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RESUMO

Neste trabalho desenvolve-se e testa-se, sistematicamente, um procedimento de
estimacdo conjunta de Orbita e atitude destinado a satélites artificiais estabilizados por
rotacdo em Orbitas baixas. Para tanto, utiliza-se em técnicas oOtimas de estimagéo de
estados, medidas fornecidas por dois tipos de sensores, convencionais para
determinacdo apenas de atitude. Este procedimento utiliza as técnicas Minimos
Quadrados e Filtro Estendido de Kalman para processar as medidas: angulo do aspecto
solar, fornecido por dois sensores solares e componentes axial e radial do campo
geomagneético, fornecidas por um magnetdmetro. Para a sua sistematica tal
procedimento é dividido em pré-processamento e processo de estimacao, e subdividido
em curto, médio e longo periodos. Um algoritmo para a geracdo das informacdes a
priori da Orbita e da atitude de um satélite artificial foi desenvolvido e implementado em
linguagemMatlab®, assim como os estimadores. Este algoritmo é fundamentalmente
inspirado nas passagens do satélite pela sombra da Terra e nas observacdes do campo
geomagnético. O procedimento é testado com observagbes simuladas, com dados
simulados e reais de Orbita e atitude do satélite nacional de coleta de dados ambientais
SCD-1, cuja orbita é quase circular, com altitude de 750 km e inclinacdo de 25°. O
modelo da dinamica orbital é o Kepleriano e o satélite € considerado inercialmente
estabilizado. O modelo do campo geomagnético é considerado de ordem e grau 10, com
coeficientes dados pelo IGRF-95. A convergéncia do processo foi alcancada com
sucesso pelo Minimos Quadrados e refinada pelo Filtro Estendido de Kalman. As
estimativas obtidas indicam que o procedimento tem condi¢cdes de fornecer, dentro da
tolerante precisdo de até 100 km a informacao da 6rbita, conjuntamente com a atitude
de um satélite artificial cujas caracteristicas sejam equivalentes ao que foi utilizado nos
testes do procedimento.






JOINT ESTIMATION OF ORBIT AND ATTITUDE OF SPIN STABILIZED
ARTIFICIAL SATELLITES USING MAGNETOMETER AND SOLAR
SENSORS MEASUREMENTS

ABSTRACT

In this work it is developed and it is tested, systematically, a procedure for joint
estimation of orbit and attitude destined to artificial satellites stabilized by rotation in
low orbits. For that, it is used optimal state estimation techniques, measures supplied for
two types of sensors, conventionally used for attitude determination only. This
procedure uses the Least Squares and the Extended Kalman Filter techniques to process
the measures: of solar angle aspect, supplied by two solar sensors; and axial and radial
components of the geomagnetic field, supplied by a magnetometer. For its systematics
such procedure is divided in daily pre-processing and estimation process, and
subdivided in short, mean and long periods. An algorithm for the generation of the a
priori information of the orbit and attitude of an artificial satellite was developed and
implemented in theMatlab® language, as well as the estimators. This algorithm is
basically inspired on the passage of the satellite on Earth’s shadow and in the
geomagnetic field observations. The procedure is tested with simulated observations,
with simulated and real data of orbit and attitude of the national satellite for
environmental data collecting SCD-1, whose orbit is almost circular, with 750km of
altitude and inclination of 25°. The model of the orbital dynamics is the Keplerian one
and the satellite is considered inertially stabilized. The model of the geomagnetic field is
considered of 1D order and degree, with coefficients given by IGRF-95. The
convergence of the process was accomplished successfully by the Least Squares and
refined by the Extended Kalman Filter. The estimates obtained indicate that the
procedure has conditions to supply, within the precision of up to 100km, the
information of the orbit, jointly with the attitude of an artificial satellite whose
characteristics are equivalent to those of that one used in the tests of the procedure.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

1.1 Objetivo

O presente trabalho tem por objetivo a estimag&o conjunta de Orbita e atitude de satélites
artificiais estabilizados por rotagéo a partir de sensores, convencionalmente, utilizados
para determinar apenas a atitude. Para isto € desenvolvido e testado um procedimento
computacional compreendendo: as modelagens das dindmicas de oOrbita e atitude, a
modelagem das observacgdes e a implementacéo dos algoritmos de estimacéo de estados.
Ambos, testes e as respectivas andlises sdo apresentados para comprovacdo do

procedimento e para a investigacdo de melhorias no mesmo.

A caracterizacdo deste procedimento dar-se-a pelo processamento de medidas
fornecidas por dois sensores: um magnetdémetro de 3 eixos e um sensor solar digital de
um sO eixo para a estimacdo conjunta de Orbita e atitude de satélites artificiais

estabilizados por rotacdo em orbitas terrestres de baixa altitude e quase circulares.

O conhecimento da 6rbita de um satélite artificial € fundamental para o sucesso da
missdo a qual ele se destina, tdo importante quanto, é também o conhecimento da
atitude. Sdo exemplos de tais importancias as manobras orbitais e o apontamento de

cameras de imageamento.

O Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) conta atualmente com dois satélites
de coleta de dados ambientais em operacdo: o SCD-1, lancado em 1993 e o SCD-2,
lancado em 1998. Ambos sdo estabilizados por rotacdo, com Orbitas baixas e quase
circulares, e equipados com o0s sensores acima citados para a determinagdo de suas
respectivas atitudes. A motivacdo para o tema desta dissertacdo nasceu da farta
quantidade de dados reais acumulados por estes satélites ao longo dos anos, a qual
representa um precioso legado a pesquisa tecnolégica espacial e proporciona

oportunidades para diversas investigacdes visando o avanc¢o do conhecimento no setor.
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Até o presente, a determinacgéo de 6rbita dos satélites SCD-1 e SCD-2 tém sido feita em
solo, mediante as medidas efetuadas a partir de estacdes de rastreamento. Embora esta
seja uma pratica jA consagrada, a mesma requer disponibilidade de mao-de-obra
especializada para a execucao das tarefas a ela relacionada. Um previsivel crescimento
no namero de satélites monitorados e controlados pelo Centro de Controle de Satélites
do INPE nos proximos anos pode fazer com que este aspecto venha a se tornar
restringente, e novas abordagens se tornem necessarias. Relativo a precisdo numa orbita,

assim determinada, esta pode variar de unidades, dezenas ou até centenas de metros.

Um outro meio bem preciso de determinacdo de 6rbita, € o sistema de posicionamento
global Global Positioning SystemGPS), hoje bem difundido e com acesso facilitado a

sociedade em geral. Sua precisdo pode atingir a ordem de submultiplos do metro.

A ordem de grandeza na precisdo dependera de quao grandes sao as tendenciosidades

dos equipamentos de medidas e de outras fontes de erros.
1.2 Justificativa

Em termos de precisdo, tanto para determinacdo de orbita quanto para de atitude, sado
necessarias as observacdes adquiridas por meio de instrumentos de medidas sujeitos a
erros, tais como: de alinhamento e de modelagem. N&o obstante, outras fontes de erros
também s&o relevantes em tais determinac¢des, um exemplo, os métodos matematicos de

determinacéo.

A determinacédo de Orbita em solo, por exemplo, esta sujeita a erros relativos a estacao
de rastreamento, as medidas, as modelagens, a técnica utilizada na determinagdo e com
0s equipamentos utilizados no processo, bem como os erros de origem aleatéria. Pode-
se citar como exemplos de erros relacionados com o processo de determinacéo de oOrbita
0S erros no apontamento de antenas, dos equipamentos de telemetria na comunicacao
com o satélite, na conversdao das medidas, erros computacionais de truncamento e
arredondamento, relativisticos na correcdo de tempo e na modelagem tanto para

dindmica do estado (aproximacdes nos modelos) quanto para as observacoes.
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Desse modo, métodos estocasticos sdo utilizados neste trabalho para a estimacao
conjunta de Orbita e atitude, por terem condi¢cdes de atenuar o efeito de erros relativos
ao processo de conhecimento da orbita e atitude de um satélite artificial estabilizado por

rotacao.

O Sistema de Posicionamento Global GRHolpal Positioning Systempermite
determinar a Orbita precisamente. Todavia, em geral, um sistema de determinacao de
oOrbita a bordo requer o uso de equipamentos que consomem recursos do satélite em
termos de volume, peso, poténcia e financeiros. Além do mais, o sistema de
posicionamento global, embora cada vez mais acessivel, possui uma caracteristica
diferente dos demais tipos de sensores, pelo fato de se basear numa constelagédo de
satélites pertencentes a nacao estrangeira que detém o seu controle. Embora até o
momento ndo haja indicios de que o seu uso venha sofrer restricdes, esse aspecto de
dependéncia deve ser considerado no planejamento de uma missao espacial. No entanto,
convém observar também que uma missédo espacial tem custos ndo despreziveis para um
pais, e ndo é recomendavel depender inteiramente de tecnologia estrangeira quando o
que se pretende obter € uma das informacdes mais delicadas de uma missao, ou seja, a

orbita.

Por outro lado um sistema de determinagdo de Orbita em solo requer além de recursos
financeiros e mao de obra qualificada, acordos entre paises para a colocacao de antenas

para rastreamento e comunicacao com o satélite.

Embora o procedimento desenvolvido ndo tenha, por enquanto, condi¢ées de fornecer
uma estimativa de Orbita tdo precisa quanto a feita em solo ou ainda mais precisa
quando feita por GPS, o0 mesmo pode se tornar um meio alternativo de determinacéo de
oOrbita em conjunto com a atitude, de forma auténoma. Podendo também ser utilizado no
fornecimento de estimativa inicial de 6rbita para um sistema de navegacdo autbnoma
mais preciso, caracterizando um recurso reserva para reinicializar tal sistema, sem

custos relevantes.

Um procedimento como este pode também atender missées em que a margem de erro da

ordem de dezenas de quildbmetros na determinacdo de Orbita seja aceitavel, permitindo a
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reducdo de custos e a liberagdo de mais espaco para carga util. Projetos de micro-
satélites com restricbes orcamentarias, sdo exemplos de candidatos naturais a este tipo

de aplicacao.

Desse modo, se 0 sensor solar e 0 magnetdmetro estdo embarcados no satélite como
mecanismos do sistema de atitude, em termobkadéware ndo ha necessidade de
mecanismos adicionais para a utilizacdo do procedimento de estimacdo conjunta.
Apenas, faz-se necessario softwarepara a aquisicdo e processamento dos dados a

serem utilizados no procedimento, ambos instalados no computador de bordo.

Por estas razfes acima é que um procedimento, tal como o desenvolvido neste trabalho,
que estime a 6rbita em conjunto com a atitude pela utilizagdo de sensores convencionais
de atitude é cabivel como um meio alternativo, mesmo com um nivel de precisao

degradada quando comparado aos meios de determinacao citados acima.
1.3 Abordagem Adotada

Adotam-se neste trabalho modelagens dindmicas sem perturbacdes para implementacao
do procedimento. A decisdo de trabalhar com modelos simplificados esta alicercada no
fato de que um modelo que melhor represente o real estado de um satélite artificial pode
tornar-se tdo complicado quanto se queira em vista dos varios fenbmenos a que esta
sujeito tal satélite, pois modelagens dindmicas nesses moldes podem gerar variados
niveis de dificuldades no processo de estimacdo. Além do mais se leva em conta o
periodo de processamento das medidas que néo ultrapassara a um dia (24h) e o fato de
gue um dos sensores tem relevantes problemas de precisdo, dos quais se pode citar o
efeito tendencioso em uma de suas componentes, o qual sera estudado neste trabalho.

Desse modo, durante o periodo de amostragem de cada simulacdo realizada, as
dindmicas de orbita e atitude sdo consideradas isentas de efeitos perturbadores. Em
funcéo disso o modelo utilizado para a dindmica da 6rbita é o Kepleriano, enquanto que

para a dindmica de atitude considera-se que a direcdo do eixo de rotacdo do satélite esta

fixa em relacdo a um espaco inercial.
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No entanto, mesmo ignorando a existéncia de perturbagdes (nas dinamicas do sistema
satélite artificial em torno da Terra) nas simulagdes realizadas, sdo abordadas algumas
perturbacdes no Capitulo 2 (fundamentos tedricos), sob o aspecto ilustrativo, uma vez

que conclusdes sao feitas nos capitulos 5 e 6, acerca da ndo consideracdo de efeitos

perturbadores.

Para a obtencado das estimativas de orbita e atitude séo utilizadas as técnicas: método de
Minimos Quadrados e Filtro Estendido de Kalman. Primeiramente, obtém-se
estimativas pela utilizacdo do Minimos Quadrados em seguida o Filtro Estendido de

Kalman processa conjuntamente essas estimativas para o refinamento das mesmas.

Um algoritmo para a geracao das informacdes a priori da orbita e da atitude (necessarias
para inicializacdo das técnicas de estimacdo) foi desenvolvido baseando-se nas
observacdes de um magnetdbmetro e no monitoramento das ndo observacdes do sensor
solar para a obtencdo aproximada dos instantes de entradas (ou saidas) consecutivas do

satélite na (da) sombra da Terra.

Este procedimento de estimacéo conjunta atende a satélites artificiais de orbitas quase

circulares, de baixa altitude e estabilizados por rotacéo.
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1.4 Organizagao do Trabalho

Este trabalho divide-se em duas etapas: teoria e pratica. Na etapa tedrica sdo abordados

assuntos relacionados aos sistemas de coordenadas, determinacdo de Orbita,
determinacdo de atitude e técnicas de estimacdo de estados. Na etapa pratica
apresentam-se o procedimento de estimacdo conjunta de érbita e atitude desenvolvido e
0s assuntos relacionados a sua implementacdo, bem como os resultados das simulacgdes.

De modo que este trabalho encontra-se organizado de acordo com o esquema da Figura
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1.1, a sequir:
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1.5Reviséao Bibliografica

A base deste trabalho é o uso do campo magnético terrestre para determinar conjuntamente a
oOrbita e a atitude de um satélite artificial em orbita baixa. Para missées com baixo requisito de
precisao na determinacao da orbita de um satélite artificial, esta maneira ndo convencional de
determinacdo de orbita j& desenvolvida por outros autores, torna possivel o conhecimento da

Orbita sem custos adicionais relevantes ao orgamento da missao.

Sendo o magnetdmetro um dos sensores frequentemente escolhido para determinar a atitude
de um satélite artificial com orbita baiXaofv Earth Orbi}), um procedimento que faca uso da
informacéo colhida pelo mesmo sensor, para conhecer também a sua orbita, ndo acrescentaria
recursos de hardware adicionais a missao, exceto o uso do computador de bordo para
processar o algoritmo do procedimento de determinacdo de Orbita. No entanto, deve estar
especificada no computador de bordo a utilizacdo desta aplicacdo adicional do magnetémetro

e de outro sensor.

Comentam-se nesta Secao alguns trabalhos ja desenvolvidos a respeito do tema: determinacao

de orbita a partir de sensores tipicos de atitude:

Shorshi, et al. (1995) desenvolveram e implementaram um algoritmo utilizando o Filtro
Estendido de Kalman para determinag¢do conjunta de orbita e atitude, a partir das observacgfes
de um magnetémetro, para viabilizar um procedimento para navegacdo autbnoma de satélites
artificiais estabilizados em trés eixos. Como resultado, obtiveram em seus testes um erro

meédio de 5 km em posicao.

Wiegand (1996) desenvolveu e implementou um algoritmo para determinacdo de Orbita
(somente), usando observacdes do campo geomagnético, para viabilizar um procedimento via
Filtro Estendido de Kalman, para navegac¢do autbnoma de satélites artificiais. O procedimento
podera ser também utilizado como um recurso reserva a bordo do satélite, sem relevante custo
adicional. Este autor indica que precisdes melhores que 10 km podem ser alcancadas de

acordo com a precisdo do magnetdmetro utilizado.

Deutschmann e Bar-ltzhack, (1997) desenvolveram e implementaram um procedimento

utilizando o Filtro Estendido de Kalman para a estimacdo conjunta de Orbita e atitude,
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utilizando medidas de um magnetometro e um girdbmetro. No vetor de estados estdo contidos
0os elementos classicos de 6rbita, o coeficiente de arrasto e a atitude representada por
Quaternios. Foram realizados testes com trés satélites, cujos resultados com o satélite RXTE,
por exemplo sédo de: 20 km de erro em posicao, 0,75° em atitude e 0,025km/s em velocidade
(satélite RXTE).

Deutschmanret al. (1997) desenvolveram e implementaram utilizando o Filtro Estendido de
Kalman um procedimento para estimacédo de Orbita, atitude e velocidade de rotacdo, para
satélites artificiais estabilizados em trés eixos, com o0 objetivo de tornar tal procedimento
autbnomo para economizar também os custos com os giros. Os sensores utilizados para os
testes foram: o magnetometro e o solar. Como resultados obtiveram um erro menor que 40 km
na posicdo, menor que 1° na atitude e na velocidade angular um erro menor gue 7x10

graus/s.

lida et al. (1998) desenvolveram e implementaram um algoritmo utilizando o Filtro Estendido

de Kalman para determinacdo conjunta de Orbita e atitude, por meio das observacfes de um
magnetémetro e um sensor de Terra, para aplicacdo em satélites artificiais estabilizados em
trés eixos. Como resultados obtiveram um erro na posi¢cao de 100 km com o uso do sensor de
Terra e de 1.500km com o uso do magnetdbmetro. Estes resultados foram obtidos no

processamento do algoritmo pelo computador de bordo, o qual ndo foi vantajoso segundo os
autores, devido ao pequeno espaco de memoria para processar o algoritmo.

Lopeset al. (1999) aplicaram o método dos Minimos Quadrados em lotes, para a estimacgao
conjunta de Orbita e atitude de satélites artificiais estabilizados por rotacdo e com Orbitas
baixas. Os sensores de atitude utilizados foram: o magnetdmetro e o solar. O procedimento
teve por objetivo a viabilizagdo de um meio alternativo para a determinagdo conjunta de
oOrbita e atitude para atender uma classe de missfes tolerantes a erros na posicao na faixa entre
50 km e 100 km. Como resultado da estimacédo de o6rbita obtiveram um erro de 100 km na
posicdo. Os autores sugerem que: sejam realizados mais testes com o procedimento, seja feita
uma melhor analise do algoritmo para a estimadiyaiori e que seja utilizado o Filtro de

Kalman.

Silvaet al. (1999) estenderam o trabalho da referéncia Lefpalk (1999) utilizando o Filtro

Estendido de Kalman para melhorar as estimativas ja obtidas. Isso realmente melhorou a
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estimativa na posi¢cao, obtendo-se um erro inferior a 100 km. Como sugestdes o0s autores
indicam a investigagdo acerca da tendenciosidade do magnetometro e que na modelagem da

orbita considerem-se alguns efeitos perturbadores, tal como o achatamento terrestre.
1.6 Evolucédo do Presente Trabalho

Este trabalho d& continuidade aos trabalhos das referéncias (&bpked,999) e (Silva,tal.

1999). Com relagdo a primeira referéncia é realizada a implementacéo do Filtro Estendido de
Kalman, ao problema de estimacgéo conjunta de orbita e atitude. Na segunda referéncia, foram
levantadas as hipdteses de que a investigacao a respeito da tendenciosidade do magnetémetro
e a inclusdo de efeitos perturbadores na modelagem orbital poderiam melhorar a estimativa de
orbita. O presente trabalho faz essa investigacao da influéncia da tendenciosidade devido aos
residuos magnéticos gerados por componentes do satélite, na componente axial do
magnetémetro e outra investigacao que avalia a incluséo de efeitos perturbadores na dinamica

de atitude.
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CAPITULO 2

FUNDAMENTOS TEORICOS

2.1Introducéo

Basicamente, trata-se neste Capitulo, de assuntos relacionados as determinacdes de o6rbita e
atitude, e as técnicas de estimacdo de estados. Essencialmente diferentes sdo estas
determinagfes. Enquanto que a primeira refere-se ao movimento translacional do centro de

massa, a segunda refere-se ao movimento rotacional em torno do centro de massa, ambos de

um corpo.

No geral, os assuntos tratados neste Capitulo sdo pertinentes ao procedimento e também as

conclusdes e comentarios realizados neste trabalho.
2.2 Sistemas de Coordenadas

Para determinar a posicao de algum objeto de interesse no espaco, faz-se necessario definir
um sistema de coordenadas adequado. Para definir um sistema de coordenadas precisa-se
adotar um plano fundamental numa esfera que sera escolhida de acordo com o interesse do
estudo da posicdo, onde seja coincidente o ponto da localizacdo do seu centro geométrico
com a origem (0, 0, 0) do sistema de coordenadas. Para localizar a posi¢cdo do objeto de
interesse, tem-se de optar por um tipo de coordenada. Em geral utilizam-se coordenadas
angulares, as quais descreverao os deslocamentos em arcos horizontais e verticais do raio

vetor que indicara a posicdo do mesmo objeto (Filho, 2001).

Para o raio vetor tem-se de adotar uma origem e uma extremidade para a projecao desse raio
vetor e uma origem e uma extremidade para o proprio raio vetor. A extremidade do raio vetor
posicao estara sobre o objeto de interesse e esse sobre um meridiano da esfera anteriormente

adotada. Com as dire¢Oes definidas, resta apenas a ado¢ao do sentido do raio vetor posicao.

Apresentam-se nas Figuras 2.1 e 2.2 os sistemas de coordenadas longitude-latitude e ascenséo

reta-declinacado (inerciais) e suas respectivas ilustracoes.

35



Sistema de coordenadas longitude e latitude:

1)

2)

3)

4)

5)

6)

7

8)

Esfera: Terra

Plano fundamental: equador terrestre.

Coordenadas angulares: longitude e a latitude.

Direcao da longitude: origem na intersec¢ao do plano do equador com o meridiano de
Greenwich e extremidade na intersecéo do plano equatorial com o meridiano que

contém o objeto de interesse.

Direcao da latitude: origem na interseccéo do plano equatorial com o meridiano que
contém o objeto de interesse e extremidade no proprio objeto.

Sentido da longitude: do meridiano de Greenwich para leste de 0 a 180°, para oeste de
0 a —180°.

Sentido da latitude: do plano do equador para o poélo norte de 0 a 90° e para o pélo sul
de 0 a —-90°.

Altitude H: distancia da observacéo.

+1,
Morte
L metidiana de
Metidiano de ohaErvacan
Greenwich
Tena
$].&ti'h.'l.dE
7 r
1
longihade leste
}{ —
‘ ° 1deral
ponto tempo suder
gama o gy W
T

FIGURA 2.1 - Sistema de coordenadas longitude e latitude.
FONTE: Baseada em Escobal, (1965, p. 136).
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Sistema de coordenadas ascenséo reta e declinagéo:

1) Esfera: celeste ou terrestre.

2) Plano fundamental: equador celeste ou terrestre.

3) Coordenadas angulares: ascensdo reta e declinacao.

4) Direcéo da ascenséao reta: origem no ponto vernal (ou ponto gama) e extremidade na
intersec¢do do plano equatorial com o meridiano que contém o objeto.

5) Direcao da declinag&o: origem na intersec¢ao do plano equatorial com o meridiano que
contém o objeto de interesse e extremidade no proprio objeto.

6) Sentido da ascenséo reta: 0 a 360° para leste.

7) Sentido da declinacédo: do plano do equador para o polo celeste norte 0 a 90° e para o
polo celeste sul de 0 a —90°.

+ £
Folo Mote
Esfera celede

Edecli

N F R
[

ascensdo reta
Equador

+

FIGURA 2.2 - Sistema de coordenadas ascenséo reta e declinagéo.
FONTE: Baseada em Escobal (1965, p. 134).
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2.3 Determinac&o de Orbita
2.3.1Introducéo

O conhecimento da orbita de um satélite artificial € indispensavel numa missao espacial, seja
essa uma missdo onde o satélite € periodicamente acompanhado por estacdes terrestres ou até

mesmo quando se trata de uma missdo onde o satélite navega automaticamente.

A determinacao de 6rbita € o processo para 0 conhecimento da magnitude; forma; orientacao

e posicao num dado instante, referentes a trajetéria de um satélite artificial no espaco. Este
processo envolve tarefas que vdo desde a modelagem das aceleracdes agentes no satélite,
passando pela escolha dos métodos de propagacédo, até o processamento de medidas para
levantamento dos resultados para gerar-se 0s conhecimentos, ja mencionados, com relacdo a
orbita do satélite (Kugat al, 2001).

Com respeito ao acompanhamento por estacdes terrestres tem-se que imediatamente apos a
colocacdo de um satélite em érbita da Terra, pelo veiculo lancador, faz-se necessario observar

a sua evolucéo, para bem cumprir as tarefas pertinentes a missédo, que sdo partes no sucesso
desta, tais como: previsbes de passagens (para apontamento de antenas parabdlicas para

telemetria e telecomando), rastreamento, manobras orbitais, etc (Kuga, 1982; Prado, 2001).

Na auséncia de perturbagbes o movimento de um satélite artificial € descrito somente pela
forca da atracdo gravitacional entre dois corpos, ou seja, isento de quaisquer outras
aceleracdes. Desse modo o plano da sua orbita encontra-se permanentemente fixo em relacao
a um referencial inercial. Porém, como ja é sabido, um referencial inercial € somente uma

idealizacao (Escobal, 1965).
2.3.2Leis do Movimento Orbital

O movimento de um corpo (que seja um satélite artificial) em torno de outro (no caso a Terra)
no espaco é modelado pela lei da gravitacdo universal ou lei do inverso quadrado (por Isaac
Newton, 1687), de modo que o movimento do corpo descreve sua trajetoria (ou Orbita) nos
dominios de uma secdo codnica em torno do corpo central, que ocupa o ponto fixo, e que
associado a uma reta fixa definem (juntos) a métrica dessa coénica; simplesmente

denominados foco e diretriz, respectivamente. O resultado relativo a trajetoria deve-se a
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Johannes Kepler, o descobridor das trés leis do movimento planetario (duas leis em 1609 e
uma lei em 1619) (Escobal, 1965).

O astrébnomo Johannes Kepler em seu trabalho “Astronomia Nova”, aléem de apresentar uma
discusséo a respeito do movimento de Marte (até entdo sem explicacdo), declara as leis para o

movimento planetario, apresentadas abaixo:

Primeira lei (das orbitas elipticasi oOrbita de cada planeta é uma elipse, com o Sol em um
dos focos. Como consequéncia da orbita ser eliptica, a distancia do Sol ao planeta varia ao
longo de sua orbita’{Filho, 2000).

Segunda lei (das areash feta unindo o planeta ao Sol varre areas iguais em tempos iguais.
O significado fisico dessa lei é que a velocidade orbital ndo € uniforme, mas varia de forma
regular: quanto mais distante o planeta esta do Sol, mais devagar ele se nib\io;

2000).

Terceira lei (harmonica): “Os quadrados dos periodos de revolucdo dos planetas em torno
do sol estdo um para o outro como 0s cubos dos semi-eixos maiores de suas Orbitas”
(Pilchowski, 1981).

Ou seja,'Essa lei estabelece que planetas com Orbitas maiores se movem mais lentamente em
torno do Sol e, portanto, isso implica que a forgca entre o Sol e o planeta decresce com a
distancia ao Sol(Filho, 2000).

T 2 3
(—1j =(ﬁj =k 2.1)
T2 a2
Lei de Newton:*Duas particulas de massas M e m atraem uma a outra com uma forca de

magnitude f que é proporcional ao produto dessas massas e inversamente proporcional ao

quadrado da distancia entre essas masg&sthowski, 1981).

'F(I'): GMmf

> (2.2)
r

Na qual, Gé a constante de gravitacdo universal é o versor%
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Da Equacgdo 2.2 considerando o sistema satélite-Terra, Moms Mt e m = m,
respectivamente a massa da Terra e a massa do satélite, tem-se que movimento do corpo de

massa é modelado pela Equacéo diferencial 2.3 (Escobal, 1965):

GM, T

F=
rS

(2.3)

Neste casdlt € muito maior quens.

A solucado da Equacéo diferencial 2.3 € a funcao definida pela Equacao polar das conicas:

r=—cd (2.4)

~ 1+ecosf
Na qual,d é a distancia do foco a diretriz. O valored#efine o formato da conica.

Obedecendo a primeira lei de Kepler a 6rbita de um corpo em torno de outro € eliptica, regida

pela seguinte Equacgéo:

r=— P (2.5)
1+ ecosf

O parametrg é osemi latus recturda conica, dado pela Equacéao:
p= a(l-e?) (2.6)

Na Equacdo acima € o semi-eixo maior da elipse, que no caso de uma Orbita circular é
coincidente com o raio(a=r). Convém observar que a circunferéncia € um caso especial da

elipse.

Resulta da solugcdo para o movimento de dois corpos, que as Orbitas podem ser: circulares,
elipticas, parabdlicas ou hiperbdlicas. As duas primeiras sdo curvas fechadas e as duas ultimas

sao curvas abertas.

A lei gravitacional de Newton é formulada para massas pontuais. Todavia cabe também a
interpretacdo e a aplicacdo da mesma lei, aos casos onde a distancia finita entre distribuicdes

de massas € somente o que importa, pois essa distancia sera suficiente para considerar a
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aproximacdo de que tais massas estao concentradas em seus respectivos centros (Pilchowski,
1981 ; Brouwer, 1961).

2.3.3Potencial Gravitacional

O potencial gravitacional de um campo gerado por uma quantidade de massa € uma funcéo

escalar que depende somente da variavel posicao.

No intuito de manter a coeréncia com o sistema adotado (satélite-Terra), os proximos textos
referir-se-4o a funcdo potencial gravitacional terrestre, o que ndo causa qualquer desvio

quantitativo na generalidade do tema (Chobotov, 1996).
2.3.3.1Potencial Gravitacional Terrestre

Seja o planeta Terra um corpo de masgksa Existem duas distintas formas para a abordagem

da modelagem do movimento do satélite ao redor da Terra: a primeira € a consideracao de que
a Terra é uma esfera perfeita (por aproximacdo) e a segunda é a consideracdo de que ela &

uma distribuicdo de massa que tende a forma de uma péra.
2.3.3.2Potencial Gravitacional Terrestre: por Aproximacao

Foi mostrado anteriormente que a principal for¢ca que rege o0 movimento dos corpos celestes, e
também o movimento de um satélite artificial € dada pela Equacdo 2.2. No entanto, a Terra
gue é o corpo em torno do qual ocorre 0 movimento (do satélite) e que por isso ocupa um dos
focos de uma elipse (ou o centro de um circulo) tem um potencial gravitacional que pode ser

utilizado para encontrar uma Equacao equivalente para esta forca em questéo.

Seja a funcéo escalér do potencial gravitacional terrestre, em primeira aproximacao, dada
pela Equacéo:

(2.7)

O gradiente desta funcao potencial gera uma equagédo equivalente a Equacdo 2.3, o que

permite escrever a equacao do movimento em torno da Terra, como segue:
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‘jjt; ST (2.8)

Por esta consideragéo, agora a referida forca deriva de um potencial gravitacional (Chobotov,
1996).

2.3.3.3Potencial Gravitacional Terrestre: Distribuicdo de Massa

Conforme a segunda consideragcdo mencionada na Secao 2.3.3.1, a Terra possui uma
distribuicdo de massdly, que ndo € nem simétrica e nem homogénea. O potencial
gravitacional desta quantidade de massa pode ser modelado por uma série de harmdénicos

esféricos, cuja equacéo, apresenta-se abaixo:

o :Gr“”{l—iJn(&] Pn(sin¢)+§i3nm(fej P (sin eOST(A ~ A,) |2.9)

n=2 r n=2 m=1

Na qual,

R .. raio equatorial da Terra,;

Pn polindbmio associado de Legendre de grawrdem m
@ coordenada angular de latitude geocéntrica;

Ao coordenada angular de longitude geocéntrica,

Im coeficientes harmonicos;

A longitude de equilibrio pargm)

P polinbmio de Legendre de grae nrdem ©

b coeficiente harmonico de grae ordem 0

Agora € conveniente escrever a Equacdo do movimento de um satélite artificial em torno da

Terra:

d?r
dt?

=-06, (2.10)
Comparando as equacdes 2.7 e 2.9 nota-se que a primeira parcela € comum entre elas, mais

adiante sera mostrado que os termos que as fazem diferentes causam perturbacdes no

movimento de um satélite (Chobotov, 1996).
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2.3.4Elementos Orbitais

Os elementos orbitais, também conhecidos como elementos classicos da 6rbita, que séo as
constantes de integracdo do movimento Kepleriano, compdem um conjunto solucdo para a

Equacéo 2.3, ou seja:
rg)=r(ae,i,Quw,M) (2.11)
Os elementos, Q, w, definem o plano da ¢rbita no espaco.

O elementoa representa o semi-eixo maior, 0 elemeatoepresenta a excentricidade, o

elementa a inclinagéo deste plano com relacdo ao plano equatorial terrestre, o elémento
representa a longitude do nodo ascendente, o elementepresenta o argumento do perigeu

e oM a anomalia média.

No movimento Kepleriano com excecdo do elemémtos demais sdo constantes no tempo,

assimM é dado pela Equacéo:

M =n(t-T) (2.12)
Na qual,

Tp ..o instante de passagem pelo perigeu;

n ... movimento médio (velocidade angular média).

Na ilustracdo 2.3 , mostra-se a disposicao destes elementos classicos num triedro dextrogiro

com origem coincidente com o centro de ma€skl{ da Terra:
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FIGURA 2.3 - Sistema de referéncia geocéntrico inercial.

2.3.5Perturbagdes nos Elementos Orbitais

Como j& exposto anteriormente, o0 conjunto de elementos classicos

{a, e, i, Q, w, M} caracteriza a 6rbita de um satélite artificial, se ela estiver a todo

tempo, isenta de perturbagdes de quaisquer naturezas. No entanto, a realidade do satélite no
espaco € outra, explica-se: estes elementos até podem fornecer a localizacdo de um satélite no
espaco, mas somente enquanto os efeitos das aceleracdes perturbadoras ndo séo significantes
o suficiente para arruinar a missdo deste satélite (extrema consequéncia), uma vez que por
conta destas aceleracdes os elementos orbitais sofrem variacées de curto periodo (igual ou
menor que o periodo orbital), de longo periodo (maior que o periodo orbital) e secular
(permanentemente) (Prado, 2001; Chobotov 1996).

Com a devida consideracdo da existéncia de outras aceleragdes, as quais perturbam o
movimento de um satélite retirando-o de sua érbita Kepleriana, devem-se incluir na Equacéo
2.3 tantas parcelas quanto necessarias, possiveis de serem modeladas e integradas ou de

acordo com os requisitos da misséo, para compor o “real” movimento do satélite no espaco.

A Equacéo do movimento perturbado de um satélite pode ser escrita como:

-

‘:jtz :‘/”;J +P (2.13)
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Na qual, a funcéo vetorid (resultante) contém as perturbacées agentes no sistema satélite-

Terra.

O movimento de um satélite no espaco tem a sua maior magnitude vinda da for¢ca de atracdo
gravitacional, enquanto que as demais, que compdem a funcéo Vetedialmuito menores,

até mesmo a propria magnitude l& menor que esta forca em questao.

Claramente, o que ocorre, é que estando submetido o movimento de um satélite somente a lei
da gravitacdo universal, os elementos Keplerianos de sua 6rbita ndo mantém-se constantes ao
longo do tempo, ainda mais quando se tratar de uma missao sujeita a dias, semanas, meses,
anos de operacao no espacgo. Desse modo, compreende-se que ndo se pode ignorar o efeito das
aceleracdes perturbadoras na modelagem da dinamica orbital de um satélite artificial, devido a
degradacdo dos elementos de Orbita, condicionada a estes efeitos perturbadores, pois isso
causa uma predicéo errada (ou parcialmente errada) dos elementos de caracterizacao da orbita

gue pode custar a perda da misséao.

As equacles dos elementos de orbita com a devida consideragdo de que esses variam com o
tempo, podem ser escritos expandindo-os em série de Taylor. Em projetos que exigem a
predicdo de uma Orbita com uma incerteza pequena faz-se necessario a avaliacdo de muitos
termos nesta expansdo, uma vez que quanto mais termos forem utilizados no modelo da

dindmica melhor sera a predicdo de orbita, quanto a precisao.

Das perturbagfes de natureza conservativa, a mais influente em satélites com orbitas baixas, €
a devida aos harmoénicos gravitacionais terrestres. Enquanto que das perturbacdes de natureza
dissipativa a mais influente é a devida ao arrasto atmosférico (Brouwer, 1961;Escobal, 1965;

Kuga, 1982) para satélites de baixa altitude.

Além dos harmdnicos gravitacionais terrestres e o arrasto atmosférico tem-se também

aceleracoes perturbadoras devidas a pressdo de radiacdo solar direta, as atracoes
gravitacionais do sol e da lua, entre outras mais. Estas aceleracfes influenciam mais satélites
com Orbitas médias ou altas, com painéis solares (apéndices) ou satélites cuja relacdo entre a

area e a massa seja muito densa, etc.
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A inclusdo de parcelas de aceleragBes perturbadoras modifica a trajetéria Kepleriana do
satélite, como j4 foi mencionado. A solucdo para o0 movimento do satélite artificial,
considerando o efeito de acelera¢cbes perturbadoras, muito provavelmente ndo mais tera uma
solucéo analitica, implicando na recorréncia aos métodos numéricos de propagacao, pois 0

processo de resolucdo pode tornar-se uma tarefa exaustiva, dependendo da quantidade de

parcelas consideradas ém

A precisdo na solugdo do problema de dois corpos com a consideracdo de aceleracdes
perturbadoras limita-se aos modelos imprecisos destas aceleragbes, aos erros originados no

processo de integracao, de observacéo, de modelagem, etc. (Rao, 1989).
2.3.5.1Harmonicos Gravitacionais Terrestres

Harménicos gravitacionais sdo os termos de uma expansdo em série, que representam 0s
desvios de um esferbide, como mostrado na Equacdo 2.9. Estes termos sdo fontes de
perturbacdes no movimento de um corpo em torno de outro (Escobal, 1965 e Chobotov,
1996).

Os harmoénicos podem ser classificados como zonais, tesserais ou setoriais, de acordo com as
suas disposi¢cdes no esferdide. Tratando-se da Terra, o coeficiente do segundo hdmonico
(zonal), representa o seu achatamento nos pélos o que gera a sua forma oblonga (Chobotov,

1996). Este coeficiente harmonico, responde pelas variagdes seculares nos el@mentes

no movimento meédio, dado na Equacgéo 2.12.

Considerando apenas o efeito que cada aceleracdo perturbadora provoca no correspondente
elemento de 6rbita, um modelo dindmico que considere a variagdo temporal devida ao
harménico zonalxJpode ser escrito conforme as equacgodes 2.14, 2.15 e 2.16 (Wertz, 1978):

1) Variacdo na anomalia média.

i3 e o

dt

Na qual dlt\/IE

(3.1)
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n, =& (2.14)

e R, é o raio equatorial terrestre.

2) Variacgdo na longitude do nodo ascendente.

9 _ 3. o aar
e 2J2r3)Fga (1-e?)?(cosi) (2.15)

3) Variacdo no argumento do perigeu.

dCl)_E 2 _-2 _2—2 —E'Z'
oo, LRRa (1-¢?) (2 ,Sin |j (2.16)

2.3.5.2Arrasto Atmosférico

O satélite artificial tem seu movimento continuamente retardado pela dissipacdo da energia de
sua orbita; o raio do apogeu, 0 semi-eixo maior e a excentricidade diminuidos, todos por
consequéncia do atrito causado pela interacdo entre o satélite e a atmosfera da Terra. Como a
densidade atmosférica decai com a altitude, as érbitas mais préximas da Terra sdo mais
influenciadas por esta aceleracdo, do que orbitas mais afastadas. Na medida em que a altitude

da orbita é elevada ha um decaimento exponencial do efeito desta aceleracéo.

A aceleracao consequente do efeito do arrasto atmosférico é dada pela Equacéao:

Mo = —% pr§ns CoVeVn (2.17)
Na qual,
o densidade local do ar;
s . area efetiva do satélite;
m massa do satélite;
S L Coeficiente de arrasto;
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Ve = =Q.xr ... velocidade relativa do satélite;

-l

..... velocidade do satélite com relacédo ao sistema inercial,

QL velocidade angular de rotacdo da terra, pelo fato da

atmosfera girar juntamente com ela, como aproximacao;
x L produto vetorial.

A densidadep do ar que é funcdo da altitude, longitude, latitude, atividade solar, indice
geomagnético e o tempo, juntamente com o coeficiente de arrasto atmoSférgee € um

parametro ndo muito bem definido, sdo incertezas que afetam a precisdo do modelo do arrasto

atmosférico (Rao, 1989).
2.3.6Métodos de Propagacao de Orbita

A determinacdo de Orbita é uma especialidade cientifica centenéaria. Este ramo da Mecanica

Celeste teve 0 seu primeiro método desenvolvido para sua realizacdo em 1687, por Newton.

Esse método determina a Orbita a partir de trés observagfes realizadas de um corpo celeste
gualquer.

Com o passar do tempo a determinacdo de Orbita tornou-se objeto de trabalhos, além de
estudos. Um dos motivos é o desenvolvimento de satélites artificiais para diversos fins, tais
como: satélites para sensoriamento remoto, comunicagdes, sistemas de navegacgdo, pesquisa

cientifica, acompanhamento meteorolégico, etc.

Muitos métodos de determinacdo de oOrbita foram desenvolvidos no decorrer dos tempos.
Desses pode-se citar, alguns como exemplos: determinacédo a partir da informacdo de dois
vetores posicdes e 0 tempo entre eles; a partir de observacdes angulares; a partir de medidas
combinadas de angulos, distancia e velocidagl®gé e range-ratg; entre outros mais. Este

altimo método é possivel pela existéncia de radares ( Escobal, 1965).

Além destes métodos mencionados acima, existem os métodos que tratam o problema de
determinacao de Orbita de forma estatistica. S0 os métodos estocasticos, tais como: Métodos

de Minimos Quadrados, desenvolvido por Gauss e Filtro de Kalman, pelo préprio.

48



Os sistemas fisicos em geral, sdo regidos por leis que sédo decodificadas e equacionadas, a fim
de obter-se a compreensédo do comportamento de tais sistemas, para os mais diversos fins.

O comportamento temporal de um sistema fisico € descrito por equacdes diferenciais. Em
particular, o movimento de um satélite artificial € descrito por equacdes diferenciais nao
lineares. Dessa forma, para a manutencdo da Orbita do satélite tem-se de conhecer as

propriedades inerentes as equacgdes diferenciais que regem o seu movimento.

Uma forte diferenca, entre os sistema lineares e nao-lineares € que pequenas variacdes nos
parametros de sistemas lineares estaveis levam a mudancas_apenas quamditdinZaaica
associada, ao passo que pequenas mudancas em parametros de sistemas nao lineares podem

produzir variagées qualitativass dinamicas de tais sistemas (Boyce e Di Prima, 1994).

Uma Equacdo diferencial pode ser resolvida, mediante técnicas analiticas, tais como:
integracdo ou desenvolvimento em série. No entanto, mesmo com a conquista de diversas
técnicas para solu¢des analiticas, ainda persiste a deficiéncia, quanto ao encontro de uma

técnica genérica.

Existem muitos problemas para 0s quais as varias técnicas analiticas encontradas, ou néo se
aplicam para um caso especifico (sobretudo para os casos nao lineares), ou se aplicam, mas
torna-se inviavel o seu uso, devido a complexidade da resolucdo. Uma alternativa é fazer

aproximacoes, embora estas comprometam a precisao da solugao.

Estas aproximac¢des podem ser numeéricas ou analiticas. Numeéricas, pois, essencialmente 0s
meétodos desse tipo aproximam a Equacdo diferencial por meio de polinémios. Analiticas,
pois, podem-se fazer tantas suposi¢coes na modelagem quanto possiveis, preferencialmente

sem muitas perdas.

Em ambos os métodos a precisdo € comprometida, porém a resolucdo por meio dos métodos
analiticos compromete ainda mais a solucdo do problema, alguns motivos sdo: o descarte de

parcelas (truncamentos) e as devidas linearizacfes (Kuga, 1987).

Os métodos numéricos, em geral, podem alcancar niveis de precisdo melhores que o0s
analiticos, no entanto tendem a ser mais morosos no processo de obtencdo da solucao.
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A resolucdo de uma Equacéo diferencial do tipo néo linear, geralmente requer o trabalho com

métodos numéricos para os quais a implementacao exige o uso de computadores.

Na combinacao entre vantagens de um e de outro, ou seja: de rapidez dos métodos analiticos e

da precisao e flexibilidade dos métodos numeéricos surgem os metodos semi-analiticos.

Conclusivamente, os métodos de propagacdo de Orbita, podem ser classificados como:
analitico, numérico e semi-analitico. Existe ainda outro, chamado de multirevolu¢do, mas este

assim como o método semi-analitico, ndo sera discutido no presente trabalho (Kuga, 1987).
2.3.6.1Propagacéao Analitica

O problema em um método analitico é a dificuldade para conseguir-se a propagacédo de uma
Orbita com a consideracéo dos seus efeitos perturbadores. Para o uso deste método, tem-se de
fazer aproximacdes na modelagem, de tal modo que amenize a tarefa ardua para a obtencéo

da solucédo do movimento perturbado do satélite artificial.

O método analitico de propagacao é conhecido também, como método geral de perturbacgdes.
Um exemplo de métodos analiticos € o de Brouwer (Brouwer, 1959).

Outra vantagem neste meétodo além da rapidez oferecida por ele na propagacdo da orbita € a
facilidade para compreensdo da evolucado dos elementos orbitais. Esta compreensao ndo €

alcancada em um método numérico (Kuga, 1987).
2.3.6.2Propagacao Numérica

Os métodos numéricos de propagacdo tendem a ser mais precisos que os analiticos, mesmo
com seus erros de truncamento e arredondamento. No entanto, sdo mais demorados que 0s
analiticos, pois sdo essencialmente constituidos por algoritmos sequenciais, e tém de ser
utilizados para um namero de revolucdes orbitais limitadas. Estes sdo chamados de métodos

especiais de perturbacoes.

Para o trabalho com drbitas, existem dois métodos bem conhecidos: método de Cowell e
método de Encke. No método de Encke apenas as perturbacdes sdo integradas. No método de
Cowell a integracdo usa diferencas finitas ndo usando, desse modo o conhecimento prévio da

orbita.
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Os métodos de integragcdo numérica sdo mais requeridos em mecanica celeste, devido a sua

flexibilidade de implementacéo para as mais diversas modelagens orbitais.

Varios sdo os métodos numéricos, alguns deles podem atender sendo diretamente, podem ser
adaptados a um problema especifico e com uma exigéncia especifica, dentro das
possibilidades de cada método tais como: precisdo, tempo de processamento e custo

operacional.

Respeitando o carater genérico da aplicacdo dos métodos numéricos no apéndice A apresenta-
se um exemplo de método numérico de passo fixo que usam informacdes passadas e

informacé&o presente, ou seja, um algoritmo que tem duas fases: predicéo e correcao.
2.4 Determinacao de Atitude

A determinacéo de atitude € o processo de calculo da orientacdo de um satélite artificial em

relacdo a um referencial inercial, por meio das observacgdes realizadas por sensores.

E necessario conhecer a atitude de um satélite para orienta-lo corretamente no espago. As
observacdes obtidas pelos sensores formam a base necesséria para a determinagéo de atitude.
Esta pode ser feita por métodos deterministicos ou ndo deterministicos. Dentre estes ultimos,

destacam-se o estimador de Minimos Quadrados e o filtro de Kalman.

Nas proximas sec¢Oes, serdo brevemente comentadas as fontes de perturbacdo da atitude,
sensores de atitude e métodos de determinagéo de atitude.

2.4.1Perturbagdes no Movimento de Atitude

Uma modelagem da dinamica de atitude que melhor represente a realidade do movimento
rotacional de um satélite artificial no espaco deve incluir os efeitos de torques externos que
perturbam o momento angular deste satélite, tais como: gradiente de gravidade, pressao de

radiacdo solar, campo geomagnético, pressdo aerodindmica e os impactos de meteoritos.

Destes efeitos citados, o0 mais relevante no contexto de aplicagdes que trabalhem com satélites
similares ao SCD-1 e SCD-2, é o devido ao campo geomagnético. Os demais, embora néo

sejam despreziveis, ndo sdo significativos numa escala de curto tempo.
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A interagcdo entre os campos: magnético residual do satélite e geomagnético resulta numa
perturbacdo no vetor momento angular do satélite, causando o movimento de precessédo do

satélite, porém sem afetar a sua taxa de rotagao.

Outro torque de perturbacdo devido ao campo geomagnético € causado pelas correntes
parasitas de Foucault induzidas em superficies metéalicas do satélite. Este torque é de natureza
dissipativa e reduz exponencialmente a taxa de rotagdo do satélite, além de causar o fenébmeno

da precessédo (em menor grau qgue o0 momento magnético residual).

Entre os torques devidos ao momento magnético residual do satélite e as correntes parasitas

de Foucault, via de regra, o primeiro é mais relevante (Wertz, 1978).

A exemplo do que pode gerar um campo residual magnético no satélite, estdo as permanentes
indutancias magnéticas geradas pelos materiais ferromagnéticos dos componentes do préprio

satélite, as quais fazem variar a direcdo do momento angular do satélite.

Apresenta-se nas equacoes de 2.17 a 2.21, a modelagem das principais fontes de perturbacéo,
partindo-se das equacgdes da conservacdo do momento angular.

Supondo que o satélite seja equipado com um eficiente amortecedor de nutacao, justifica-se a
hipétese simplificadora de que seu movimento seja isento de nutacdo. Pode-se entéo

considerar a seguinte Equacao para o momento angular (Wertz, 1978):
L=1Is (2.17)

Na qual,L é o vetor momento anguldré a sua intensidade3eé a direcéo do eixo de rotacéo

do satélite.

Na presenca de torques externos de perturbacdo o momento ahgalé@ no tempo,

obedecendo a seguinte Equacéo:

|

d -
—=N 2.18
v (2.18)

Na qual N é a soma dos torques externos de perturbacdo. No contexto deste trabalho, para

satélites sem pronunciadas assimetrias tanto do ponto de vista geométrico quanto de momento
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de inércia, os torques externos com efeito secular, mais relevantes sdo os devidos a interacao

com 0 campo geomagnético.

O torque devido ao momento magnético no satélite € dado pela Equacéo:

Nmag: (m +U|]TL)§XB (219)

Na qual, B é o vetor campo geomagnétian, ¢ o momento magnético residual do satélite na
direcéo de seu eixo de rotagdn, € 0 momento magnético da bobina do eixo de rotagéo, e

a sua polaridade.

Devido ao movimento de rotacdo do satélite, o efeito da componente radial de seu momento
magnético sobre a atitude € ciclico, de modo que néo resulta em variacdo secular do momento

angular.

O torque devido as correntes parasitas de Foucault € dado pela Equacéo:

N, = p(5xB)xB (2.20)

Na qual,pr € o parametro de Foucault, que depende da geometria e da condutividade do

satélite.

A modelagem da dinamica de atitude especifica é dada pela Equacéo abaixo:

!

% = Npog + N (2.21)

cor

Na qual, as parcela&lmag e N_ ja foram comentadas nas equacées 2.19 e 2.20.

cor

2.4.2Sensores de Atitude

A determinacao de atitude de um satélite artificial requer a utilizacdo de sensores que possam
observar dire¢cdes conhecidas em um dado sistema de referéncia, tais como: o Sol, um planeta,

uma estrela, a Lua, superficies de planetas ou 0 campo geomagnético.
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O uso de sensores € um meio para a determinacdo de atitude, outro seria 0 uso de giroscopios

e acelerdbmetros.

Os sensores sdo 0s meios pelos quais se podem extrair informagfes do comportamento

dindmico do satélite, e partir dai determinar ou estimar a sua atitude.

Neste trabalho serdo utilizados os dois tipos de sensores, sucintamente comentados nas
subsec¢Oes seguintes. Detalhes a respeito destes sensores podem ser encontrados em Wertz,
1978.

2.4.2.1Magnetbmetros

Magnetometros s&o sensores de atitude que fornecem a intensidade e a diregdo do campo ao
qual estdo submetidos. Estes sensores possuem varias caracteristicas favoraveis as suas
aplicacbes na area espacial, sdo elas: confiabilidade, leveza, rigidez, baixo consumo de

energia e robustez a amplas faixas de temperaturas.

Contudo, pesa sobre suas qualidades a incerteza na medida do campo magnético ao qual eles
destinam-se a observar, particularmente o geomagnético. Incertezas no modelo do campo
geomagnético e na posicdo do satélite bem como o campo residual do proprio satélite
contribuem substancialmente para a imprecisdo na medida deste sensor. Acrescentam-se a
estes elementos, os erros devidos aos equipamentos de conversao, de envio, de recebimento e

de processamento das observagoes.

Os magnetdometros possuem uma unidade conversora de sinal analdgico para digital (mais
uma fonte de erro) e séo divididos em duas categorias, sdo elas: magnetdmetros quanticos e
magnetometros induzidos. Nos satélites SCD-1 e SCD-2 séo utilizados os magnetdometros

induzidos de fluxo controladdlyxgate.

Os sensores da categoria de fluxo controlado fornecem em cada um dos eixos ortogonais uma
medida de tenséo relacionada a componente local do campo observado no sistema do satélite.
Cada medida de tensdo ja vem com uma adicional tendenciosidade. Esta tendenciosidade é
gerada pela proximidade a materiais ferromagnéticos e pelo campo magnético residual,
presentes no proprio satélite.
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Além disso, bobinas magnéticas podem ser utilizadas pelo subsistema de controle de um
satélite artificial para dominar os movimentos de precesséo e nutacdo do vetor de rotagdo do
satélite. Durante o periodo de atuacdo destas bobinas o magnetdmetro pode sofrer

interferéncias aumentando sua imprecisao (Wertz, 1978).
2.4.2.2Sensor Solar Digital de um So Eixo

Um sensor solade um eixo é um dispositivo éptico que no encontro com Sol mede o angulo
formado entre o sensor e a direcdo do Sol. Desta forma, obtém-se (com certo nivel de
incerteza) o angulo formado entre as dire¢cdes do sol e do eixo de referéncia do sensor. A

Figura 2.4 mostra como este angulo é obtido pelo sensor:

M— 5 —

X Il'zndificadcur Gray
diagrama de
reticulos

FIGURA - 2.4 Sensor solar 6ptico de um so eixo.
FONTE: Baseada em Wertz (1978, p. 223).
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Um sensor solar de um s0 eixo fornece duas componentes basicas, as quais podem ser vistas

na ilustragéo 2.5:

Xl:l

camponants
da medida

X m = ==

COMponernts
de comando

FIGURA 2.5 - Componentes: comando e medida.
FONTE: Baseada em Wertz (1978, p. 161).

Este tipo de sensor solar digital tem uma componente de medida e outra de comando. Nesta
altima, os raios solares incidem primeiro, dai esta componente detecta a presenca do Sol. A
componente de medida é gerada pela saida digital do angulo do aspecto solar entre a linha

normal plano do sensor, quando o Sol esta na linha de visada da componente de comando.

E um sensor com estas caracteristicas que esta a bordo dos satélites artificiais SCD-1 e SCD-
2.

2.4.3Determinacéo de Atitude em Um S0 Eixo

Seja um satélite artificial estabilizado por rotacdo. A determinacdo de sua atitude dar-se-a

pelo calculo da orientacdo do eixo de rotacdo, também denominado eixo de atitude.

Duas independentes medidas relacionadas ao eixo de atitude e a dois conhecidos versores de
referéncia, cada qual a um desses versores, SAo necessarias para o calculo da atitude (ao longo

do eixo de atitude) do satélite artificial.

Cada medida define na esfera celeste o lugar geométrico das possiveis direcfes do vetor de
rotacdo do satélite coerentes com a referida medida. A interseccdo de dois destes lugares
geomeétricos (obtidos por medidas de duas dire¢cdes distintas no espaco) da a indicacdo de
onde esté o eixo de rotagdo do satélite na esfera celeste. Porém, a intersec¢do ocorre em dois
lugares ao mesmo tempo e as medidas contém incertezas que aumentam a largura dos lugares

geomeétricos. Sendo assim, este método resulta em solu¢cdes ambiguas.

Pela possibilidade da ocorréncia de um aumento da largura dos lugares geométricos, o versor
de atitude pode estar (ap0ds a interseccdo desses) em uma &rea (por consideragdo) cuja largura
dependera das incertezas nas medidas dos sensores de atitude.
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A compreensdo do que foi mencionado acima é melhor alcangcada observando as Figuras 2.6 e
2.7.

... arco da referéncia 1

... WeTsOr i

\ ... faixa possivel para atitude
L

FIGURA 2.6 - Lugar geométrico da localizagdo do versor de atitude.
FONTE: Baseada em Wertz (1978, p. 344).

AL largura da faiva

... arcoda eferéncla i,
- aroo da seferénclaly

. VRFSOY L
... VRISOY 1

FONTE: Baseada em Wertz (1978, p. 345).

Na qual, A é a largura da faixa devido a incerteza na medida.

Deve ser feita a consideracao de que as intersecc¢des das faxasnham regides supostas
pequenas o suficiente para serem delimitadas por paralelogramos, cuja area € proporcional a

incerteza da medida.

O indice irefere-se a qualquer versor de referéncia conhecido, tal como o versor satélite-Terra

ou versor satélite-Sol.
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Resta saber agora em qual dos dois paralelogramos esta a verdadeira atitude. Esta
ambiguidade pode ser resolvida com o auxilio da informagédo a priori da atitude ou pelo
monitoramento da constancia da solu¢do no decorrer do tempo. A solugdo que variar muito

deve ser descartada, enquanto que a outra sera a atitude verdadeira.
2.4.4AMétodo de Determinagédo de Atitude: Solugdo Ambigua

Seja um satélite artificial estabilizado por rotagdo. Considerando-se ausente 0 movimento de
nutacdo, a determinacdo de sua atitude consistird da estimacdo da orientacdo do vetor de

rotacdo num espaco inercial.

Sao necessarios para o uso do método deterministico pela solu¢do ambigua dois versores com
direcdes conhecidas em algum sistema de referéncia bem definido e as medidas de arcos que

fazem estes versores com o eixo de rotacdo do satélite.

Com as duas medidas de arcos, geram-se dois cones onde a solucéo da atitude estd em uma

das interseccdes desses cones, conforme a Figura 2.8:

FIGURA 2.8 - Geometria da medida com relagdo ao eixo de rotagéo.
FONTE: Baseada em manual da Princenton Satellite Systems
(p. 163).

[

ip

FIGURA 2.9 - Possiveis solugdes para a atiide
FONTE: Baseada em manual da Princenton Satellite Systems
(p. 164).
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Nas Figuras acima 2.8 e 2.9,d 1, s&o os versores de referéncia e seus respectivos ;a8cos |

i,. Oversors refere-se ao eixo de rotacdo do satélite.

Suponha-se que; & o versor Sob, 1, é o versor Terrd&, i; € 0 arcof formado entre o Sol

e 0 eixoS e finalmente,ié o arcoé formado entre a Terra e o versor

Utilizando agora esta notacdo, segue o equacionamento para a resolucdo deste método das
interseccdes dos cones.

A

Se S=cosp (2.22)
S« E =cosé (2.23)
x = 00SP~ E+ Scos (2.25)
1- (E- S)
cosé — E+ Scos
y= e — B (2.26)
1- (E- S)
z=% ¥ XCOS{)’ —Ayzc 0s¢ (2.27)
1- (E- S)
C=SxE (2.28)
Finalmente, a atitude do vers®©é dada pela Equacéo:
3= &+ VE+ 2C (2.8)

Nota-se que a solucéo possui ambiguidade no siral de
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2.5 Métodos Deterministicos Versus Ndo Deterministicos

Geralmente, métodos deterministicos sdo mais bem vistos que 0s ndo deterministicos, quando
a intencdo é a de obter (mediante qualquer esforco que se faca necessario) uma solucéo

confiavel.

As diferencas entre um método e outro podem ser melhor visualizadas na tabela comparativa

abaixo:
TABELA 2.1 - Comparacdes bésicas entre os métodos.
METODOS
ESPECIFICACOES DETERMINISTICO | NAO DETERMINISTICO

Robustez (sempre fornece uma  Grande Pequena*
solugéo, ainda que seja aproximada)
Dependéncia de estimativa a priori Pequena Grande
Complexidade do método em si. Pequena Grande
Dificuldade de interpretagdo fisica  Pequena Grande**
dos resultados
Dificuldade de interpretacdo Pequena Grande
geométrica dos resultados
Capacidade para a inclusdo |de N&o possui Possui
informacdes adicionais
Capacidade de processar grandes N&o tem Tem
guantidades de medidas (dados)

*Os métodos nédo deterministicos podem divergir da solugéo.
** Este fato pode ser compensado pela analise de covariancia do erro no estado.

Na pratica estes métodos podem ser utilizados conjuntamente. Para satélites estabilizados por
rotacdo, metodos deterministicos podem ser utilizados como fonte de informacao apaiori

métodos ndo deterministicos.
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2.6 Estimadores de Estados

"A teoria da probabilidade comecou como teoria dos jogos de azar, através da
correspondéncia entre Pascal e Fermat (1654), a proposito de dois problemas formulados

pelo Cavaleiro de Méré..."

"Nao tardou que se descobrisse que a teoria dos jogos de azar podia ser aplicada a uma
variedade de problemas que nada tinham a ver com jogos, como exemplo, erros de

observacdes astronémicas..."
Torres, 1.967
2.6.1Introducéo

Um estimador de estados consiste em um algoritmo numérico que processa medidas sujeitas a
incertezas, a fim de, encontrar o estado de um sistema dinamico, por sua vez, sujeito a

disturbios ndo modelados.

Serdo abordados posteriormente, métodos de estimacdo apresentados na forma de técnicas
Otimas, porque retiram das medidas de observagBes tudo quanto puderem a respeito do

sistema. Cada um com a sua particularidade.

Um estimador € considerado 6timo quando ele satisfaz a um determinado critério de
otimalidade, ou seja, quando tem condi¢des de processar as medidas e por essas calcular o que
se deseja estimar, oferecendo a melhor estimativa que ele pode alcancar. Desse modo, torna-

se minimo o erro entre a trajetdria real e a calculada por ele.

Em principio, um estimador precisa das informacfes pertinentes ao sistema dinamico na

forma de equacdes, porque elas constituem o modelo matematico do sistema.

Considerando a aplicagdo de meétodos de estimacdo em sistemas dinamicos, convém
esclarecer desde ja que o vetor de estados pode conter quantos elementos forem necessarios
para o conhecimento do comportamento temporal desses sistemas. E até mesmo admissivel
neste vetor de estados, a inclusdo de elementos que sequer tenham representacédo fisica ou

geomeétrica.
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O vetor de medidas pode conter tantas medidas quantas forem possiveis de serem coletadas e
suportadas pelo processo computacional. Desde que estas medidas ndo sejam totalmente

correlacionadas, elas contribuem para reduzir a incerteza na estimativa.

Serdo apresentadas nas proximas secdes duas técnicas 6timas de estimacéo, bem como os seus
respectivos algoritmos. Estas técnicas sdo empregadas nas solugbes de problemas
diversificados, de modo que as suas equacdes podem ser apresentadas genericamente. S&o
elas: Minimos Quadrados e Filtro Estendido de Kalman, as quais serdo apresentadas nesta

mesma ordem.
2.6.2Estimador de Minimos Quadrados

O estimador de Minimos Quadrados € aplicado a estimagdo de parametros. No entanto, pode-
se estender a mesma técnica para a estimacéo de estados (processos dinamicos). O modelo
dindmico, bem como o das observacoes, pode ser expresso como uma funcéo linear, ou néo,

do estado.

Em esséncia este método minimiza o quadrado da diferenca entre o que foi observado e o que
se deseja estimar, desde que ambos estejam relacionados. Nestes moldes é minimizado o

indice de desempenho do quadrado dos residuos, escrito pela Equacéao:

MinQ( X )} = Y, K X1 TY, X, (2.29)
Na qual,
Y, .. vetor de medidas de dimensaa 1;
Xy e vetor de estados de dimengsaol,
h L funcao vetorial ndo linear no estaxlp de dimensamx n;
k Ok| kON;
T transposto;

O vetor de medida¥, € dado pela Equacéo:
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Y, = h(X,) +v, (2.30)

Na qual, v, é uma sequéncia branca gaussiana de ruidos nas medidas, cujas informacdes

estatisticas seguem abaixo:
* Momento natural de ordem 1
E[v]=0 (2.31)
* Momento centrado de ordem 2
Elvv|=R, &, (2.32)

Na qual,d« é o delta de Kroenecker , dado por:

1,j=k
Qk:{o o (2.33)

A matriz R, € a informacdo quanto ao erro nas medidas, assim denominada matriz de

densidade espectral do ruido nas observacoes.

As equacdes acima 2.31 e 2.32 podem ser lidas conjuntamente como: a esperanca Matematica

de que o erro, representado pelo ruido branco, nas medidas tenha média 0 e covariancia R

Quando estdo contidas no veto¥, medidas procedentes de equipamentos
(d n‘ nON en>1), o comum € gque 0 erro seja caracteristico a cada equipamento. Assim,

pode-se introduzir uma matriz de pesos dadadpopara ponderar o erro em cada medida na

Equacéo 2.26, assim considera-se nessa Equacao esta matriz:
Min@( X ) [ Y~ X1 "H Y, —HX )l (2.34)

Para estimar-se estados pelo método dos Minimos Quadrados, devem-se agregar ao estimador
as equacdes que regem a dinamica do sistema, sem qualquer consideracdo de que o modelo
matematico considerado contém imprecisées. A Equacéao diferencial da dindmica do sistema é

dada por:
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X(t) = f(X(t),t) (2.35)
Na qual, f& uma funcao vetorial ndo linear no estaod X | XO0O.

A solucédo de Minimos Quadrados para a Equacédo 2.34, apés as devidas linearizdcées (de
f), discretizacbGes (dindmica e covariancia) e a consideracéo da informacéao a priori do estado e

da covariancia, € dada por:
X =PP'X+HRY) (2.36)

A matriz R na Equacdo acima é a inversa da mdttiz a simbologia* representa a

informac&o a priori; a matriz de covariancia atual do erro no estado é dada por:
P=(Pt+HRH)" (2.37)

Na qual,)A( P, X eP representam o estado e a sua covariancia depois de todas as medidas
processadas, e 0 estado e a covariancia, devidos a informacdo a priori, respectivamente
(Brown, 1997 ; Ogata, 1987).

Esta solucdo acima € a de Minimos Quadrados em lotes. Outra maneira de obter solucdo para
0 mesmo problema é utilizar um processamento recursivo e sequencial que sera visto na

seguinte Secado dedicada ao Filtro Estendido de Kalman.
2.6.3Filtro Estendido de Kalman

O Filtro Estendido de Kalman esta para um sistema néo linear, assim como o filtro de Kalman
esta para um sistema linear. Esta técnica de estimacédo de estados € em esséncia a mesma
técnica aplicada aos sistemas lineares, com a diferenca de que com ele é possivel o trabalho
com sistemas dinadmicos nao lineares, por meio da linearizagcdo do sistema em torno da

estimativa corrente do estado.

Esta técnica é mais completa do que a de Minimos Quadrados, pois além de considerar que o
modelo da dindmica € suscetivel a erros de modelagem, ainda tem condi¢cdes de fornecer
estimativas imediatamente apés o instante de chegada da medida, ou seja, em tempo real. Esta

capacidade € atribuida ao seu carater recursivo e sequencial. Isso implica em economia de
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memoria de armazenamento, pois cada medida é processada tao logo esteja disponivel, e por
meio dela o estado é imediatamente atualizado num processo iterativo até que certas
quantidades de medidas sejam por ele processadas para o0 alcance da convergéncia do
processo. O Filtro Estendido de Kalman estd dividido em duas fases, sdo elas: fase de

propagacao e de atualizagdo do estado e da sua respectiva covariancia.

Na fase de propagacao o valor do estado no proximo instante da amostragem € estimado com
base no modelo dindmico do sistema. Enquanto que na fase de atualizacdo o estado é
estimado com a informacdo da medida, no instante de amostragem da mesma (Kuga, 1982 e
1989).

Seja um sistema fisico regido pela seguinte Equacado diferencial, ndo linear e estocastica,
abaixo:

% = f(X(t),t) +G(@H) D (1) (2.38)
Seja ainda um conjunto de observacOes deste sistema modelado pela seguinte Equacao

vetorial ndo linear e estocastica:

Y(t,) =h (X(t,).t) + v(t,) (2.39)
Na qual,
X(¢) . vetor de estado de dimenséol,
Yt) ... vetor de medidas de dimensaa 1;
feh ... funcdes vetoriais ndo lineares cujas dimensdes sdo respectivamente
nxn e mxn;
o) L processo gaussiano branco de dimensab;
ok) ... sequéncia gaussiana branca de dimemséd;
G 0 ... matriz de dimensaox n.

As informacdes estatisticas referentes ao processo aleatorio acima, sdo:

« Momentos naturais de ordem 1

E[X(0)]=X(0) (2.40)

65



E[®(t)]=0 (2.41)

E[uk)]=0 (2.42)
« Momentos centrados de ordem 2

E{[ X(ty) - X (t-)] [ X(t,) - X (to)] "}= Po (2.43)

E{[ () ®"()]}=Q() &(t-7) (2.44)

Na qual, Q) € uma matriz semidefinida positivaJet-7 ) é o delta de Dirac.

E{{u) 0" (K ]D=R(K) & (2.45)

Na qual, RK) € uma matriz definida positiva.

E{{®()) 0"(K]}=0, Ojek (2.46)
Na qual,E {*} é o operador esperanca Matematica.

A solucdo de um problema néo linear como este escrito de acordo com as equacdes 2.38 e

2.39, depois de verificados os momentos acima, segue conforme abaixo:

1) Dada uma sequéncia de medidas n&o correlacionadasyYy, .... , Y, deseja-se obter

a estimativa 6tima dX emt, de modo gue a covariancia do erro neste estado seja dada por:
P(t) = E [AX(H)AX T (1)] (2.47)

Assim, a estimativa 6tima do estado terd um erro dado por:
AX(t) = X(t) - X(t) (2.48)

O erro médio quadratico L é minimo quando a matriz de covariBfirir minima, ou seja:

L=E[AXT(t) AX(t)] = J =tr P (2.49)
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As equacgles 2.38 e 2.39 do sistema dindmico acima devem ser linearizadas por meio da série
de Taylor em torno de uma trajetdria de referéncia (a trajetdria corrente do estado), da

seguinte maneira:

2) Dada a trajetéria de referéncia(t) que satisfaz a Equacdo 2.34, sem a parcela
estocastica, deriva-se parcialmente a furigdesta Equacao, considerando a aproximacgao de
primeira ordemAX(t). De modo que, considera-se que o0 desvio seja pequeno e que a
primeira derivada na série basta para aproximar o modelo dindmico néo linear pela Equacéo
abaixo, com relacdo a trajetoria de referéncia. Assim, produz-se a seguinte Equacado

diferencial linearizada e estocastica:

dAX ()

ra— F(X(t), t) AX(t) + G(t) D(t) (2.50)

of

Na qual, X (t),t) = [&

} xwx@ + = T € continua em todo dominio del) X 001

Analogamente, pode ser feito 0 mesmo com a Equacéo observacgdes 2.30 , resultando em:
AY (K) =H (X(k),k) AX(K) +u(K) (2.51)

oh

G_X} |X(k)=i(k) , = hé continua em todo dominio Mel] X 0.

Na qual, HX(K), k) :{

A matriz de transica@ de dimensao x n propaga o estadd e a respectiva covariancia do
seu erro RJ do instantdy ao seu sucessty.1 . Esta matriz é solugdo da seguinte Equacao

diferencial:

at,,t,) =F(X(t,).t) alt,.t,) (2.52)
A condicao inicial é dada por:

alt,t,)=1 (2.53)
Na qual, | € a matriz identidade.

Finalmente a solu¢do da Equacéo 2.50 pode ser obtida:
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AX(t) = a(t,t,) AX(t,) +T(t) P(t) (2.54)

Na qual,I { )z ja(t,r) G(r)dr (2.55)

to

A matriz de transicéa t t, depende implicitamente da informagéo a prﬁ)ﬁo).

A matriz de covariancia do erro no estado deve ser propagada utilizando também, a matriz de

transicdo, conforme abaixo:

Pt) = a.t,)Pt) a” (t,t0)+ja(t,r)G(r)Q(r)GT(r)aT(t,r)dr

to

Agora, podem-se utilizar as equacdes do filtro de Kalman (linear) no sistema linearizado
acima, para que enfim, estime-se o valor dados os valore¥(t, ), de acordo com as

seguintes fases:

Para a fase de propagacao as equacdes sdo convenientemente escritas, como:
X(t) = alte tes X (t)) (2.56)
Pt,) = a(t,,) Pt a’ (t,) + Gls) Qltr) G™ (ty) (2.57)
Para a fase de atualizac&o as equacgdes sao:
X(t )= X(t, )+ Kt fv, ~h (X, )} (2.58)
Na qual, K{,) € o ganho de Kalman.
K(t,) = Pt )H™ (e XEO)H . XE)PEOHT G X e ) +RE)]  (2.59)
B(t,) = | -K ¢ )H(t, X ()Pt (2.60)

Racionalizando as equacdes do filtro estendido de forma a ficarem semelhantes as do filtro de

Kalman (linear), reescrevem-nas da seguinte maneira:
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Csleuls do garhio
> |ﬁEHE(HR_ﬁEHE +Ry) " =K, EERER

B = e, Bae, +GaQa Gy X, =%, +E (Y, -h(&, k)
X, = O'{[.t.iuf’.l;—hxk]

Propagagio

Calmlo da covaninria do ero no estado

l f:'s; = '(I_KJ;HJ;:'E;

o -

X3, K Atalimgio da estinativa
oot a cherada da medida

FIGURA 3.1 - Diagrama do Filtro de Kalman: processo iterativo.
FONTE: Baseada em Brown (1997, p. 219).

Conclusivamente, pode-se utilizar o algoritmo recursivo de Kalman para processar as medidas
e calcular a estimativa do estado juntamente com a informag&o da covariancia do seu erro.
Preferencialmente com a utilizacdo da medida escalar, para evitar a inversao de matrizes no
processo (Shuster, 1982 ; Ogata, 1987 ; Hélio, 1989/1982 ; Brown, 1997 ; Lefferts, 1982).
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CAPITULO 3

MODELOS MATEMATICOS

3.1Introducéo

Na modelagem de um sistema, um estudo que aponte o qué mais pode degradar a estimativa
do estado € necessario, pois as escolhas dos modelos devem estar de acordo com estas
técnicas de estimacao para ndo comprometer o processo nem pela falta e nem pelo excesso de
efeitos perturbadores. Um modelo isento de efeitos perturbadores pode comprometer a
precisdo e um modelo muito sofisticado pode comprometer o tempo de processamento. Outro
motivo pelo qual a precisdo da estimativa pode ficar comprometida é a precisdo das medidas

gue serao fornecidas ao estimador.

Como este trabalho utiliza um sensor ndo muito preciso para o fornecimento das medidas, faz-
se necessario uma investigacdo a respeito dessa precisdo. Logo, utilizam-se modelagens

dindmicas sem perturbacdes e representadas por vetores nos testes do procedimento.
3.2Modelo do Campo Geomagnético: Dipolo

O campo geomagnético € modelado por uma funcdo potencial e€gcalgual satisfaz a

Equacéo de Laplace:
0% =0 (3.1)

A componente de maior intensidade do campo geomagnético é a do vetor dipolo, esse é
referente a uma aproximacao de grau 1 e ordem\0 etada por:

V,(r,0,¢) = iz(gfa3 cosd + gja® cogsend + h'a’ sen?sen¢) (3.2)
r
Na qual,
r .. distancia geocéntrica;
6, ... colatitude e longitude leste de Greenwich, respectivamente;
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cosd .. potencial devido a um dipolo de intensidagf@a® alinhado com o

eixo polar;

send ... dipolo alinhado com os eix¥seY;

o, 0, ... coeficientes harmoénicos do campo geomagnético; fornecidos pelo
IGRF (International Geomagnetic Reference Fjeld

Assim, o modelo do campo geomagnético considerando somente o dipolo magnético, é dado
pela Equacéo:

é=—Dv=a;:'°[3(|§/|- RR-M] (3.3)
A intensidade do dipolo é dada pela Equacéo:
aH, = (g% + ga +g2)Y? (3.4)
Na qual,
R ... posicéo do ponto onde o campo é desejado;
M € um versor deél,.
A direcdo do dipolo (ao sul geogréafico) € pela Equacao:
) serd,, cosq,,
M =| sed_ senq, (3.5)
cosd,,
On =g+t + @, (3.6)
4, = 36©856469/dia (3.7)

Na qual,
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o [ tempo sideral de Greenwich no mesmo tempo de referéncia;

7/ latitude leste;
G, .. longitude leste.

Por fim, dado o raio da OrbitR e os cossenos diretor®, Ry e R, em coordenadas
geocéntricas inerciais, calcula-se as componentes do campo geomagnético em coordenadas

cartesianas B By e B.

A Equacdo geral do campo geomagnético segundo o modelo: Campo Referéncia
Geomagnética Internacionah{ernational Geomagnetic Reference Field — IGRF), é dada por
uma série de harmdnicos esféricos cujos coeficientes séo recalculados e publicados de cinco

em cinco anos (Wertz, 1978).

O presente trabalho utiliza uma adaptacédo para a lingudgttab® de uma rotina que

calcula o campo geomagnético e as e suas derivadas parciais até o harmonico de ordem e grau
10. Esta rotina foi desenvolvida pela referéncia (Logiesl 1983) e implementada em
linguagemFORTRAN. A mesma é utilizada pelo INPE no processamento dos dados das
missdes SCD's, desde 1.993 quando o primeiro satélite artificial desta linha foi lancado com

sucesso e continua em operagao até o presente momento.

3.3Modelo do Magnetémetro

A medida em um eixo de um magnetémetro é a tenséo dada pela Equacédo abaixo:
T=a, @l *H)+T, (3.8)

Esta tensao € convertida (conversdo de analdgico para digital) por:

N, = Inf{da,, A+ H)+T,]+ 05} (3.9)
Na qual,
T ... tenséo;
H .. vetor intensidade magnética local em coordenadas do sensor;
no L direcdo deH ;
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tendenciosidade do magnetémetro;

fator de escala do magnetémetro;

fator de escala do conversor analégico-digital
parte inteira

saida discreta do conversor.
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CAPITULO 4

METODOLOGIA

4.1 Introducéo

A teoria fundamental ja foi apresentada na primeira etapa (Capitulos anteriores) deste

trabalho, agora dar-se-a inicio a etapa de aplicacdo do que foi visto anteriormente.

O problema colocado neste trabalho € de estimar conjuntamente Orbita e atitude de um satélite
artificial estabilizado por rotacdo em O6rbita baixa, pela utilizacdo de um magnetdmetro em
trés eixos e um sensor solar de um eixo, ambos, sensores convencionais de atitude, e também,

investigar alguns aspectos que contribuem para o erro em tais estimativas.

Com relacdo aos erros nas estimativas sao investigados: o efeito da tendenciosidade na
componente axial do magnetémetro nas estimativas de Orbita e atitude, e também, quais
melhorias nos modelos dindmicos em relacdo aos modelos simples (sem perturbacdes) podem
melhorar a precisdo em tais estimativas. E isto é feito pela analise de dois casos: um quando

se utilizam dados simulados e outro quando se utilizam dados reais de atitude.
4.2 Estratégias Utilizadas

Para o processamento das medidas fornecidas pelos sensores de atitude foram utilizadas duas
técnicas otimas de estimacdo de estados: Minimos Quadrados e Filtro Estendido de Kalman,

nessa ordem.

As medidas fornecidas pelo magnetdmetro passam por uma etapa denominada pré-
processamento, antes de serem fornecidas ao estimador Minimos Quadrados. Nesta etapa as
muitas medidas coletadas por este sensor sdo comprimidas (resultando em poucos lotes de
medidas de campo magnético) e agrupadas em duas componentes, sdo elas: componente
radial (perpendicular ao eixo de rotagdo do satélite) e axial (na diregdo do eixo de rotagao).
Depois, a componente radial tem sua tendenciosidade, frequéncia e a amplitude da sua

variacao senoidal ajustadas localmente pelo método dos Minimos Quadrados.
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Para iniciar o processo de estimagdo dos estados tem-se de fornecer as técnicas utilizadas a
estimativaa priori do estado (Orbita e atitude) e a respectiva covariancia do erro nesse. Por
esta razdo foi elaborado um algoritmo computacional fundamentalmente inspirado nas
passagens do satélite pela sombra da Terra, no campo geomagnético e na observacdo desse.
Assim, as condi¢des iniciais do problema para o estimador sdo obtidas também pela utilizacédo

do magnetdbmetro e do sensor solar.

Com a estimativa priori e as medidas pré-processadas disponiveis o algoritmo de Minimos
Quadrados, as processa de uma so vez (em lotes) fornecendo as estimativas de érbita e atitude
e também a covariancia do erro nessas estimativas. Cada estimativa (de 6rbita e atitude)
obtida com este estimador é processada conjuntamente pelo Filtro Estendido de Kalman, ou
seja, a estimativa obtida pelo procedimento de Minimos Quadrados tornar-se-a observacao

para o Filtro Estendido de Kalman.

O procedimento elaborado para ser implementado a bordo é um processo iterativo, pois o
sensor mede, esta medida passa por um pré-processamento, depois ela é processada pelo
primeiro estimador, com isso a primeira estimativa do estado € obtida e depois 0 segundo

estimador refina essa estimativa.

Pela utilizacdo dos Minimos Quadrados para fornecer observacdes para o Filtro de Kalman e
pelo fato de que essas sao as estimativas do estado, ocorre que a relagéo entre a observacao e
o estado € linear. Por conseqiiéncia disto € que o trabalho do filtro é de refinar as estimativas

obtidas pelo método dos Minimos Quadrados.

Quanto as investigacbes, no que se refere a tendenciosidade na componente axial séo
realizadas simulagdes sob mesmas condi¢cdes, mudando apenas o valor de tendenciosidade em
cada simulacao, a fim de analisar a ordem de grandeza do erro nas estimativas. Com base na
tendenciosidade conhecida (por meio do pré-processamento realizado) da componente radial

limita-se um valor de tendenciosidade para a componente axial.

No que se refere aos efeitos perturbadores sao realizados testes com dados de atitude simulada

e real.
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4.3 Procedimento

Para realizagédo das estratégias acima (4.2), um procedimento com dois modos de atuacao foi
desenvolvido, um de inicializacéo e outro de rotina, no qual implementam-se as técnicas de
estimacdo: Minimos Quadrados e Filtro Estendido de Kalman. Esse procedimento divide-se
em duas etapas, sdo elas: pré-processamento e processo de estimagdo. No pré-processamento
sdo realizadas as tarefas de curto periodo, enquanto que no processo de estimacdo sdo

realizadas as tarefas de médio e longo periodo.

Neste trabalho o procedimento é testado com medidas simuladas, com dados reais de orbita e
atitude e também com dados simulados de atitude, de acordo com a investigacdo a ser
realizada. O enfoque das simulagfes esté na investigacdo do efeito magnético tendencioso na

componente axial do magnetdometro.

Para que o procedimento (aqui proposto) seja implementado a bordo, mais alguns ajustes
seguidos de mais testes ainda devem ser realizados, por exemplo, as medidas utilizadas nos
testes sdo simuladas, como consta no paragrafo anterior. Além do mais, os modelos utilizados
estdo isentos de perturbacbes. No entanto, a metodologia utilizada € a mesma que a
apresentada neste trabalho, bem como a sistematizacao do trabalho (de estimar oOrbita e atitude

conjuntamente) mostrada na Figura 4.1 num diagrama de fluxo.
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SISTEMATIZACAO DO TRABALHO

PROCEDIMENTO
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FIGURA 4.1 - Diagrama de fluxo.
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TABELA 4.1 - Discriminacdo do diagrama de fluxo.

Estimativa a | Condic¢ao inicial para

Priori o estimador M.Q. CARACTERES VARIAVEIS
M.Q. Estimador Minimos | K ... Orbita t ...tempo de realizacdo de cada medida de campo
Quadrados magneético
F.K.E Estimador Filtro r ... radial T ...tempo de entrada (ou saida) na (ou da)
Estendido de Kalman a ... axial sombra da Terra
A ... estimativa m ... medida de campo magnéti@mensadxm)
Observacao 1; ... estimativa para © ...angulo do aspecto solar (dimendaa)

A tarefa “ajustar” do curto periodg
feita somente com as components
e y medidas pelo magnetometro.

condic&o inicial pelo

primeiro conjunto de
medidas

r...

posicao (dimensagéxl)

] ... instante de fornecimentg

...velocidade (dimens&gx1)

da observacao (estimativa)

...atitude (dimenséo )

pelo Minimos pelo
Quadrados

T w| <

...covariancia do erro na

Estimativa (dimens&x3)
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4.4 Descricao do Procedimento

No satélite, as medidas fornecidas pelo sensor solar e magnetdmetro sdo enviadas ao
computador de bordo, no qual estara instalado tambégoftwvare que gerenciara o
procedimento desenvolvido. Sdo as medidas fornecidas: um angulo do aspecto solar e a
intensidade do campo geomagnético (mais o residual) na dire¢cdo X,y e z no sistema de
coordenadas do satélite.

Além destas medidas (fornecidas pelos sensores ja mencionados) necessarias para o modo de
rotina do procedimento, faz-se necessario também a informacéo de quando o sensor solar ndo
observou o Sol, necesséria para o0 modo inicializagdo, bem como o instante de tempo em cada
medida foi coletada. Convém observar que o procedimento testado necessita de dados de pelo
menos uma entrada consecutiva (ou saida) na sombra da Terra para inicializacdo do trabalho

de estimacé&o conjunta.

As muitas medidas do magnetdmetro passam por um pré-processamento, no qual sao
comprimidas em lotes (menores). No pré-processamento cada lote de 32 medidas realizadas
em 16 segundos (em cada eixo do magnetdmetro) € comprimido para uma s6 medida a cada

segundo.

As componentes no plano xoy sédo ajustadas para retirada de sua tendenciosidade magnética.
A componente em z (ao longo do eixo de rotagdo) ndo passa pela tarefa do ajuste, pois em
curto periodo ela é considerada constante. As tarefas de compressdo de medidas e ajustes
fazem parte do curto periodo, cuja duracdo é de poucos segundos. As medidas de intensidade
geomagnética saem deste curto periodo em duas dire¢cOes: axial e radial. No estudo realizado
(mostrado no Capitulo a seguir) é possivel concluir que a nao retirada da parcela magnética

tendenciosa na componente axial contribui relevantemente no erro em o6rbita e atitude.

Passando a etapa do processo de estimacdo, a informacédo da nédo observacdo do Sol, as
componentes axial e radial e o tempo em que essas foram coletadas sdo utlizadas na
inicializagdo desta etapa, ou seja, para o levantamento da estienptioai, que é utilizada

no médio periodo pelo Minimos Quadrados.
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O estimador na tarefa de médio periodo, cuja duracdo € de no maximo um periodo orbital,
processa todas as medidas de uma s6 vez, para fornecer uma estimativa de posicéo,

velocidade, atitude e a covariancia em cada uma dessas estimativas.

Cada estimativa obtida pelo Minimos Quadrados € observacdo do Filtro Estendido de
Kalman, no longo periodo. Nesse longo periodo o filtro recebe as estimativas obtidas pelo
Minimos Quadrados e as utiliza como observagbes, processando-as e fornecendo
conjuntamente as estimativas refinadas em tempo real, a todo irdtaftmecimento das
observacdes. Note que esse € um processo iterativo de estimacéo e a primeira estimativa dos
estados obtida pelo Filtro é utilizada como condicéo inicial para o proximo lote de medidas de
campo geomagnético e angulo do aspecto solar para que os novos estados sejam estimados

pelo Minimos Quadrados e depois refinados pelo Filtro.
4.4.1Resumo do Pré-Processamento

O pré-processamento é a etapa em que as medidas dos sensores de atitude (no satélite) séo
recebidas no procedimento, e que depois de recebidas sdo comprimidas e retirada a

tendenciosidade da componente radial do magnetémetro.

A componente radial gira no plano perpendicular ao eixo de rotacdo do satélite (estabilizado

por rotacdo), assim as medidas distribuem-se numa sendide que ndo oscila em torno da
origem, mas quando realizado um ajuste de amplitude a mesma passa a oscilar em torno da
origem, ocorrendo assim, a retirada da tendenciosidade nesta componente. E o valor dessa

amplitude € utilizado como componente radial no processo de estimacao.

Um pré-processamento foi realizado com as observacdes reais do SCD-1 para as passagens

de 5267 a 5276. Apresentam-se abaixo os resultados da passagem 5267:
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FIGURA 4.3 - Estimativas no eixo y do magnetémetro.
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FIGURA 4.4 - Residuos obtidos com o pré-processamento das observacdes do eixo x e y do
magnetometro em dois modos de resolucéo.

Neste trabalho as medidas dos sensores sdo simuladas e processadas em um curto periodo
com duracdo de 15 segundos e em um medio periodo com duracdo de 60 minutos. As
medidas sao reportadas a todo instante ao procedimento (pelo computador) a uma frequéncia
de 2Hz.

4 5 Estimativa a Priori

Passando para etapa do processo de estimacédo, na inicializacdo do procedimento informacdes

a priori com respeito a Orbita e atitude sdo necessarias para os estimadores.

A importancia da estimativa priori esta na necessidade que tém as técnicas de estimacédo, no
caso de sistemas ndo lineares, de conhecer a condi¢cdo inicial dos estados para sua
inicializacdo. Quanto mais precisa for a estimativa a priori, melhor, pois isso agiliza o

processo de convergéncia do estimador.
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Neste trabalho, as estimativapriori para a Orbita e atitudsios obtidas em uma épogad
partir de informac¢des com respeito ao Sol e campo geomagnético. Assim, para atender o
algoritmo computacional da estimati@apriori, as medidas sdo fornecidas somente pelos

sensores de atitude.

Do sensor solar, utiliza-se além do angulo do aspecto solar, também a informag&o de presenca
do Sol em seu campo de visada, para o célculo dos instantes de entradas (ou saidas) do satélite
na (ou da) sombra da Terra. Com isso séo utilizados os instantes em que o plano da orbita do
satélite intercepta o envelope de sombra da Terra, causando um eclipse no satélite, conforme a

llustragéo da Figura 4.1.

FIGURA 4.5 - Entrada e saida da sombra da Terra.
FONTE: Baseada em Escobal (1965, p. 157).

Com as informacdes dos instantes em que o plano orbital intercepta o envelope de sombra da
Terra, obtém-se o periodo orbital (aproximado) e com esse 0 semi eixo-maior (aproximado),
de acordo com a terceira lei de Kepler. Além do semi-eixo maior sdo ainda necessarias as
informacfes do magnetdmetro com respeito as componentes radial e axial e o instante de
tempo em que cada medida foi coletada. Dessa maneira compde-se 0 conjunto de elementos
bésicos para a utilizacdo do algoritmo computacional para o levantamento da estimativa

priori dos elementos de 6rbitg e v , e a atitudes;.
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A atitude inicial € obtida pela solu¢do de Minimos Quadrados, ou seja:
X =HTH)"HTy (4.2)
No qual,

y € o vetor de observacdes ( neste caso € a componente axial do

campo geomagnético);
H ... € a matriz que relaciona o estado a observacao;

..... estado (neste caso a atitilg)e

x>

Implementando o algoritmo, mencionado no paragrafo anterior tem-se de escolher a melhor
estimativa a priori para os elementos do estado referentes a 6rbita, segundo um processo de
selecdo, que adota os critérios, em principio, de mdultipla escolha e, posteriormente, de

minimizacao.
4.5.1Processo de Selecdo de Candidatos a Estimativa a Priori da Orbita

Um satélite em orbita da Terra demora um intervalo de té&hpara deixar uma posigépe
chegar a outra posi¢cde, de modo que ao completar um periodo (orbital) um conjunto de

posicOes descrevera sua trajetoria espacial.

A cada posicdo ocupada pelo satélite, em sua trajetoria, uma medida de campo geomagnético
€ obtida, pelo magnetémetro. Associado a esta medida esta o instante em que ela foi coletada.
De modo que, ha uma relacdo entre o tempo de coleta da medida, a prépria medida e a

posicdo do satélite.

Com o modelo do campo geomagnético se conhece os lugares na Terra onde esse campo é
mais (ou menos) intenso. Assim, as curvas de niveis dessas intensidades podem ser utilizadas
como informacdo para o conhecimento (aproximado) da posicdo do satélite, pois 0 que se

precisa saber € a posi¢do do satélite em um dado instante t

Uma solucdo para este problema é obtida quando se obtém orj,pdr pertence,

respectivamente ao par de lugares geométric@sll&. Uma solu¢cdo numérica é encontrada
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quando se utiliza um processo de selecdo de candidatos (pares de posi¢cbes) onde o par
minimiza o residuo magnético dos campos modelado e observado. Obedecendo a dois

critérios um de compatibilidade e outro proprio da minimizacgéao.

O lugar geométrico que contém a posi¢ao procuraci@incide com uma curva de nivel de
intensidade geomagnética. Com a observacado do campo geomagnético, pelo magnetdémetro, é
possivel avaliar (dadas posi¢c@es) qual é a curva de nivel que existe a posi¢do ocupada pelo
satélite em um dado instante inicial Da mesma forma pode-se encontrar a curva de nivel

que existe a posicao ocupada pelo satélite em um dado instantg.fidahto sdo muitas as
posicdes em ambas as curvas de niveis, sdo necessarios pares compativeis para verificar se o
par minimiza o residuo magnético. A compatibilidade de cada par € avaliada de acordo com o
tempo gasto pelo satélite entre uma posicao inicial e final quando foi feita a medida do campo
geomagnético. O satélite sai de uma posicdo para outra e gasta umitemgese mesmo

tempo a observacdo do campo mudou, assim com as varias posi¢des iniciais e finais obtidas
pela grade de pontos, faz-se um processo de selecdo de candidatos compativeis (ri,rf) com o
tempo entre uma observagdo e outra do magnetdmetro. Nesse processo € avaliada a
compatibilidade do par, de forma que o angulo entre essas posi¢cdes esta para o intervalo de
tempo entre elas assim como o angulo de uma volta esta para o periodo orbital (obtido da

informacé&o da ndo observacéo do sensor solar), conforme a seguinte proporcionalidade.

—Dri' i :E
I € o periodo orbital obtido anteriormente, pela observacdo da
sombra.

Assim, um processo de selecdo de candidatos que obedece a dois critérios um de
compatibilidade e outro de otimizacdo, como o descrito acima, € um método numérico de
solucao para o problema do célculo da estimatipeori de érbita com informac¢des somente

dos sensores a bordo.

Como é conhecido o semi-eixo maior (aproximado) e uma malha de pontos com varias
latitude e longitudes é utilizada, posi¢bes podem ser obtidas com essas latitudes e longitudes

cujo médulo € igual ao valor deste semi-eixo maior encontrado pela terceira lei de Kepler,
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como mencionado anteriormente. Com estas posic¢des, a intensidade do campo geomagnético
€ obtida. Com a intensidade do campo geomagnético observado e as longitudes e latitudes é
possivel obter outras longitudes e latitudes (mais proximas da realidade), o que implica em
poder obter as posi¢des iniciais (tudo ocorreu para o instante ti), lembrando que o médulo
destas posicdes é o valor do semi-eixo maior (aproximado), pois a Orbita é considerada

circular e as dire¢Bes séo avaliadas por essas Ultimas coordenadas angulares obtidas.
O mesmo é feito para encontrar a posicao final, utilizando o tempo final da observacéo.

Esse processo preliminar é para selecdo de pares candigat@endo que a posicae é
avaliada sob as mesmas condi¢gdes que a posicéma que vez passado um intervalo de

tempo 4, a observacdo do campo é outra e a posi¢cao do satélite também.

Selecionados e verificado a compatibilidade os pares, calcula-se o campo geomagnético para
todas as posi¢cdes entre uma posicao inicial e final e depois se avalia o residuo magnético
global. Serdo escolhidos os candidatos que obedecem ao critério de minimizacdo do residuo

magneético, os demais sdo dispensados.

Ao final do processo obtém-se 0 par minimo para o célculo da velocidade inicial. A posicao
inicial é propria da escolha deste par.

r, =r, (4.3)

\7]1 =n, (rf —r, cos(r, ’ri)) (4.4)
sen(dr,,r;)

4 5.2 Caracteristicas Elementares da Estimativa a Priori

E possivel realizar o processo descrito acima para a obtencido dgrgparinimo para a

estimativa a priori mediante as seguintes consideracoes:
1) A Orbita é quase circular;

2) O satélite esta estabilizado em relacao ao referencial inercial;
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3) Existam observagbes que indiguem quando ocorreu a entrada/saida na (da)
sombra da Terra,

4) A rotacdo de ~1° por dia da Terra em torno do Sol é desprezivel.

4.5.3Resumo da Estimativa Priori

1)

2)
3)

4)

5)

6)
7

8)

Do sensor solar obtém-se as entradas (ou saidas) do satélite na (da) sombra da Terra e
calcula-se o periodo orbital aproximado.

Do periodo aproximado calcula-se o semi-eixo maior, também aproximado.
Com a funcéo meshigrid do Matfalsalculam-se muitas longitudes e latitudes;

Com essas longitudes e latitudes mais o semi-eixo maior, calcula-se o campo
geomagneético pela funcdo GEOMAG (Lopes, et al. 1983). Com o modulo do campo
geomagnético calculado mais o médulo do campo geomagnético observagdénem t

qual n = i,f ) calcula-se o lugar geométrico das respectivas posi¢cdes Terra com a

funcdo do Contoudo Matlaty.

Encontram-se latitudes e longitudes nesse lugar geométrico. Com estas encontram-se

as posicoes para forma os pares candidatos a condic&o inicial.
Verifica-se a compatibilidade dos pares.
Verifica-se entre os pares compativeis qual posi¢cdo minimiza o residuo magnético.

Encontrada a posicdo que minimiza o residuo magnético finalmente, obtém-se a

estimativa inicial de orbita.
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4.5.4Informacéo da Sombra a Partir do Sensor Solar do SCD-1

O indicador de presenca do Sol considerado neste trabalho baseibiseerervado para a
informacé&o sobre a velocidade angular do sensor solar do satélite SCD-1. A freqiéncia com
que este bit alterna de valor indica a velocidade angular do satélite. E esta informac&o que é

utilizada para obtenc¢&o do periodo orbital.

Nos instantes em que o valor 8@ € mantido constante (para de alternar) o sensor nao

observa o Sol, o que indica que ele esta na regido de sombra da Terra.

A estimativa a priori requer informacdes acerca de entradas consecutivas ou saidas
consecutivas na sombra ou saidas da sombra da Terra. Segue uma ilustragédo (Figura 4.6) de
como € o processo de obtencdo da informacdo da sombra a partir do sensor solar do SCD-1.

contador de giros

LA AN,

bt —

umbra umbra temige
indicador de rotacio
¢ [penumbra] [penmnbra]
1
t t t L=
Ka K+l K+1g tl{+25 tempo
K...orhita I Tq |

K+1..0rhita sucessora ;
e..entrada na sombra '
s...saida da sombra

T...~periodoorhital

T2 |

FIGURA 4.6 - Esquema do indicador de rotacéo.

4.6 Processo de Estimacéao

O processo de estimacdo é a segunda etapa do procedimento. Nesta etapa séo utilizadas as
técnicas de estimacdo de estados. A estimativa de posicéo, velocidade, atitude e covariancias
dos erros sao primeiramente obtidas pelo Minimos Quadrados, sendo que a cada periodo essas
estimativas sédo enviadas ao Filtro Estendido de Kalman, uma vez que elas sdo processadas
todas de uma sé vez pelo Minimos Quadrados. Com a disponibilidade das observactes
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(estimativas do Minimos Quadrados) o filtro atualiza e propaga os estados, fornecendo assim

novas estimativas, devidamente refinadas.

Este processo de estimacdo é dividido em médio e longo periodo. O periodo em que as
medidas sdo processadas pelo Minimos Quadrados é classificado como médio e o que as

observacgtes sdo processadas pelo Filtro Estendido de Kalman é classificado como longo.
4.7 Médio Periodo: Algoritmo de Minimos Quadrados em Lotes

Com a estimativaa priori disponivel o estimador de Minimos Quadrados inicia o

processamento em lotes das medidas dos sensores de atitude com o seguinte algoritmo.

Este algoritmo foi desenvolvido pela referéncia (Lopes, et al. 1999). O vetor de estados

contém o vetor posi¢éo do satélite, o vetor velocidade instantanea do satélite em relagéo
ao Sistema Inercial;, e o versor da dire¢éo do eixo de rotagdo do satélitepdos no i-

ésimo instante do lote de observacdese escritos no Sistema Inercial:
Este vetor pode ser relacionado com o estado no instante inicial da lomela seguinte
Equacéo:

X, =f(X,,t, —t,) (4.6)

7

Na qual, f é a funcdo né&o linear de propagacdo analitica do sistema, cujos elementos,
relacionados a propagacdo da O6rbita sdo dados pela referéncia (Kuga, 1986), e a parte
referente a propagacédo de atitude é trivial por considerar que esta é constante durante todo o

lote de observacodes.

O modelo de observagéo, por sua vez, considera que o vetor de obs&ivaganstantet, €
dado por uma funcéo néo linear do estaldlg, corrompida por uma sequéncia branca néo

tendenciosag ;, de matriz de covarianck :

Y, =h, (X,) +¢, (4.7)
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Cada lote de observagBes contém observacdes provenientes do pré-processamento de dados
do magnetdmetro, a saber, as componentes radial e axial do campo geomagnético no sistema
do satélite, e pode conter, adicionalmente, uma observacéo resultante do pré-processamento
dos dados do sensor solar, a saber, o co-seno diretor da direcdo do Sol em relacdo ao eixo de

rotacdo do satélite. Assim sendo, a funba@ dada por 4.8:

S's, , parai=0,

hi (%)= {[B? (l—iéi)Bi]%}, DiOLN, ]
B3

(4.8)

em queS é o versor na diregéo do Sol no Sistema Inerciatgnh € a matriz identidade no
3
U , Nmp € 0 tamanho do lote de observagbes magnéticad3, eepresenta o campo

geomagnético no Sistema Inercial ¢mmo local do satélite, dado pelo modelo IGRF (Lopes,

et al. 1.983).
B, =B(r,,t,) . (4.9)

A observacgao solar pode ser arbitrariamente associada ao instante inicial do lote porque a

direcédo do Sol fica praticamente constante durante o intervalo.

De acordo com o método dos Minimos Quadrados, o estado iXigi@leve minimizar a

seguinte fungéo custo:
J(X ) :Z[Yi =h,(XOI'ETY, —h(X))] . (4.10)

Devido a nao linearidade das funcbes de observacéo e de propagacdo do estado, a relagéo

entre as observagdes e 0 estado inicial deve ser linearizada em torno de um valor inicial

nominal X,. Com esta finalidade, e considerando dijepossui apenas dois graus de
liberdade, ambos no plano perpendiculas, adefine-se um vetor reduzido de corre¢des no

estadop:

p ={J-r] 1% &}, (4.11)
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tal que:
SRR T NGRS H Iy (4.12)
Xo=X,+¥p . (4.13)

Em que a barra superior indica valor nominak] indica o operador produto vetorial, a

matriz ¥ € dada por:

= a(Xo _Yo)

= (4.14)

W)

E sua expressdo Matematica pode ser deduzida das Equactes 4.5 e 4.11-4.13.

Com isso, 0 estado e a fungdo de observacit @odem ser escritos em funcdo Xg e de

p:
X, =f(Xo,t, —t,) +F¥p , (4.15)
h; (X)) =hi(f(70’ti —t,))+H,F¥p , (4.16)

Nas quais, as matrizés e H, séo dadas respectivamente por:

or. .
L ﬂ 03x3
or, Or,
E Eaf(xo’ti ~t,) _| of o 0 (4.17)
! 0o |yx |Oro O, T
O3x3 03x3 I
oh (X EBi(l _K|K.T)§|/F| Ai '
H, = NX) = Ops Oy | , Di%0 (4.18)
oX. - — =
LX) -B,B'A, /B, B
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Nas Equagbes 4.17 e 4.18, as derivadas parciars de;, sdo dadas analiticamente pela

referéncia (Kuga, 1986)Q, .., representa a matriz nula ng"*™ ; e B,, seu gradienté&lB, , e

nxm

a componente radial do campo geomagnéficpséo dados respectivamente por:

B, =B(T,.t,) , (4.19)

ng=9BCL) (4.20)
or =

B, B0 -AANB1?, (4.21)

Finalmente, a matritl , é dada por:
H, =0, S| (4.22)
A funcéo custo pode entao ser reescrita em funcao do vetor de copecdes
J(p) = Z‘[Yi —h,(f(X, +¥p, t, —t, N]"ETY, —h,(F(X, +¥p, t, —t,))]. (4.23)
Aplicando a condicdo necessaria de otimalidade dada por:

o= S (K, .t )] H R =0 (4.24)

Obtém-se que a solucéo 6tipa é dada por:
p=Cp, (4.25)

Em queC, € a matriz de covariancia do erro de estimacap dev € o residuo medio

ponderado das observacgdes, dados respectivamente por:

-1
C,= {z lPTFiTHiTEi‘lHFiLIJ} , (4.26)
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v =Y WFH =Y -h (Xt —t,))] - (4.27)

Uma vez calculad@"”, a estimativa do estado é dada por:
Xy =X, +¥p". (4.28)

Esta estimativa pode ser utilizada como um novo valor nominal e todo o processo ser repetido

até atingir algum critério de convergéncia. Ap6s cada iteragdo, o \&gréanormalizado, de

modo a garantir que seu médulo permaneca unitério.
4.8 Médio Periodo: Filtro Estendido de Kalman

Nesta etapa do processo de estimacdo o estimador Filtro Estendido de Kalman apenas refina a
estimativa obtida no processamento de Minimos Quadrados. Essa estimativa € a observacgao
do Filtro Estendido Kalman, assim ele refina conjuntamente a orbita e atitude do satélite. Os

modelos dindmicos séo escritos na forma do estimador conforme a Equagéo 4.1:
X i =X ,t; )+ Gio, (4.1)

A funcéof € uma funcado néo linear do estadogue propaga-o ao seu Sucessor.

Na qual,
), G vetor de estado de dimensédo n x 1;
f funcao vetorial ndo linear de dimenséaao nx
Pl sequéncias gaussianas brancas de dimensdg m
G matriz de dimenséo n x n.

A funcéo de propagacao dos estados orbitais foi desenvolvida implementada em linguagem
FORTRAN pela referéncia (Kuga, 1986).

Os sistemas dinamicos sdo considerados isentos de quaisquer perturbacgdes, cujas equacdes

sao apresentadas abaixo:
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d =
L FO=v0 (4.2)

d =
V0 =a0 (4.3)

Na qual, a € a aceleracéo da dinamica de dois corpos, sem perturbacoes.
A atitude é representada por um versao longo do eixo de rotacédo do satélite.

Para o longo periodo a relacdo entre o estado e a observacao € linear, na qual a observacao é o

proprio estado estimado pelo Minimos Quadrados.
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CAPITULO 5

RESULTADOS E ANALISES

5.1Introducéo

Neste Capitulo sdo apresentados os resultados obtidos para os erros em posicao, velocidade e

atitude, bem como os residuos magnéticos nas componentes radial e axial.

Os resultados sao obtidos a partir de testes com atitude real e simulada, 6Orbita real e medidas
simuladas. Estes sao realizados de tal forma a possibilitar as investigacdes: da influéncia da
tendenciosidade na componente axial do magnetdémetro e do que acontece com a estimativa

de atitude quando se utiliza dados reais no processo.

A finalidade dos testes com o efeito magnético residual na componente axial é de investigar e

analisar o quanto esta parcela tendenciosa interfere na precisao das estimativas.

Os resultados de 6 simulacdes sdo obtidos utilizando o sofMailab® , no qual os
programas foram desenvolvidos nesta linguagem para testar o procedimento foram

executados em um microprocessador AMD ATHLON AX2000

Convém destacar que valiosas contribuicdes, para testar o procedimento foram dadas pelas
referéncias (Kuga, 1986) e (Lopes, et al. 1983). A primeira delas, no que diz respeito ao
trabalho de propagacao do movimento Kepleriano e a segunda no que diz respeito ao trabalho
do célculo recursivo do vetor campo geomagnético até bakthonico, ambos em linguagem
FORTRAN.

Os dados reais de orbita utilizados para realizacdo dos testes sdo correspondes a Orbita do
satélite ambiental SCD-1, cuja especificacdo € de uma Orbita quase circular, com altitude de

750 km e inclinacdo de 25°.
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5.2 Suprimentos Para as Simulacdes
Suprimento 1: observacgoes.

As medidas sdo simuladas com a inclusdo de uma parcela estocastica de distribuicdo

gaussiana e o desvio padrao de cada sensor.

Nos testes de investigacbes do efeito tendencioso na componente axial, um valor de

tendenciosidade € adicionado.
Suprimento 2: estimativa a priori

Os tempos de entradas consecutivas na sombra da Terra sdo simulados para a obtencdo do

periodo orbital e depois do semi-eixo maior.

As medidas das componentes radial e axial do magnetometro séo fornecidas a condic¢éo inicial

(sem tendenciosidade).
Suprimento 3: Minimos Quadrados em lotes

A medida componente axial do magnetémetro é fornecida ao estimador Minimos Quadrados

(com e sem tendenciosidade, dependendo da simulagao).

A medida da componente radial do magnetdometro € fornecida ao estimador Minimos

Quadrados (com e sem tendenciosidade).

A estimativaa priori é fornecida ao Minimos Quadrados para a obtencdo das estimativas de

posicdo, velocidade, atitude e respectivas covariancias.
A medida do angulo do aspecto solar € fornecida ao estimador Minimos Quadrados.
Suprimento 4: Filtro de Kalman

As estimativas obtidas no processo do Minimos Quadrados sédo fornecidas ao Filtro de

Kalman como sendo suas observacgoes.
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5.3 Simulagoes

As simulacgbes apresentadas nesta Secao atestam a aplicabilidade do procedimento descrito no

Capitulo 4 e apresentam as investigacdes provenientes deste trabalho.

Nestas simulacdes o processamento pelo Minimos Quadrados é realizado num periodo de 60
minutos, ou seja, a cada lote de medidas fornecido a essa técnica uma estimativa de posicao,
velocidade, atitude e respectivas covariancias sao obtidas a cada 60 minutos. Com a chegada
da observacéo (estimativa) enviada pelo Minimos Quadrados o Filtro Estendido de Kalman

atualiza e propaga conjuntamente a Orbita e atitude do satélite.

Para cada investigagao realizada, os resultados de um dia de simulacdes sao apresentados em
um s6 grafico a fim de se comparar as estimativas de ambas as técnicas e assim acompanhar o
devido refinamento do filtro. Em seguida, a cada grafico de resultados € apresentada uma

tabela de médias quadraticas das estimativas de ambas as técnicas.

Antes da apresentacdo de cada grafico de resultados € apresentada uma tabela com as
condi¢des da simulagdo em cada investigagdo realizada. Tais, graficos mostram os resultados
de erros em posicéo, velocidade e atitude. Seguinte a cada grafico de resultados estdo os

residuos magnéticos nas componentes simuladas, radial e axial do magnetémetro.

Foram utilizados dados da orbita e atitude do primeiro satélite nacional de coleta de dados
ambientais (SCD-1), esses cedidos pelo Centro de Controle de Satélites do INPE, para as
investigacdes dos modelos utilizados neste trabalho. Algumas informacdes deste satélite sdo

apresentadas na tabela 5.1, a seguir:

TABELA 5.1 - Informagdes do satélite SCD-1.

Lancamento 9 de fevereiro de 1993.

Geometria prisma reto de base octogonal

Massa ~97 quilos

Orbita proxima a circular

Altitude 750 km

Inclinacéo 25°

Estabilizacao por rotacaogpin)

Sensores de atitude 2 sensores solares digitais el magnetdometro de 3 eixos
precisdo do magnetébmetro 1 mG

precisdo do sensor solar |1/
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5.3.1Resultados e Investigagcdes

As simulagbes foram realizadas por etapas, ou seja, de acordo com os dados utilizados (se
simulados ou nédo) e de acordo com o meio utilizado para inicializar o algoritmo de Minimos
Quadrados (se automatico ou manual), essas diferencas fazem parte das etapas 1 e 2 para a
investigacdo dos modelos. Além dessas, h4 mais uma etapa que divide-se em 3 tipos de
simulagbes, cujo objetivo € de investigar o efeito da tendenciosidade magnética na
componente axial, ou seja 0 quanto a parcela tendenciosa nessa componente afeta as
estimativas de Orbita e atitude. Por fim, todas as etapas testam o procedimento de estimacao

conjunta de orbita e atitude, conforme tabela das etapas, a seguir.

TABELA 5.2 - Etapas do testes do procedimento.

1 2 3a 3b 3c 3d
ORBITA Real Real Real Real Real Real
ATITUDE Real Simu- Simu- Simu- Simu- Simu-
lada lada lada lada lada
Simu- Simu- Simu- Simu- Simu- Simu-
SENSORES
lados lados lados lados lados lados

Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 1.

TABELA 5.3 - Condicdes da etapa 1.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x¥0
Erro em altitude 1km
Tendenciosidade magnética 0 mG
Erro em posicéo 100 km
Erro em velocidade 50 m/s
Erro em atitude 5 graus
Estimativa Inicial Manual
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TABELA 5.4 - Médias quadraticas da etapa 1.

Média quadratica Minimos Quadradas Filtro de Kalman
Em posigéo 10,5883 km 7,0250 km
Em velocidade 11,5563 m/s 7,1764 m/s
Em atitude 9,5067 (arc-min) 1,3414 (arc-min)
Em componente radial 0,9942 mG
Em componente axia1| 1,0056 mG

Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 2.

TABELA 5.5 - Condi¢cdes da etapa 2.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x40
Erro em altitude 1km
Tendenciosidade magnética 0mG
Estimativa Inicial Automatico
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TABELA 5.6 - Médias quadraticas da etapa 2.

Média quadratica Minimos Quadradas Filtro de Kalman
Em posigéo 13,4259 km 11,1317 km
Em velocidade 13,3925 m/s 10,8915 m/s
Em atitude 8,6715 (arc-min) 9,1564 (arc-min)
Em componente radial 1,0032 mG
Em componente axia1| 0,9967 mG

Das etapas 1 e 2, cujos resultados foram mostrados nas Figuras 5.1 a 5.4, avalia-se o seguinte:

Utilizando informacgbes de atitude real do SCD-1, verifica-se que a estimativa de atitude do
Filtro Estendido de Kalman comeca divergir depois dahbéa. O mesmo néo ocorre quando

a atitude é simulada.

Entre os dados simulados e os dados reais de atitude o refinamento do filtro ocorreu com
significativa melhora na estimativa de atitude com dados simulados, enquanto que com dados
reais o filtro ndo refinou a estimativa do Minimos Quadrados. Isso mostra a importancia de se

incluir no modelo dindmico de atitude os efeitos perturbadores.

Com os resultados destas etapas, onde uma utiliza dados reais e outra dados simulados e & que
utiliza dados simulados utiliza uma estimativa inicial manual, cujos valores sdo mostrados na
tabela verifica-se que a estimativa inicial fornecida pelo método descrito no Capitulo 4,

funciona com sucesso.

A etapa 3 divide-se em quatro simulagdes a, b, ¢, e d. Essas simulacdes foram realizadas com
a utilizacdo da estimativa inicial automatica e a investigacdo do efeito tendencioso na

componente axial € realizada em tais simulagdes.

Analisando os residuos nas componentes (simuladas) radial e axial, observam-se valores
residuais muito bons, pois a Unica incerteza em tais componentes € devida ao desvio do

equipamento e ao processo aleatorio Gaussiano branco.
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No entanto, na pratica o sucesso nos residuos magnéticos nao é tao favoravel, assim. Explica-
se: como ja foi comentado a respeito do magnetémetro no Capitulo 2 (fundamentos teoricos),
esse sensor tem problemas de precisdo, por conta dos residuos magnéticos no satélite.
Mediante esta caracteristica desfavoravel as componentes do campo medido pelo satélite
apresentam residuos magnéticos consideravelmente altos quando comparados a sua preciséo e
a amplitude da componente radial ap6s a retirada desta tendenciosidejend pré-
processamento, conforme um teste realizado com medidas reais e apresentado no Capitulo 4.
Na componente axial ndo é possivel realizar o mesmo tipo de ajuste que é feito na radial e
para leva-la ao processo de estimacdo sem a parcela magnética tendenciosa. E assim, uma
investigacdo deve ser realizada verificar o qudo errada fica a estimativa de Orbita e atitude

pela influéncia do efeito tendencioso.
Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 3a.

TABELA 5.7 - Condicdes da etapa 3a.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x10**
Erro em altitude 1 km
Tendenciosidade magnética componente axial 1mG
Estimativa Inicial Automatico
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FIGURA 5.6 - Residuos para tendenciosidade axial de 1 mG.
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Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 3b.

TABELA 5.8 - Condicdes da etapa 3b.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x10*
Erro em altitude 1 km
Tendenciosidade magnética componente axial 3 mG
Estimativa Inicial Automatico
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FIGURA 5.7 - Erros para tendenciosidade axial de 3 mG.
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Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 3c.

TABELA 5.9 - Condi¢cGes da etapa 3c.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x10**
Erro em altitude 1 km
Tendenciosidade magnética componente akial 5mG
Estimativa Inicial Automatico
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Condicdes de realizacdo da simulacéo da etapa 3d.

TABELA 5.10 - Condi¢cdes da etapa 3d.

Ruido da Dinamica Orbital 0,1
Ruido da Dinamica de atitude 1x10*!
Erro em altitude 1 km
Tendenciosidade magnética componente axial 10 mG
Estimativa Inicial Automatico
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FIGURA 5.11 - Erros para tendenciosidade axial de 10 mG.
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FIGURA 5.12 - Residuos para tendenciosidade axial de 10 mG.

TABELA 5.11 - Médias quadraticas referentes a todas as simulacdes da etapa 3.
Tendenciosidade x em mG
x=1 | x=3 | x=5 | x=10

Minimos Quadrados
Posicdo r em km
28,7673 84,5319 | 141,3986| 272,3212
Velocidade v em m/s
30,5391 88,9443 | 148,4801| 288,538
Atitude em arc-min
31,1857 97,8247 | 163,7438|  304,0079

Filtro Estendido de Kalman
Posicdo r em km
13,7536 40,8191 | 68,5652 | 146,6134
Velocidade v em m/s
13,3829 38,6248 | 64,5837 | 134,8239
Atitude em arc-min
20,5118 64,1543 | 108,1706| 227,9338

Componente radial mG
1,013 | 1,1614 |  1,4185 | 2,2807

Componente axial mG
1,0182] 11,1488 | 1,377 | 2,1504
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Estas simulagbes realizadas sob mesmas condigbes mostram o0 quédo degradada fica a
estimativa dos estados quando a tendenciosidade na componente axial aumentada. Isso é
interessante, pois bobinas magnéticas utilizadas pelo sistema de controle aumentam

significativamente esta tendenciosidade.

Os resultados obtidos nestas etapas indicam que se deve incluir a tendenciosidade magnética

da componente axial na etapa do processo de estimacao do procedimento.

Convém observar que estas simulacfes atestam a eficiéncia do Filtro Estendido de Kalman

em refinar, com sucesso, as estimativas obtidas pelo Minimos Quadrados.
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CAPITULO 6

CONCLUSOES E COMENTARIOS

Por meio das simulagfes realizadas no Capitulo 5 chega-se a conclusdes relevantes que
contribuem para que o procedimento seja implementado como meio alternativo (ou

substitutivo) em missdes espaciais de satélites em oOrbitas baixas.

O procedimento apresentado neste trabalho tem condi¢cdes de estimar conjuntamente a érbita
e a atitude a partir de informagdes apenas do magnetémetro e do sensor solar.

Os estimadores desempenharam suas tarefas com sucesso e o processo de calculo de uma
estimativa inicial para partida do processo de estimacao foi capaz de atender o requerimento

da estimativa a priorexigida pelo estimador de estados.

A qualidade da precisdo das estimativas esta vinculada a precisdo de um dos sensores de
atitude, no caso o magnetdbmetro. Sendo que o que mais influéncia na degradacdo das

estimativas é a tendenciosidade magnética.

Com isso, em projetos que visam a implementagédo deste procedimento a bordo deve-se levar
em conta a qualidade da observacdo deste sensor, pois ndo adianta escolher modelos
sofisticados para as dinamicas (orbita e atitude com a inclusdo de varias perturbacdes) sem
resolver o problema da presenca de erros tendenciosos na componente axial, sendo assim

recomenda-se que se inclua no vetor de estados esta tendenciosidade.

Pela razdo de que o Filtro Estendido de Kalman utilizou observagdes melhores, porque foram
as estimativas obtidas pelo Minimos Quadrados, este estimador foi capaz de refinar tais
estimativas, por isso, em projetos que usem um procedimento como este para a determinacao
de orbita e atitude conjuntamente € recomendada a utilizacdo do Filtro Estendido de Kalman

em parceria com o Minimos Quadrados.

O processador Minimos Quadrados é capaz de retirar das medidas, por processa-las todas de

uma so6 vez, a melhor informacéo do estado.
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O filtro de Kalman mostrou um melhor desempenho em suas estimativas quando a atitude real
nao foi considerada. No entanto quando ela foi considerada o filtro comegou a divergir nos
altimos tempos da simulacdo e com isso, entende-se que se deve incluir no processo de
estimacdo as perturbacbes de origem magnética no modelo de atitude, conforme o que foi
apresentado no Capitulo 2 de fundamentos tedricos. O fendbmeno da divergéncia ocorre
guando o modelo da dinamica no filtro é simples demais, tal como o utilizado neste trabalho.

Observando o arquivo de dados de uma orbita fornecido pelo C.C.S. do INPE, nota-se que as
variacbes ocorrem a todo instante nos elementos: argumento do perigeu e longitude do nodo
ascendente. Isso justifica uma aplicacdo do procedimento, futuramente, com a inclusdo da
perturbacdo na Orbita devido & e o arrasto atmosférico. Tal como fez a referéncia

(Deutschmann e Bar-Iltzhack, 1997), na qual obteve boas precisdes, incluindo no vetor de

estados o coeficiente de arrasto.

Finalmente, pode-se concluir que este trabalho pode servir de base para orientar pesquisas
futuras com respeito a estimacgéo conjunta de orbita e atitude pelas seguintes razdes: contém
em seu dominio uma estimativa a priori utilizando dados dos dois sensores de atitude; o

procedimento encontra-se organizado pela sua sistematizacdo; comprovou-se a degradacao
nas estimativas dos estados por conta da tendenciosidade do magnetdometro; investigou-se a

influéncia que causa a inclusao (no processo) de dados de atitude real, nos resultados.

Este € um trabalho muito interessante de pesquisa e aplicacdo. Um desafio que poderia ser
buscado por futuros trabalhos seria o de implementar técnicas de avaliacdo do ruido no
estado, para utilizacdo de modelos simples, a fim de ndo sobrecarregar o processo de

estimacado e a0 mesmo tempo que esse processo nao divirja.

O unico inconveniente deste procedimento de determinacdo conjunta é a tendenciosidade da
componente axial, 0 qual ndo pode ser retirada na etapa do pré-processamento. O ideal é que
com base no valor da componente radial, estime-se um valor inicial para essa componente e a

partir dai a inclua no vetor de estados para ser estimada juntamente com os estados.

Sendo assim citam-se abaixo algumas sugestdes que podem ser consideradas em trabalhos

futuros, preferencialmente nesta ordem crescente de prioridades:

1) Com respeito aos sensores:
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a) A tendenciosidade magnética na componente axial ser inclusa no vetor de estados para

ser estimada conjuntamente com a érbita e a atitude.
2) Com respeito a atitude:

a) O efeito perturbador devido aos torques residuais e bobina magnética ser considerado

no modelo da dinamica de atitude;
b) O parametro de Foucault ser incluso no vetor de estados.
3) Com respeito a orbita:

a) O efeito perturbador do achatamento terresisg ger considerado na dinamica da

orbita;

b) O efeito do arrasto atmosférico ser considerado na dinamica da Orbita.
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APENDICE A

INTEGRADORES NUMERICOS

Neste apéndice apresenta-se um exemplo de como encontrar uma férmula de recorréncia a

partir de uma férmula generalizada para resolver numericamente uma Equacao diferencial.
Formulas de Integracdo Generalizada: Método Numérico

A metodologia a seguir levara a obtencdo das férmulas de recorréncias dos métodos de

predi¢ao e corregao.

Primeiramente escreve-se a solugdo da Equacéo diferencial em sua forma de aproximacao

com os coeficientes, denominadosgle (3;, da seguinte maneira:
Seja a Equacéo diferencial ordinaria escrita na forma,

dz(t) _
o = fez) (A1)

A solucéo de A.A.1 pode ser obtida por aproximacgéao, ou seja,

L (LY
p

(A.2)

Um método numérico de passo fixo que solucione A.1 pode extraido da seguinte formula

generalizada, mediante o encontro das constanteg; .

k

k
Zn+1 = Zai Z"I+1—i + pzl[;l fn+1—i (A 3)
i=1 i=0 .

OkO N
ComZi+1= Z(tn+1)

Na qual,
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p ... passo do integrador.
Zie1  eenns solugcdo numérica da Equacédo Al

Na Equacéo A.3, acima, se a constghtguanda = 0, for nula (G = 0)a Equacéo é referida
como aberta, explicita ou preditora, pais sO ocorre no primeiro membro desta Equacao.

No entanto, quandio= 0, mas/ néo for nula & # 0) tem-se uma Equacéo fechada, implicita

ou corretora, poig., ocorre em ambos 0os membros da Equagéo, ou seja, ndo é possivel obter

Z+,sem obterf(t.,,, z(t,.,)) -

Para determinar os coeficientas e 3 | faz-se 0 uso de um polinbmio em Seja esse
polinbmio de graur a férmula de recorréncia resultante sera de ordeamo ndamero de

coeficientes a serem determinados seguira a sentenca alierta r
Exemplo de Férmula de Recorréncia Corretora

Primeiramente deve-se escolher o gralo polindmio eng. Para o exemplo escolheurse
2, assim o numero de coeficientgs 5 a serem encontrados, seguindo a sentenca abérta r

sera igual a trés, desse modo:

Dada a férmula de integracdo numeérica generalizada,

k

K
Zon = zai Zyni T Pzﬂu Fa (A.4)
i=1 i=0 '

OkO N

Escolhendo o limite superior dos somatoérios acima igualka=11) e conforme a escolha

indireta da ordem da formula de recorréncia ser igual a 2, o nimero de coeficientes a serem

encontrados € igual a 8, K e 5.

A Equacdo corretora para este caso assumira a seguinte forma:

2 =02+ P Bofo + B (A.5)
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Desse modo, basta resolver as 3 equacdes abaixo para encontrar os valores das

constantesn, f e G

Iltem a

da,q,° + pB, 0+ pB,0=1
Ba, g+ pB1+ pBl=0q,.,
da, q° + 13,29, + pB,2q, =q,.,°

a9, =1=a,=1 (A.6)
Item b

G+t P5=G+p
Bot MB=-0,+0, +p

(A.7)
Bt B =1
B =1-p5
ltemc
altnz + p[zﬁotnﬂ + 2181tn] = tn+12
12 + P2Bot,. +2B.8,] = 1,2 + 2, p+ p?
125, (t, + P+ 26,t,] = 2t, p+ p’
2tn - 281tn + Zp_ 2ﬂ1 p+ Zﬁltn = 2tn +p (A-8)
+p-28p=0
_Zﬂlz_ljﬂlz%

Com a substituicdo das constantes encontradas chega-se a férmula de recorréncia de

Euler modificada, regra trapezoidal ou método Crank-Nicholson, apresentada abaixo:

©

Z,1 =2, +5(fm +1,) (A.9)
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As férmulas preditoras fazem uma primeira aproximacgao zpargue depois pode ser
corrigida por uma férmula corretora, tal como esta acima, fornecendo nova

aproximacao para melhorar a precisao.

Os métodos numéricos que utilizam o par de férmulas preditora-corretora, sao
chamados de métodos de predicdo e correcdo (Salvadori e Baron, 1961).
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