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CAPITULO 1

INTRODUCAQ

Determinar a &rbita de um satélite artificial significa determinar a posi¢io e a
velocidade do satélite, em relagio a um referencial inercial, utilizando um conjunto de
medidas de observa¢do do satélite. Estas observagdes podem ser obtidas através de
sistemas de rastreamento em solo ou de sensores a bordo do veiculo espacial. Técnicas
modernas de observagdo s3o atualmente capazes de medir a distancia entre o

instrumento e o satélite com a precisdo de centimetros ou até melhor.

Ao longo dos anos, os requisitos das missdes ficaram mais rigorosos. Com isto, os
métodos de determinagio de 6rbita tiveram que ser tornar mais precisos, sem aumentar
gastos computacionais ¢ financeiros. Varios métodos foram desenvolvidos e
aperfeigoados com relagiio ao modelo do sistema dindmico, as medidas e as técnicas de

estimacéo.

O INPE (Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais) vem determinando orbita de seus
satélites com muite sucesso utilizando estagdes de rastreamento terrestres localizadas
em pontos estratégicos pelo Brasil. Mas, a necessidade de desenvolver algoritmos com
maior precisdic e baixo custo computacional é sempre um desafio constante. A cada dia,
novas técnicas vém sendo desenvolvidas, como a utilizacdo do sistema GPS. Porém,
este tipo de tecnologia ainda ndo foi utilizada pelo INPE ou por qualquer instituto

brasileiro.

Assim, este trabalho tem por objetivo investigar, desenvolver, implementar € comparar
solugbes de navegagdo possiveis através do uso de medidas obtidas por receptores GPS,

em ambiente espacial.



CAPITULO 2

REVISAQ BIBLIOGRAFICA

Fazendo-se um levantamento na literatura pode-se encontrar numerosos trabalhos sobre
o sistema GPS, como Dana (1998), Hofman-Wellenhof er. al. (1994), Leick (1994),
Seeber (1993), Strang (1997), Wells (1986), Van Dierendonck ef. al (1980), Noll
(1998), Leva et. af. (1996), entre outros.

Inicialmente, a orbita de um satélite artificial era conhecida utilizando medidas feitas
pelas estagdes de rastreamento terrestre, como os trabalhos desenvolvidos no INPE de
Paiva (1981) ¢ Kuga (1982). Nestes trabathos, foram utilizados procedimentos de
estimagdo adaptativa para determinar a drbita de satélites artificiais em tempo real. O

filtro de Kalman estendido foi utilizado como estimador de estado.

Como continuagdo do seu trabalho, Kuga (1989) estudou técnicas de filtragem e
suavizagfio aplicadas a determinagdo de orbitas de satélites. O filtro de Kalman foi
implementado na forma fatorizada UD em conjunto com técnicas adaptativas para
estimar o nivel de ruido dindmico, que € utilizado para prevenir a divergéncia das
estimativas devidas a0 modelo impreciso do movimento orbital. Qutros estudos foram
realizados no INPE com respeito a estimagfio adaptativa, como 0s de Rios Neto ¢ Kuga
(1981}, Rios Neto er. al. (1982), Rios Neto e Kuga (1982), Rios Neto ¢ Paiva (1983),
Orlando ¢ Rios Neto (1984), Rios Neto e Kuga ez al. (1989).

Determinacio de érbita usando sistema de navegagfo por satélites, como ¢ sistema
GPS, € uma atividade que surgiu no comego dos anos 80. Desenvolvimentos recentes
tém mostrado preciséo abaixo de 13 cm para missdes de satélites com altimetro. Um
ambiente de operagdo de pds-processamento € necessirio para atingir esta precisio, com

um atraso do tempo que pode atingir uma semana ou mais {Bertiger et al., 1994),

Lopes e Kuga (1986, 1988) desenvolveram um procedimento para determinar uma
Orbita através do processamento de medidas GPS de uma freqiiéncia. Os erros ¢ as
matrizes de covaridncia foram obtidos levando em conta, ndo somente os erros das
medidas, mas também, as incertezas nas posigdes e velocidades dos satélites GPS. Erros

sistematicos devidos aos relégios assincronos foram considerados. Utilizaram o método
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dos minimos quadrados como estimador de estado.

Paiva (1989) desenvolveu um procedimento para determinagio de érbita a bordo de
satélites artificiais terrestres. Utilizou um modelo simples para a dindmica do satélite e o
filtro de Kalman estendido, como estimador de estado. A dindmica do movimento do
satélite foi representada por expressdes polinomiais para cada elemento orbital. As
observagdes GPS, como alcance e velocidade radial, obtidas a bordo do satélite artificial
foram processadas seqiiencialmente. Os resultados de testes foram obtidos sob

condigdes simuladas.

Oso6rio (1992) usou as varidveis de Poincaré modificadas para representar o movimento
do satélite. O fiitro estendido de Kalman foi utilizado como estimador de estado e a
forma (quadratica) de Joseph foi usada para atualizar a matriz de covariancia. Utilizou a
medida de fase nas duas freqiiéncias para obter o posicionamento preciso dos satélites,
fixar a ambigiiidade das fases, determinar os pardmetros que definem o estado dos
relogios e o conteddo eletrénico total ao longo do percurso dos sinais na jonosfera. Ndo
levou em conta os cycle-slips e o multicaminho. A precisdo em posi¢do variou entre 10

cm e 1,5 m e a precisdo em velocidade em torno de 0,08 m/s.

Bertiger et. al. (1994) fizeram uma comparagio entre as érbitas precisas calculadas por
trés grupos: Jet Propulsion Laboratory (JPL), CSR e Goddard Space Flight Center
{GSFC). Cada grupo usa diferentes softwares de andlise aplicados para um ou mais dos
trés tipos de dados precisos de rastreamento: GPS, Doppler Orbitography and Radio
positioning Integrated by Satellite (DORIS) e Satellite Laser Ranging (SLR). A
precisdo obtida em termos da componente radial da posicdo para o satélite T/P foi

melhor do que 3 cm RMS, usando a técnica de dindmica reduzida do JPL.

Gold et al. (1994) mostraram, com o satélite EUVE (6rbita baixa de aproximadamente
500 km de altitude), que € possivel obter precisio de 10 a 20 m com ou sem SA
utilizando navegacio por satélite em tempo real e um modelo de forca limitado. Além
disso, Gold et. al. {1994) estimaram outros termos, come a tendéncia da fase para cada
satélite. O estado estimado consistiu da posicdo, velocidade, tendéncia € a deriva do
relégio do receptor GPS. Usaram medidas de pseudo-distancia e fase da portadora em

uma freqiiéncia.



Um método utilizando os elementos orbitais classicos como estado a ser estimado pelo
filtro de Kalman, modelo de dindmica simplificado considerando uma 6rbita kepleriana,
matriz de transi¢cdo considerando o movimento kepleriano puro e modelo de medida
considerando as observagdes de pseudo-distancia fornecida pelo GPS, foi estudado por
Zhang e Yang (1993), Chiaradia (1996) e Chiaradia et. al. (1997).

Nos trabalhos de Binning (1996, 1997a) foram utilizados dados do satélite T/P. Dois
modos diferentes de processamento sdo apresentados: dados pés-processados dos GPS
foram usados para estimar o estado do satélite T/P, via suavizador; e 0s pardmetros da
navegagio transmitida sdo usados para estimar o estado do T/P em tempo real simulado.
A precisio da oOrbita foi aferida comparando as estimativas do filtro do Kalman com as
Precision Orbit Ephemeris (POE’s) calculadas pelo JPL. Binning utilizou as medidas da
pseudo-distAncia em duas fregiiéncias. Foi feita corregfio ionosférica nas medidas
utilizando o modelo de duas freqiiencias. O modelo de dindmica considerou
perturbagdes devidas ao geopotencial (JGM 50x50), perturbacdes do terceiro corpo,
marés devidas 4 Lua e ao Sol ¢ a pressdo de radiagio solar. O estado a ser estimado
consistiu de posi¢fio, velocidade, tendéncia e a deriva do reldgio do receptor GPS. Usou

modelo de atitude para remover os efeitos do movimento da antena.

Em Binning (1997) foram descritos métodos e implementagdes do filtro de Kalman
estendido, suavizador ¢ resolugdio da ambigiiidade para a fase da portadora para ¢
problema de determinagio absoluta de drbita de satélite € navegagdo relativa, satélite a
satélite, utilizando medidas GPS. Quatro algoritmos foram apresentados na area de
navegagao relativa: aqueles que usaram somente pseudo-distdncia e aqueles que usaram
somente a fase da portadora. Os erros em posico da navegagdo absoluta foram de 50
cm para solugdo suavizada utilizando informagado precisa do GPS e de 3 a 7 m usando

0s parametros da navegagdo transmitida.

Montenbruck et. @l (1996) e Gill (1997) utilizaram a solucdo de navegagio do GPS e o
método dos minimos quadrados para determinar a drbita da estagfio espacial MIR. O
erro em posicéo da MIR resultou em precisdo melhor do que 50 m durante o intervalo
de dados.



Lopes € Kuga (1997) realizaram um experimento e testaram o algoritmo ORBEST para
calcular a solugio de navegagiio através do processamento dos dados brutos da pseudo-
distancia de um receptor GPS. Em Kuga er. al. (2000) ¢ apresentado um resumo deste ¢
de outros trabalhos sobre a determinagio de drbita de satélites artificiais utilizando

receptores GPS desenvolvidos no INPE.

Nascimento er. al. (1997) também utilizaram a solugéo de navegacdo GPS e o método
dos minimos quadrados, como estimador, para determinar a Orbita de satélites
artifictais. No modelo da dindmica, foi considerado o efeito do achatamento da Terra.
Os dados foram simulados obtendo erro estimado em posigfio em torno de 13+ 4,5 m e

erro estimado em velocidade em torno de 9,95 x 107 £ 3,7 x 107 m/s.

Gill et. al. (2000) descreveram a missdio do pequeno satélite alemido BIRD com um
receptor GPS de uma freqiiéncia (L1) a bordo para determinagio de 6rbita. Este satélite
esta previsto para ser langado depois de maio de 2001 em orbita heliosincrona com
altitude média de 565 km. A determinagio de orbita foi baseada na integragiio numérica
(RK4) das equagdes do movimento usando o modelo de campo gravitacional da Terra
JGM-3 10x10 e aplicagdo do filtro de Kalman estendido para processamento de dados.
Isto permitiu fornecer dados precisos da posigao do veiculo espacial com uma precisio
melhor do que 90 m em intervalo de 30 s, depois do receptor ter sido desligado. Uma
aproximagfo kepleriana da matriz de transi¢@o ¢ usada. Um estudo da visibilidade de
satélites GPS pelo BIRD foi apresentado em Gill et. al. (2000} e Gill (1999).

Chiaradia (2000) desenvolveu um algoritmo para determinagdo de 6rbitas e manobras
orbitais de satélites artificiais em tempo real e a bordo utilizando medidas GPS de uma
freqiiéncia. O modelo de medidas utilizado incluiu as correges dos erros de origem
sistematica ¢ aleatoria. O vetor de estado, que consistiu na posigéio, velocidade ¢ no
desvio do relogio, foi estimado pelo filtro de Kalman estendido. As equagdes do
movimento orbital considerou perturbagdes devidas ao geopotencial. As equagdes de
movimento foram integradas através do Runge-Kutta de passo fixo de quarta ordem
(RK4). A matriz de covariancia dos erros no estado foi propagada no tempo através do
calculo da matriz de transi¢do. O erro em posi¢do obtido por este modelo foi de 15 a 20

m com desvio padrdo em torno de 6 a 10 m com ou sem degradacio das medidas



através da Disponibilidade Seletiva (SA). O erro em velocidade obtido foi de 0,014 a
0,018 m/s com desvio padrio em torno de 0,006 a 0,008 m/s com ou sem SA.
Resultados semelhantes foram obtidos por Gold ef. al (1996) com um modelo um
pouco menos simplificado do que este ¢ usando pseudo-distincia e fase da portadora

como medidas de observacio

A disponibilidade a bordo de conhecimento continuo € preciso da 6rbita de um satélite
artificial torna prética a idéia de aumentar o grau de autonomia do sistema de controle,
reduzindo a necessidade de interven¢Ses em solo. No INPE, ja existem alguns trabalhos
sendo realizados para realizar controle autdnomo de satélites artificiais usando GPS e
outros sistemas, como os trabalhos de Orlando er. al. (1997) e Orlando e Kuga (1999,
2000a, 2000b).



CAPITULO 3

SISTEMA GPS

3.1 DESCRICAO DO SISTEMA GPS

O sistema GPS (Global Positioning System) é um sis tema de navegagio por satélites
desenvolvido pela Forga Aérea dos Estados Unidos durante as décadas de 70 e 80 e

colocado em operagio na década de 90,

O principio basico de funcionamento do GPS ¢ determinar a posigdo e a velocidade
tridimensionais € o tempo com alta precisdo. O sistema GPS permite ao receptor
determinar sua posigio ¢ tempo em qualquer lugar e a quaiquer hora utilizando dados de
apenas quatro satélites. O sistema pode ter um ndimero ilimitado de usuédrios

simultaneamente em qualquer parte do mundo.

O principio de navegaglo por satélites consiste na transmissdo de sinais ¢ dados das
posigdes dos satélites GPS em relagdo a um sistema de coordenadas. O receptor mede o
tempo de transmissdo do sinal, que permite calcular a distdncia entre o usuario e os
satélites GPS, ¢ decifra os dados. Se o relégio do receptor estiver sincronizado com 0s
relogios dos satélites GPS, a medida das distdncias de trés diferentes satélites GPS, em
posicdo conhecida, permititdo ao usuwario calcular a sua posigdo. Se o reldgio do
receptor ndo estiver sincronizado com os relogios dos satélites, serdo necessarios quatro
satélites GPS, sendo ¢ quarto para determinar o desvio do reldgio, uma quantidade
desconhecida. As medidas da distdncia com reldgio impreciso sdo chamadas de

pseudo-distdncia.

O Sistema GPS ¢ compreendido de trés segmentos: Espacial, Controle ¢ Usuario que

sdo descritos a seguir.

3.2 SEGMENTO ESPACIAL

O sistema espacial tem a funco de gerar e transmitir codigos, a fase da portadora ¢ a

mensagem de navegacdo e consiste de uma constelagio de 24 satélites GPS (21



navegando e trés de reserva) em seis planos orbitais com periodo de 11h ¢ 58 min. O
raio da orbita é 26.560 km com excentricidade de 0.0131. Cada plano da érbita contém
quatro satélites igualmente espagados, como mostra a Figura 1.1, distribuidos de tal
forma que fornega uma visibilidade simultinea de pelo menos quatro satélites para um
usuério localizado em qualquer parte de mundo ¢ em qualquer instante. Entretanto, o
mesmo satélite se torna visivel quatro minutos mais cedo a cada dia devido a diferenga
de quatro minutos pot dia, entre a Orbita do satélite ¢ a rotagdo da Terra. A meta de

tempo de vida dos satélites € de 7,5 anos (Leick, 1994).

3.3 SEGMENTO DE CONTROLE

A fun¢do do segmento de controle ¢ produzir o Tempo GPS e as efemérides dos
satélites e gerenciar 0s veiculos espaciais; isto & atualizar periodicamente as
informagdes que sfo transmitidas por todos os satélites, isto inclui as efemérides dos

satélites, o status, os dados do relégio e o0 Almanaque.

O segmento de controle consiste de uma Estagdo Mestre de Controle (MCS), localizada
na base de Falcon Air Force proxima a Colorado Springs no Colorado, Estados Unidos,
e mais quatro estagdes de monitoramento no Hawaii, Kwajalein, Diego Garcia e

Ascension [sland.

3.4 SEGMENTO USUARIO

O segmento usuario consiste de receptores militares e civis especialmente designados
para receber, decodificar e processar os sinais dos satélites. O usudrio observa e grava as
transmissGes de varios satélites ¢ aplica algoritmos de solugao para obter a sua posigdo,

velocidade e tempo.

Os receptores GPS convertem os sinais recebidos em estimativas da posicio, velocidade
e tempo. Quatro satélites sdo exigidos para calcular as quatro dimensdes de X, Y, Z

(posicao) e tempo.
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Figura 1.1: Constelacéio do Sistema GPS - Fonte: Dana (1998)

3.5 SINAIS DOS SATELITES GPS

O sinal GPS ¢ transmitido em duas freqiiéncias: um sinal primario de 1575.42 MHz
(chamado de L1) ¢ uma transmissdo secunddria de 1227.6 MHz (chamado de L2). Estes
sinais sio gerados sincronamente de modo que ¢ usuario que recebe os dois sinais pode
diretamente calibrar o atraso ionosférico e aplicar corregdes apropriadas. Entretanto,

muitos usuarios ¢ivis somente usam a freqtiéncia L1,

A freqliéncia L1 carrega a mensagem de navegacdo e os sinais do codigo SPS. A

freqiiéncia L2 € usada para medir o atraso ionosférico através de receptores equipados
PPS.

Os sinais s@io modulados com dois tipos de cddigos. Existem duas modulagbes na

freqiiéncia mais alta (L1), mas somente uma Gnica modulagio (protegida) em L2,



O codigo C/A (Coarse/Acquisition) é transmitido em 1,023 MHz e é modulado na
freqiiéncia L1. E de uso civil e é sempre transmitido, mas esté sujeito a degradagdes. O
uso deste sinal ¢ chamado de Servigo Padrdo de Posicionamento (SPS). O codigo P
(Precise) ¢, algumas vezes, chamado de codigo protegido e € transmitido em 10.23
MHz (10 vezes mais rapido que C/A), modulado em L1 e L2. Devido a sua modulagdo
mais alta, o sinal € mais preciso. O sinal fornece o Servigo de Posicionamento Preciso
(PPS). E de uso militar e para usuarios autorizados. Esta caracteristica é conhecida
como Antispoofing (A-8). Quando criptografado, o codigo P torna-se cédigo Y (ou
P/Y}).

Os operadores militares do sistema tém a capacidade de degradar intencionalmente a
precisdo do sinal C/A dessincronizando o relégio do satélite ou incorporando pequenos

erros nas efemérides transmitidas que ¢ chamada Disponibilidade Seletiva (SA).

3.6 MENSAGEM DE NAVEGACAO

Os receptores GPS recebem continuamente uma série de dados dos satélites GPS na
forma de bits modulados em sinais. Estes dados sdo chamados de mensagem de
navegagio e sfo transmitidos nas freqiiéncias L1 (1575.42 MHz} e L2 (1227.6 MHz).
Estas informacdes sdo computadas ¢ controladas pelo segmento de controle e
freqiiéncias sio usadas para regular o atraso ionosférico. Qs sinais L1 e L2 fransmitem
ao usuério as efemérides do satélite, as corregdes do reldgio do satélite, pardmetros
atmosféricos, pardmetros orbitais de todos os satélites e outros dados relevantes sobre o

sistema em geral.

A mensagem de navegacdo consiste em 25 quadros, cada um contendo 1500 bits. Cada
quadro ¢ subdividido em cinco subquadros de 300 bits e cada subquadro consiste em 10
palavras de 30 bits cada uma. Em uma razdo de 50 bits, levando 6 segundos para
transmitir um subquadro, 30 segundos para completar um quadro e 12,5 minutos para
uma transmissdo completa da mensagem. As mensagens sdo atualizadas a cada quatro
horas (Leick, 1994).

Os observaveis GPS séio as distdncias deduzidas das diferengas medidas de tempo ou
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fase baseadas na comparagfo entre os sinais recebidos e os sinais gerados pelo receptor.
Pode-se dizer que esta diferenca de tempo € simplesmente o tempo que o sinal leva para
propagar do sat¢lite a antena do receptor. Portanto, um dado observavel é a diferenca de
tempo multiplicada pela velocidade da luz. O observavel assim obtido é chamado de
pseudo-distancia, porque utilizam dois relogios assincronizados com o tempo, um no
satélite (aquele que governa a gera¢do do sinal do GPS) e outro no receptor (aquele que
governa a geragdo da réplica do cddigo), além de incluir todos os erros atmosféricos e
de propagagdo do sinal. O receptor pode determinar este erro de sincronizagdo junto

com as suas coordenadas de posi¢io e velocidade.
Os observaveis basicos do GPS sdo a pseudo-distincia do cddigo, que chamamos
somente por pseudo-distincia, e a pseudo-distincia da fase da portadora, que chamamos

somente por fase da portadora.

A equagdo fundamental da pseudo-distdncia, medida em metros, ¢ dada por:

P.=p+ C[AIGPS(I) - A’u(t)] + Ay + Ay +E=cT, (1)

onde p= \/(xm. —x)2 + (yGPS —y)z + (zm. - 2)2 ¢ a distdncia geométrica entre a
antena do satélite GPS e a do receptor; x, y, e z (incognitas) sdo as coordenadas da
posigdo da antena do receptor GPS; xgps, yors, € zgps (enviadas) sdo as coordenadas da
posicdo do satélite GPS; ¢ € a velocidade da luz (conhecida); dtgps € 0 erro do relégio
do satélite GPS com respeito ao tempo do GPS (calculado); Af, é o erro de
sincronizagdo entre o relégio do satélite GPS e o receptor GPS, chamado de desvio do
relégio do receptor (incégnita); ¢ aqui € utilizado para explicitar a dependéncia temporal
de Atgese Aty Ao e Arro 530 0s erros devidos aos atrasos ionosféricos e troposféricos,
respectivamente (estimados); & sfo os ruidos de observagio (estimados ou
negligenciados); e 7€ o tempo de propagacgéo do sinal observado entre o satélite GPS e

a antena do receptor (medido

A medida da fase da portadora é definida como a diferenga entre a fase da portadora do
satélite GPS recebida pela antena do receptor e a fase do oscilador interno do receptor

na época da medida. A equagao fundamental da fase da portadora, medida em ciclos, €

11



dada por:
$.=p+ C[AIGPS (f)‘ 4, (t)]-— Aoy + gy + AN + 5, (2)

onde A é o comprimento de onda da portadora {conhecido) e N é o numero inteiro de

ciclos completos da portadora (incdgnita).
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CAPITULO 4
METODOS PARA SOLUCOES DE NAVEGACAOQ ATRAVES DE GPS
Existem diferentes métodos para se obter solugdes de navegagio através do GPS:

e Métodos geométricos
s  Métodos algébricos

¢ Métodos estatisticos.

4.1 METODO GEOMETRICO

Os métedos geométricos sdo basicamente métodos simples que fornecem uma
estimativa inicial grosseira para a solugdo de navegagdo, que pode ser refinada
posteriormente através dos outros métodos, ou através de filtros estatisticos. O método
descrito em Lopes € Kuga (1997) serd implementado. Outro método geométrico
alternativo seria aquele descrito em Kleusberg (1994).

Para produzir um método simples e sistematico para resolver o problema de

inicializagdo do algoritmo, o bias serd negligenciado. Assim, uma solu¢éo linear

aproximada pode ser encontrada da seguinte maneira:
2 4 .
vy =lr=R| =r'r+R/R -2R[r, (3)

onde r é o vetor posigdo do satélite usudrio, R; é o vetor posicao do i-ésimo satélite
GPS.

Subtraindo a Eq. (3) de sua média aritmética em J, temos:
3~ <yh >~ RIR-<RIR >-2R-<R>[r, @

onde <.> representa o operador de média aritmética.
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Definindo:

R=[.:R-<R ».] (5)
e
E%[...:R,TR,-<R,””R, >-(2~<yi 5] (6)
resulta em:
Rrez. (7)

Uma solugiio aproximada deste sistema linear determinado pode ser dada por:
r® =(§?§)"'ﬁz. (&

A condigdo de existéncia pata a pseudo inversa de R pode ser especificada da seguinte
maneira: um nimero n > 4 de satélites GPS ndo coplanar deve ser observado do satélite

USUArio.

4.2 METODO ALGEBRICO

O nivel de precisdo da solugdo de navegagdo baseada em medidas GPS depende do tipo
de medida coletada (depende do tipo ¢ gualidade do receptor), da duragdo que as
medidas foram coletadas e como elas foram modeladas e processadas. Se as medidas
GPS so processadas em tempo real, o problema de posicionamento mais simples
consiste em resofver simultaneamente um conjunto de equagdes de navegagio baseado

em qnica freqiiéncia.

No minimo quatro medidas simultineas s&o necessdrias para formar a solugdo. A
entrada para esse algoritmo sio os vetores posigdo (3 x 1) dos satélites GPS ¢ as

medidas pseudoranges dos satélites GPS para o receptor.
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O método algébrico de solugdo de navegagdo estudado e proposto €

computactonalmente eficiente e numericamente estivel, conforme Bancroft (1985).

As equagles do sistema de navegagdo GPS sio geralmente resolvidas com uma

aplicagio do método de Newton:

Xpu =%, +H'(t= f(x,)), (9)

onde x ¢ um vetor compreendendo a coordenada de posicdo do usudrio junto com a
corregio do relogio, ¢ é um vetor de medidas de quatro pseudo-distincia e H é uma

matriz de derivada parcial H = £,

Facamos x e {s, :1<i<n} indicar as coordenadas de posigdo do satélite e usuario no
sistema de coordenadas cartesianas; e {t, - gn}as medidas da pseudo-distidncia

coletadas pelo usuario de cada um dos » satélites:
t,=d(x,s)+b, (10}

onde d(x,3) ¢ a distdncia de x a y e b a corre¢do do relogio. Definimos os vetores de

dados de colunas | x 4;

a =(s't) ,1gi<n. (11)
Definimos:

A=(a, a, a;, .. a) . (12)

ip=( 11 .. 1, (13)

r=(n n, n . 1), (14
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onde r,,l <7< n é calculado por:
v, =(a,,a,>!2.
Calculamos a inversa generalizada:

B=(4A"WAH' AW,

onde W ¢ a matriz positiva simétrica, Calculamos os vetores coluna 1 x 4 # ¢ v de:

u=DBi,

v=hBr

juntamente com os coeficientes £, F,G, definidos por:

E=(u,u>,
F=<u,v>-1,
Gz(v,v).

Resolvendo a equagdo quadrada:

EXV +2FA+G=0

para O par de raizes A, ,.

Vig = A u+v.

(15)

(16)

(17)

(18)

(19)

(20)

@1

(22)

(23)
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Ent&o com a identificagio

y=(x"-p)" (249)

também o par x;,b; ou 0 par x,,b; resolvera o problema GPS para a posigio do usuario e
corre¢do do relogio. Para diferenciar a solugao real, substituimos de volta as equagdes

definindo as pseudo-distincia originais.

4.3 METODO ESTATISTICO

O método estatistico utiliza redunddncia de medidas para estatisticamente obter a
melhor solugdo. Os sinais GPS podem ser recebidos e decodificados adequadamente
pelos receptores GPS. Se os sinais forem recebidos adequadamente, um conjunto de trés
satélites seria suficiente para suprir as dificuldades geométricas (Lopes e Kuga, 1988,
1997).

Porém, principalmente devido a derivas no relégio um bias € introduzido na distancia

computada geometricamente (pseudorange) tornando essencial o uso de quatro satélites.

Em trabalthos anteriores, Lopes € Kuga propuseram um método estatistico de minimos
quadrados para resolver o problema de determinagio de orbita através de medidas GPS.
O método era especialmente adequado para medidas processadas por um namero
redundante de satélites GPS, tornando-o distinto de métodos convencionais que

invariavelmente devem analisar a matriz DOP,

A vantagem do método consiste no processamento de todas as medidas vilidas de
pseudorange assumindo precisdes no minimo igual ou melhor que as convencionais.
Outro beneficio do método € a falta de necessidade de analisar varias matrizes DOP 4 x

4 para selecionar a melhor configuragfio entre os satélites visiveis.

Para determinagéo de posi¢io estdtica de baixa precisiio, a solugdo de navegacdo pode

ser obtida, por exemplo, através do algoritmo proposto por Lopes e Kuga {(1988):
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c I 2
Minimizar L{r,p,)==) a,|r—(R + p, 25
") 2Z (R +p)| (23)
Sujeitoa p/p, =y?, i=12,...,n, (26)
Dados {(R,,y,,a,),i=12,...,n; nz3} 27

onde r é o vetor posicdo do satélite usudrio (ou alvo); R; € o vetor posigcdo do i-ésimo
satélite GPS; o € o vetor posigio relativo do satélite usuario em relagio ao i-ésimo
satélite GPS; y, € o pseudo-range (pseudo-distincia) medido a partir do i-ésimo satélite
GPS; € a; € um peso positivo. Assume-se que tanto y; quanto R; estdo corrompidos por

etros aleatorios ndo-viesados (“unbiased”), &, e SR; com covaridncias dadas por:

E[@,) =0,

E[é‘R‘ 5:R,]=O-§;I (28)

onde £[.] € o operador esperanga; I € a matrix identidade; e os desvios-padrio o, ¢ o
sdo quantidades conhecidas. Pode-se entdo modificar levemente o método para levar em

conta 0s erros sistematicos. O método estendido € entdo formulado como:

Minimizar L*(r, p,, 4y) = L(#, p,)+%a*d’y, (29)
Sujeitoa p/p, =(y,, +4y), i=12,...n (30)
Dados {a*,(R,,y,.a,),i=12,...,m nz4} (31)

onde y,; ¢ a medida de pseudo-range, Ay € uma constante a ser adicionada a y,, para
correcdo do bias, e a* € um peso positivo. Dessa forma assume-se que 0 pseudo-range

pode ser modelado por:



Yu=y +tb+dy, (32)

onde %, ¢ o verdadeiro range e b & o bias, com E[b]=0,E[b’}=0, ¢ o, esth
diretamente relacionado a precisdo o, do reldgio do receptor GPS, ou seja o, =co,,

onde ¢ € a velocidade da luz. Embora & tenha sido modelado como erro aleatorio de
média nula, deve-se lembrar que de fato ele representa um bias porque o que é

adicionado a todas as medidas de range ¥, é o mesmo valor constante: uma simples

realizagdo b. Os pesos positivos a; € a* sdo supostos obedecerem ao vinculo de

normalidade:
a*+Za,=1. (33)

A derivagdo da solugio pode ser obtida através do método dos multiplicadores de

Lagrange. Definindo-se uma fungio de custo modificada:
|
!*:L*+EZJ,, alp/p,—(y, +4)°], (34)

¢ impondo as condig¢des de otimalidade:

Bl * ,

= =2alr-R+p)l' =0, (35)

ol — 36

3 = o e lr=(R+ o)l =0, (36)
*

%- =a*dy-Y Aa, (v, +4y)=0, G7)

e levando em conta o vinculo (30} segue-se que:

> aullr-R|-(y, +49)]=0 (38)



r—-R

L

v

=V, + D)u,, (39)

a*dy=3 1 a,(y, +4y), (40)

onde #, é o versor dado por:

Y AN

41
Vot dy “h
Resolvendo as equagdes (41) e (39) para A; tem-se:
—R
A, = lr-R| -1 . (42)
Vo + 4y

Usando o vinculo de normalidade (33) junto com a equagdo (42) acima, pode-se

escrever:

dy=3 allr—R|-y,] (43)

¢ finalmente definindo-se a quantidade U como U = Zar. u, resulta;

Sr=R.,y,)=>au-U)r-R|-y,1=0. (44)

Este conjunto de equagdes (41), (43) ¢ (44) fornece a solugdo fechada para a
determinagéo de posi¢do do satélite, utilizando medidas GPS viesadas, via método de
minimos quadrados. Estas equagdes podem ser resolvidas numericamente via o método
de Newton-Raphson quando um chute inicial esta disponivel. Veja Lopes e Kuga (1997)

para detalhes.
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CAPITULO 5

DESENVOLVIMENTO COMPUTACIONAL

O objetivo principal deste trabalho é investigar, desenvolver, implementar, e comparar
solugdes de navegagdo possiveis através do uso de medidas obtidas por receptores GPS,
em ambiente espacial. A parte do trabalho descrita neste relatorio abrange um periodo
de 6 meses, tendo sido previsto mais um periodo de 6 meses para o trabalho completo.
Entretanto, por motivos diversos, ndo foi possivel achar candidatos de nivel para a
devida continuidade. Ressalte-se que esta interrup¢do foi devida ao término da

graduacio da bolsista.

Descreve-se a seguir a montagem da infra-estrutura de programas de computador
desenvolvidos para o prosseguimento desta pesquisa. Como parte deste trabalho
continuard sendo desenvolvido em tese de mestrado, inicialmente houve a necessidade
de se fazer um estudo sobre os modelos tedricos para determinagio de orbita de satélites

artificiais.

Nesta fase inicial foi utilizado um programa elaborado pelo Dr. Hélio Koiti Kuga, do
Departamento de Mecénica e Controle do INPE, que 1€ a mensagem de navegagio em
formato Rinex e gera as posigdes X, y ¢ z de cada satélite GPS (Chiaradia, 2000). Com a
utilizagdo deste, foi desenvolvido um programa em linguagem Fortran, que fornece a
posicdo de cada satélite GPS visivel, através da decodificagdo da mensagem de
navegacgdo, para cada instante. Da mesma forma pode-se ler, em formato Rinex, as
observag¢des de pseudo-range coletadas pelo receptor GPS. As efemérides dos satélites
GPS em conjunto com as observagdes de pseudo-range fornecem o conjunto de dados
necessario para se obter a solugdio de navegagio, ou seja, a posi¢do do receptor GPS
naquele instante. Ou seja, toda a infra-estrutura de software necessaria para gerar os

dados para teste dos vérios algoritmos esta agora disponivel.
Esta ctapa da infra-estrutura foi implementada nesta Iniciagdo Cientifica. Com isso,

futuramente podera ser implementado um estimador de drbita em tempo real baseado no

filtro de Kalman.
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5.1 TRABALHOS FUTUROS

Uma vez que a infra-estrutura necesséria foi implementada até o momento, resta
comparar os diversos algoritmos propostos. Pretende-se, como continuidade desta
pesquisa, ne minimo analisar € comparar em termos de precisio e gasto computacional,
0s métodos equacionados e propostos no Capitulo 4: um método algébrico, um método

geométrico, e um método estatistico.
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