao atualizadas [5]. Os algoritmos de

Swerling e Kalman sdo variacées do método dos minimos quadrados de Gauss e Legendre [4].

Richard Bucy desenvolveu em conjunto com Kalman versdes de tempo continuo de

filtros sequenciais [5].

O filtro de Kalman-Bucy também é conhecido como “Extended Kalman” ou “Extended

Sequential Filter” - Filtro de Kalman Estendido.

Com o aparecimento de instrumentos de observacao, equipados com tecnologias e
poténcias computacionais um pouco superiores, foi possivel melhorar ainda mais a teoria de

Gauss e o filtro de Kalman.

Na década de 1960, os satélites que orbitavam a volta da Terra eram posicionados
com precisdes de centenas de metros, uma vez que estavam sujeitos a precisao da frequéncia
de radio, sistemas de medicao oOtica, modelos de forcas, técnicas de analise e tecnologia

computacional ainda um pouco primitiva [6].

Na década de 1970, a precisao melhorou para dezenas de metros devido aos avancos

na modelacao das forcas e avancos computacionais [6].

Atualmente, a tecnologia laser esta a ser implementada de modo a contribuir

positivamente no rastreamento de satélites [4].

I.2 - Satélites LEO

A estimacao robusta apresentada nesta dissertacao incide sobre as drbitas de satélites
LEO (Low Earth Orbit). Estas orbitas sao caracterizadas pela sua proximidade a Terra, isto é

orbitas terrestres baixas. Geralmente, situadas entre os 500-1500 km de altitude [7].

Este intervalo é estabelecido de forma a evitar a colocacao dos satélites na cintura de
Van Hallen, situada entre os 1500-5000 km de altitude, pois é uma zona que apresenta

elevada radiacao, o que deteriora e danifica gravemente os equipamentos e sistemas. Abaixo



dos 200 km também nao é aconselhavel coloca-los em orbita, porque o seu tempo de vida é

bastante curto devido a sua rapida deterioracdo por sobreaquecimento [8].

Atualmente, o interesse no estudo e aplicacdo deste tipo de érbita (LEO) tem vindo a
aumentar devido as suas inUmeras vantagens. Pois, como esta proximo da superficie terrestre
apresenta uma transmissdao de sinais com qualidade superior a dos satélites que estdo em
orbitas mais elevadas [7], mesmo que a posicao do recetor ndo permita uma visibilidade clara
para o céu, seja por influéncia de prédios, arvores ou outros obstaculos [9], estes satélites

apresentam menores atrasos na transmissdo e maiores angulos de propagacéo [7].

As orbitas de baixa altitude tornam possivel o uso de equipamentos, sistemas e
antenas de menores dimensdes com poténcias de transmissao bastante reduzidas [10], o que
traduz custos de servicos e equipamentos mais baixos para os utilizadores. Do ponto de vista
dos custos de lancamento e posicionamento, estes também sao inferiores, o que permite o
lancamento de varios satélites em simultaneo [11]. Daqui resulta uma transmissao de sinais
mais eficaz, pois os varios satélites ao operarem em conjunto constituem uma rede de
satélites que facilita a intercomunicacdo. Desta forma, asseguram a transmissao mesmo na
presenca de uma avaria pontual [10]. Além disso, o seu movimento continuo assegura a

transmissao/rececao de sinais em qualquer momento e em qualquer local [12].

Os satélites LEO caracterizam-se pelo seu movimento a elevada velocidade,
necessaria e vital para resistir ao arrasto atmosférico existente na altitude em que orbitam
[13] [14]. Este arrasto é criado pelo ar ai presente e causa uma degradacao orbital gradual
que impde a necessidade de usar motores e combustivel para possiveis correcbes orbitais, o
que também contribui para um desgaste do proprio satélite e consequente diminuicao do seu

tempo de vida, geralmente entre 5 a 10 anos [8] [11].

Perante o uso de uma velocidade elevada estes satélites possuem periodos de cerca
de 90 minutos. Assim, o tempo sobre determinada posicdo geografica é bastante curto, o que

dificulta a recolha de informacao e dados dessa regiao [10] [13].

Este problema pode ser contornado pela alteracdo da forma da orbita, por exemplo
adaptando a forma eliptica, ou entdo através da criacdo de uma rede de satélites com
diferentes orbitas [10] [13].

Atualmente, o grande problema que os satélites LEO enfrentam é os detritos que
orbitam & volta da Terra [15] [16].



Existem mais de 35 milhdes de detritos, principalmente partes de satélites antigos,
veiculos lancadores e residuos de combustiveis solidos que possuem velocidades

extremamente elevadas de até 7 km/s [17].

Por isso, além de garantir a correta colocacdo do satélite em érbita, as companhias
responsaveis tém de se certificar que estes ndo sao atingidos pelo lixo espacial. Esta ndo é
uma tarefa facil, sendo geralmente superada pelo uso de escudos e materiais de isolamento

que reforcam o revestimento do satélite [17].

Apesar destas limitacdes, os satélites LEO sdao muito Uteis em diversas areas. Nos dias
de hoje, sdo essenciais para reduzir o tempo de transmissao nas comunicacdes via satélite.
Assim, sao utilizados por estacoes espaciais, em reconhecimento militar e para verificacoes

de condicoes meteorologicas.

Estes também permitem que organizacdes governamentais e comerciais estejam aptas
a transmitir sinais de televisao, radio, telemdveis bem como completar missdes espaciais de

curto alcance.

I.3 - Satélites GPS

Para o bom funcionamento das orbitas LEO, os satélites GPS e todo o seu sistema sao

muitas vezes utilizados como uma fonte externa de aquisicao de dados.

O GPS refere-se a um sistema de posicionamento global (Global Positioning System)
pertencente ao departamento de defesa dos EUA, capaz de fornecer aos utilizadores servicos
relacionados a sua navegacao, tais como: posicdo tridimensional, velocidade, aceleracao,

desvios angulares e tempo com alta precisao, em relacao a um sistema de coordenadas [18].

A precisdo deste sistema esta sujeita a eficiéncia, desempenho e sofisticacdo do
equipamento recetor, mas geralmente os erros sao na ordem do metro e do nano-segundo
[16] [19].

O sistema GPS é constituido por uma constelacao de 24 satélites artificiais, que estao

distribuidos uniformemente por 6 6rbitas com 4 satélites em cada [18] [19].

Esta distribuicdo garante que pelo menos 8 satélites possam ser vistos em simultaneo,
em qualquer momento e de qualquer ponto da superficie terrestre [19]. Garante também uma
maior estabilidade na constelacao face a fatores perturbadores, como o vento solar e os

campos gravitacionais, pois os satélites sofrem todos aproximadamente a mesma influéncia.



Para além destes 24 satélites, a Forca Aérea Americana possui mais alguns em orbita,
de forma a manter uma cobertura global mesmo quando um dos satélites da linha base é
retirado de servico. Estes satélites adicionais também contribuem para um aumento no
desempenho e precisao do sistema em geral, mas ndo sao considerados como parte da
constelacao principal [16] [18] [20].

Os satélites GPS circulam a uma altitude de 20000 km aproximadamente, ou seja,
numa orbita MEO (Medium Earth Orbit) e completam duas voltas por dia, tendo cada orbita

um periodo de 12h aproximadamente [16].

O sistema de posicionamento global consiste em 3 segmentos: Espacial, Controlo e do
Utilizador.

I.3.1.a) Segmento Espacial

Como referido anteriormente € composto por uma constelacdo principal de 24
satélites ativos, que transmitem ondas de radio aos utilizadores. Esta constelacdo possui seis

planos orbitais elipticos com quatro satélites em cada plano.

Cada plano orbital possui uma inclinacao de 55° em relacao ao plano equatorial e de
60° entre as respetivas orbitas, o que confere um campo de visdo sobre a superficie terrestre
de 28° [18].

Cada satélite esta equipado com quatro relégios atomicos, sendo dois deles em césio

e os outros dois em rubidio [18].

Este segmento esta sob controlo e gestdo da Forca Aérea dos Estados Unidos da
América, que comprometeu-se a manter disponivel pelo menos os satélites da constelacao

principal, em 95% do tempo [20].

Atualmente, este segmento possui um total de 31 satélites em orbita (constelacao

principal e reservas) [20].

1.3.1.b) Segmento de Controlo

Este segmento consiste numa rede global de instalacées terrestres que rastreiam os
satélites GPS, monitorizam as suas transmissoes, executam analises e enviam comandos e

dados para a constelacao.



Atualmente é composto por uma estacao de controlo mestre no Colorado Springs, 12

antenas de controlo/comandos e 16 estacdes de monitorizacao [18] [20].

A estacao de controlo principal tem como objetivo enviar para cada satélite as suas
efemérides atualizadas e se for o caso, possiveis correcoes ao reldgio. Esta atualizacao

geralmente ocorre a cada 8 horas [18].

I.3.1.c) Segmento do Utilizador

Este segmento consiste nos equipamentos recetores de sinais GPS, com capacidade de
calcular o tempo e a posicao 3D do utilizador a partir da informacao transmitida pelos
satélites GPS [20].

1.3.2 - Aplica¢cbes do Sistema GPS

O sistema de GPS é um elemento essencial e muito importante para a transmissao e

globalizacao da informacao [20].

Nos dias de hoje, esta tecnologia é de facil acesso sendo possivel acede-la através de
um simples telemovel ou de um reldgio de pulso e marca presenca em centenas de aplicacoes

que afetam diretamente muitos aspetos da vida moderna [20].

O sistema GPS contribui para o aumento da economia, sendo utilizado em diversas
areas, tais como agricultura, construcdo, mineracdo, topografia, entrega de mercadorias,

entre outras [20].

Grandes redes de comunicacao, sistemas bancarios, mercados financeiros e redes de
energia dependem fortemente do sistema GPS para a sincronizacado e precisao do tempo,

como também para o bom funcionamento de muitos sistemas sem fios [20].

Este sistema também contribui para o salvamento de vidas, pois pode ser aplicado no
transporte evitando-se acidentes e em instrumentos de busca e salvamento. Também é
possivel utiliza-lo de forma a diminuir o tempo de chegada dos servicos de emergéncia e de

socorro, na previsao do tempo, monitoramento de terremotos e protecao ambiental [20].

O sistema GPS desempenha um papel fundamental em todos os sistemas de
transportes aéreos da proxima geracao (NextGen = next generation), reforcando a seguranca

de voo, contribuindo para uma melhor gestdo do espaco aéreo e aumentando a eficiéncia dos
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voos. Com as suas capacidades precisas, continuas e globais, oferece servicos integrados de
navegacao por satélite que satisfazem muito dos requisitos imprescindiveis aos usuarios da
aviacao. Esta navegacao e posicao espacial permitem a determinacao da posicao

tridimensional de todas as fases de voo e até na deslocacao da superficie do aeroporto [20].

Para além da ampla aplicacdo na superficie terrestre, é também cada vez mais
aplicado em tarefas e missdes espaciais, revolucionando e revitalizando a forma como as
diversas nacdes operam no espaco. E (til para os sistemas de orientacdo e gestdo de veiculos
tripulados, acompanhamento e controle das varias constelacoes de satélites, para a
observacao da Terra a partir do espaco e para o lancamento e rastreamento de veiculos
espaciais [20].

Estas sao apenas algumas amostras, pois todos os dias sao inventadas mais aplicacoes,

sendo estas limitadas apenas pela imaginacao humana [20].

Embora, o sistema GPS seja cada vez mais acessivel, possui uma grande limitacdo: o
controlo da sua constelacao de satélites pertence a uma nacado estrangeira. Apesar de ndo
haver indicios que o seu uso venha a sofrer restricoes, este € um aspeto importante que deve
ser tido em conta no planeamento de muitas missées, principalmente missdes espaciais e
mais delicadas, como é o caso das orbitas, com custos financeiros elevados, em que depender

inteiramente de uma tecnologia estrangeira pode trazer riscos.

I.4 - Satélites Geostacionarios

Para além dos satélites GPS, os satélites geostacionarios (GEO) sao também uma fonte

de aquisicao de dados que pode ser utilizada na determinacao de érbitas LEO.

O plano orbital destes satélites corresponde a zona equatorial da Terra, com uma
inclinacao de 0° e posicionados a uma altitude de 35900 km aproximadamente [16].

Sao caracterizados por se moverem na mesma direcao que a Terra acompanhando o
seu movimento, ou seja, a partir da superficie terrestre os satélites GEO parecem estar
“parados” (estdo sempre sobre a mesma regido geografica), completando desta forma, uma
rotacdo por dia. Esta caracteristica permite que as antenas terrestres tenham uma posicao

fixa, evitando o seu rastreamento constante [16].

Os satélites de comunicacao e meteoroldgicos sao exemplos de satélites posicionados
nesta orbita [16].



1.5 - Problematica da Estimacdo de Orbitas

A determinacdo da orbita é feita essencialmente através da estimacdo de um
conjunto de observacdes discretas da posicao e velocidade do satélite num dado instante,
sendo necessario estabelecer um referencial e um grau de precisdo, que depende da
importancia da aplicacdo a que se destina o uso da informacdo obtida [22]. Todas estas

equacoes sao equacoes de aproximacao.

O conjunto de observacodes inclui a realizacao de medicoes externas provenientes de

sensores terrestres ou espaciais e das medicdes dos instrumentos do proprio satélite [22].

As observacoes passadas compoem uma base de dados que permite estimar o estado
futuro do movimento do satélite, ou seja, é possivel determinar a orbita futura com base nas

observacoes passadas.

A determinacao de uma orbita e a sua propagacao sao consideradas probabilisticas,
uma vez que, as observacdes estdo sujeitas a incertezas aleatorias e sistematicas,
provenientes dos instrumentos de medicao e dos proprios modelos matematicos utilizados.
Assim, deve-se modelar o problema da forma mais adequada possivel de modo a cumprir os

requisitos minimos da missao [22].

Um satélite artificial é influenciado por uma vasta variedade de forcas externas, tais
como a gravidade terrestre, a resisténcia ao avanco provocada pela atmosfera, a gravitacao
de multi-corpos, a pressdao da radiacdo solar, efeito das proprias marés e até pelos seus
proprios propulsores. Caso ndo houvesse perturbacoes de qualquer natureza, a sua Orbita
poderia ser simplificada e modelada como um movimento kepleriano puro, onde apenas a
forca gravitacional age sobre o satélite, mas como tal facto diverge da realidade, verifica-se
que as perturbacdes afetam diretamente os elementos keplerianos que representam a orbita
[22] [23].

A selecao das forcas utilizadas na modelizacdo depende da exatidao e precisao
requerida no processo de DO e da quantidade de dados e informacdo disponiveis, que ira
resultar num conjunto de equacdes dinamicas ndo-lineares. Muitas vezes este modelo pode

ser simplificado ou reduzido sem por em causa o desempenho do processamento.

As incertezas computacionais e fisicas limitam a exatidao e precisao com que se
determina o estado do satélite. De um modo similar, os dados observados sdao também nao-
lineares em relacao ao estado de movimento do satélite, pois muitas das influéncias a que

esta sujeito podem nao estar incluidas nos modelos de observacédo aplicados [22].



O movimento orbital (processo dinamico) pode ser descrito de uma forma bastante
simplificada pelas seguintes equacdes diferenciais ordinarias vetoriais, definidas em relacao

ao sistema de referéncia inercial [23]:

. r
v=—G5+w (1.2)

Sendo,

r - 0 vector que contém as componentes da posicao (x,y,z), dado por:

r=./x%+y?+z2 (1.3)

v = [v; v, v3] - 0 vector que contém as componentes da velocidade;
w = [w; w, ws] - 0 vector do ruido e incertezas;

G - constante gravitacional da Terra.
Assim: X =[X; X; X3 X4 X5 Xt
Com:

X; =x%; X2=Y; X3 =12; X4 =X%; X5 =Y; Xe =7 (1.4)
Desta forma, a dinamica da trajetoria do satélite LEO é dada por:

(X, =X,=%

X.2=X5= y
X3=X6=Z
1%, =%= —G%+W1 (1.5)

X5:y:_G%+W2

(Xe =7%2=—-G2+w,
Que pode ser reescrita da seguinte forma:

X=fX)+w (1.6)
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Sendo, X, a condicao inicial, modelada como um vetor aleatério com distribuicao

normal [23].

As medicdes em coordenadas esféricas sao dadas por:

Y=(6,9¢)

Sendo,
(X1, y1,71) as coordenadas geocéntricas cartesianas do satélite LEO;
(Xg, Yer Zg) as coordenas geocéntricas cartesianas do satélite GPS;

Tem-se:

S O S e

0 = arctan <(y‘__y%))

(x _Xg)

(z) _Zg)

JGumx) 4 -ve) + (-2’

¢ = arcos

Portanto, em coordenadas esféricas, o sistema é definido por:

Y=hX)+a

Onde: a = [a; a, a3] € o vector das incertezas e ruido.

(1.7)

(1.10)

(1.11)
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I.6 - Objetivos do Trabalho

Este trabalho tem por objetivo estimar a drbita de um satélite LEO baseada numa

fusao multissensorial de dados.

Como meio externo para a aquisicdo da informacao foram utilizados dois satélites
geostacionarios. Apesar de um so satélite fornecer os dados necessarios a determinacdo de
orbita (DO), o uso de dois confere uma maior precisao, veracidade e robustez em relacao aos

ruidos.

Os dados provenientes dos satélites GPS nao foram analisados, uma vez que, a sua
aplicacdo exige uma recolha de informacdao de varios satélites da constelacdo e

consequentemente um aumento na complexidade de analise e tratamento de dados.

Esta dissertacdo também incide na elaboracdo de um método de filtragem robusta,

baseado no filtro de Kalman e a sua respetiva aplicacao em todos os dados obtidos.

|.7 - Estrutura da Dissertacao

No capitulo | é feita uma discussdo do desenvolvimento historico da determinacédo de
orbitas e uma abordagem aos componentes mais relevantes do sistema em estudo, isto é, os
satélites GPS, LEO e GEO. Neste capitulo também é exposta a problematica da estimacao de

orbitas e os objetivos de trabalho.

No capitulo Il é exposta a importancia da aplicacao de filtros na DO. Também é
realizada uma introducéo ao filtro de Kalman, bem como a alguns conceitos relevantes a sua

compreensao. Por fim, é descrito os métodos de fusao multissensoriais de dados.

No capitulo Ill, o problema de estimacdo de o6rbita de um satélite LEO é modelado e

simulado. Os seus resultados sao apresentados e analisados.

Apresentam-se as conclusdes e indicacoes para possiveis trabalhos futuros,

relacionados com este tema, no capitulo IV.
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Capitulo Il

II.1 - Introducao

Na determinacdo de drbitas é indispensavel a utilizacdo de métodos para a extracao
correta de informacao de um sinal com perturbacdes e é aqui os filtros desempenham um

papel crucial e fundamental.

Este capitulo visa o filtro de Kalman e todo o processo envolvido na filtragem de

sinais, que posteriormente sera aplicado no capitulo IlI.

II.2 - Filtragem de Sinais na Determinacao de
Orbitas

A construcao de um novo satélite, independentemente da sua aplicacdo, implica uma
grande responsabilidade por parte das agéncias espaciais que devem ser capazes de prever a

respetiva orbita com a maior precisao possivel.

Pois, na presenca de uma previsdo imprecisa ou incorreta, ha muitas vezes a
necessidade de alterar a altitude da orbita ou mesmo de remodelar o préprio satélite e a sua
atitude [24].

Assim, a concecao de uma ferramenta capaz de determinar orbitas com uma margem
de erro cada vez menor, deve ser fortemente motivada de forma a obter-se o melhor

desempenho possivel.

Deste ponto de vista, os métodos de filtragem sdo essenciais para a integracdo nao so
das observacoes e medicdes realizadas pelas diversas fontes, como também das equacdes da
dinamica de orbita, de modo a obter-se a posicdo e a velocidade do satélite com a maior

veracidade e rapidez possivel, caracteristicas determinantes para aplicacoes em tempo-real.

Em relacdo aos satélites LEO, a modelacao de erros incide essencialmente no arrasto
atmosférico, tanto a nivel das incertezas do seu efeito sobre o préprio satélite, como nas
incertezas associadas a densidade da atmosfera. A pressao solar é outra fonte de erro a ser
considerada, pois embora seja constante tem um impacto pouco estudado sobre a trajetoria,

devido a inadequada modelacao da irradiacao do proprio satélite ou a alteracdes temporais
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nos seus parametros. Para além disto, as informacdes sobre a sua atitude contém muitas

imprecisoes e incertezas, que variam consoante a sua forma e estrutura [24].

Muitas das variaveis de interesse, necessarias para a descricao do estado do sistema,
nao podem ser medidas diretamente dai os seus valores serem deduzidos indiretamente e a

sua veracidade e precisao serem prejudicadas pelas imprecisdes dos instrumentos utilizados.

Para os casos de rastreamento ou com movimento associado, é mais adequado

considerar as variaveis de interesse como sendo aleatodrias e continuas.

Uma variavel aleatdria é essencialmente uma funcao que mapeia todos os pontos do
espaco da amostra de nUmeros reais. Desta forma, X(t) indicard a posicdo esperada dessa

variavel para um determinado tempo [25].

I1.3 - Filtro de Kalman

11.3.1 - Sistema Estocastico

Para a determinacao de drbitas, considera-se o satélite como um sistema, neste caso
um sistema estocastico, ou seja, um sistema cujo estado € analisado e determinado com base

nas teorias de probabilidade - o estado é nao-determinista (aleatorio).

Sistema deterministico: é um sistema cuja previsao dos seus estados futuros nao é
obtida de forma aleatoria, isto €, a sua saida é prevista com 100% de certeza. Um modelo

deterministico produz sempre a mesma saida para uma dada condicao ou estado inicial.

Ao contrario de um sistema deterministico, um sistema estocastico ndo produz

sempre a mesma saida para uma dada entrada.
Alguns componentes caracteristicos deste tipo de sistema sao:
- Entradas estocasticas;
- Atrasos aleatorios no tempo;
- Perturbacoes e ruido modelados de uma forma aleatoria;

- Processos dinamicos estocasticos.
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Dado um sistema fisico qualquer, nomeadamente uma aeronave, um processo quimico
ou até mesmo um processo economico, para desenvolver a aptidao de analisa-lo e projetar
controladores eficientes e com as capacidades pretendidas, primeiro é necessario desenvolver
um modelo matematico que represente adequadamente alguns aspetos do seu
comportamento [26].

Para tal, é necessario estabelecer inter-relacdes entre as variaveis de interesse e as
entradas/saidas do sistema, através dos conhecimentos fisicos, das leis fundamentais e de
testes empiricos [26]. Desta forma, sera possivel analisar a sua estrutura e os seus modos de
resposta, e se desejavel, projetar compensadores que alterem as suas caracteristicas e
controladores que fornecam determinadas entradas, de forma a gerar as respostas
pretendidas [26].

Para observar os comportamentos do sistema é necessario possuir instrumentos de
medicao, aptos a medir os sinais de saida em relacdo as variaveis de interesse. Estas saidas e
as entradas introduzidas com conhecimento prévio, sdao as Unicas informacdes discerniveis
sobre o comportamento do sistema em estudo. Estes instrumentos de medicao sao de grande
importancia, pois se for projetado um controlador de feedback, as saidas provenientes destes

instrumentos sao os Unicos sinais disponiveis para as entradas do controlador [26].

Os sistemas deterministicos e as teorias de controlo apresentam algumas limitacoes

que tornam os métodos estocasticos preferiveis [26].

Estas limitacdes sao principalmente baseadas nas imperfeicdes dos proprios modelos
matematicos implementados, pois da vasta gama de modos e parametros conhecidos, estes
modelos apenas tém em consideracdao os que sdo criticos ou dominantes na resposta do

sistema, provocando a nao-modelacao de muitos efeitos [26].

Outra limitacdo esta na dinamica do sistema que é influenciada nao so6 pelas entradas
do controlador, mas também por perturbacées que ndo podem ser controladas nem
modeladas de uma forma deterministica. Para além disto, é necessario ter em conta que os
dados provenientes dos sensores nao sdo perfeitos nem completos, uma vez que, também

estdo sujeitos a sua propria dinamica, distorcoes e ruido [26].
Assim, desenvolveu-se os modelos estocasticos que visam essencialmente [26]:
- Incluir todas as incertezas de uma forma direta e pratica;

- Estimar e otimizar as quantidades de interesse, mesmo que os dados

disponiveis pelos sensores sejam incompletos e suscetiveis a ruidos e incertezas.
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- Independentemente das incertezas, otimizar o controlador do sistema de

modo a agir da forma pretendida;

- Avaliar as capacidades e a veracidade do desempenhado, das estimativas e

do proprio controlador, antes e depois da sua aplicacao.

11.3.2 - Nocdes de Probabilidade e Estatistica

A base da filtragem de sinais esta na probabilidade, por isso, neste topico serao

abordados alguns conceitos relevantes e aplicados no funcionamento dos filtros.

1I.3.2.a) Distribuicdo de Probabilidade de um Evento

Aleatorio

Dado um conjunto de variaveis aleatorias, independentemente da sua distribuicao, a

sua soma tende a seguir uma distribuicao normal (distribuicao Gaussiana) [25].
Assim, para um processo aleatorio:
X~N(u, 0?) 2.1

Isto €, um processo aleatorio continuo X, de distribuicido normal com média u e

variancia o (desvio padrao o). Esta distribuicao esta representada na figura seguinte.

A
Fx(x)

P

Figura Il.1 - Funcao da probabilidade da distribuicao normal (ou Gaussiana) [25].
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A distribuicao normal possui uma funcao da probabilidade da densidade de X, para o

intervalo —o < x < oo, definida por [25]:

fy(x) = e 2 o? (2.2)

Qualquer funcéo linear, de um processo aleatorio com distribuicao normal, possui

uma distribuicao linear [25].
Em particular, se X~N(j, 6%) e Y = aX + b entao:

Y~N(ap + b, a%c?) (2.3)
A funcao da probabilidade da densidade de Y é dada por:

1 _1 (y-(ap+b))?
hO) = e o (2.4)

Por fim, se X, e X, sdo independentes, com X; ~N(;, 6%) e X,~N(}u,, 63) entio:
Xi + X2~N(iy + 1z, 6 + 03) (2.5)
Sendo a sua funcao densidade:

1 (x=(ug +11)°
1 T2 T (a2.-2)

e (c3+03) (2.6)
’21‘[(6§+G%)

fx(x1 +%x3) =

11.3.2.b) Distribuicdo Condicional e a sua Esperanca

Matematica

Duas variaveis aleatdrias continuas sao estatisticamente independentes se [25]:

fxy(x,y) = fx()fy(y) (2.7)

- Regra de Bayes:
Sabendo que a probabilidade de um acontecimento A dado a ocorréncia de um

acontecimento B é denominada como probabilidade condicionada de A dado B entao [25]:
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__ p(AnB)
p(AIB) = o) (2.8)

Se os acontecimentos A e B forem independentes, a probabilidade de ambos

ocorrerem simultaneamente é [25]:

p(ANnB) = p(A) p(B) (2.9)

A regra de Bayes baseia-se na equacao (2.8) e permite especificar a probabilidade da

densidade de uma variavel aleatéria X dado (na presenca de) uma variavel aleatoria Y [25]:

fyix (W fx (x)
frpy (x) = FEE5 (2.10)
- Continuo-Discreto:

Dado um processo discreto X e um processo continuo Y, a probabilidade discreta da

funcao de massa de X condicionada a Y = y € dada por [25]:

fy (y1X=x)px(x)
Yz fy(yIX=z)px(z)

px(x1Y=y)= 2.11)

11.3.2.c) Relacdo entre o Espectro do Sinal e o Tempo

A autocorrelacdo é uma caracteristica dos sinais aleatorios, relacionada com o tempo

e de grande importancia pois, é a correlacao do proprio sinal ao longo do tempo [25].

A autocorrelacdo de um sinal aleatério X(t) nos tempos t; e t,, é definida por:

Rx(ty,t2) = E[X(t)X(t,)] (2.12)

Se o processo for estacionario, isto é, a densidade nao varia ao longo do tempo, a

equacao anterior ira depender apenas da diferenca T = t; — t,:
Rx(t) = E[X(D)X(t+ 1)] (2.13)

Como esta € uma caracteristica que varia em funcao do tempo, pode também ser
interpretada em relacdo ao seu espectro no dominio da sua frequéncia. Assim, para um
processo estacionario, a relacao espectral-temporal (relacdo Wiener-Khinchine) é dada por
[25]:
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Sx(jw) = S[Rx(D] = [~ Rx(v)e T dt (2.14)
Onde,

3] indica as transformacoes de Fourier

w indica o nimero de ciclos (2m) por segundo;

A funcao Sy (jw) denomina-se por densidade espectral de poténcia de um sinal aleatério.

11.3.2.d) Ruido Branco

Um caso particular do sinal aleatério € quando a funcdo de autocorrelacao € uma
funcao dirac delta §(t), esta € uma funcdo que é nula em todos os pontos excepto quando
T=0 [25]:

Ry (1) = {A par‘zt =0 (2.15)

Sendo, A a magnitude (valor constante).

Neste caso, onde a autocorrelacdo é um “pico”, a transformacao de Fourier resulta
num espectro de frequéncia constante, como é possivel observar nos graficos da figura I1.2.
Esta é uma definicdo de ruido branco, em que as funcdes Ry e Sy possuem grande importancia
na frequéncia do espectro, mas nao se correlacionam consigo proprias ao longo do tempo,
exceto no presente (t = 0). Por isso, o ruido branco é considerado independente, ou seja,
uma amostra do sinal num determinado tempo é completamente independente de outra

amostra em outro tempo [25].

A A

Ry(v) Sx (o)

A\ 4

- >
-t 0 T 0 m

Figura 1.2 - Representacao do ruido branco em funcao do tempo e da frequéncia

respetivamente [25].
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Muitas vezes, os sinais aleatorios podem ser modelados como filtros ou em forma de
ruido branco. Isto significa que é possivel filtrar a saida de uma fonte hipotética de ruido
branco, de modo a tornar o seu ruido ndo-branco, que por sua vez tera uma banda limitada no

dominio da frequéncia e uma correlacao maior no dominio do tempo [25].

11.3.3 - Introducao ao Filtro de Kalman (classico)

Atualmente existe uma vasta gama de ferramentas matematicas capazes de analisar
os sistemas estocasticos a partir de medicées com ruido. A mais conhecida e utilizada é o

Filtro de Kalman.

O filtro de Kalman pode ser descrito como um algoritmo 6timo recursivo utilizado no
processamento de dados. E considerado 6timo por possuir a capacidade de incorporar toda a
informacao disponivel, ou seja, processa todas as medicoes disponiveis, independentemente

da sua precisao, de modo a estimar o valor atual da variavel de interesse. Assim, utiliza [26]:

- 0 conhecimento do proprio sistema e as medicoes da dinamica dos seus

instrumentos;

- a descricdo estatistica do ruido do sistema, medicdes dos erros e as

incertezas dos modelos dinamicos;

- qualquer informacao disponivel sobre as condicdes iniciais das variaveis de

interesse.

A

E recursivo, pois nao requer que os dados anteriores sejam mantidos e reprocessados

em cada instante que uma nova medicao é feita.

O filtro de Kalman combina toda a informacédo e dados disponiveis juntamente com o
conhecimento prévio do sistema e dos seus instrumentos, obtendo assim uma estimativa das
variaveis de tal forma que o erro é estatisticamente minimizado. E por isso que este filtro

apresenta superioridade em relacao aos outros na obtencao de resultados [26].
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11.3.3.a) Filtro de Kalman Discreto (FKD)

O filtro discreto é utilizado quando o estado de um sistema linear e estocastico é

estimado em pontos discretos no tempo.
O seu processamento e equacoes podem ser divididos em dois grupos:

1. Equacoes time update - equacoes de previsao;

2. Equacbes measurement update - equacoes de correcao.

O primeiro grupo de equacdes € responsavel por projetar o “estado atual” num tempo
futuro (tempo seguinte ao atual) e estimar a covariancia do erro. Desta forma, é possivel
obter uma estimativa a priori do tempo seguinte. O segundo grupo de equacoes € responsavel
pelo feedback, ou seja, efetua a incorporacao da nova medicao na estimacao a priori de

forma a obter uma melhor estimativa a posteriori [25].

A figura seguinte ilustra um ciclo do filtro de Kalman discreto, onde o time update
projeta a estimacao do estado corrente e o measurement update ajusta a estimativa

projetada através da medicao realizada nesse tempo [25].

Y

Time Measurement
Update Update

R—~>

Figura 1.3 - Representacao de um ciclo do filtro de Kalman discreto.

As equacoes time update para um estado X € R sao [25] [27]:

R = ARy_; + Buy (2.16)
Pc = AP_;AT +Q (2.17)
Onde,

i representa a estimacao a priori do estado no passo k e é definido em X € R".

i representa a estimacao a posteriori do estado no passo k e é definido em Xj € R".
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A : representa uma matriz n X n que relaciona o estado no tempo anterior (isto €, no passo

k — 1) e o estado atual (isto é, no passo k).

B : representa uma matriz n x | e relaciona a entrada do controlador u e a entrada do estado

X.

u : entrada do controlador opcional. E definido em ue ®!.

P : corresponde a estimativa a priori da covariancia do erro.

P, : corresponde a estimativa a posteriori da covariancia do erro.

Q : é a matriz da covariancia do erro do processo.

As equacdes measurement update para o filtro discreto sao [25]:

Ky = PcHT(HP HT + R)? (2.18)

Rk = Rjc + Ky (zy — HR}) (2.19)

P, = (I — KyH)P; (2.20)
Onde,

H : representa uma matriz m X n e relaciona o estado com a medicao z.

A medicao z € R™ é dada por:
7 = Hxy + vi (2.21)
vk : representa o ruido das medicdes.

R : corresponde a covariancia do erro das medicoes.

K : representa uma matriz n X m denominada por ganho ou factor de mistura. Minimiza a

covariancia do erro da estimativa a posteriori.

A diferenca ( zx — HXy ) é conhecida como residual e reflete a discrepancia entre a

medic&o prevista, HX, e a medicao atual, zj.
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11.3.3.b) Filtro de Kalman Estendido (FKE)

Muitas vezes os sistemas estocasticos sao definidos por processos ndo lineares, como
na determinacao de orbitas. Neste caso, o filtro discreto de Kalman ja nao é adequado mas

sim a sua forma estendida.

O filtro de Kalman estendido é um filtro que possui a capacidade de linearizar a
média e covariancia corrente, ou seja, lineariza a estimacao a volta do valor atual através das

derivadas parciais das funcoes que definem o processo e as medicoes [25].

Tal como acontece com o filtro discreto, este também possui dois grupos de
equacoes, assim para um vetor de estado x € R", as equacOes time update sao dadas por [25]
[27]:

Ry = fRy—1, ug, 0) (2.22)
P = AxPi1 A% + Wi Qpy WY (2.23)
Onde,

f : representa a funcao nao linear que relaciona o estado no tempo anterior (isto €, no passo

k — 1) e o estado atual (isto &, no passo k).
uy : representa a funcao condutora (associada ao controlador, se existente).

A : representa uma matriz Jacobiana da derivada parcial da funcao fem relacao a x no passo

k dada por:
ofy;
Arii. = —2 (Ry_q, Uy, 0 (2.24)
[i,i]k 6x[j]( k-1, Uk, 0)

W : representa uma matriz Jacobiana da derivada parcial da funcao fem relacao a w no passo

k dada por:
_ Oy oo
Wi = Fw,; Rk W 0) (2.25)

Sendo,

Qy : a covariancia do erro do processo no passo k .
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As equacOes measurement update para este filtro sao [25]:

Ky = P HE (H P HE + ViR Vi) 2 (2.26)

Rk = X + Ki(z — h(xg, 0)) (2.27)

P = (I — K H) P (2.28)
Onde,

H : representa uma matriz Jacobiana da derivada parcial da funcao h em relacao a x no passo

k dada por:
_ 9hpy
Hiijhe = 5y Koo 0) (2.29)

%y : corresponde a aproximacao do estado e é obtida por:
Xk = f(Rk-1, ux, 0) (2.30)

V : representa uma matriz Jacobiana da derivada parcial da funcao h em relacao a v no passo

k dada por:

Vi jix av[ —1 (%, 0) (2.31)

v : representa o ruido das medicoes.

7, : corresponde a medicao, definida em z € R™ dada por:

Zx = h(Xy, Vi) (2.32)
h : representa uma funcao nao linear que relaciona o estado Xj com a medicao zj .

No rastreamento de drbitas de satélites a volta da Terra, o vetor de estado x, €
desconhecido. Este estado corresponde a posicdo do satélite no tempo k em relacdo a um
sistema de coordenadas esféricas com origem no centro da Terra. Estas medicdes nao podem
ser realizadas diretamente, por isso sao rastreadas por fontes externas que calculam a

distancia até o satélite em questdo e os seus respetivos angulos de rastreamento. Assim, é

possivel obter as medicdes Zy.
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11.3.4 - Limita¢des do Filtro de Kalman

Apesar da atual empregabilidade dos filtros de Kalman e dos seus bons resultados,

estes apresentam algumas limitacoes.

Para a implementacao do filtro discreto € necessario que o problema seja descrito

através de um modelo linear e as incertezas a ele associado sejam brancas e gaussianas [26].

As limitacoes do filtro estendido ocorrem apods as transformacdes da linearizacdo do
modelo, pois a distribuicao (ou a densidade no caso continuo) das variaveis aleatorias ja nao
segue a conhecida distribuicao normal, assim este filtro passa a ser apenas um estimador de

estados ad hoc que aproxima, por linearizacao, a regra de Bayes [25].

11.3.5 - Fusao Multissensorial de Dados

A fusdao multissensorial de dados representa o conjunto de teorias, técnicas e
ferramentas que visam a combinacdo de dados provenientes de varios sensores. Desta forma,

0 seu objetivo principal € combinar e melhorar a qualidade da informacao disponivel [27].

O conceito geral do processo de fusao é obter varias medicoes de diversas fontes e
combina-las, de modo a que o resultado final apresente qualidades superiores ao que seria

esperado se os dados fossem utilizados individualmente.

A maior dificuldade desta abordagem reside na escolha do processo mais adequado
para a combinacao de dados [27]. Nesta dissertacao a fusao é realizada através do uso de um
conjunto de dados que possui informacao a priori, pois tendo em conta que a determinacao
de drbitas esta inserida no ambito estatistico, esta é a abordagem que apresenta melhores

resultados.

O método generalizado de Millman (MGM) é a ferramenta mais adequada para

combinar duas ou mais estimacdes (correlacionadas ou nao) [28] e é apresentado de seguida.

Sendo N o nimero de estimativas locais de um vetor X € R™* onde n, é um espaco
dimensional Euclidiano e X;,(i = 1,2,...N), as matrizes de covariancia do erro das

estimacoes relacionam-se por [28]:
Pij = COU(ii, ij) (2.33)
Com, X, =x—%;ei,j=1,..,N
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O objetivo deste método é encontrar uma estimativa linear 6tima de x sob a forma:

£=YN % (2.34)
Y =1y, (2.35)
Onde,

¢; € a matriz de peso constante e dimensdes 1, X 1.
I, € uma matriz identidade com dimensao n,.
Assim, é possivel obter a matriz global da covariancia do erro:
P = Zﬁ\’:l 2?:1 Ci P”CT (2.36)

]

Através do MGM as matrizes ¢; podem ser obtidas através da minimizacao do critério

[28]:
J(ci, ¢ ycn) = E (”x -y, cia?i”Z) (2.37)
Ao qual conduz para as seguintes equacoes lineares:
Nci(Py— Pin) + en(Pyj — Pun) = 0 (2.38)
Lici=Iy, (2.39)

Com,j=12,..,N—-1

E importante referir que as relacdes entre as expressdes (2.34), (2.36), (2.38) e (2.39)

representam o método generalizado de Millman para N > 2.

Nesta dissertacao, sao utilizados dois satélites geostacionarios como fontes externas,
ou seja, N = 2. Analisando este caso concreto, o método de Millman pode ser reescrito e

simplificado da seguinte forma:
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- Se as duas estimativas sao correlacionadas entre si, o MGM é reduzido a formula de

Bar-Shalom-Campo:

X = C15C\1 + C25C\2 (240)
c1 = (Pyy = Py1)(Piy + Pyy — Py — Ppy)7t (2.41)
c; = (Pyy — P1p)(Piy + Pyy — Pip — Ppy) 7t (2.42)

- Se as duas estimativas nao sao correlacionadas, isto é, P;, = P,; = 0 entao:

X = C15C\1 + C25C\2 (243)
c1 = Pyy(Pyy + Pyy)7? (2.44)
c; = Py (P14 Pyp)7? (2.45)

Dado um sistema estocastico linear discreto qualquer, definido por [28]:

Xgy1 = ka + GWk (2.46)
2P = HOx, + v (2.47)
Onde,

FeRxxnx  [HU)e RNzX0x o G € ROx*Dw 530 matrizes conhecidas.

X) € R™ é o estado imensuravel do sistema.

Z,((])E R"z sdo as medicdes provenientes do sensor j (j = 1, ...,S) no tempo k.
Wi € RO e v,E] )E R"z sdo os ruidos do estado e das medicdes, respetivamente. Estes ruidos

seguem uma distribuicdo Gaussiana e branca, sendo mutuamente independentes e também

independentes do estado inicial do sistema.

E possivel encontrar a estimativa do estado do sistema X desde que as medicdes 'z

sejam dadas.

'7 & definido por:
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ly = (2o, Z1, -\ 21] (2.48)

Geralmente a estimacao esta sob a forma de uma funcdo densidade de probabilidade

A l = . .. ST
condicionada p(xj | "z) ou entdo sob a forma de dois momentos condicionados, a média

Xien = E (x| 'Z) e a matriz de covariancia Py = cov(xy | '2).

Portanto, a solucao geral do problema de estimacao é dada pelas relacoes recursivas
funcionais conhecidas, tanto para a previsao (k>l) e filtragem (k=l) como para o alisamento
(k<l) [28].

Estas relacoes sao resolvidas e obtidas através de um sistema linear Gaussiano.
Para o caso de um sensor, isto &, S=1 tem-se:

» Afiltragem;

» 0 alisamento:

11.3.5.a) Filtragem

A filtragem (k=l) é obtida através do filtro de Kalman e do método simplificado de
Millman [28]:

Xrik = Xiie—1 + K (2 — HXgppe-1) (2.49)

0 ganho de Kalman K, pode ser interpretado como a fusao de duas estimativas, sendo

estas:

1. Ainformacao prévia (a priori) Xy x—1-

2. A estimativa de maxima probabilidade (maximum likelihood - ML) do estado f,’é“.
ML = (HTR™*H) *HTR 1z, (2.50)

Onde, Py, = (HTR™IH)™! é matriz de covariancia baseada apenas nas medicoes

Ao reescrever a equacao (2.49) sob a forma do método de Millman, obtém-se:

Xk = €1%1 + 2%, (2.51)
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Sendo,

X1 = Xklk-1
522 = fllyL

_ -1
€1 = PriePriic—1
Cy = Py Pt

2 klkt ML

Pye = (P + H'RT'H) ™

11.3.5.b) Alisamento

0 alisamento (k<l) ao contrario da filtragem, possui mais dados disponiveis. Portanto,

a estimativa filtrada é alisada através de .1z = [Zg41, o) Z1]-

Estes dados sao processados pela informacao do filtro, obtidos no tempo passado com

condicao inicial zero [28].
Esta estimativa é dada por [28]:

R = Skt Fren (2.52)
Onde,

S = Pk_ul e corresponde a matriz de precisao.

Yk € a estimativa proveniente da informacao filtrada realizada no tempo passado.

Deste modo, as equacdes de fusao sao:

P = (In, + Ki) Py (2.54)
Rie = (In, — Kic)Ziie + PeFn (2.55)
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Nesta dissertacdo o método de Millman é utilizado para fundir a informacao obtida
pelos dois satélites geostacionarios e dai resultar uma estimacao da orbita LEO com melhores

qualidades, fiabilidade, precisao e robustez.
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Capitulo Il

l1l.1 - Introducao

Neste capitulo as orbitas LEO e GEO serdao determinadas, modeladas e simuladas com
auxilio da ferramenta computacional, Matlab.

Como ja referido nos capitulos anteriores, a filtragem de sinais foi feita através do
filtro de Kalman estendido.

1.2 - Determinacéo da Orbita do Satélite LEO

Para determinar a orbita do satélite LEO é necessario estabelecer primeiro a sua
altitude, isto €, a distancia da superficie da Terra até ao perigeu ( h,) e apogeu (h,), que
constituem os pontos mais proximo e afastado da orbita em relacdo ao corpo central (Terra),

respetivamente.

Assumindo:
h, = 300 km
h, = 850 km

A figura seguinte é uma representacao em 2D de alguns parametros necessarios para

os calculos da determinacao da orbita.

Figura l1l.1 - Orbita eliptica.
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Sendo R; = 6378 km o raio da Terra, € possivel calcular as seguintes distancias:
r, = Ry + hp = 6378 + 300 = 6678 km (3.1)
r, = Ry +h, = 6378 + 850 = 7228 km (3.2)

Para uma orbita eliptica, a excentricidade (e) deve pertencer ao intervalo [0,1].

Dada por:

ra—Tp

. (3.3)

ra+rp

Ao substituir pelos valores anteriormente calculados, obtém-se:

_ 7228-6678
T 7228+6678

= 0,039551

Verifica-se que esta orbita cumpre o requisito da excentricidade.

Os restantes parametros foram calculados da seguinte forma:

__ Tatrp 722846678

a=— > = 6953 km (3.4)

b= /T, X1, = V7228 + 6678 = 6947,56 km (3.5)

p= 2:1—:*’ = 6942,12 km (3.6)
Ao reescrever p como:

p= h—: (3.7)

Onde,

u é o parametro gravitacional padrdao da Terra, com um valor tabelado e constante de
Urerra = 398600 km?3/s?

h é um parametro orbital. Substituindo a equacdo (3.7) pelos valores ja calculados

anteriormente, é possivel obter o seu valor:
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h2

6942,12 =
398600

© h =52603,52 km?/s (3.8)

E de notar que este valor é constante ao longo da trajetdria do satélite.

O seu periodo é dado por:

T=— (3.9)
Sendo,

A = 1t X a X b a area da elipse. Substituindo tem-se:

A =T X 6953 X 6947,56 = 1,51759 X 108 km?

2%1,51759%x108

Logo, T =
52603,52

= 5769,92 segundos

1.3 - Equacées da Dindmica de Orbita

Considerando que o satélite move-se no plano equatorial da Terra, cujo centro
corresponde a origem da orbita, as equacdoes do movimento para as posicdes do satélite em

coordenadas esféricas (r, 0) sao:

ey — ()2 — SMe | Fr(®
r(t) = r(t)o(t) ey + V. (3.10)

G(t) = _2 F(1)0(D)? Fg ()

r(t) Mgr(t) (3.11)

Onde,
M,: massa da Terra;
G: constante gravitacional da Terra;

Mg: massa do satélite;

F.(t) e Fg(t): séo as forcas exercidas sobre o satélite nas direccoes r e 0, respetivamente.
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A orbita possui uma forma eliptica e é definida, em coordenadas esféricas, por:
2T
o(t) = -t (3.12)

a(1-e?)  a(1-e?)
1+e.cos(0(t)) - 1+e'COS(ZTT[t )

r(e() = (3.13)

Sendo,
T : o periodo do satélite, em segundos;
a : é um parametro orbital;
e : € a excentricidade da orbita, 0 < e < 1.

Reescrevendo as equacoes anteriores em coordenadas cartesianas, no plano xy tem-

x(0) = r(08(1)). cos(B(D) + & (V) (3.14)
y(®©) =r(8(D).sin(6(1)) + & (1) (3.15)

Onde,
&x(t) e &, (t) correspondem ao ruido e perturbacdes de distribuicéo normal.

Contudo, por conveniéncia as equacdes do movimento sdo substituidas por um sistema

equivalente de quatro equacdes diferenciais de primeira ordem, assim, considerando:

F.() =0 (3.16)

Fo(t) =0 (3.17)
Tem-se:

X1 = r(t) — e’

1+e.cos(2?ﬂt)
X, = T(t)
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X3 = 0(t) — (%“t)
Xy =00 — =
Onde,

X3 corresponde ao desvio do angulo.

Desta forma, o sistema é descrito por:

(3.18)

(3.19)

X2(t)

a(1—e?) 2m\ 2 GM
: <x1(t)+—2n >.(X4(t)+?) - <
X1 1+e.cos(?t) a(1-e?)
. X1 (O+————F5~
Xy _ 1+e.cos(Tﬂt
X3 X4(t)
X4 2%, (0).(x4 (O +57) Fo(t)

- a(1—e2) 2

D+—————+—~ a(1—e?)
O e cos G MS("l“)*He.ws(zT“t))
Estas equacdes constituem um modelo estado-espaco nao-linear com entradas e
saidas.

A entrada de controlo é dada por: u = (F,, Fg)T e a saida por xs.

Perante perturbacdes a variavel de estado do sistema, no tempo t é dada por:

(x1 (1), %2 (1), x3(0), X4 (1)) = (81,82, 83, 84)

ll.4 - Determinacdo da Orbita do Satélite GEO

O satélite GEO possui uma posicao fixa em relacdo a Terra. Assim, as suas

coordenadas geocéntricas cartesianas foram assumidas como:

Xy =0 Yy =0 zg = 42278 km
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Isto significa que a sua posicao esta fixa e a uma altitude de 42278 km do centro da

Terra (assumindo que o valor do raio da Terra € 6378 km e a altitude da superficie terrestre é

35900 km). Este satélite esta num plano normal ao plano orbital de LEO.

Contudo, se o referencial for considerado fixo com origem no centro da Terra, tal

como acontece com o satélite LEO, as suas equacdes de movimento serdo dadas em

coordenadas esféricas por [29]:

i) = r(D(1)? — e 4 18

r(t)2 Mg
P LI 0!
e(t)_ 2 r(t) +Msr(t)

A orbita geoestacionaria pretendida é dada por [29]:

(t) =0, + Qt
3 ,GMe
r(t) = RO = 02
Fr(t) =0
Fe(t) =0
Sendo,

Q) : a velocidade angular da Terra.

(3.20)

(3.21)

(3.22)

(3.23)

(3.24)

(3.25)

Substituindo as equacoes do movimento por um sistema equivalente de quatro

equacoes diferenciais de primeira ordem, tem-se:

x; =r() — Ry
X, = T(t)
X3 == 0(t) — (0, + QF)

X, = 0(t) — Q

Desta forma, o sistema € descrito por:

. / X, (1)
. (x1(8) + Ro). (x4 () + Q)% —

GMe
X2 | i (x1(D+Rp)?2 = Mg |
X3 X4(1)
%, 2064 (0+0) Fo(t
x1(D+Rg M;s(x1(D)+Ro)

o)

)

(3.26)

(3.27)
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Estas equacdes constituem um modelo estado-espaco nao-linear com entradas e
saidas.

A entrada de controlo é dada por: u = (F,, Fe)T e a saida por X3.

A orbita geoestacionaria corresponde a seguinte solucao de equilibrio:
(x1,X5,X3,X4) = (0,0,0,0)
F.(t) =0

Fe (t) =0

l1I.5 - Modelacdo e Simulacao do Problema

A determinacao da drbita do satélite LEO foi efetuada através da informacao obtida a
partir de dois satélites GEQ’s, posicionados num plano perpendicular ao seu plano orbital, a
uma distancia de 42278 km da origem (centro da Terra). Estes satélites estao em faces
opostas da orbita, como demonstrado na figura seguinte:

Figura IIl.2 - llustracao da orbita LEO e dos satélites GEO.

A orbita LEO foi colocada no plano xy do referencial. A simulacdo da sua trajetoria e
das respetivas posicoes dos satélites GEQ’s foi realizada com base nas equacdes expostas
anteriormente e com o auxilio da ferramenta computacional: Matlab.

Assim, utilizando os valores apresentados no capitulo lll.2 em conjunto com as
equacgdes (3.12) e (3.13), foi possivel definir a orbita LEO em funcdo do tempo. Em
coordenadas esféricas e para este referencial, tem-se:

2

0160 () = ;ﬂt (3.12)
_ a(1—e?)

rleo(e(t)) o 1+e.cos(00 () ) (3.13)

Preo =0
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Convertendo em coordenadas cartesianas:

Xieo = T1e0COSPerSiN0 (A.1)
Yieo = T1e0COSPeoCOSO, ¢, (A.2)
Zieo = TieoSINPieo (A.3)

Estas equacoes sao apresentadas mais detalhadamente no anexo A desta dissertacao,
mas com uma nomenclatura diferente para as coordenadas esféricas e em [30].

As coordenadas cartesianas dos satélites GEO’s sao:

xgeo 1= 0 ygeo 1= 0 deO 1= 4‘2278 km
Xgeo2 = 0 Ygeoz =0 Zgeo2 == —42278 km

Na figura seguinte apresenta-se uma ilustracao grafica deste modelo, em coordenadas
cartesianas, a sua origem corresponde ao centro da Terra:

—+— (rbita LEO
—+— Satélite GEO 1e 2

x 10

8000

-8000 -8000

Figura IIl.3 - Representacao 3D da drbita LEO e satélites GEO.
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A trajetoria a vermelho representa a orbita eliptica de LEO, sendo o seu eixo maior
igual a 13906 km e o seu eixo menor 13895 km.

Como os satélites GEQ’s estao fixos em relacdo a este referencial, as suas posicoes
sao representadas por pontos, neste caso, assinalados a azul sendo respetivamente
(0,0,42278) e (0,0,-42278).

Apos estabelecer todas as posicoes, é necessario efetuar as medicoes com os satélites
geostacionarios e posteriormente analisa-las. Este procedimento é idéntico para ambos os
satélites GEQ’s, por isso, a simulacao foi realizada apenas para um deles.

E importante referir, que para tal é necessario situar o referencial no centro do
satélite GEO, ou seja:

Xgeo = 0; Ygeo = 0; Zgeo = 0

Desta forma, as novas coordenadas do satélite LEO sao dadas por (x,y, z). Sendo:

x=Rg; Y =VYieo = Ygeo 5 Z = Zieo — Zgeo 5
Onde,

R, = 42278

O grafico da figura lll.4 ilustra a medicao de trajetoria real, isto €, sem ruido,
realizada pelo satélite GEO em coordenadas cartesianas.

Esta orbita esta no plano yz e a coordenada x € igual a 42278. Este valor representa a
distancia entre o satélite GEO e o plano orbital de LEO. A sua orbita possui um eixo maior
igual a 13906 km e um eixo menor de 13895 km, o que permite validar as medicées efetuadas
pelo satélite GEO, uma vez que sao idénticas as dimensdes calculadas e estipuladas
inicialmente.
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Medi¢des do satélite GEO (sem ruido) - coordenadas cartesianas

" 4.2279
4.2279

4 E .
x 10 4 4.2277

X

Figura Ill.4 - Representacao da trajetoria LEO através das medicdes realizadas pelo
satélite GEO (coordenadas cartesianas).

A mesma representacao em coordenadas esféricas:

Medi¢des do satélite GEO (sem ruido) - coordenadas esféricas

theta

Figura IIl.5 - Representacao da trajetoria LEO através das medicoes realizadas pelo
satélite GEO (coordenadas esféricas).
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No grafico da figura IIl.5 a coordenada r corresponde a uma distancia e varia ao longo
do tempo. Esta distancia refere-se a hipotenusa do triangulo formado entre o plano da orbita
LEO e a distancia R,, ou seja:

/ Jcateto 1

cateto 2

Figura Ill.6 - Representacao da distancia r.

Na figura Ill.6 o cateto 2 é igual a R, e o cateto 1 varia consoante a posicdo de LEO.
Os seus valores foram obtidos através da equacao (3.13), esta variacao influéncia diretamente
a distancia r, dai a consequente variacao presente no grafico da figura Ill.5. Ainda em relacao
a este grafico, as coordenadas 0 e ¢ correspondem ao azimute e a elevacao, respetivamente.

Como mencionado anteriormente todas as medicoes estdao sujeitas a ruidos e
incertezas e é importante té-los em conta e adicionar aos valores medidos para que os
resultados sejam mais realisticos.

O ruido associado a todas as medicoes deste processo foi assumido e segue uma
distribuicao normal, dada por N~(0,15).

Medigdes do satélite GEO - coordenadas cartesianas

Sem ruido
Com ruido

42274

47 42074

Figura l1l.7 - Medicdes obtidas pelo satélite GEO com e sem ruido (coordenadas cartesianas).
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No grafico anterior, a trajetoria a azul corresponde a orbita LEO sem ruido, isto &, a

sua orbita real; e a trajetoria a vermelho corresponde as medicoes dessa orbita com ruido

associado. Se tivéssemos tido em conta as medicbes a vermelho, o satélite teria sido

posicionado com um erro de 4,2619 km (4 km aproximadamente). Este erro apesar de ser

aleatorio foi assumido como constante e igual para todas as coordenadas, por isso é

invariante ao longo do tempo como demonstrado nos graficos da figura I11.8.

tempo

Figura Il.8 - Erro presente nas medicoes.

-3.5
-4
x
-4.5
-5
5.5
1000 2000 3000 4000 5000
tempo
-4.2619
-4.2619
-4.2619
-4.2619
-4.2619
0 1000 2000 3000 4000 5000
tempo
-4.2619
-4.2619
-4.2619
-4.2619
-4.2619
0 1000 2000 3000 4000 5000

6000

Verifica-se assim que a presenca de ruido influencia negativamente o resultado,

distanciando-o da realidade. Tal como acontece com as medicobes em coordenadas

cartesianas, as coordenadas esféricas sao sujeitas as mesmas incertezas, originando as

seguintes alteracoes:
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MedicBes do satélite GEO - coordenadas esféricas

5 4278

— Sem ruido

Com ruido

Figura I11.9 - Medicoes obtidas pelo satélite GEO com e sem ruido (coordenadas esféricas).
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Figura 111.10 - Medicoes obtidas pelo satélite GEO com e sem ruido (coordenadas esféricas) em

funcao do tempo.
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No grafico da figura Ill.10 as coordenadas esféricas estdo representadas em funcao do
tempo. Tal como anteriormente, a trajetoria a azul representa as medicoes sem ruido e a
vermelho com ruido. A diferenca é evidente e é importante té-la em conta para que o modelo
simulado seja realistico.

Os angulos 6 e ¢ possuem uma alteracao de aproximadamente 5 graus. O valor € igual
para ambos, pois como anteriormente mencionado, o ruido associado é igual e constante ao
longo do tempo e para ambas as coordenadas, por isso, a variacao é sempre a mesma.

A coordenada r apesar de possuir o mesmo erro, apresenta uma variacao de diferente
valor. Isto acontece por referir-se a uma distancia e consequentemente possuir valores de
grandezas superiores, dai verifica-se que influéncia gerada sobre esta coordenada é diferente
perante o mesmo erro.

Para combater este problema e garantir que o satélite é posicionado corretamente, é
necessario implementar um filtro. Neste caso foi utilizado o filtro de Kalman estendido
(apresentado no capitulo Il), dado que este é um sistema dinamico definido por equacdes nao
lineares, expressas por [25] [31]:

X, = f(X) + w (3.28)
7z =hX) +v (3.29)
Sendo,

f(X) em funcao das coordenadas cartesianas (x,y, z);
h(X) em funcao das coordenadas esféricas (r, 6, ¢);
w € v sdo o ruido presente com uma distribuicdo normal: N~(0,15).

O primeiro passo da aplicacdo do FKE ¢ a linearizacao das equacdes anteriores, sendo
respetivamente [25]:

X = fk + A(xk_l - 56\]{—1) + ka—l (3.30)
Zy =~ Z~k + H(Xk - %k) + Vvk (3.31)

Os parametros das equacdes (3.30) e (3.31) foram descritos no capitulo 11.3.3b) desta
dissertacao.

Os principios geométricos que permitem mapear Zy através de Xy sdo incorporados na
matriz Hy. A matriz Ay determina como a posicao do satélite varia ao longo do tempo, tendo

em conta as leis fisicas que influenciam os corpos em orbita. A matriz Wy permite que haja

desvios dessas leis devido a fatores como a nao uniformidade do campo gravitacional da Terra

e entre outros.
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A representacao grafica de Xy e Zi€ apresentada de seguida. Estes graficos ilustram o
modelo linearizado da orbita LEO.

A linearizacdo € um passo muito importante, pois permite que o filtro consiga
beneficiar melhor da informacao a priori disponivel, tanto a informacdo proveniente da
dindmica do sistema e das estatisticas do ruido como também das medicdes realizadas
durante a operacdo. Tudo isto permite obter feedbacks oOtimos, o que proporciona
controladores com respostas otimizadas. Toda esta informacdo é posteriormente traduzida
para um sinal de controlo.

Medigdes Xk do satélite GEO linearizadas

y X

Figura Ill.11 - Representacao da matriz x; (linearizada).

Medi¢des Zk do satélite GEO linearizadas

15

y X
Figura 111.12 - Representacao da matriz z, (linearizada).
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Apds a linearizacao, é possivel implementar o FKE conforme as equacdes (descritas no
capitulo 11.3.3b):

- Equacdes time update:
Ry = (X1, ug, 0) (2.22)
Pk_ = AkPk_lA’lr( + Wka_lwl'(T (223)

- Equacdes measurement update:

Ky = P HE (He P HE + ViR Vi)t (2.26)
Rk = Xy + Ki(zx — h(Xg, 0)) (2.27)
Pk = (I - Kka)Pk_ (2.28)

Como, neste caso, o sistema simulado ndo possui controlador, o parametro u; da
equacao (2.22) é nulo.

E importante notar e reforcar o facto de que o filtro é aplicado sobre o modelo
linearizado. Por isso, a sua correta modelacédo é de extrema relevancia.

O grafico seguinte ilustra a trajetoria filtrada e a real. Novamente, a trajetoria a azul
representa a orbita real e a vermelho as medicoes obtidas pelo satélite GEO apods a aplicacao

do filtro:

Medigdes do satélite GEO filtradas
Orbita LEO (real)

1<)
\\

z

Figura 111.13 - Orbita real e orbita filtrada.
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6000

6000

onde os valores a azul representam a trajetoria real e a vermelho a trajetoria filtrada.

obtidos aproximavam-se de uma forma bastante satisfatoria dos valores reais.

LA Posicéo filtrada
-1.8 Posicao real 7
-1.9
-2
-2.1
0 1000 2000 3000 4000 5000
tempo
x 10°
2 )
Posigéo filtrada
1 Posicdo real 7
0
-1
-2
0 1000 2000 3000 4000 5000
tempo
x 10°
2 N
— Posicéo filtrada
1 ] Posig&o real
0
-1
-2
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
tempo

Figura Ill.14 - Representacao grafica das coordenadas em funcao do tempo (filtradas e reais).

A figura Ill.14 ilustra a variacao das coordenadas cartesianas em funcao do tempo,

Pela analise dos graficos verifica-se que apos a aplicacdo do filtro, os resultados

O ruido presente nas medicoes é praticamente eliminado, sendo até dificil de

diferenciar nos graficos os valores filtrados dos valores reais, o que é bastante satisfatorio.

Deste modo, € possivel afirmar que a aplicacdo do filtro diminui ou praticamente

anula o problema da existéncia de ruido e incertezas, cumprindo assim a sua funcdo e

permitindo que a 4rbita de um satélite LEO possa ser medida e controlada através dos

satélites geostacionarios.

precisao elevado, tornando a sua utilizacdo necessaria e indispensavel.

Portanto, a implementacéo dos filtros permite obter dados fiaveis e com um grau de
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Apos a realizacdo das filtragens, procedeu-se a fusdao das medicoes realizadas por

ambos os satélites geostacionarios.

Tendo em conta que as estimativas efetuadas pelos satélites GEO nao se
correlacionam, ou seja, sao independentes, aplicou-se as equacdes descritas no capitulo 11.3.5

desta dissertacao:

X = Cljc\l + C25C\2 (2.43)
c1 = Pyy(Pyg + Pyp)7? (2.44)
c; = Pyy(Pyg + Pyp) 7t (2.45)

Desta forma foi possivel obter a orbita resultante da fusdao. O grafico da figura

seguinte representa as trés estimativas, isto é, a estimativa do GEO 1, GEO 2 e a sua fusao:

— Fus&o das medi¢des

— Medigdes filtradas GEO 1

Medicdes filtradas GEO 2

Figura I11.15 - Representacao das trés orbitas estimadas.

A trajetdria a vermelho representa a drbita que resultou da fusdo de informacéo; a
azul a trajetoria medida pelo satélite GEO 1 e a verde a trajetoria medida pelo satélite GEO
2.
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E importante referir que o modelo orbital apresentado corresponde ao linearizado.

Por observacao da figura Ill.15 é possivel verificar que obtém-se uma estimativa mais
precisa e robusta com a fusao de informacao. Esta combinacao de dados foi realizada com as

medicodes ja filtradas o que também contribui para o aumento da sua precisao.

6000

6000

x 10
.
Fuséo das medicdes
Medigdes filtradas GEO 1 []
Medicoes filtradas GEO 2
1000 2000 3000 4000 5000
tempo
x 10°
r
Fuséo das medicdes
Medigdes filtradas GEO 1 []
Medicoes filtradas GEO 2
0 1000 2000 3000 4000 5000
tempo
x 10°

T

Fusédo das medicdes

MedigGes filtradas GEO 1 []
Medicoes filtradas GEO 2

1000 2000 3000 4000 5000
tempo

Figura IIl.16 - Representacao das coordenadas das orbitas estimadas em funcao do

tempo.

A figura 111.16 representa a variacdo das coordenadas em funcdo do tempo. E possivel
constatar que a coordenada que apresenta maior diferenca entre as medicoes realizadas
pelos satélites geostacionarios é a coordenada x, mas a fusao da informacao eliminou este
problema. Novamente, conclui-se que a orbita estimada pelo método de Millman apresenta

superioridade na sua robustez e precisao.

As coordenadas y e z apresentam estimativas praticamente idénticas, o que é
bastante satisfatorio. Assim, verifica-se que a aplicacdo do filtro é suficiente para obter uma
boa estimativa, contudo em medicées mais criticas onde a influéncia do ruido é mais
acentuada (como na caso da coordenada x), a aplicacdo de um método de fusdo de

informacao torna-se necessario.
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Capitulo IV

IV.1 - Conclusao

Neste trabalho estimou-se de forma robusta a orbita de um satélite LEO com base em

medicoes realizadas por dois satélites GEO’s.

Para que a simulacao efetuada se aproximasse das aplicacdes reais, a presenca de
ruidos e incertezas foram tidos em conta, pois a sua existéncia é inevitavel e encontra-se em
todos os instrumentos, métodos, calculos e consequentemente nos valores obtidos.
Atualmente existem muitos métodos para superar este problema, contudo, neste estudo foi
selecionado o filtro de Kalman estendido, principalmente pela sua capacidade de aplicacao
em diversas areas e pelas suas respostas rapidas e eficientes que o tornam apto e o mais
adequado para aplicacdes em tempo-real. Tendo em conta estas caracteristicas e a dinamica

do sistema em estudo, este foi o0 método moderno mais apelativo e eficiente.

Através das simulacdes realizadas, verificou-se que a auséncia de filtros ou a sua
incorreta implementacdo é o suficiente para posicionar o satélite de forma errada,
comprometendo o seu desempenho, controlo, estabilidade e missao. Contudo, quando
aplicado corretamente permite obter resultados fiaveis e satisfatorios, onde a presenca de
ruido é praticamente inexistente. Durante o processo de simulacdo o filtro ndo mostrou
nenhum sinal de divergéncia ou degradacdo, o que permite mais uma vez constatar o seu bom

desempenho.

Concluiu-se também que os satélites geostacionarios sao uma fonte externa de
medicoes que deve ser tida em conta perante a problematica da determinacdo de orbitas,
pois o seu desempenho é positivo e permite um aumento na precisdo do controlo das

trajetorias de satélites posicionados em altitude inferiores.

Constatou-se que perante aplicacdes ou missdes mais criticas onde a precisao e
robustez sdo requisitos imprescindiveis, o método de fusdao de informacao torna-se

necessario.

Apos a realizacdo das simulacdes, verificou-se que o método de Millman apresenta
melhores qualidades face a aplicacdo das medicoes individualmente, proporcionando
resultados mais fiaveis, robustos, precisos e exatos. Estas carateristicas sao importantes para

que haja um maior controlo e estabilidade sobre orbita LEO.
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Todos os resultados apresentados nesta dissertacao foram influenciados pelos valores
assumidos, tais como, a distribuicdo normal do ruido. Por isso, a sua alteracdo ira gerar

resultados diferentes.

Em trabalhos futuros, seria interessante variar os valores da distribuicao normal de
forma a obter-se uma estimacao mais precisa e matrizes de covariancia mais realisticas. Seria
também interessante variar estas matrizes em cada passo. Estas possibilidades implicam um
processo de filtragem mais complexo e maior tempo de resposta contudo, podera apresentar

melhores resultados.

Outra indicacao para um possivel trabalho futuro seria a utilizacdo de dados reais em

vez de medicoes simuladas.
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Anexo A - Transformacao de Coordenadas

Para a representacdo de trajetorias aéreas existem dois tipos de sistemas de

coordenadas [32]:

1. Coordenadas geocéntricas cartesianas

2. Coordenadas geograficas

O sistema de coordenadas cartesianas é usado para medicoes de pequenas areas, com

apenas alguns quilometros [32].

Se o radar de rastreamento estiver situado na origem do sistema, as coordenadas Xx,y,z

sao obtidas pela seguinte expressao [32]:

X = p.COSsY.sino (A.1)

y = p.COSY.COSO (A.2)

z = p.siny (A.3)
Sendo,

p: o alcance do radar
o: 0 angulo azimute
y: a elevacao

Geralmente facilita se alinharmos um eixo do sistema de coordenadas cartesianas com

um outro que seja importante para a medicao em questao.

E importante estabelecer a relacdo entre as posicées do sistema de medicao de
trajetoria e as posicbes do sistema de navegacdo, pois esta relacdo serve para testar a
veracidade dos dados obtidos se um sistema de navegacao de satélites ou inercial for usado
juntamente com um sistema terrestre. E muito mais facil e rapido, para este caso, usar as

coordenadas geograficas globais [32].

No campo da aviacdo este procedimento é muito importante, pois todas as posicoes

sao dadas em coordenadas geograficas [32].
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A transformacdo das coordenadas cartesianas locais em geograficas é feita da

seguinte forma:

- Supondo que o centro da Terra corresponde a origem de um novo referencial

(24,2,,23), transforma-se as coordenadas do sistema em analise, em coordenadas

deste novo sistema, através da equacéo [32]:

Zy Z10 —sinAy, —sinycosd, cosy,cosA, X

Zy| = |Z20| + | cosAy,  —sinyycosA, cosy,sinAy| X |y

Z3 Z30 0 cosy, siny,, Z
Sendo,

z19 = (Ny + Hy)cospgcosr,y
Zy0 = (No + Hg)cosy,sini,

30 = [(No(1 — €*) + Holsinys,

a

m, Ny = —————
Com, No = JTozsmrey

Ao, Wo, Hy :correspondem as coordenadas geograficas do centro do sistema (x,y,z)
a: corresponde ao eixo maior da referéncia elipsoidal

b: corresponde ao eixo menor da referéncia elipsoidal

2 _ (aZ_bZ)

e: corresponde & excentricidade da referéncia elipsoidal e é dada por: e "

Portanto, as coordenadas geograficas sao obtidas:

Z
cotand, = —
Z2

cotany, =

22+73 o2
S (i-mA)
Z3

1+ Hp/N

Hp, = /2§ + 25 cosy, + z3 sinf, — a /(1 — e?sin?{,

(A.4)

(A.5)

(A.7)

(A.8)
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Existem algumas dificuldades ao computacionar o parametro s, , pois H, e N s

podem ser calculados se o valor de {s, for conhecido [32].

Uma solucao é utilizar um método iterativo, que deve comecar com H, = 0 ou usar 0s

valores da altitude provenientes do altimetro [32].
Apos o primeiro calculo de Y, € possivel determinar uma aproximacao de H, e N.

E de observar que este método converge muito rapidamente [32].

Equator

Figura A1 - Representacao das coordenadas geograficas e das coordenadas x,y,z [32].

Para transformar as coordenadas geodésicas em geocéntricas cartesianas € necessario
recorrer a um processo iterativo. Este € um método algébrico valido para qualquer ponto do
globo terrestre (incluindo os polos e independentemente do valor da excentricidade elipsoide

da superficie) e do espaco [33].
Sendo,

a,b,e: o semieixo maior, semieixo menor, excentricidade de referéncia (elipsoide)

respetivamente;
X,Y,Z: as coordenadas geocéntricas cartesianas

A, @, h: a longitude, latitude e altitude geodésicas [33].

58



Pode-se relacionar ambas as coordenadas através das seguintes equacoes [33]:

X = (h + n) cos @ cosA (A.8)
Y = (h+n)cos@sinA (A.9)
Z=(h+n—e’n)sin @ (A.10)

Com,anTTz(p (A.11)

Através da analise da figura seguinte é possivel escrever as equacdes que permitem
determinar os valores de h e ¢ [33].

Figura A2 - Representacao dos parametros necessarios a transformacao.

Onde: PR =n; PQ = e?n; RS = h;
Assim tem-se:

Kk = Qs _ h+n—e?n (A.12)
PR n

Esta equacado permite uma computacao algébrica, sem ambiguidade dos valores de h e

@. Portanto, apresenta uma solucao algébrica de grau 4 [33].
Desta forma, é possivel obter [33]:

h=(k+e?—1n (A.13)
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Pela equacao (A.10) tem-se [33]:

sing = (A.14)

Substituindo na equacao (A.11) [33]:

n= [az +e2Z (A.15)
k2

Estabelecendo relacoes entre as equacodes anteriores, pode-se reescreve-las da

seguinte forma [33]:

_
cos @ = o (A.16)
X2 +Y2 = (k +e?)?n?%(1 — sin? @) (A.17)
Substituindo sin ¢ pela equacao (A.14) e n pela equacao (A.15) [33]:
X2+Y? 1-e?)z?
e G)T _ o2 (A.18)

E possivel obter o valor de k.

Posteriormente, recorre-se as equacbes (A.13), (A.15) e (A.18) para calcular

computacionalmente o valor de h e as equacdes (A.14) e (A.16) para o valor de ¢ [33].

Assim, ao termos umas coordenadas cartesianas (X,Y,Z) quaisquer, € necessario

determinar primeiramente os valores de k e D:

k=+vu+v+w?—w (A.19)
_ kyx2+4y?
D=—7 (A.20)

E posteriormente calcular as seguintes equacodes [33]:

2 2
=X (A.21)
q=72 (A.22)
a2 .
p+g-e*
p = Rtz (A.23)
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4 P4

s=e' 3 (A.24)
3
t=\/1+s+ s(2 +5s) (A.25)
1
u=r(1+t+;) (A.26)
v=,u?+e'q (A.27)
w= e2“+2¥ (A.28)
k=+vu+v+w?-—w (A.29)
_ kyx24Y?
D=—Ge (A.30)

Sendo, u, r e s uns parametros quaisquer [33].
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Anexo B - Figuras da Dissertacao Ampliadas

ﬁé’
GED 2

0,

pea

Figura I11.2 - llustracao da orbita LEO e dos satélites GEO.
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4.2279

4.2277

-4

Medicdes do satélite GEO (sem ruido) - coordenadas cartesianas

Figura Ill.4 - Representacao da trajetoria LEO através das medicdes realizadas
pelo satélite GEO (coordenadas cartesianas).
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theta

MedigGes do satélite GEO (sem ruido) - coordenadas esféricas

Figura Ill.5 - Representacao da trajetoria LEO através das medicoes realizadas pelo
satélite GEO (coordenadas esféricas).
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Figura Ill.7 - Medicoes obtidas pelo satélite GEO com e sem ruido (coordenadas cartesianas).
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Medi¢des do satélite GEO - coordenadas esféricas
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theta

iyd

Figura I11.9 - Medicoes obtidas pelo satélite GEO com e sem ruido (coordenadas esféricas).
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Figura I11.13 - Orbita real e orbita filtrada.
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