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SUMARIO

Trata-se de um procedimento para propagar a orbita de
* satélites artificiais terrestres através de expressoes mate
- miticas parametrizadas. Mediante o uso de dados simulados de
_observagéo, durante o intervalo de um periodo, & com o auxi
lio da Teoria de Estimacdo de Parametros, particularmente da
técnica do filtro de Kalman, estimam-se os parametros das
equagoes. Obtidas as equagoes que representam a variagaoc no
tempo dos elementos da orbita, esta pode ser propagada com
consideravel economia de esforgos computacionais.

SUMMARY

A procedure to propagate the orbit of terrestrial
artificial satellites through parameterised mathematical
expressions is presented. Simulated data of observations
are used during one period, and with the help of Estimation
Theory of Parameters and particularly the Kalman filter
technique, the parameters of the eQuations are estimated.
Obtained the time variation equations of the elements of the
orbit, this can be propagated with considerable saving of

computation efforts.



1. Introdﬁgﬁo

0 trabalho apresenta um procedimento para a propagacao
de Orbitas de satélites artificiais terrestres. O objetivo e
ter uma alternativa simples e viavel, no caso de propagacdes
por longos intervalos de tempo, em face das maneiras que até
hoje tém sido adotadas, as quais basicamente siao trés: numeri
camente, integrando as equagdes do movimento do satélite re
lo método de Cowell; analiticamente, usando as teorias conhe
cidas para as perturbagdes devidas ao geopotencial [1], [51
e para outras perturbacoes [3], [6] e [8]; ¢ semi-analitica
mente, calculando as variacdes médias, por periodo, das per
turbacdes dissipativas e propagando a Orbita porumcerto tem
po, como em [13] e [2]. No primeirc caso, embora haja a pos
sibilidade de modelagens fisicas sofisticadas; a integragio
€ feita passo a passo, podendo onerar bastante o tempode.com
putacao, assim como agravar o problema de erro numérico acu
mulado. Os dois 0ltimos casos, embora bastante atraentes quan
to ao tempo de computacfio e erro numérico acumulado, apresen
tam a limitacdo de utilizarem modelagens muito simplificadas
para perturbacoes dissipativas, além de envolverem séries com
grande nimero de termos para serem calculadas.

0 procedimento proposto tem ¢ intuito de manter a pos
sibilidade de modelagens realistas para o movimento, simpli
ficar as equacoes de propagacao e, ainda assim, ter a capaci

~dade de propagar a 6rbita por longos intervalos de tempo. Is

to € feito utilizando expressboes parametrizadas, analogas as
da teoria de Brouwer [1], as quais buscam representar de for
ma aproximada a lei de variaciao no tempo dos elementos orbi
tais, ao longo de uma mesma regiao do espaco [12]. As expres
sbes sio ajustadas aos dados simulados numericamente {ou ob
servados) e correspondentes a um periedo nodal da 6rbita. O
ajuste &€ feito através de uma técnica de processamento sequen
cial, utilizando o filtro de Kalman [4].

A utilizacao de expressoes parametrizadas para propaga
¢do de orbitas de satélites nio é nova [14]. No entanto, as
tentativas anteriores usam as expressOes para extrapolar o mo
vimento, utilizando-as com valores do tempo zlémdo intervalo
de interpolacdo usado no ajuste dos parametros. No procedi
mento apresentado, a partir da constatacio de que o satélite



esta, ac longo de periodos sucessivos, movimentando-se na mes
ma regido do espago, adota-se a hipotese de que a lei de va
riacio dos elementos orbitais @ aproximadamente periddica. Is
to permite a utilizacdo das expressoes parametrizadas com va
lores da variavel independente sempre dentro do intervalo de
interpolagdo utilizado para ajusta-las (correspondente a um
periodo nodal).

0 trabalho estd organizado de forma que na Secio 2 deg
senvolve-se a modelagem das expressoes parametrizadas; na Se
cao 3'exp6e—se o procedimento proposto para ajuste dos para
metros; na Secac 4 apresenta-se um teste numérico e respecti
vos resultados; € na Se§5o 5 fazem-se os comentdarios e conclu

50€5.

2. Modelagem Matemdtica Parametrizada

A expressao matematica adotada para descrever a varia
cao do i-8simo elemento da Orbita tem a seguinte forma gené

rica:
hy (Z33NT, + 1) = Zg, (NTD) + 2, T +
+ Zg T2 4 zih[ggg}(zis £ 15,10, (z.1)
onde ZE: [Zil' Zips wnvs Zia] € o vetor de parametros, 0 = T

£ Tn’ onde Tn € o periode nodal da primeira revolucdao; e em
"cada periodo ao longo da propagacdo efetua-se a reinicializa
cao (ver Secao 3.3):

+ cos]
23, ONTH) = hy Ty - 25 [S95) (20, Ne 2. 2e2)

Observe que a Expressido (2.1) com termos seculares e periédi
cos estd em quase perfeita analogia com as expressoes de [1]
que foram desenvolvidas para perturbacoces devidas ao campo
gravitacional {zomal) terrestre. O Unico termo diferente € o
que contém 12, que aqui tenta representar perturbacles secu
lares dissipativas, tal como o arrasto atmosferico. A escolha
da Expressdo (2.1) € bastante justificdvel, uma vez que os fe
nomenos que determinam o movimento e ocorrem no espago numa



regido vizinha de uma orbita média, fazem-no de forma a obe
decer aproximadamente a uma lei periddica de ocorréncia, de
maneira que a lei de movimento e os parametros ajustados pa
ra uma revolucdo completa mantenham-se validos para todaa re
gido vizinha a esta Orbita média em revolucdes sucessivas,

durante um certo tempo.

3. Procedimento Proposto

A estimacgio e ajuste dos parametros da Equagio (2.1) &
feita de maneira sequencial, simulande os dados para N=0, O
=T ng} por integragfo numérica das forgas que atuam no saté
lite. Tal procedimento € bastante vantajoso pelo fato de po
der incluir, de maneira modular, a perturbacdo que se deseja,
atingindo assim alto grau de precisao nos dados simulados. A
simulagio € feita integrando numericamente a equagdo de movi
mento do satélite, X = £(X;t). Os vetores de estado correspon
dentes assim obtidos sdo X(0), X(ti}, ... X(tp ), tnp==Tn e
sao transformados em Y{(0), Y(ti), ... Y(tnp), vetores dos ele
mentos da Orbita selecionados na modelagem matematica, repre
sentados genericamente pela Expressaoc (2.1).

Para cada tys k=0,1,...,n montam-se as observactes

P
que serao dadas pela Equagao:

Yi(tk) = hiczi,tk) + ei(tk), (3.1)

" onde Yi(tk) € o i-ésimo elemento orbital para i=1,2, ..., 6,
e k caracteriza o tempo de observacio. Zi € o vetor (estado)
de parametros utilizados para definir a fungio}ﬁﬁ que s2 apro
xima analiticamente do i-ésimo elemento, representado pela
Expressao (2.1). O erro €; que aparece na Expressao de obser
vacdo (3.1) estd relacionado com a precisao das observacgoes
e, no caso em que estas s3o simuladas por integracdo numéri
ca, o ideal € ter um integrador numérico que dé informagdes
sobre a ordem de grandeza do erro cometido [11]. No casc de
nio se ter tal informacao, deve-se admitir que o erro seja
minimo (integrando-se em dupla precisdo), de forma a poder
atribuir um erro maximo de 10 a 50 m nas grandezas lineares
e de 10"° a 1077 rd nas grandezas angulares. Eusual escolher



€5 com distribuicio normal, ou seja, -N(O R.] de média nu
la e variancia definida. De inicio admltem se 0s €y {erros de
observacio) completamente independentes entre si, de forma
que possa caracterizi-los como uma sequéncia gaussiana bran
ca aleatdria, tendo por estatistica:

. T _
E{Ei(tk)}==0 3 E{ei(tk)Ej(ti)}"Ti(tk)aklsij’ (3.2)
onde ﬁk e §.. sap os deltas de Kronecker.
K2 1]

3.1 Linearizacao das Observagoes

Substituinde na Expressdo (3.1) Z; (tk) por (Ei(tk) +
+ AZ, (tk)), onde Z. (tk) & o valor nominal, ¢, em seguida, ex
pandlndo a em série de Taylor em torno de Z (t )] e retende
até os termos de primeira ordem, obtém-se:

(3.4)

onde Z. (tk) € de dimensdo (n;x 1), ny € o nimero de componen
tes dos parametros da expressao parametrizada para o i-€simo
elemento orbital.

3.2 Dindmica do Processo

0 vetor Z; nao eveluira no tempo, € estacionarioce, por
tanto, sé terd reajustes durante o procedimento sequencial de
estimacao de parametros. A dinamica do sistema sera:

1

Zi(k+1) = ¢i(k+1,k)zi(k), (3.5)

onde k estd representando o instante t, e ¢;(k+1,k) €a mz
triz de transicao unitéria, logo:

Zi(k+l) = Zi(k). . (3.6)



3.3 Algoritmo

0 procedimento sequencial que usao.filtrode Kalman [4]
segue o seguinte roteiro: Dados os valores iniciais do vetor
de estado ii(ﬂ) e da covariancia Pi(OJ, procede-se da forma:

a) Atualizacdo
K, (k) = P; (K)H] (k) [R; (K) + H; (10 B3 (KIH (017F,
Z,(K) = Z3(K) « KR Ey; (k) - Hy(0)Z;(0) ,  (3.7)
P,(k) = Py(k) - K, (K)H; (K)P; (k).
b) Propagagio
Ei(k+1j=ﬁi(k) ;?i(k+1]=¢i[k+1,k)Pi(k)¢I(k+1,k]:Pi(k)(3.8)

sendo ¢(k+1,k) a matriz de transiciao de estados.

¢) Calculo no novo estado

yi(ke1) = Y, (ty ) =hy(Z, (keTd 0y ) + Hy (k1D Z5 (ke 1),
(3.9)

d) Troca-se k por k+l e repete-se a sequéncia, ate
que t, = tnp = T,-
Os valores iniciais das componentes da Expressaoc para

metrizada (2.1) sao calculados de acordo comos seguintes cri
térios: 2i1==Yi(tu); Ziz= &Yi(tuJ/At, isto forca a curva ajus

-

tada a iniciar quase tangente a curva real;.zi3= 0; Z e a

iy
351.
i?
¢ considerado como duas vezes o argumento do perigeu e Z

amplitude da parte periddica, considerada como 10~ Z;,
_ fie
duazs vezes o mevimento medio. As covariancias iniciais Pi(OJ

sao consideradas diagonais, como (ﬁi]--(O) = (0,1 .iij(ﬁ))z,
onde (Pi)jj(k) € o i-8simo termo da diagonal da matriz no ins

tante t,, correspondente ao j-ésimo elemento orbital.

e
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3.4 Elementos da Orbita

Os elementos da orbita escolhidos para serem ajustados
de acordo com a Expressao (2.1) sao:!a, semi-eixo maior da 6£
bita; p, parametro das coénicas ("semilatus-rectum"); I, incli
naciao; v=uw+ f, argumento verdadeiro; 2, longitude do nodo
ascendente e r, raio vetor.

As expressoes obtidas por ajuste dos pariametros nada
mais sao do que a histdria do fendmeno no tempo, isto &, sua
lei de variagdo no intervalo de ajuste. Portanto, ao propagar
a orbita de um satélite por varios periodos usando expressdes
ajustadas, deve-se admitir que a lei de variacdc mantenha-se
valida apds cada periodo propagado, isto &, que o.satélite ao
longo de cada revolugao encontre-se na mesma regido do espa
co. Desta forma, o parametro Z:.L1 na Equacdo (2.1) comporta-se
como uma constante de integracdo de uma equacao diferencial,
vdlida no intervalo de ajuste (1 periodo), e deve em conse
quencia ser recalculado para o periodo seguinte, mediante ' a
condigdo da Equagdo (2.2). Outra observacdo importante € que
os erros de ajustamentc das extremidades das curvas podem ser
corrigidos de forma a fazer comque as curvas propagadas, apds
cada periodo, comecem corrigidas do erro de ajuste, da forma:

- + ﬁ -
h; (NT ) =hi(NTn) +Ahip+ﬁhio, N=1,2,..., (3.10)

Bhyy=hy(£=0) ~h o (t=0) 5 ki =h__ (T ) -hy(Ty) , (3.11)

rea P “rTea

onde hi representa a curva ajustada e com isso o parametro
Zi1 para cada inicio de perido sera reinicializado por:

Z. (NT*) = h.(NT_) + ah:_ + Ah 7. [0V 3. 3. (312
irvint T RiN T el T ARy Ay, senJ is”” .

4. Caso Teste

O procedimento foi testado no satélite Tiros com as se
guintes condi¢des iniciais:

Epoca 16/08/1981, 20M12M™17,999%

Fluxos solares Fio,; = 176 e Fio7 = 215 (w/M?H,)
Indice geomagnético kp = 1,89
Periodo nodal = 101,2099 min



e vetor de estado em km ¢ km/s de:

rT - [-875,6310; -6819,7526; -2153,0222],

T = [-1,442522; -2,022677; 7,005805],

que corresponde a uma Orbita praticamente circular de 826 km
de altitude e quase polar (I = 989).

Os resultados obtidos apbs a propagacdo da orbitano in
tervalo de aproximadamente 2 dias sao dados na tabela que se
segue. ‘

Tabela 1. Resultados de Teste

h

Epoca final 18/08/81, 19%30M23,999%
Yalores do Bole Valores propaga
tim APT Predict | dos com as ex DESVIOS
do Tires (m e pressoces ajusta em arco
m/s) das me m/s {(max)
X = - 964462,4 X = - 963355,0 AX = 1107,36
Y = - 7130652,2 Y = - 7128806,1 AY = 1846,13
? = - 337297,6 ? = —"333984,4 A? = 3313,24 < 0,20
X = - 1155,800 X = - 1157,723 AX = 1,902
Y = - 182,190 Y = - 194,382 AY = - 12,19
Z = 7342,971 Z = 7344,208 A% = 1,33

Os resultados sao satisfatérios, uma vez que o erro exi
gido para apontamento de antenas € de tolerancia superior ao
erro angular {0,2% aqui cometido.

5. Conclusoes

As expressdes analiticas simplificadas foram tratadas
para satélites de média altitude; entretanto, ndo existe ne
nhuma restricao que impeca a aplicagao do procedimento para
satélites em outras faixas de altitude, Para satélitesa gran
des altitudes, caso em que as perturbacoes devidas ao campo
gravitacional e ao arrasto atmosférico sdo bastante atenug
das, as variacdes dos elementos da Srbita sio mais suaves e



as expressdes ajustadas deverdo ser capazes de propaga-los
por intervalos bastante longos. Por outro lado, quanto mais
baixo estiver o satélite, maiores serao as perturbagoOes e me
nor sera o intervalo de validez das expressoes ajustadas.

0 gerador de orbitas disponivel e utilizadoneste traba
iho [91, [7] para simular as observacdes & constituido de um
modelo de forgas simplificadeo, uma vez que contém apenas for
cas gravitacionais (ate grau 4 para tesserais e grau 6 para
os zonais), as devidas a atracap do Soleda Lua e as do arrasto
atmosférico. Portanto, neste caso, os resultados estdao sujei
tos a dois tipos de erros; eTYO devido a falha do gerador de
orbitas que simula as ocbservagoes, € €Trro em se considerar
constantes os coeficientes ajustados ao longo de varios perio
dos. O erro devido ao ajuste nao se propaga em virtude do'pro
cesso de recalculagem (ou reinicializagdo) da constante de
integragao Z;, da Equagao (Z.1).

0 uso do processamento sequencialdos dados, através do
filtro de Kalman, € vantajosodn'pontode'vista numérico, pois
elimina a necessidade de inversao de matrizes. No entanto, a
escolha adequada da matriz de covariancias ﬁi(O) & essencial
para 0 bom desempenho do procedimento. Para os resultados
apresentados, esta escolha foi feita de maneira empirica. Pa
ra sistematizar a obtencdo dessas dispersbes iniciais de er

-ro, poder-se-ia utilizar uma técnica de ruido adaptativo [10],
de forma a torni-los compativeis com o0s dades utilizados pa
ra ajuste ac longo de um periodo da orbita.
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