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SUMARIO

Um dos maiores obstdculos em determinagao de drbita de
satélites artificiais por filtragem de dados de observagio €
o problema da divergéncia da estimativa e conseqilente incon
sisténcia estatistica dos erros associados. Neste trabalho,
apresentaﬁ-se resultados para os quais o problema de diver
géncia é eliminado no caso de estimagdo em tempo real de oOr
bitas de satélites artificiais a baixa altitude. Para tanto,
usa-se o filtro estendido de Kalman, aliado a uma tecnica
adaptativa de estimagfo seqllencial do ruido de estado, em as

sociacdo com um método de compensacao do modelo dinamico.
SUMMARY

The divergence of estimates with subsequent statistical
inconsistency of associated errors is one of the major
difficulties in artificial satellite orbit determination by
filtering of observation data. In this paper, results are
presented which show the elimination of the divergence problem
in the case of real time estimation of low altitude artificial
satellites orbits. To do so, the extended Kalman filter is
used, combined with an adaptive technique for state-noise
sequential estimation and with a method of dynamical model

compensation.



1. Introducao

Considere-se um satélite artificial terrestre a baixa
altitude. Em tal situa¢do, agem principalmente forgas de ar
rasto atmosférico, forgas gravitacionals e forgas- devido a
COTpos pr6kimos, como o Sol e a Lua. Torna-se criticaa deter
minacdo de orbita de tal satélite, especialmente quando o mo
delo matemitico do movimento & impreciso em relagao ao movi
mento real. Porém, tanto para economizar tempo de processamen
to, como pela dificuldade de modelagem matematica dos fenﬁmg
nos agentes, adota-se um modelo simplificado da dinamica que
exprima de maneira aproximada o movimento do satélite. Assim,
os efeitos nac-modelados devem, de alguma forma, ser incorpg’
rados ao procedimento de estimaca@o, a fim de evitar a diver
géncia. Os efeitos nao-modelados sao aproximados por um Ppro
cesso de primeira ordem de Gauss-Markov [1-3], que independe
de qualquer conhecimento prévio da dindmica. Esta aproximagao
cria-condigdes para uma boa estimativa do estado e das acele
racées nio-modeladas. Adicionalmente, um procedimento de dosa
gem automdtica do ruido no estado & desenvolvido [4-6], com
plementando o algoritmo de estimagao utilizado.

Para criar condigoes de teste, simulam-se observagdes
efetuadas por estacgbes topocéntricas de rastreamento, a par
tir de uma Orbita simulada que leva em conta as forgaé gravi
tacionais terrestres, forgas de atrito atmosférico e forgas
devido ao Sol e a Lua. Tais observag¢des sao corrompidas por
um ruido branco gaussiano, de média nula e desvio padrao cor
respondente ao tipo de observagdo efetuada [7].

Apresentam-se ¢ discutem-se resultados numericos, oS
quais se mostram bastante satisfatdrios quanto aos aspectos
estatisticos de precisdo das estimativas e de comportamento
das matrizes de covariancia dos erros associados.

2. Modelo Matematico

As equacdes que descrevem o movimento do satélite sao

modeladas por:

r(t) =v(t), v(t) =a (t)+a . (t) (1)



onde r € o0 vetor de posigao, v € o vetor de velocidade, ay

€ o vetor das aceleracoes modeladas, e a € o vetor das ace

nm

leragbes nao-modeladas. As aceleragoes modeladas, a expri

m’
mem um modelo bastante simplificado que leva em conta o pro
blema dos dois corpos (problema de Kepler), mais a influén

cia do achatamento da Terra. -

Os efeitos nao-modelados, expressos em a sao aproxi

nm’ i
mados por um processo de primeira ordem de Gauss-Markov, deno
minado método de Compensagdo do Modelo Dindmico— CMD- [1-3].

Sua inclusio no procedimento & feita como se segue:
a - (t) =e(t), e(t) =-B e(t) +u(t), (2)

onde B & uma matriz 3x 3, diagonal, de iguais elementos, re
presentando os coeficientes de correlagao ao longo do tempo
1], a qual efetua a propagacao das aceleragdes  ndo-modela
das. A parcela w & um vetor ruido branco gaussiano, de dimen

sao 3, com a seguinte estatistica:

E[w(t)] =0, E[w(t) o (£)] =Q(t) &(t-1) (3)

onde Q € a matriz de covariancia associada ao ruldo w, de di
mensdo 3x 3, diagonal, e §(t-t) & a funcdo delta de Dirac. A
matriz Q € estimada adaptativamente, conforme evoluamasesti
mativas [4,5]. A técnica baseia-se na consisténcia estatisti
ca do residuo das observagoes, definido como a diferenca en
tre o valor observado e o valor estimado. A imposigao de con
sisténcia estatistica do residuo [4] did ao procedimento a ca
racteristica de ser adaptativo, pois o ruido dinamico w € do
sado dependendo de qudo boa seja a estimativa do estado..
Portanto, a dinamica que inclui e(t) e que & utilizada

pelo estimador é:
x(t) = £(x,t) + G(t) w(t) | (4)

onde:



xT(t) = [rl(e) s vi(e) : el (t)]
T, 0) = T« (e () +e(e) T (-B e(1))']
608 = Ol # O3y T
As observacdes sao descritas por:
Y = he(Xgd +vg (5)
onde Yk € um vetor, mxl, de observagoes efetuadas no instan

te tK;-hK
que expressa os tipos de observacdes feitas; e Vi € um vetor

& uma funcgao vetorial, mxl, ndo-linear no estado,

ruido branco gaussiano com as seguintes propriedades:

T
E[ve] = 0, Efvg vj] = Ry &gy» (6)

sendo Ry a matriz de covaridncia associada ao ruido Vg, com
siderada diagonal, pelo fato de supor, adicionalmente, que Vv
apresenta componentes independentes; e GKj ¢ o delta de
Kronecker. O vetor v, expressa o eTro cometido ao se efetua
rem as observagoes, € tal erro esta estreitamente relaciona
do a capacidade do equipamento utilizado e ao tipo de obser

vagao efetuada.

3. Algoritmo de Estimacgao

A partir da dinamica dada por (4) e das observagles da
das por (5), usa-se o filtro estendido de Kalman para  esti
mar o estado e a matriz de covaridncia do erro no estado. O
filtro estendido tem caracteristicas recursivas e opera SO
bre os dados seqliencialmente, nao requerendo armazenamento e

"atualizando a estimativa do estado, iK’ e a matriz de cova
ridncia Py sempre que observagoes estao disponiveis. Entre ob
servagdes, o estado e a matriz de covariancia séobropagados,
usando-se a estimativa atual do estado, iK—l’ e a matriz de
covariancia do erro no estado, PK-l’ como condigoes iniciais.
O algoritmo computacional € expresso por:



%y = Ry_y * JtK R at )
K-1
Pp =y k-1 Px-1 ¢E,K-1+ rK-l. Q-1 TKo1 (8)
Ky = Py Hy [gK Py Hi + R 17 (9)
R = Xy * K [y - &) ] (10)
Py =Py - Ky Hy Py (11)

onde oy K-l'é a matriz de transigd3o do intervalo tyo1 & tge
obtida integrando-se ®¢ K-1° F'ét,K—l com condigao inicial
ox-1.K-1" I1; sendo

af ] * K hy 7 «
fo L] ren [ epeso - [ 2X]0 an
. K-1 .

0 [ ]* implica que a quantidade entre colchetes & avaliadaso
bre a solugdo x(t) =Xx(t). Veja referéncias [11e [3] para uma
discussao mais ampla do algoritmo seqlencial.

A determinacdo da matriz Q, da equacdo (8), €obtida se
gundo [4] e [5]], impondo-se, para y, , escalar:

r2(K+1) = E [ 12 (K+1) ] oa®

onde L ¢ o residuo verdadeiro. O residuo r, & um ente ficti
‘cio dado por:
(14)

A -—
rv(K+1) =y = r(K+1)-vK+

v -~

K+1 ™ VK+1 1
onde y' & a observacdo verdadeira (ndo corrompida por ruido);
y € a observacido estimada; e r &€ o residuo observavel defini
do como a diferenca entre o valor observado, y, e o valor es
timado y. O desenvolvimento de (13), tomando-se uma aproxima
cdo de 12 ordem para o cdalculo das expectdncias, leva a uma
equacdo de pseudo-observagdes, de acordo com as referéncias
(4], [s]e[6], para um y, , escalar ou para cada uma das com

ponentes do vetor de observacgoes, dada por:



ZK+1 = MK+1 q(K+1) + Mg+1 (15)

A 2 _ T - T
2ge1l — TOCK*L) + Rypy = Hpg%%1 ¢ Py Pge1, ks (16)
A 9 9 -
= 2- * - 2 -
M,y [(-21 Hy ry0%:...: (_Zl Hy T5,) (17)
i= j= -
onde Hj e Pji’ 1i=1,2,3, sao elementos de HK+1 e Ty,p. respec

tivamente; q & o vetor dos elementos da diagonal da matriz Q
a ser estimado; e n € um ruido branco gaussiano, cuja esta
tistica é:

1=10, E[nZ, ;]=4r2(K+1)Ry,; *+ 2R

E |_“K+1_ K+1

(18)

0 processamento das pseudo-observagdoes pode ser feito-

por qualquer método usual de estimacdo, tal como minimos qua
drados, maxima verossimilhanga ou filtragem de Kalman. Apds
tal processamento, obtém-se valores de ¢, componentes da dia
gonal da matriz Q, que & acoplada ao procedimento de estima
cdo por meio de (8). Esta técnica adaptativa evitaa divergen
éia da estimativa, e € geral, no sentido de que € aplicavel

a qualquer problema de estimacao semelhante.

4, Caso de Teste

Para testar o algoritmo apresentado, incluindo a Compen
sacao do Modelo Dinamico (CMD) e a técnica de dosagem automd

tica do ruido no estado, resultados s3o obtidos atravésda si

mulacdo numérica num computador digital BURROUGHS 6800.

A 6rbita de referéncia simulada é expressa no sistema
de coordenadas geocéntricas quase-inerciais, referentes ao
equador médio da data de 1950,0. Ela leva em conta as acele
racdoes devido ao geopotencial terrestre, as perturbagoes do
Sol e da Lua, e ao arraste atmosférico [7].

No teste do procedimento, hia sempre 3 estacgOes topocén

tricas de rastreamento efetuando, cada uma, observagoes de
'”range" e "range-rate'" do satélite, simultaneamente. Supoe-
se o intervalo entre observagdes de 1 seg. Tais observagdes
sac geradas a partir da 6rbipa simulada e corrompidas por er

ros, cujas médias sdo nulas e os desvios padrdes sdo conside



rados de 3m para o "range" e lcm/seg para o ”range-rate"._ A
drbita inicial tem 250 Km de altura, excentricidade nula (6£
bita circular) e inclinagdo de 42°. Erros da ordem de 1000 m
em posicdo e 1m/seg em velocidade sao impostos como dados ini
ciais do estado. As componentes e(t) sao inicializadas com
valor nulo. A matriz B & tomada como Bz:Téﬁﬁ'I’ onde I & a-
matriz, 3x 3, identidade. A matriz de covariancia do erro no
estado & considerada diagonal e inicializada como se segué:

P%(%O)=‘10 m, i=1,2.3

ii
P??(O)= im/seg, i=4,5,6

2 -
2(0) = 2-10 % m/seg?, i=7,8,9

1

Py
5. Resultado

0 caso testado & apresentado por meio de graficos re

presentativos e mostram a coeréncia entre as estatisticas e

0s e€rros reais cometidos. Definem-se:

3 3
1=1 1=
AV = ( § (x.-%.12) 2 4% = (IE p. .y /2
i=u v ’ i=y 1t

onde Ar & o modulo do erro real em posigdo; AT € a estimati
va do erro em posicao; Av & o mddulo do erro real em veloci
dade; AV &€ a estimativa do erro em velocidade; X4 sao compo
nentes da orbita simulada; ii sao componentes da orbita (es
tado) estimada; e Pii sao valores da diagonal da matriz P.
Pela Figura 1, nota-se que em menos de 4 min a conver
géncia € obtida, com erros em posigdo (4r) da ordem de 0,5m.
A Figura 2 mostra os erros em velocidade (Av), estabilizados
em torno de 2,5 cm/seg. Na Figura 3, em 27min de -"estimacgao,
mostra-se a evolugao da componente z da aceleragdo ndo-mode

lada juntamente com sua estimativa éz (ou a }. A estimati

nm

- : -z
va €, tende a oscilar em torno da aceleragao nao-modelada re

al, aumentando a convergencia exponencialmente, com o passar
do tempo. '

— s - . -
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6. Conclusao

Os resultados do teste numérico mostram que a Compensa
cado do Modelo Dindmico (CMD) aliada a técnica adaptativa cri
am condicdes para a obtencdo de boas estimativas da  orbita
de um satélite a baixa altitude. Deve-se lembrar que mnenhum
conhecimento prévio dos efeitos nao-modelados foli requerido
(e(0) = 0) para a qualidade dos resultados obtidos. Outro pon
to a ser destacado & que o modelo matemdtico da dinadmica €
bastante impreciso em relagdo & dinamica simulada (orbita que
inclui o maior numero de perturbacoes), a fim de fornecer con
digoes criticas ao estimador. Conclui-se que, ainda assim, 0
estimador consegue extrair informagoes suficientes das obser

vagoes, para corrigir estas falhas de modelagem.
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