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Resumo

O principal objetivo deste trabalho consiste em um procedimento para a completa
determinacao da atitude de satélites estabilizados por rotagdo com o uso do GPS. O
procedimento considera dois casos: o problema restrito onde apenas o vetor de atitude
é relevante e o problema geral, no qual, o angulo de fase em torno do eixo de rotagao
também é levado em conta. As observacoes iniciais sao dadas pela fase da onda porta-
dora. O vetor de atitude, os angulos de fase e a taxa de rotagao sao estimados através
do filtro estendido de Kalman. Apresenta-se os resultados de simulagoes digitais, as-
sim como, os resultados de um experimento realizado no solo, através da determinacao
da atitude de uma barra girante na qual foram instaladas duas antenas conectadas a
receptores independentes. A solucao do problema da ambigiiidade tira vantagem do
movimento da linha de base entre as antenas. Uma aplicacao real em satélites esta
prevista no programa espacial brasileiro.



Abstract

The main task of this work consist in a complete GPS-based attitude determination
procedure for spin stabilized satellites. The process is made for two cases: the strict
sense problem, where the attitude vector only is relevant and the wide problem, where
phase angle around the spin axis is also required. Starting with interferometric observa-
tions of GPS carrier phase, the attitude vector, phase angle and spin rate are estimated
by extended Kalman filter. Numerical results from digital simulation are presented, as
well as some real data from an experiment on the ground. The attitude of a spining
bar with two offset antennas linked to independent receivers was determined from the
double diference phase observable. The solution of the integer ambiguity problem takes
advantage of antenna baseline motion. Real satellite aplication is also envisaged under
the scope of the Brazilian space program.
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Capitulo 1

Introducao

Sabe-se que a atitude de um satélite artificial é definida pela sua orientacao no
espago (Wertz, 1978)[451, conceito este que representa o principal objeto de estudo deste
trabalho. Mais especificamente, investiga-se o uso de receptores GPS para determinar
a atitude de satélites estabilizados por rotacao.

A proliferacao mundial de missoes espaciais com fins meteorologicos, de telecomu-
nicac¢ao, de sensoriamento remoto e cientificos, entre outros, confere relevancia signi-
ficativa as atividades de controle e determinagao de orbita e atitude de satélites. Em
particular, a determinagao da atitude de um satélite faz parte de um segmento im-
portante no contexto das atividades espaciais, seja pela necessidade de interpretagao
da carga 1util do satélite, freqiientemente relacionada a obtencao de imagens, seja pela
necessidade de atender aos requisitos de controle de atitude. No ambito da Fotograme-
tria, a determinacao da atitude da camara fotografica em v6o é um requisito desejavel
para a obtencao de melhor precisao e definigao da area fotografada.

A posicao angular de um satélite artificial, estabilizado em um ou em trés eizos,
requer uma atencao especifica no ambito de qualquer missao espacial, posto que, nor-
malmente é uma atividade distinta da determinacgao de orbita.

O projeto Nawvigation System with Time and Ranging - NAVSTAR do governo ame-
ricano, comercialmente designado de Global Positioning System - GPS, proporcionou,
entre iniimeras aplicagdes, uma nova e eficiente ferramenta a principio util para a deter-
minacao da 6rbita de satélites artificiais e posteriormente também para determinacao
de atitude.

O uso deste sistema se apresenta especialmente atrativo e promissor por viabilizar
a determinacao autonoma de dorbita e atitude, reduzindo assim os custos de operacao
em solo. A determinacao de 6rbita vem sendo realizada com o uso do GPS e a com-
plementacao da determinacao de atitude com o mesmo equipamento, acrescentando-se
antenas, representa uma consideravel diminui¢ao de custos, comparando-se com o uso

de sensores convencionais.



Uma breve discussao introdutoria sobre determinacao e controle de atitude, a re-
visao bibliografica, consideragoes sobre estudos de posicionamento GPS no contexto

nacional e os objetivos especificos deste trabalho, constam da seqiéncia deste capitulo.

1.1 Determinacao e controle de atitude

Por controle de veiculos (espaciais ou nao) entende-se a alteracao propositada dos
parametros do movimento do centro de massa (do veiculo) e do movimento em torno
do centro de massa. O controle em voo pode incluir: a escolha de uma trajetoria 6tima,
a estabilizacao de sua posicao na rota desejada e sua orientacao segundo uma direcao
especificada.

O controle pode ser executado inteiramente por equipamentos automaticos a bordo
de um veiculo (carro, navio, aviao, satélite, etc.). Quando a operacao de tais equipa-
mentos nao depende de informacgoes externas, convenciona-se denomina-lo de controle
auténomo.

O sistema de controle é responsavel por manobras de atitude e pela estabilizacao
da posi¢ao angular do veiculo em sua trajetéria, com a precisao estabelecida. Nas
manobras o satélite adquire uma dada atitude a partir de outra inicial, enquanto que
na estabilizacao espera-se a manutencao de uma dada posi¢dao, impassivel a acdo de
torques perturbadores.

Um sistema de determinacao atitude, como regra, permite expressar um sis-
tema de coordenadas local, fixo no corpo do veiculo ou em um instrumento dentro do
mesmo em funcao de um sistema de coordenadas externo. Um sistema de controle de
atitude e estabilizacdo pode ser passivo, ativo ou combinado. O sistema passivo difere
do ativo unicamente pelo fato de que o controle nao requer consumo de poténcia do
veiculo e nem precisa de processos de decisao para a geracao dos torques de controle.
O sistema combinado é uma jungao dos dois anteriores.

Os fatores mais importantes para escolha do sistema de controle sao:
a) a configuragao geométrica da orbita;
b) a caracteristica das perturbacoes internas e externas;

¢) a disponibilidade de fontes internas de energia,

d) requisitos de precisao e tempo de resposta do controle;
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f) limitagoes de massa, volume e geometria do veiculo.

Sistemas de controle 6timo e auto-ajustaveis sao amplamente usados no controle
de veiculos e escolhidos de forma que a lei de controle maximize ou minimize o maior
numero possivel de itens de performance. Todo sistema de determinacao e controle de
atitude depende de algum tipo de sensor que determina a posicao angular do veiculo:
estes sensores podem ser classificados como inerciais ou nao inerciais e a comunicagao
com as estacoes de controle efetuada através de sinais de radio.

Os torques de controle podem ser gerados pelos campos gravitacional e magnético
da Terra, pressao de radiagao solar, jatos de gas ou por motores de quaisquer natureza,

montados no ou dentro do veiculo.

1.2 Revisao bibliografica

No ambito especifico da determinacao de érbita com o uso do GPS, inimeros tra-
balhos foram publicados, inicialmente na solugao de navegacao em terra, aplicada a
aeronaves e satélites, tais como (Bender & Larden, 1989), (Lopes & Kuga, 1988)2%
(Lucas & Martin-Neira, 1990)[27], (Mitchell et al., 1996)% entre outros.

A determinacao de atitude com o uso do GPS, por sua vez, tem gerado uma grande
quantidade de trabalhos, notadamente em simulacoes com aeronaves (Cohen et al.,
1994)[7], (Cohen, Parkinson & McNally, 1994) [ e simulacées com antenas receptoras

27

montadas em bragos giratérios em terra (Lucas & Matrin-Neira, 1990)27 (Lucas,

Martinez & Neira, 1994)1% e (Hope, 1994)1'9.

A determinacao de atitude por interferometria recebeu atengao nos trabalhos de
(Ellis & Creswell, 1979)®!, (Cohen & Parkinson, 1994)[") e (Sebbag & Issler, 1995)87).

Da mesma forma, trabalhos desenvolvidos para a determinacao de atitude com o
uso do GPS, entre outros estudos enfocam métodos de polarizacao de angulos em ante-
nas (Parvez, 1990)%  diferenca de fase entre duas antenas (Melvin & Hope, 1993)[32],
(Martin-Neira & Lucas, 1988)% sistema de direcionamento com Ashtech 3-D (Fergus-
son et al., 1993)1% (Lu et al., 1994)29 direcionamento com Trimble TANS Quadrex
(Lightsey et al., 1994)2U ) (Melvin, Ward & Axelrad, 1995)32 estimacao direta dos
angulos de atitude (Landau & Ordéiiez, 1993)!"% e finalmente o trabalho recente

(Freesland et al., 1996)'Y reportando o satélite REX II como o primeiro satélite a



empregar o GPS para controle autonomo de atitude.

Note-se que todos os trabalhos citados, tratam de métodos de determinacao de
atitude para satélites estabilizados em trés eixos. Com raras excegoes, a determinagao
de atitude para satélites estabilizados por rotacao nao tem merecido a atencao que sua
importancia requer, dado que ela ocorre, freqiientemente, durante o periodo de injegao
em Orbita, ou ainda permanentemente, durante toda a vida util de muitos satélites.

No que diz respeito a satélites estabilizados por rotagao, os trabalhos publicados
enfocam a determinacao de atitude levando em conta o efeito Doppler (Cohen, 1991)08
a determinagao da atitude em presenca da nutagao e a tripla difrenga de fase (Martin-

Neira & Lucas, 1993)[31] e a aplicacao de apenas uma antena receptora no satélite

usuério (Hashida & Unwin, 1993)014

1.3 Contexto nacional

O Sistema de Posicionamento Global - NAVSTAR/GPS oferece um meio moderno,
preciso, praticamente instantaneo e ininterrupto de posicionamento na superficie ou no
espaco ao redor de toda a Terra.

Por essa razao, a utilizacao do GPS vem sendo largamente disseminada e baseia-se
em informacoes transmitidas por uma constelacao adequada de satélites e captadas por
um receptor local apropriado.

No contexto Nacional, além da Universidade Federal do Parana (UFPR), onde,
através do Curso de Pés-Graduagao em Ciéncias Geodésicas, o Grupo de Geodésia por
Satélite desenvolve trabalhos em determinacao de érbita e atitude por GPS, o Instituto
Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE), na Divisao de Mecanica Espacial e Controle
(DMC) da Coordenadoria de Engenharia e Tecnologia Espacial (ETE), realiza estudos
de determinacao de 6rbita e atitude de satélites artificiais com o uso do GPS. Além
disso, o INPE atualmente vem desenvolvendo esforgos para a realizagao de experimentos

participativos em missdes espaciais, destacando-se (Fabri, Lopes & Ferreira, 1996) (91

1. Experimento de determinacgao de orbita e atitude da plataforma sub-orbital pre-

vista para ser lancada pelo foguete nacional Sonda IV, a partir de 1998;

2. Experimento de determinacao de drbita e atitude por GPS no balao estratosférico

MASCO (42 km de altitude) cuja carga 1til é um telescopio de raios gama com
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maéscara codificada, previsto para lancamento em 1998;

3. Experimento de determinagao de érbita e atitude no satélite de coleta de dados
SCD-3 da Missao Espacial Completa Brasileira (MECB), previsto para lanca-
mento a partir de 2000.

Comunicacoes em Congressos e Reunioes Cientificas e publicacoes em Revistas
Cientificas Especializadas também tém enfocado o interesse do uso do GPS na determi-
nagao de 6rbita (Lopes & Kuga, 1988)123 | (Paiva, 1988)B% (Mog, 1996)1*4, (Chiaradia,
1996)8! e (Lopes & Kuga, 1997)12% entre outros.

Outras institui¢oes brasileiras demonstram interesse no uso do GPS, tanto na area
de Geodésia como no Segmento Espacial, tais como, Instituto Tecnolégico da Aeronau-
tica (ITA), Universidade Estadual Paulista, Faculdade de Ciéncias e Tecnologia, cam-
pus de Presidente Prudente (UNESP/FCT) e Universidade Estadual Paulista, Grupo
de Dindmica Orbital e Planetologia (DMA/FEG/UNESP), campus de Guaratingueta,
entre muitas outras.

A UFPR e o INPE firmaram um convénio de cooperacao técnico-cientifica e,
tendo em vista o uso do GPS, no dmbito deste convénio, desenvolveu-se a Dissertagao
de Mestrado intitulada Determinacao de Orbita dos Satélites NAVSTAR-GPS (Mog,
1996)B4 a Primeira Campanha Exploratoria UFPR & INPE Sobre Observagoes GPS
(Fabri, Lopes & Ferreira, 1996)[9], e os trabalhos cientificos Attitude Determination For
Spin Stabilized Satellites From GPS Interferometry (Lopes, Fabri & Ferreira, 1997)[26)
e GPS-Based Navigation Solution And Spin-Azis Attitude Determination: Numerical
Results Of On The Ground Experiment (Lopes et al., 1997) (24 partes integrantes deste
trabalho.

1.4 Objetivos

A atitude de satélites artificiais, em funcao das particularidades das diferentes mis-
soes espaciais, tem sido determinada através do uso de sensores de horizonte, solares,
giroscopicos, sensores de estrelas e magnetometros, entre outros. Problemas de custo,
peso, calibragao e operacionalidade sob variadas condi¢oes tém sido contornados com o
uso de softwares relativamente sofisticados e que otimizam a operacao de tais sensores

dentro de sua faixa de aplicacao e visibilidade.



O objetivo deste trabalho é propor um esquema de determinacao de atitude
de satélites artificiais estabilizados por rotagao que utiliza unicamente o sistema
NAVSTAR-GPS como sensor de atitude. O esquema requer um par de antenas e
um receptor a bordo do satélite usuario e prevé a recep¢ao quase initerrupta de sinais
praticamente imunes a zonas de sombra ou periodos de ocultacao. O caso de satélites
rotacionados, além de ser muito pouco explorado na literatura, apresenta variagoes em
relacao ao caso de estabilizacao em trés eixos que podem ser exploradas vantajosa-
mente.

Diferentemente dos poucos esquemas ja existentes na literatura, o procedimento
proposto nao requer a resolucao de ambigiiidades, o que se constitui uma das principais
contribuigoes do trabalho.

Deve-se ressaltar que satélites rotacionados continuam sendo uma solucao atraente
adotada em missOes nacionais e internacionais. Outrossim, embora satélites mais
sofisticados tendam a ser estabilizados em trés eixos, o procedimento proposto pode
ainda assim ser adequado durante a fase de 6rbita de transferéncia, quando os satélites

freqientemente sao rotacionados para obtengao de rigidez giroscopica.

1.5 Seqiiéncia do trabalho

Apresenta-se, no Capitulo 2, um estudo panoramico dos tipos de sensores inerciais
e nao inerciais usados tradicionalmente, alguns sensores nao usuais mencionados na
literatura e propoe-se o uso de um sensor baseado no sistema NAVSTAR-GPS para a
determinacao de atitude de satélites artificiais estabilizados por rotacao.

O Capitulo 3, enfoca suscintamente as caracteristicas basicas de operagao dos
satélites GPS, dando énfase as mensagens de navegagao e observacao e as equagoes
de observacao bem como o importante aspecto da condicao de visibilidade entre os
satélites do sistema GPS e o satélite usudrio.

O Capitulo 4 trata da determinacao de atitude definindo os sistemas de referéncia
envolvidos, as diferentes parametrizacoes da atitude, os métodos deterministicos e nao
deterministicos mais usuais e as técnicas de estimacao 6tima, via filtro de Kalman.

Estes trés capitulos contém as nogoes basicas para o desenvolvimento do procedi-
mento de determinacao de atitude propriamente dito, que é apresentado no Capitulo

5. Finalmente, resultados de simulagao bem como, de um experimento realizado em

6



solo, sao apresentados no Capitulo 6.
Com isto pretende-se dar uma contribuicao objetiva ao problema de determinacao

autonoma de atitude e pertinente ao programa espacial brasileiro.



Capitulo 2

Sensores de atitude

Uma grande variedade de equipamentos pode ser usada para a determinacao da
atitude de satélites artificiais: sensores de horizonte, sensores solares, sensores de es-
trelas, sextantes espaciais, magnetometros, giroscopios, sensores de impacto e uma nova
tecnologia de sensores baseadas no Sistema Global de Posicionamento - GPS.

Aparentemente, a maioria dos sensores foi desenvolvida sem o objetivo de uma apli-
cacao especifica mas de modo que possuam uma certa versatilidade para se adequarem
a diversas missoes espaciais. Entretanto, a escolha dos sensores de um dado satélite
segue critérios especificos de sua missao.

Embora a importancia das caracteristicas de um sensor em particular dependa da
aplicagao pretendida, alta precisao, baixo consumo de poténcia, pequeno tamanho,
alta confiabilidade e baixa sensitividade a interferéncias externas, de modo geral sao
caracteristicas desejaveis. Somam-se a estes itens, a habilidade de operagao num am-
plo intervalo de altitudes, capacidade de visualizagao angular adequada e vida 1util
compativel com a do satélite.

Uma breve descri¢ao dos tipos de sensores de atitude é dada a seguir, com o intuito

de situar o GPS como sensor de atitude em relagao ao seu contexto.

2.1 Sensores nao inerciais

2.1.1 Sensores de horizonte

O termo sensor de horizonte é aplicado indiscriminadamente a varios tipos de sen-
sores de atitude que tém em comum o fato de determinar a atitude de veiculos espaciais
relativamente a Terra ou a Lua.

Em véos orbitais, freqiientemente, a vertical local é determinada, isto é, mais pre-
cisamente a direcao do centro de massa do geéide num dado instante, no referencial do

satélite.



A vertical local é determinada pela interseccao de dois planos mutuamente perpen-
diculares, cada um dos quais é o bissector do angulo diedro formado pelos planos de
varredura que passam através do centro de massa do veiculo espacial e tangentes a su-
perficie da Terra. Deste modo, para determinar a vertical, é necessario haver divisoes
que determinem as posi¢oes dos planos tangentes a superficie terrestre. Quaisquer
partes do espectro de radiacao podem ser usadas para tais divisoes. No entanto, nao é
conveniente usar a energia solar refletida pela Terra em UV ou seccoes de ondas curtas
de infravermelho do espectro (< 7 i) pois, neste caso, as possiveis verticais construidas
quando o satélite estiver do lado iluminado ou do lado nao iluminado, diferem marcada-
mente. A fronteira entre o lado iluminado e o lado nao iluminado pode ser falsamente
interpretada como o horizonte.

O método de construcao da vertical através da radiacao infravermelha prépria da
Terra é largamente usado e consiste em efetuar observagoes do disco da Terra de
qualquer lado, independentemente da posi¢ao do Sol. Quando observada pelo satélite
através de uma camada da atmosfera, a Terra tem uma faixa de temperatura de ra-
diacao efetiva de cerca de 250° K enquanto que a temperatura efetiva da radiacao
do espaco cosmico é 4° K. Quando observado por um satélite com instrumentos de
infravermelho, o horizonte terrestre corresponde a uma altitude de 6 a 16 km sobre a
superficie da Terra. Esta distancia é de mesma ordem que a varia¢ao no raio do gedide,
associado com a presenca de montanhas e a diferenca entre os raios terrestres nos polos
e no equador.

Os sensores de horizonte operacionais atualmente (figuras adaptadas de Hatcher
(1967)11%) encontram-se em uma das categorias seguintes: (2.1.1.1) gerador de pulso,
(2.1.1.2) varredura coénica, (2.1.1.3) varredura plana, (2.1.1.4) rastreio puntual,

(2.1.1.5) rastreio limiar e (2.1.1.6) radiagao planetaria, entre outros.

2.1.1.1 Sensor de horizonte, gerador de pulso

O sensor infravermelho mais simples é o sensor de horizonte gerador de pulso. Este
dispositivo usa o movimento de rotacao do satélite para obter a acao de varredura
necessaria. Possui apenas uma lente simples para detectar e focar a radiagao in-
fravermelha incidente sobre um resistor sensivel ao calor e um amplificador de saida

(bolometro) [Figura (2.1a)]. Em operagao, produz um pulso (em ¢;) quando seu campo



Figura 2.1: (a) Sensor de horizonte, gerador de pulso. (b) Sensor de horizonte de varredura
coOnica.
ve‘ecs‘é'ar%ilizado

po
rotacdo

Detector do campo
See de visao

de visao (field of view FOV) cruza com o planeta, vindo do espago e um outro pulso
(em t2) quando o campo de visao deixa o planeta. O eixo de rotagao do satélite e o
ponto médio entre os pulsos (t; — t2)/2 definem um plano que passa através do centro

do planeta, assumido esférico (Hatcher, 1967)119,

2.1.1.2 Sensor de horizonte de varredura conica

O sensor de horizonte de varredura cdnica, mostrado na Figura (2.1b) é uma va-
riacao do sensor de horizonte gerador de pulso com sistema proprio de varredura.
Possui, por exemplo, um gerador de pulso que mede a faixa térmica da Terra em torno
do eixo de rolamento (roll) do veiculo e um outro que mede a faixa térmica em torno

do eixo de arfagem (pitch) (Hatcher, 1967)1%),

2.1.1.83 Sensor de horizonte de varredura plana

Alguns sensores foram desenvolvidos para determinar a atitude efetuando varredura
em planos ortogonais através da descontinuidade da radiacao infravermelha observada
do lado oposto do horizonte do sensor. Em tal configuracao, o campo de visao € rota-
cionado de arcos longos e de tal maneira que os angulos entre os campos de visao em
cada plano e o eixo primdrio sejam iguais todo o tempo [Figura (2.2a)]. Os sinais de
cruzamento no horizonte sao produzidos nos tempos t1, to, t3 e t4. Na figura apresen-
tada, a diferenca de tempo entre o cruzamento de lados opostos do horizonte, em cada

um dos planos, indica a atitude naquele plano (Hatcher, 1967)19,
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Figura 2.2: (a) Sensor de horizonte de varredura plana. (b) Sensor de horizonte de rastreio

puntual.

Eixo principal—"}

2.1.1.4 Sensor de horizonte de rastreio puntual

O sensor de horizonte de rastreio puntual consiste de trés ou quatro espelhos e seus
mecanismos de direcionamento associados [Figura (2.2b)]. Estes mecanismos fazem
os espelhos oscilarem os campos de visao em torno de pontos do horizonte, apds ser
alcancado o alvo de observacao. A posicao ética indica a atitude. O movimento
oscilatério é provocado vibrando-se eletromagneticamente os espelhos que sao presos

ao mecanismo do sensor por barras de tor¢ao (Hatcher, 1967)[15].
2.1.1.5 Sensor de horizonte de rastreio limiar

Figura 2.3: (a) Sensor de rastreio limiar. (b) Sensor de radiagao planetaria.

A diferenca significativa entre o sensor de rastreio limiar [Figura (2.3a)] e o sensor
de rastreio puntual [Figura (2.2b)], é o adicionamento de um mecanismo de rotagao

que gira o campo de visao de apenas um sensor em torno do horizonte. O horizonte é

11



varrido varias vezes e sob muitos aspectos, o sensor de rastreio limiar permite melhor
precisao por acompanhar o achatamento do alvo, variacao efetiva da altitude da fonte

de emissao de radiacao e a variagdo de temperatura da fonte (Ha,tcher,1967)[15].

2.1.1.6 Sensor de radiagao planetaria

Os sensores de radiagao planetaria, normalmente usam detetores fotovoltaicos que
determinam o centro de iluminacao do alvo. Para operacoes a grandes altitudes onde

os erros devidos a iluminacao parcial sao pequenos, tais sensores tém se mostrado

satisfatérios [Figura (2.3b)] (Hatcher, 1967)01%,

2.1.2 Sensores solares

Os sensores solares tém sido usados no espaco para captagao de energia e para
determinacao de atitude [Figura (2.4a)]'. Por causa da sua robustez e simplicidade,
tém funcionado com precisao e confiabilidade. Para cada eixo de operacao, o sensor
solar, normalmente, consiste de um par de células fotovoltaicas de silicone ou um par
de células fotocondutoras de sulfeto de cadmio, conectadas em ponte, com saida em

pulsos.

Figura 2.4: (a) Sensor solar simples. (b) Sensor solar detector de cossenos.
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Os sensores solares sao freqientemente usados e mais de uma variedade destes
sensores voaram em muitos satélites e devem sua escolha a varios fatores. Ao contrario
da Terra, o raio angular do Sol é independente da 6rbita de um satélite e suficientemente

pequeno (0,267° em 1U A). Em muitas aplicagdes o Sol pode ser aproximado a uma

1 Adaptada de Wertz, 1978[45),
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fonte puntual o que simplifica a construgao dos sensores e os algoritmos de determinagao
de atitude e é suficientemente brilhante para permitir o uso de equipamentos simples

e confisveis e que requerem poténcia minima (Wertz, 1978)145,

2.1.2.1 Sensor analdgico

Os sensores analégicos sao também chamados de detetores de cossenos porque co-
mumente sao baseados na variacao cossenoidal da corrente de saida de uma célula
solar de silicone, com angulo solar como mostrado na Figura (2.4b)2. Especificamente,

o fluxo de energia E,. através de uma superficie de area d A com versor normal 74, €,

Figura 2.5: (a) Orientagao de dois detectores de cossenos. (b) Sensor digital basico de um

eixo.
eixo de
@ referéncia
{I
sensor 2 sensor 1 (b)
y FOV

FOV. 550 \ '

fototéluta *—;"eft“;‘“";‘ 40 COMPONENTE COMPONENTE
do detector 2 ector DE COMANDO DE MEDIDA

E =P, fi,,dA (2.1)

onde P,. é o vetor que fornece a direcao e a magnitude do fluxo de energia da radiagao
eletromagnética. Desta forma, a energia depositada na fotocélula e, conseqientemente,

a corrente de saida I, é proporcional ao cosseno do angulo da radiagao solar incidente.
I(0s5) = 1(0) cos O,. (2.2)

Para simplicidade, no modelo da Equacao (2.2) foram omitidas as pequenas perdas
de transmissao provocadas pela reflexao de Fresnel, a area efetiva da fotocélula e a
reflexao angulo-dependente na interface ar-célula.

Algumas aberturas usadas para limitar o campo de visao de um sensor analégico
e o detector de cossenos usado para posicionar o angulo solar, geralmente possuem

campos de visao conicos. Um par de detetores de cossenos ou olhos, cada um com um

2Adaptada de Wertz, 1978451,
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limitado campo de visao, proporciona uma precisao mais homogénea as custas de um

FOV reduzido [Figura (2.5a)]° (Wertz, 1978)14%.

2.1.2.2 Sensor digital

Um sensor solar digital comum para satélites estabilizados por rotacao consiste de

dois componentes basicos: um componente de comando e um componente de medida

[Figura (2.5b)]%.

Figura 2.6: Dois sensores solares de um eixo para satélites estabilizados por rotagao, com

180° de FOV(Adcole Model 17083).

COMPONENTE DE
COMANDO

O valor nominal do campo de visao, por exemplo, para o sensor ‘Adcole’ é limitado
a +64° e a cobertura de 180° é conseguida com a montagem de dois ou mais sensores
com sobreposi¢io dos campos de visiao, conforme a Figura (2.6)°.

O componente de medida gera uma saida que é uma representagao digital do angulo
entre a linha do Sol e a normal a face do sensor quando o Sol esta na faixa do campo

de visao do componente de comando (Wertz, 1987)15].

2.1.3 Magnetometro

Os magnetémetros [Figura (2.7)]%, medem a orientagao do veiculo espacial relati-

vamente as linhas de for¢a do campo magnético da Terra.

3Adaptada de Wertz, 19781431
4Adaptada de Wertz, 19781431,
5Adaptada de Wertz, 1978431,
6Adaptada de Wertz, 19781431
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Figura 2.7: Magnetometro.

O magnetémetro vetorial (de efeito Hall, SQUID?, tipo Fluxgate) consiste de trés
bobinas de haste de alta permeabilidade, mutuamente perpendiculares. Uma corrente
alternada é aplicada as bobinas para magnetizar as hastes, primeiramente em uma
direcao e entao na direcao oposta. A orientagao das hastes em relacao ao.-campo
magnético da Terra (e portanto, a orientagao do veiculo espacial) é indicada pelo de-
sequilibrio na corrente alternada de saida das bobinas, com respeito a voltagem zero.

Como a voltagem de saida é proporcional ao cosseno do angulo entre o eixo da haste
da bobina e o vetor campo magnético terrestre, a sensacao de precisao ¢é variavel e é
maxima para um eixo a 90° do vetor campo magnético. O magnetometro escalar que
mede o médulo do vetor campo magnético (magnetometro de precessao de prétons, de
bombeamento 6tico) é utilizado em medidas da intensidade do campo magnético.

Os magnetometros nao sao sensiveis a rotacoes em torno do vetor campo geo-

magnético local; um sensor solar é normalmente usado para suprir esta informacao

(Hatcher, 1967)15),

2.1.4 Sensor de estrelas

Um sensor de estrelas instalado na estrutura do veiculo espacial, mede as coor-
denadas de uma estrela e fornece informacoes de atitude quando estas coordenadas
observadas sao comparadas com a direcao fornecida por catalogos. Existem varios
tipos de sensores de estrelas: os de varredura, os de rastreio e os de fenda em V. Em

geral os sensores de estrelas sao os mais precisos sensores de atitude, atingindo precisoes

"SQUID - Superconducting Quantum Interference Device
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da ordem de segundos de arco. Esta impressionante capacidade nao é conseguida sem
um custo consideravel. Os sensores de estrelas sao pesados, caros e necessitam de mais

energia do que qualquer outro tipo de sensor [Figura 2.8]%.

Figura 2.8: Sensor de estrela, com cardan.

definigdo otica
€ de imagem

\
detector e
eletrénica u

~A—gervomecanismo

Somado a estes detalhes, deve-se considerar que o software requerido é extenso pois,
as medidas devem ser pré-processadas e as estrelas identificadas antes que a atitude
seja calculada. O sensor de estrela é também afetado pelo brilho do Sol, da Terra e de
qualquer outro corpo luminoso. Apesar destas desvantagens, gragas a sua precisao e

versatilidade, tem sido usado em um grande nimero de missoes espaciais.

2.2 Sensores inerciais

Entre os tipos de sensores mais comumente usados para a determinacao de atitude
de veiculos espaciais, os instrumentos giroscopicos ocupam lugar de destaque e per-
mitem observar variacoes na atitude em relacao a um referencial inercial externo. Os
sensores tipo ’rate gyros’ (RG) medem a velocidade angular, enquanto que, os ’rate-
integrating gyros’ (RIG) medem diretamente a variagdo na orientagdo do satélite.

Os RG sao parte de um sistema de realimentacao para controle da velocidade de
rotacao ou estabilizacao da atitude, medem as velocidades angulares dos satélites e nao
devem ser confundidos com os ‘control moment gyros’ (CMG) [Figura (2.9b)]°, estes
usados para a geracao de torques de controle que alteram ou mantém a orientacao do

satélite. Um computador de bordo integra a velocidade angular de saida dos RG e

8 Adaptada de Wertz, 1978451,
9Adaptada de Wertz, 19781451,
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Figura 2.9: (a) Giroscépio com um grau de liberdade. (b) Control Moment Gyros CMG
da estagao Skylab.
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fornece uma estimativa do desvio de atitude do satélite em relacao a uma referéncia
inicial. Os RIG medem o deslocamento angular diretamente e sua saida pode consistir
da rotacao total do satélite a partir de um sistema inercial de referéncia ou entao do
incremento de rotagao durante um intervalo de tempo (pequeno). A integracao de ve-
locidades angulares médias construidas a partir dos varios deslocamentos incrementais
fornece uma medida precisa do deslocamento total em atitude.

Velocidades médias assim construidas podem ser utilizadas para o controle da ve-
locidade angular ou para estabilizagao realimentada. Os RIG sao mais precisos mas de
custo mais elevado. O vetor momento angular de um RG ou RIG é fixo em médulo e
paralelo ao eixo proprio do giroscopio.

Como o vetor momento angular mantém sua orientacao inercial na auséncia de
torques aplicados, o movimento do satélite ao redor do eizo de entrada do giroscépio
faz o suporte cardan do eixo préprio precessionar ao redor do eixo de saida (ou eixo de
rotagao do cardan). Obtém-se a saida de um RG ou de um RIG a partir do movimento
do cardan. Um CMG opera em sentido inverso pois um deslocamento do cardan muda
a resultante no vetor do momento angular e gera um binario de controle ao redor do
eixo de entrada do giroscépio. A Figura (2.9a)!9 mostra um giroscépio com um grau de
liberdade cujo eixo de rotacao é suportado por um dnico cardan o que o torna sensivel a
apenas uma direcao de entrada. Dois cardans definem um giroscépio com dois graus de
liberdade e uma combinacao deles fornece o controle ao redor de trés eixos. O satélite

HEAO-1 (High Energy Astronomical Observatory) levou uma configuracao de quatro

RIG para a determinacao da atitude e controle da velocidade de rotacao prépria. O

10Adaptada de Wertz, 197845,
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sistema de controle de atitude do SKYLAB [Figura (2.9b)]!! foi efetuado com trés CMG
de dois graus de liberdade. Um sistema de trés eixos com pelo menos uma redundancia

é chamado de sistema de referéncia inercial (Wertz, 1978)45],

2.3 Outros sensores

2.3.1 Sextante espacial

O sextante espacial automatico mede o angulo relativo do veiculo espacial em re-
lacao a dois ou mais corpos celestes conhecidos ou em relagao a dois ou mais pontos
na superficie da Terra ou da Lua, para determinar a atitude e a posi¢ao do veiculo
[Figura (2.10)]'2. Os corpos usados como alvos de referéncia para atitude podem ser

estrelas, o Sol, a Lua, ou um Planeta.
Figura 2.10: Sextante espacial.

Alvo celeste ou pontos na
& _/superflcue terrestre

O sextante espacial pode ser usado para varias fungoes. Por exemplo: quando uma
estrela e a Lua ou, uma estrela e um planeta sao usados, o sextante torna-se essen-
cialmente um rastreador de estrelas, um alvo-extensao do tracejador planetario, e uma
média das medidas do angulo entre os tracejadores é usada em um tunico instrumento

(Hatcher, 1967)[19,

2.3.2 Sensor de impacto

Virios estudos tém sugerido a possibilidade da determinacao de atitude de veiculos

espaciais de 6rbita planetaria através da medida da pressao atmosférica residual, da

11 Adaptada de Wertz, 1978149
12Adaptada de Hatcher, 1967(151.
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taxa de impacto de micro-meteoros, raios cosmicos ou radiacao natural sobre diferentes

13 A 4rea de méaximo impacto dos micro-

pontos do veiculo espacial |Figura (2.11)]
meteoros pode ser a area do topo do veiculo, enquanto que a area de maior impacto
da pressao atmosférica residual, ions de raios cédsmicos e particulas neutras pode ser a

4rea frontal (lado visto da Terra) (Hatcher, 1967)1%.

Figura 2.11: Sensor de impacto.
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2.4 O GPS como sensor de atitude

O Sistema de Posicionamento Global (GPS) estd revolucionando as operagoes espa-
ciais por viabilizar a navegacao e o controle auténomo de satélites com orbitas baixas.
O receptor GPS é um equipamento capaz de diversas fun¢oes, muitas das quais tem
sido realizadas por componentes de v6o completamente separados e nao relacionados.
Aplicdvel & navegacao, guiagem em malha fechada, controle de atitude e a transferéncia
de tempo com precisao atomica, um receptor GPS a bordo de um satélite pode fazer o
papel de um sensor deca-dimensional, fornecendo Posi¢ao (3 dimensoes), Velocidade (3
dimensdes), Tempo (1 dimensao) e Atitude (3 dimensoes) (PVTA). Com o amadure-
cimento da tecnologia do GPS, o custo do receptor, tamanho, massa, e consumo de
poténcia decrescem rapidamente.

A determinacdo de atitude usando GPS tem sido desenvolvida como uma nova
alternativa aos sensores de atitude. Dois fatores tem contribuido para a viabilidade

desta tecnologia:

13 Adaptada de Hatcher, 1967(15)
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Figura 2.12: Possivel geometria das antenas GPS.
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1. a constelagao GPS, de 24 satélites, esta em operagao e permite recepg¢ao continua e

independente das condi¢oes atmosféricas e da interferéncia da refragao ionosférica,

2. a tecnologia do receptor avancou a ponto de as unidades de voo serem dese-
javelmente pequenas (~ 1300cc), leves (~ 1.5kg) e consumirem baixa poténcia
(~ 3.5W), permitindo sua instalagdo em quase todos os tipos de satélites (Cohen

& Parkinson, 1992)(7.

Normalmente, a atitude e o posicionamento sao resolvidos por sensores separados e
requerem processamento em solo. Agora, com o uso do GPS, um 1nico receptor podera
fornecer ambas as fun¢oes simultaneamente e de modo auténomo.

Um receptor TANS, construido pela Trimble Navigation Ltda., foi configurado para
um satélite artificial e a versao com quatro antenas foi instalada no satélite RADCAL
(RADar CALibration) lancado em junho de 1994, com estabilizacao em trés eixos.
Esta missao é a primeira a testar em voo a medida de atitude de satélites usando GPS.
Quando combinada com a determinacao de posi¢ao e a medida de tempo, um receptor
GPS possui capacidade para fornecer até 10 dimensoes de informacao (Lightsey et al.,
1994)121,

Basicamente o GPS permite calcular a distancia em que o satélite usuario se encon-
tra de cada elemento da constelacao. Um artificio usando muiltiplas antenas permite
observar a posicao relativa entre antenas, determinando assim também a atitude. O
préximo capitulo descreve com mais detalhes o funcionamento do GPS.

O sensor GPS mostra-se promissor pois possui amplo campo de visao (~ 180° — 20°
de elevagao para cada antena), nao tem partes moveis, dispoe de 24 fontes constantes

de sinais e independe de condi¢des metereoldgicas. O angulo de mascara mais usado é
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152 para cada lado acima da linha de horizonte da antena.

A escolha dos sensores de atitude adequados a uma dada missao depende de varias
consideracoes. Por exemplo, sensores solares estao relacionados com o apontamento do
satélite em relacao ao Sol e ficam inoperante nos trechos noturnos da érbita. Sensores de
horizonte sao mais adequados para satélites com apontamento para a Terra. Sensores de
estrelas sao mais adequados para satélites com estabilizacao inercial. Magnetometros
sao indicados apenas para missoes em Orbitas baixas (até cerca de 1000km) devido ao
decaimento da intensidade do campo geomagnético com a altitude. O desempenho do
sensor GPS, por sua vez, depende do nimero e da disposi¢cao geométrica dos satélites
GPS no campo de visada e das antenas instaladas no satélite usuario, que determinam
o fator ADOP (dilui¢do da precisdo de atitude) (Cohen, 1996)6,

No Capitulo 3, testes de visibilidade mostram que, apds uma adequada escolha na
disposicao das antenas instaladas no satélite, o sensor GPS tem periodos grandes de
recepcao de sinais com pelo menos quatro fontes de transmissao. A tnica limitacao
do sensor GPS, no que diz respeito a visibilidade esta no fato de que os satélites
usuarios, portadores de sensores GPS devem orbitar altitudes inferiores as das drbitas
dos satélites GPS. No mesmo capitulo, apresenta-se o algoritmo para o calculo do fator

ADOP e suas consideracoes.

2.4.1 O sensor GPS em satélites estabilizados por rotacgao

O uso do GPS para determinagao de atitude em satélites estabilizados em trés eixos
j4 tem sido testado. Tal uso requer alguns ajustes no hardware do receptor/antenas
para combinar adequadamente os sinais das multiplas antenas em um 1dnico receptor.
O processamento adequado dos sinais, nessa situagao, também é necessario.

O caso de satélites estabilizados por rotagao (estabilizagdo em um eixo) requer, pre-
sumivelmente, outros arranjos adequados no hardware, préprios para a nova situagao
que é conceitualmente diferente, o mesmo se aplicando ao software. Essas diferencas
possibilitam o estudo de novas técnicas, tais como, uma tnica antena ou mais de uma
antena, uma unica freqiiéncia ou duas freqiiéncias, de acordo com as peculiaridades do
GPS.

Estudos sobre o hardware e software internos dos receptores GPS e sobre as modifi-

cagoes que se facam necessarias para determinacao de atitude de satélites rotacionados
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fogem ao escopo deste trabalho que, outrossim, se concentrara em solucoes com duas
antenas e uma unica freqiiéncia.

Nao se tém noticias de testes realizados com o uso de sensor GPS em satélites esta-
bilizados por rotacao. Porém, os resultados de experimentos em solo sao promissores

e ja ha perspectivas de testes a bordo de futuras missoes nacionais.

22



Capitulo 3

NAVSTAR - GPS

O lancamento do SPUTNIK 1 (1957), foi o ponto de partida na utilizacao de sinais
de radio enviados por satélites artificiais em navegacao. Cientistas da Universidade
Jhons Hopkins perceberam o efeito doppler nas transmissoes de radio do satélite e
descobriram que a medida da variacao deste efeito compara-se a medida da variacao
da distancia entre as fontes emissora e receptora dos sinais. Ocupando-se pontos de
coordenadas conhecidas conseguiu-se determinar a orbita do satélite. Posteriormente,
notou-se que a reciproca é verdadeira. A posi¢ao do receptor pode ser determinada
a partir de observagoes da variagao do efeito doppler se as Orbitas dos satélites forem
conhecidas.

Sistemas de radionavegacao como LORAN e DECCA sao falhos especialmente em
alto mar e por este motivo a Marinha Americana solicitou & Agéncia de Projetos de
Pesquisas Avancadas um estudo sobre a técnica do efeito doppler, estudo este que culmi-
nou com o programa TRANSIT (Marinha Americana e Laboratério de Fisica Aplicada
da Universidade Johns Hopkins), que entrou em operacao em 1964, foi colocado & dis-

posicao para uso civil em 1967 e despertou interesse para aplicagoes geodésicas a partir

de 1970 (Seeber, 19938)).

3.1 Projeto GPS

O projeto NAVSTAR (Navigation System with Time and Ranging) que poste-
riormente recebeu o nome comercial GPS (Global Positioning System) resultou da
discussao de dois programas americanos, desenvolvidos na década de 60; o programa
TIMATION (Time Navigation) da Marinha Americana e o programa chamado Projeto
621-B da Forca Aérea.

Segundo as partes interessadas, o potencial inicial do sistema deve obedecer aos

seguintes aspectos (Andrade, 1988)M:
1. precisao para posicionamento, da ordem do centimetro;
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2. exata determinacao de velocidade e tempo;

3. disponibilidade continua de dados de navegagao;

4. base para o estabelecimento de um referencial global;
5. cobertura global e regional;

6. potencial generalizado de navegacao para minimizar a proliferacao de

sistemas para fins especiais ou de cobertura regional;
7. independéncia das condigoes meteorologicas;

8. observacao simultanea de pelo menos quatro satélites visiveis acima

do horizonte, em qualquer regiao e em qualquer instante.

3.1.1 Constelacao

Figura 3.1: Configuragao dos 24 satélites GPS.

a) numero de satélites no sistema:

e 24 satélites em 6rbita (21 operacionais e 3 para reposicao)

[Figura (3.1)]%;
b) 6 planos orbitais,

c) altura da orbita - ~ 20.200 km,

1Adaptada de Seeber, 1993[38].
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d) periodo - 12 h,
e) orbita quase circular, com excentricidade igual a 0,05 ,
f) 55° de inclinagao do plano orbital,

g) relégios de bordo - atémicos com estabilidade da ordem de 107; um

de rubidio e outro de césio em cada satélite,
h) portadoras de radio freqiiéncia de 1.228 MHz e 1.575 MHz,
i) poténcia de 450 W,
j) visibilidade continua,
1) semi-eixo maior da 6rbita ~ 26.000 km,

m) a posicao orbital de cada satélite em cada um dos seis planos de A até
F, conforme a Figura (3.2)2, é indicada pelo seu nimero de posicao

no plano,

Figura 3.2: Arranjo final dos satélites na constelagao GPS.
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n) a distancia em ‘ascencao reta’ entre dois planos orbitais é de 60°,

0) a posi¢ao de um satélite em um plano orbital particular pode ser definida
pelo argumento da latitude, w = w + v ou pela anomalia média M%

para uma dada época.

2Adaptada de Leick, 1995[20),
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3.1.2 Satélites do Bloco 1

O projeto GPS desenvolveu-se progressivamente. Inicialmente os satélites NAVS-
TAR de 1 a 11, lancados entre 1978 e 1985 em dois planos orbitais com inclinagao
de 63°, compuseram o que se denominou Bloco I [Apéndice A]. O tempo de vida
util destes prototipos de teste foi determinado em cinco anos mas, na realidade, este
prazo foi excedido em muitos casos. Atualmente, todos os satélites do Bloco I estao

desativados.

3.1.3 Satélites do Bloco 11

Posteriormente, novos lancamentos comecam a formar o chamado Bloco II. O
primeiro satélite do Bloco II ocupou sua posi¢ao na constelacao em fevereiro de 1989.
Um total de 28 satélites deste tipo foram planejados para dar suporte a uma confi-
guracao de 2143 satélites (atualmente os 24 satélites estao disponiveis) [Tabela A.2,
Apéndice A].

Uma versao levemente modificada, satélites do Bloco ITA, [Tabela A.3, Apéndice
AJ, iniciou sua operagao em novembro de 1990 e a vida 1til destes satélites esta prevista
para sete anos e meio.

O desenvolvimento de uma nova geracao de satélites do Bloco 1II iniciada em 1996,
devera sera composta de vinte satélites conhecidos como satélites do Bloco IIR os quais
substituirao os anteriores. Estes satélites possuirao relogios atomicos de Hydrogen-
Maser, vida 1til de 10 anos e terdao a habilidade de medir distancias entre os satélites
GPS, determinar suas 6rbitas de modo auténomo gerar suas proprias mensagens de
navegacao a bordo e transmitir observagoes entre si e para estagoes em terra. Poderao
operar pelo periodo de até 6 meses sem suporte das estacoes de controle em terra, sem
perda de precisao na transmissiao de suas efemérides. O primeiro satélite do Bloco
IIR teve um lancamento falho em 17/01/97 e o segundo foi lancado com sucesso em
23/07/97, entrando em operacao em 29/11/97.

Uma nova série de satélites GPS, designada por satélites do Bloco IIF, deve ser
iniciada em torno do ano 2000.

A Figura (A.2) no Apéndice (A) mostra uma vista esquematica de um satélite do

Bloco II.
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3.2 Sinais GPS

Figura 3.3: Estrutura dos sinais dos satélites GPS.

Tempo +—— ———-

s

+1

Cédigo
PRN [—1—

Os satélites GPS transmitem sinais pseudo-aleatorios de ruido (PRN - pseudo ran-
dom noise signal), um na freqiiéncia de 1.575 MHz e outro na freqiiéncia de 1.227 MHz,
com freqiiéncia fundamental de 10, 23 MHz. Tais freqiiéncias da banda L permitem a
operacao em quaisquer condicoes de tempo e, como sao geradas de modo coerente,
permitem a medida do efeito da refragao ionosférica na propagacao das ondas quando
o usuario esta no solo ou em 6rbita baixa.

As freqiiéncias sao moduladas em fase por dois cédigos gerados por algoritmos
que, de maneira aléatéria, fazem trocar seus valores de +1 para —1 ou vice-versa
[Figura (3.3)2. O cédigo preciso P (precise) é gerado & uma razao de 10,23 Mbps
(Mbps = mega bits por segundo) e dura aproximadamente 38 semanas, cada satélite
usando uma semana, enquanto que o cédigo de facil acesso C /A (coarse acquisition)
tem freqiiéncia de 1,023 Mbps e repete-se a cada milisegundo. Nesta constelacao cada
satélite tem o seu cédigo C/A préprio, detalhe que o distingue dos demais. O cédigo
P fornece capacidade para uma navegacao de alta precisao, sendo resistente a contra-
medidas eletronicas ou interferéncia de multicaminhos, com uso restrito a aplicacoes
militares. J4 o c6digo C'/A é de uso geral e fornece um sinal de alcance grosseiro, com

precisao degradada em relagao do cédigo P.

3Adaptada de Seeber, 199338].
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3.3 Mensagens de navegacao e observacao

O sistema de controle rastreia os satélites e determina as efemérides e os parametros
do relégio de cada um deles. Transmite a informacgao aos satélites, que por sua vez,
retransmitem esses dados (mensagens de navegacdo), gerados coerentemente a uma
razao de 50bps, aos usuarios.

A estrutura de dados completa [Figura (3.4)]* é subdividida em cinco sub-quadros de
seis segundos de duragao (correspondentes a 300 bits cada). Cada sub-quadro contém
dez palavras de dados de 30bits cada, seis das quais fazem o controle de bits. As duas
primeiras palavras de cada sub-quadro sao as palavras de telemetria (TLM) e o c6digo

C/A-P hand over words (HOW). As palavras TLM contém um padrao de sincronizacao

que facilita o acesso aos dados de navegacao. A transmissao de dados de navegagao €

Figura 3.4: Formato da mensagem do GPS.

Quadro de dados (30s)

Sub-quadros
EEENER KN ER m——
1 (Parametros dos reldgios)
Sub-quadro (65) 23 Bloco de dados |1
e "} Efemérides Transmitidas )
IT?MI:I}VZ rs l : l : l : l ﬂ aFJ Bloco de dados Il
45 (Almanaque, UTC, lonosfera
Infomagéo e Controle - ' e Infarmagdes especiais)
T

24 Bits 6 Bits

dividida em trés blocos de dados:

e Bloco de dados I
— aparece no primeiro sub-quadro e contém os coeficientes dos relégios;
e Bloco de dados II

— aparece nos segundo e terceiro sub-quadros e contém todos os parametros

necessarios para o calculo das coordenadas dos satélites;

e Bloco de dados II1

4Adaptada de Seeber, 1993038,
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— aparece nos quarto e quinto sub-quadros e contém os dados do almanaque
com parametros dos relégios e efemérides para todos os satélites disponiveis
do sistema GPS. O bloco de dados inclui também parametros de corre¢ao da

ionosfera e informacoes alfanuméricas particulares para usuarios autorizados

(Seeber, 1993)138),

O rastreamento dos satélites é feito por quatro estacoes de monitoramento. Cada
estacao recebe e processa os sinais de navegacao, retransmitindo-os para a Estagao de
Controle Principal (ECP) juntamente com informagoes metereoldgicas, entre outras
pertinentes. A ECP recebe os dados das estagoes de monitoramento a cada 15 mi-
nutos e os corrige eliminando os desvios conhecidos (atrasos provocados pela refracao
ionosférica, efeitos relativisticos, etc.). Os dados sdo processados e armazenados para
posterior envio ao Naval Surface Weapons Center, Dahlgren, Virginia. Os dados pré-
processados sao usados para a estimativa em lotes (realizada semanalmente) do estado
do satélite (relativa a uma dada época) e para a estimativa da localizagao das estagoes
de monitoramento.

Uma época de efemérides é definida no final do periodo de estimacao e o estado e a
matriz de transigcao de estados sao integrados a partir da época de efemérides, fato esse
que permite a predicao das efemérides para duas semanas. As condiges dos satélites
nesta época, suas efemérides e a matriz de transigao sao enviadas a ECP, juntamente
com a localizacao atualizada das estagoes. Essas informagoes sao usadas juntamente
com lotes de dados de rastreamento pré-processados (15min), para a determinagao
das efemérides atualizadas e os dados dos reldgios dos satélites. A estimativa ocorre
em tempo quase real com a utilizacdo de um estimador de Kalman. Finalmente, a
ECP faz a previsao das efemérides dos satélites e do comportamento dos relégios por
um periodo de um dia com At = 1hora e envia estas previsoes para a estacao de
carregamento (upload station) que as envia aos satélites. Cada satélite armazena um

grupo diario de efemérides e atualiza a mensagem de navegacao a cada hora (Paiva,

1988)133),
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3.4 Equacoes de observacao

A observacao de fase é definida como a diferenca entre a fase da portadora emitida
pelo p-ésimo satélite GPS e recebida pela i-ésima antena ligada a um receptor e a
fase do oscilador interno deste receptor. O processo de medida nao calcula o nimero
de ondas portadoras que trafegam entre o satélite GPS e a antena. Por outro lado,
a antena nao identifica o nimero exato de ciclos das ondas portadoras emitidas pelo
satélite GPS.

O desenvolvimento matematico leva em conta o fato de que a fase da portadora foi
emitida pelo satélite GPS, num instante de tempo anterior, muito préximo. A variacao
da observacao da fase da portadora altera a distancia topocéntrica como se fosse uma
observagao Doppler. Desta maneira, o termo interferometria é usado para descrever as
técnicas de observacao da fase da portadora.

Medir ondas com acuracia da ordem do milimetro requer uma atencao especial ao
tratamento dado ao fator tempo, visto que, a luz leva 0,01ns (ns = nano segundos)
para se deslocar por uma distancia de 3mm. Deve-se levar em conta que, inevitaveis
erros de sincroniza¢do podem ser eliminados através do calculo de uma apropriada

diferenca de fase. A modelagem das Equagoes de Observagao nas segoes seguintes é

extraida de Leick, (1994)2%.

3.4.1 Observagao de fase

A observacio da fase da portadora ¢! (t) para a i-ésima antena e o p-ésimo satélite

GPS é escrita na forma:

gr(t) = ¢ult) — ¢°(t) + NP(1) + I7(t) + %

+di(t) + d5(t) +dP(t) + ¢, (3.1)

TP(t) +

onde ¢;(t) é a fase gerada pelo receptor e ¢P(t) é a fase gerada pelo p-ésimo satélite
GPS, no tempo de referéncia t. Note-se que o indice i nao é usado em ¢t e N? para
simplificar a notacao. O termo NP(1) representa a ambigiiidade inteira inicial, I} (t)
e TF(t) representam os efeitos da ionosfera e da troposfera. Os termos d;(t) e dP(t)
representam os atrasos de hardware no receptor das antenas e no satélite GPS, df(¢)

representa o efeito de multicaminho e € é o ruido aleatério medido na fase da portadora.
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Na Equacao (3.1), nao é usado o indice que identifica a onda portadora, para que
essa equagao seja geral. O atraso da troposfera é convertido para ciclos, usando-se o
fator f/c, onde, f é a freqiiéncia nominal da portadora e ¢ é a velocidade da luz.

A diferenga ¢;(t) — ¢P(t) é calculada em relagao ao vicuo, visto que, a contribuicao
de outros ruidos e atrasos sao adicionados separadamente. Na Equagao (3.1), o termo
#P(t) indica que as fases da portadora recebida pela i-ésima antena e emitida pelo

p-ésimo satélite GPS, diferem de exatos 77 segundos. Isto pode ser expresso na forma:
() = ot —17) (32)

onde 77 é o tempo de deslocamento no vicuo. Como os diferentes satélites GPS tém
distancias diferentes, os sinais recebidos num mesmo instante tém diferentes instantes
de emissao. O indice T representa a fase emitida pelo p-ésimo satélite. As fases para
o tempo de referéncia t e para o tempo verdadeiro ¢, sao interpretadas como erros de

relégios, na forma:

$i(ty) = ¢4s(t) + fdt; (3-3)
Oty — 77) = p(t — 77) + fadt? (3.4)

onde dt; e dtP? sao os erros dos reldgios do receptor do satélite usuario e do p-ésimo
satélite GPS, respectivamente.

Nestas equacoes é levado em conta o fato de que a freqiiéncia de um oscilador é
constante em relacao ao seu préprio sistema de tempo. Desta forma, pode-se considerar
a freqiiéncia do oscilador, como uma constante e, por definicao, um erro de reldgio,
também constante.

Uma adequada manipulacao algébrica entre as Equagoes (3.3) e (3.4), resulta:
¢i(t) = ¢i(tr) — fdti, (3.5)

¢r(t) = ¢t — 77) = dpltr — 77) — fdi” . (3.6)

Substituindo-se as Equacoes (3.5) e (3.6) na Equagao (3.1) e ignorando-se os erros

de propagacao e outros atrasos, obtém-se:

¢y (t) = ¢iltr) — ¢ty — 77) — fdts + fdt” + NP(1) . (3.7)
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Como o tempo de deslocamento do sinal 77, no vacuo, é da ordem de 70ms
(ms =milisegundos), a expansao de ¢4(t, — 77) requer uma modelagem da freqiién-
cia do satélite GPS. Esta modelagem pode ser realizada através de um modelo simples,

tal como:

Pr(ty) = f + aff + bt (3.8)

onde a? é o ajuste e b’f’ ¢é a deriva das frequéncias no instante de emissao, respectiva-

mente. Entao:

Bt —0) = i) — [ dh(t)at
~ ) U e YT 39)

Substituindo-se a Equacao (3.9) na Equagao (3.7), resulta:

Pr(t) = ¢i(t) — #p(tr) — fadts + fdtP +

+(f + ol + $0577)77 + NP(1) . (3.10)

Os termos ¢;(t,) e ¢%(t,) podem ser ignorados pois os mesmos nao podem ser
separados dos erros dos relogios fdt; e fdt? e também, porque se cancelam quando
da execucao da dupla diferenca de fase que serda apresentada na Secao 3.4.3. A
Equacao (3.10) evidencia que os erros de ajuste e de deriva afetam a fase recebida

na quantidade,

A¢P = (a% +3 ST (3.11)

onde o termo A¢P é o impacto da mudanca do erro do relégio do satélite GPS durante
o tempo de deslocamento do sinal. O impacto sobre a fase recebida é funcao do tempo
de deslocamento do sinal 77 e como este tempo é pequeno, o impacto da deriva da

freqiéncia b?’ff pode ser negligenciado. Desta forma,
#L(t) = —fdt; + fdt? + (f +af)77 + NP(1) . (3.12)

Como ultimo passo neste desenvolvimento, apresenta-se o tempo de deslocamento
do sinal 77 em relacio & distincia geométrica ul entre a i-ésima antena e o p-ésimo

satélite GPS, na forma,
c
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onde 7} é a taxa de variacao da distancia geométrica.
Substituindo-se a Equacao (3.13) na Equacao (3.12), incluindo os termos relativos

a ionosfera e a troposfera e os demais atrasos, tem-se:

() = %uf(t) —f [1 - @} dt; + fdt? + NP(1) + g:’Eug’(t) +
+IP(t) + %Tg’(t) +d;i(t) + dP(t) + dP(t) + € . (3.14)

A Equacao (3.14) é a forma completa para a observacdo de fase. Como existe
uma relagao linear entre os erros de relégios e os outros efeitos nao modelados, seria
necessario modelar o efeito combinado para cada parametro por época de observacao.
No entanto, isto nao é feito posto que, estes erros tém impacto insignificante ou sao
eliminados através das técnicas de simples e dupla diferenca de fase, apresentadas a

seguir.

3.4.2 Simples diferenca de fase

Se duas antenas ¢ = 1,2 observam o mesmo p-ésimo satélite GPS numa mesma

época de recepc¢ao, pode-se escrever a Equagao (3.14) na forma:

gO-AO
= L rw - g+ L - o) +
f

c

Ta(t)

+=[af (t)dt; — uh(t)dts] + NTo(1) — f (dt1 — dt2) + (3.15)

f

HIp(t) + Ta(t) + drz(t) + dia(t) + €l -

Como pode ser visto na Equagao (3.16), o indice ¢ = 1,2 é usado para indicar uma
operacao de diferenca entre os termos ¢§(t) e ¢5(t). Da mesma forma, a convencao é

usada para efetuar as operacoes:

NH(1) = NP(1) - N3(1), (3.16)
() = I7@) - 15(t) , (3.17)
THh(t) = TY@) —T3(), (3.18)
dio(t) = di(t) —da(?) (3.19)
dip(t) = di(t) —d5(t) , (3.20)
ela(t) = €l(t) —eb(t) - (3.21)
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Figura 3.5: (a) Distancia geométrica. (b) Simples diferenca de fase.
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A Figura (3.5b) mostra a geometria da simples diferenga de fase cuja principal
vantagem consiste em cancelar erros comuns ao p-ésimo satélite GPS. Por exemplo,
os termos dtP foram cancelados e os pequenos termos remanescentes das freqiiéncias
de ajuste do satélite GPS, tendem a zero conforme diminui a linha de base entre as
antenas. Os atrasos de hardware também sao cancelados. Se a transmissao do satélite
for constante, todos estes erros sao cancelados durante a transmissao.

No entanto, a técnica de simples diferenca permanece sensivel aos erros dt; e dtg

dos relégios dos receptores usados em cada antena.

3.4.3 Dupla diferencga de fase

Da mesma forma, se duas antenas observam dois satélites GPS, p e ¢, durante um

mesmo intervalo de tempo, a dupla diferenca de fase é:

pq
12

Pha(t) — ¢12(t)
¥4 q

= L) - B0 - L) - uio)] +

L) o) - Lt - o1+ (3.22)
L g @)an, — aB 0] - L g0 — igwan) +
f

+NE(1) + 13 (2) + ZTi3 (1) + dis(t) +€is

onde,

N{3(1) = Ni(t) — N(@), (3.23)

Ifs() = IR) —Ih), (3.24)
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Tis(t) = Th(t) — Th(t) , (3.25)
d3(t) = dis(t) — dia(t) (3.26)

&t = €y —€ly . (3.27)

O detalhe mais importante das observacoes de dupla diferenca de fase, reside no
cancelamento dos erros dt; e dty dos relogios dos receptores. Estes erros sao comple-
tamente cancelados pois, ou as observacoes dos p-ésimo e g-ésimo satélites GPS sao
realizadas em tempos simultaneos ou as variagoes dos relogios dos receptores, numa
mesma época de observagao, sao negligenciaveis. Figura (3.6) apresenta a geometria

da dupla diferenca de fase.

Figura 3.6: Dupla diferenca de fase.

Como os efeitos de multicaminho sao funcoes especificas do conjunto receptor-
satélite GPS-geometria de reflexao, os mesmos nao sao cancelados pelas observacoes de
dupla diferenca e sao, neste trabalho, considerados como erros nao correlacionados. Da
mesma forma, devido as questoes da ambigiiidade e do fenémeno de escorregamento

de ciclo, s6 sera levada em conta a parte fracionaria da fase.

3.4.4 Tripla diferenca de fase

Aplicando-se a Equagao (3.23) para dois tempos diferentes de observagao, mas ainda
simultdneos para as antenas 1 e 2 do satélite usuario, obtém-se a tripla diferenca de
fase.

Os resultados, na pratica, demonstram que a dupla diferenga de fase é mais precisa

que a tripla diferenca de fase (Seeber,1993)[38] . Na tripla diferenca de fase pode-se
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detectar eventuais perdas de ciclos (residuos altos) e elimina-se o nimero inteiro de

ambiguidades. Neste trabalho, a tripla diferenca de fase nao é usada.

3.5 Fontes de erro

Na pratica, as equacgoes da secao anterior apresentam diversos termos dificeis de
serem avaliados, naturalmente. KEstes afetam a precisao da navegacao, bem como, a

determinacao de atitude com GPS e podem ser classificados como:

e Erros do segmento espacial (disponibilidade seletiva) acarretando erro nas
efemérides (técnica epsilon) e instabilidade dos relégios (técnica dither) e a
degradacao intencional do sinal do cédigo C/A, para o usuario standar. A insta-
bilidade dos relégios do GPS provocam erros de 1.000us, equivalentes a 300 km
quando a correcao da mensagem transmitida nao é levada em conta. Com a de-
vida correcao (introdugao de efemérides precisas) esse erro reduz-se a 30ns o que

corresponde a 10m (Wells, 1986)44;

e Erros de propagacao de sinal: atrasos provocados pela refracao ionosférica (150 m
no horizonte e 50 m no zénite) e efeitos multicaminhos. Atrasos devidos a refracao
troposférica (20m a 10° acima do horizonte e 2m no zénite) mas afetam apenas
usuarios localizados préximos a superficie terestre (Wells, 1986)*. 6 que néo se

aplica a satélites artificiais em geral;

e Eventuails descontinuidades na recepgao acarretam variacoes no numero inteiro
de ciclos da fase da portadora. No entanto, a parte fracionaria continua a mesma,

fato este que beneficia as observagoes preconizadas neste trabalho.

e Erros provocados pela ma geometria usuario/GPS (ADOP). Além disso, embora
as antenas dos receptores sejam onidirecionais, a razao sinal ruido se degrada em

baixas elevacoes.

e Erros comuns as antenas e ao p-ésimo satélite GPS, termos remanescentes das
freqiiéncias de ajuste e os atrasos de hardware, sao cancelados no calculo da

simples diferenca de fase;

e Erros de relégios dos receptores sao completamente cancelados no calculo da

dupla diferenca de fase;
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3.6 Vantagens e limitagoes

A possibilidade de cobertura global e continua, aliada a alta precisdo na determi-
nacao do estado do usuario é a grande vantagem da determinacao de atitude com o

sistema GPS.

As limitagoes podem ser classificadas como:

e Razodvel influéncia da geometria usudrio/GPS na precisao: quanto maior o
numero de satélites GPS visiveis, tanto menor o valor do fator ADOP, descrito

no final deste capitulo, e que se situa geralmente abaixo da unidade;
e Erros no tempo e nas efemérides limitam a precisao nos resultados do usuario;
e O sistema GPS possibilita a determinacao autonoma da atitude;

e O sistema pertence ao governo de uma nagao e em principio o acesso da comu-
nidade pode vir a ser restringido, embora nao hajam quaisquer indicios de que

isto venha a ocorrer, muito ao contrario.

e Até o momento, a aplicacdo se restringe a satélites com altitudes inferiores a da

constelagao GPS, a saber, 20.200 km.

3.7 Visibilidade GPS x satélite usuario

3.7.1 Introducao

A possibilidade de determinac¢ao auténoma de atitude é um componente chave do
uso do GPS no espaco. Tal determinagao é derivada da medida diferencial da fase da
portadora do GPS entre miltiplas antenas montadas sobre um satélite artificial. Suas
caracteristicas satisfazem o estudo do movimento de um satélite artificial, tanto no caso
da estabilizacao por rotacao quanto no caso da estabilizacao em trés eixos. Adotando-
se uma adequada configuracio de antenas, a determinagao de atitude usando GPS nao
sofre restricoes para satélites artificiais orbitando em altitudes inferiores as do GPS.
No caso de 6rbitas muito excéntricas, onde o apogeu do satélite usuario estd a uma
altitude maior que a dos satélites GPS, uma antena de alto ganho pode ser usada para

a recepcao de sinais dos satélites GPS do hemisfério oposto.
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No entanto, a condicao de visibilidade entre os satélites da constelacao GPS e o
satélite usuario tém sido tratada de maneira superficial, motivo pelo qual este estudo
se faz necessario.

Os satélites da constelacao GPS, em nimero de 24, transmitem (periodicamente)
mensagens de navegagao onde estao contidos os elementos keplerianos usados no es-
tudo da visibilidade. Com a instalacao do receptor GPS em satélites artificiais, estas
mensagens serao transmitidas diretamente ao receptor de bordo do satélite usuario.

Para efeito do estudo de visibilidade feito a seguir, consideram-se conhecidos os
elementos keplerianos do satélite usudrio e os sistemas de referéncia externo (X,Y, Z)
e local (x,y, z), abordados mais propriamente no Capitulo 4.

Os elementos keplerianos dos 24 satélites GPS e do satélite usuario sao propagados
analiticamente no referencial externo (inercial), levando-se em conta apenas as pertur-
bagoes zonais do geopotencial (de Jo a Jg, com o aproveitamento de um propagador
analitico desenvolvido anteriormente pelo autor deste trabalho) e transformados em
vetores de estado. Outras perturbacoes, tais como, atracao luni-solar e pressao de ra-
diacao solar sao relevantes no caso dos satélites GPS mas fogem do escopo deste estudo

de visibilidade.

3.7.2 Visibilidade

O espaco disponivel e o custo sao fatores que limitam a colocacao de multiplas
antenas em um satélite artificial.

Optou-se nesse trabalho, pela colocacao de apenas duas antenas receptoras, com
angulo de mascara p = 15° (4ngulo de elevacao das antenas em relacao ao seu hori-
zonte), na face positiva de rotacao de um satélite usuario hipotético, estabilizado por
rotacdo. Esta escolha retringe o angulo de aspecto da atitude (67) (angulo formado pelo
eixo nominal de rotacao e o sinal emitido pelo p-ésimo satélite GPS) a uma amplitude
entre 0° e 75° [Figura (5.1)].

Outro fator a considerar é o fato de que um satélite GPS envia sinais abrangendo
26° em meio cone e a Terra vista por um destes satélites, cuja altitude situa-se em torno
de 20.200km tem em torno de 14°. O satélite usuario é admitido como um satélite de
6rbita baixa (em torno de 700km) e portanto esse limite pode aqui ser desconsiderado.

De acordo com a Figura (3.7), a condi¢ao para que um satélite da constelacao GPS
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Figura 3.7: Condi¢ao de visibilidade entre satélites.
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seja potencialmente visivel ao satélite usuario, é (Paiva, 1988)[35]:

K>, (3.28)

onde k é o angulo formado pelas tangentes a superficie da Terra, dos dois satélites. Da

trigonometria tem-se que:
k=21 —(y¢ + Eg + Eg), (3.29)

onde Eg e E% sao os raios angulares da Terra em relagdo ao satélite usuario e ao
p-ésimo satélite GPS, respectivamente, e 74 € o angulo formado pelos raios vetores
instantaneos p e p? dos dois satélites.

A condicao de visibilidade efetiva, que leva em conta a atitude do satélite usuario

e a disposicao das antenas, pode ser entao reescrita na forma
o € [0, n/2 — p], (3.30)

p- P > ol - 16| cos(E} + Eg) | (3.31)

na qual, u é o angulo de mascara das antenas do satélite usuario.

Numa idéia realista da questao da visibilidade, apresenta-se, num primeiro estudo,
uma simulacao digital da visibilidade entre a constelacao GPS e o satélite usuario.
O objetivo do teste é verificar o nimero de satélites GPS visiveis, nos intervalos de

propagacao.
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A transformacao do referencial local para o referencial externo pode ser efetuada

por uma sequéncia de rotagoes do tipo 313 utilizando angulos de Euler:

w = R3i3(¢,0,4)n, (3.32)

onde w representa as coordenadas de um vetor no referencial local e m no referencial
externo.

O vetor do eixo nominal de rotacao do satélite usuario é entao calculado através da
relacao:

w=uwk, (3.33)

onde w é o mdédulo de w. O angulo de aspecto 6P do p-ésimo satélite GPS observado

pelo satélite usuario, obedece a relacao:
w - uP = wuP cosfP(t;), (3.34)

na qual, u? é o médulo do vetor u” e t; é o instante de referéncia para um intervalo
de observacao. Isto posto, o angulo de aspecto do p-ésimo satélite GPS no instante ¢;

resulta:

67(1;) = cos™! (w : ”p) , (3.35)

w uP

A fase de referéncia ¢P é calculada através da equagao:

¢P(t;) = tan™" [ug(tj)] . (3.36)

P
uy(t5)
Os elementos keplerianos do satélite usuario considerado para essa simulacao, sao

os seguintes:

ag = 7000000,00m — semi-eixo maior,

es = 0,02 — excentricidade,

ig = 45° — inclinagao,

Qg = 32,761° — longitude do nodo ascendente,
wg = 45, 82° — argumento do perigeu,

Mg = 29,993° — anomalia média.

O gréfico de visibilidade é apresentado na Figura (3.8), construido apés a propa-
gacao das orbitas dos 25 satélites com passo de 20 segundos de integracao durante 200

segundos.
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Figura 3.8: Visibilidade.
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Da mesma forma, o grafico que apresenta o numero de satélites visiveis
[Figura (3.9)], obedeceu o passo de propagacao de 20 segundos e mostra um periodo

de 200 segundos de visibilidade constante com pelo menos 9 satélites GPS.

Figura 3.9: Numero de satélites visiveis
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3.7.3 Diluicao geométrica da precisao para a atitude - ADOP

Um dos fatores que conduzem a erros na determinagao de atitude € a distribuicao
geométrica dos satélites GPS visiveis ao satélite usuario, além da disposi¢ao das antenas

receptoras e do comprimento da linha de base entre elas.
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Uma maneira conveniente de caracterizar adequadamente a geometria da conste-
lacao GPS para a determinacao de atitude €, em analogia com a diluigcao geométrica
da precisao - GDOP, a diluicao geomeétrica da precisao para a atitude - ADOP que é
definida considerando-se a componente geométrica da matriz de covariancia.

Levando-se em conta a invariancia do trago da matriz em relacao as coordenada de
rotagao, o erro angular total ogr pode ser escrito como:

g

Ogr — (ADOP) |bl ’

(3.37)

onde

ADOP = |tr Z(Z~wr’wﬂ)] , (3.38)

P EPj

T é a matriz identidade, w? é o vetor de componentes de w”, |b| é o médulo do vetor
linha de base entre antenas e o ~ 5mm (Cohen, 1996)1% e p é o conjunto de satélites
visiveis.

A quantidade ADOP é definida sempre que pelo menos dois satélites GPS estiverem
visiveis, nimero minimo necessario para a determinacao da atitude de satélites esta-
bilizados em trés eixos. Neste trabalho exige-se pelo menos trés satélites visiveis para
permitir a determinagao da érbita do satélite usuario.

O valor da quantidade ADOP geralmente situa-se em torno da unidade ou menor,
indicando que a constelagao GPS fornece uma geometria adequada para a determinacao
de atitude.

Isto posto, uma aproximacao para os erros em atitude pode ser feita negligenciando-

se o termo ADOP, considerando-o proximo a unidade, tal que:

14

<> | Q

O gp (3.39)

Na simulacao do satélite usuario hipotético, apresentada nesta Secao, obteve-se o
valor do fator ADOP da ordem de 0,8. Este resultado confirma que o fator ADOP,
para aplicagoes praticas pode ser negligenciado. Os graficos da simulacoes apresentados

no Capitulo 6, ilustram adequadamente a ordem de valor do referido fator.
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Capitulo 4

Fundamentos tedricos da determinacao de atitude

4.1 Sistemas de referéncia

A caracterizacao numérica da atitude necessita da definicio de dois referenciais:
um solidario ao corpo do satélite, neste trabalho, chamado de referencial local, e outro
com orientacao conhecida, chamado de referencial externo. No primeiro, o sistema de

coordenadas (x,y, z) de versores (%, 3, k), coincide com os eixos principais de inércia

(nominais) do satélite [Figura (4.1)].

Figura 4.1: Referencial externo e referencial local.

zZ
Z z
X y X
| Y Y
A CENTRO DA
x  SATELITE TERRA

Para o segundo, adota-se o sistema de coordenadas inerciais geocéntricas (X,Y, Z)
de versores (f J, K ), [Figura (4.2)], no qual, I é um versor que aponta para o equinécio
vernal, na intersec¢ao do plano do equador terrestre com o plano da o6rbita da Terra ao
redor do Sol (eclitica); K é um versor na direcio e sentido do vetor velocidade angular
terrestre; e Jéo produto vetorial de K por I.

Mesmo que este sistema nao seja absolutamente inercial, pode-se considera-lo como
tal, com uma precisao maior que um minuto de arco por ano, precisao esta, mais que
suficiente para a finalidade deste trabalho. O fato deste sistema ser geocéntrico é uma
particularizacao irrelevante quando se trata de atitude, uma vez que esta diz respeito

a rotacoes e nao a translacoes (Lopes, 1982)[25].
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Figura 4.2: Sistema geocéntrico inercial.
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Outros referenciais também sao importantes no processo de estimagao de atitude,
como por exemplo, o sistema geocéntrico terrestre (X', Y’, Z’) de versores (1 I, J /, K ’),
representado na Figura (4.3), que é utilizado para descrever o campo geomagnético.
Uma tnica rotacao de um angulo GAST! (angulo entre o eixo X e o eixo X') em torno
do eixo de rotacio terrestre (eixo Z’) leva o sistema geocéntrico inercial ao geocéntrico
terrestre. O versor I / situa-se na direcao e sentido do meridiano de Greenwich, latitude

zero e o versor K é orientado para o Polo Norte (Lopes, 1982)29.

Figura 4.3: Sistema geocéntrico terrestre.

LGAST - Greenwich Apparent Sideral Time
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4.2 Representacao da atitude

Segundo Wertz (1978)[45], a matriz de rotacao é a principal quantidade para a
especificacao da atitude de um corpo rigido, neste trabalho, assumido como sendo um
satélite artificial denominado satélite usudrio. Existem varias parametrizagoes para
representar a atitude: matriz de atitude, angulos de Fuler, quatérnions e vetor de

rotac¢ao, entre outras.

4.2.1 Matriz de atitude

Considere-se um satélite usuario no espaco. Assume-se a existéncia de um referen-

A

cial ortogonal destrégiro local (x, y, ), solidario ao satélite, cujos versores (2, 3, k) sao

representados na Figura (4.4) e sao tais que,

~

11X 3=k, (4.1)
onde fica claro que especificando-se as componentes de 2, 7 e k ao longo dos trés

Figura 4.4: Especificacao da orientag¢ao dos eixos do satélite usuario em relagao ao referen-

cial externo.

~>

~>

X

eixos do referencial externo, a orientacao é completamente fixada. Isto requer nove
parametros que podem ser considerados como elementos de uma matriz Asy3, chamada

de matriz de atitude (Wertz, 1978)19:
ix ity 1z
A= | jx Jy Jz |> (42)
kx ky kz
onde i = (ix, iy,iz)T, 3 = (jx, jy,jiz)T e k = (kx, ky, kz)T. Cada um desses elementos

é o cosseno do angulo entre o versor do satélite e um eixo de referéncia; i x, por exemplo,
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¢ o cosseno do angulo entre o versor 2 e o eixo X. Por essa razao, A é frequentemente
chamada de matriz de cossenos diretores. Os elementos da matriz de cossenos diretores

nao sao todos independentes pois, como 2 é um versor,
% +iy iy =1,
e a ortogonalidade de % e j significa que,
ixjx +iyjy +izjz = 0.

Estas relacoes podem ser resumidas pelo fato de que o produto de A pela sua

transposta é a matriz identidade Z, conforme a algebra matricial,
AAT =T (4.3)

A matriz de atitude permite transformar coordenadas de um vetor do referencial
externo para o referencial local, isto €, se @ é um vetor com componentes ax, ay € az

ao longo dos eixos de referéncia, entao,

iX iy iZ ax 2-a a,
Aa =1 jx jv Jz ay | = | J3-a | =| a (4.4)
kx ky kz az k-a a,

As componentes de Aa sao as componentes do vetor @ em relagao ao referencial local
(z,y,2) de versores (3,3}, k) (Wertz, 1978)%l. Uma transformacio matricial prépria,
real e ortogonal conserva as magnitudes dos vetores e os angulos entre os mesmos e,

por esse motivo representa uma rotagao.

4.2.2 Angulos de Euler

A orientacao de um satélite no espaco em relagao a um referencial externo, é deter-
minada por uma série de rotagoes puras, resultando em uma transformacao ortogonal.
Estas rotacoes sao completamente especificadas por trés eixos e os respectivos angu-
los de rotacao ao seu redor, denominados adngulos de Euler (Kaplan, 1976)[18]. Uma
sequéncia de rotacdes convenientes é ilustrada na Figura (4.5)%

O eixo ', conhecido como linha dos nodos, é a intersecgao dos planos (X,Y) e

(z,y). Isto posto, é possivel efetuar a transformacao direta de (X ,Y, Z) para (z, y, )

2Adaptada de Kaplan, 1976/18]
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Figura 4.5: Rotagoes dos angulos de Euler.
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combinando a sequéncia de rotagoes ¥, 6 e ¢. Desta forma, A = R(z,¢)R(z’,0)R(z", )

onde R(a,b) representa uma rotacao de um angulo b em torno do eixo a ou,

coc) — spehsy cpsh + spclcp  spsh
A= | —spcyp — chpclsp —spsyp + copclcp cpsh |, (4.5)
sOsy —sfct cd

na qual, as letras s e ¢, significam seno e cosseno. Entao, A transforma as componentes
de um vetor expresso no referencial externo (X,Y,Z) em componentes expressas no

referencial local (z,y, 2):

T X
y | = AlY (4.6)
z Z

Se as componentes z, ¥y e z sao conhecidas e as componentes X, Y e Z precisam

ser determinadas,
X
Y | = AT y | (4.7)
Z

pois A~! = AT, uma vez que a matriz A é ortonormal (Kaplan, 1976)18l,

Combinacoes diferentes dessas rotagoes sao possiveis, e podem ser encontradas em

Wertz (1978)49 Kaplan (1976)'8 e Goldstein (1972)!'¥), entre outros.
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A vantagem dos angulos de Euler na determinacao da atitude de satélites artificiais
estabilizados por rotacao, consiste no fato de que, dois dos angulos que fornecem a

direcao do eixo de rotacao variam lentamente.

4.2.3 Quatérnions

Uma outra representagao adequada e conveniente da atitude sao os parametros
simétricos de Euler, que compoem um quatérnion de médulo unitario.
O quatérnion é composto por uma parte vetorial ou imagindria (¢ I + qoJ + @3 K)

e outra escalar ou real (q4), ou seja:
a=p,+e=ql +q@J+¢K +q, (4.8)

onde os versores I, J e K definem a base de um referencial externo que, por exemplo,
e sem perda de generalidade, pode ser o sistema geocéntrico inercial, definido na Secao

(4.1). As propriedades bésicas do quatérnion sao:

4.2.3.1 Conjugado

¢ =-qI —qJ — 3K +qq (4.9)

4.2.83.2  Multiplicagao

q' ® q = B(pg, 0,)Q, (4.10)

onde o sinal ® indica multiplicacao na algebra de quatérnions; @ é uma matriz coluna

composta pelos elementos do quatérnion, e (Wertz, 1978)145):

a4 —qé a2 ¢

B(py, dy) = ) (4.11)

ou

q'®q=C(p,00)Q, (4.12)
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onde

q4 g3 —q2 q1
—q3 44 q1 942
C(Pg 1) = : (4.13)
g2 —q1 Qg4 Qg3

—q1 —q2 —q3 Q44

4.2.3.8 Modulo

gl =q® ¢ =g+ +6 +ai (4.14)

4.2.8.4 Relagoes e conceitos

Além das propriedades ja descritas, sao importantes as seguintes relacoes e conceitos

sobre os quatérnions:

1. Interpretagao geométrica:

No caso particular em que as componentes do quatérnion sao os parametros
simétricos de Euler, também chamados de parametros de Rodriguez-Hamilton,

tem-se que:

. Og - 2 . Or
q:SlIl'2—[I cosa + J cosﬂ+Kcos)\] +c0s7, (4.15)
onde os angulos sao interpretados geometricamente como:

e cosa,cos 3, cos A - cossenos diretores de um eixo de rotagao (eixo de Euler);
e Op - angulo de uma rotacao executada em torno do referido eixo,
que definem a rotacao que leva o referencial externo adotado para um referencial
arbitrario. Se este referencial arbitrario for o referencial local (por exemplo, os
eixos principais de inércia do satélite), o quatérnion se torna uma medida de
atitude do satélite, denominada quatérnion de atitude. Observa-se que neste caso
lg| = 1.
2. Rotacao:

No caso do Sub-item (1), dado um vetor genérico com coordenadas nos referen-

ciais externo e local, definidas respectivamente por:
UZ = {UX : Uy : Uz},
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Uy ={U, : U, : U},
demonstra-se que [(Wertz, 1978)1%]:
Ui=q¢QU.®q, (4.16)
ou seja:
Ugi + Ui+ Uk = (—qiI — qoJ — 3K + q1) ® (UxI + Uy J + UzK)®

(il + goJ + 3K + qa).
Note-se que U, e U, sao quatérnions com parte escalar nula.
. Derivacao.

Utilizando ainda o quatérnion de médulo unitéario e na forma do Sub-item (1), a

sua derivada é (Wertz, 1978)4):
) 1
q= 5‘1@% (4.17)
com,
W = Wyl +w,) +w,k,

onde wy, wy € w, sdo as componentes do vetor velocidade angular (w) instantanea
do referencial local no mesmo referencial. A Equagao (4.17) pode ser escrita na

forma matricial, como:

[ 0 W, —Wy Wg ]
1| —w: O Wy W
wy —wy 0 w,
L —Wy —wy —w, 0 |

onde Q é a matriz coluna composta pelos elementos do quatérnion gq:
Q" ={q1 : g2 : ¢ : aa}

Por nao depender de funcoes trigonométricas, o quatérniom é a melhor represen-

tacao para a maioria dos casos, especialmente para a solugao das equacoes diferenciais

de movimento. Mas, em muitas aplicagoes, algumas redundancias em suas compo-

nentes nao sao aceitaveis.

Em Lopes (1982)?% e Varotto (1986)1“? encontram-se explanacdes elucidativas sobre

quatérnions e seu uso para representacao da atitude.

50



4.2.4 Vetor de rotacao

A presente secao baseia-se em Shuster (1994)*Y. Uma rotacao em torno do eixo 2

ou mais propriamente em torno do eixo é3, de um angulo p é representada na Figura

(4.6).
Figura 4.6: Rotacao em torno do eixo z.

Af "
€ é,
§

€
b ;
Matematicamente, esta rotacao é descrita por,
&, = cosfpé; + sinfpés,
&, = —sin Opé, + cos Oréy, (4.19)
~l ~
63 — 63,
ou
3
~1 ~ ~
193 =Y Rij(é3,0r)é;. (4.20)
j=1
Desta forma,
cosfrp sinfp 0
R(é3,0r) = | —sinfp cosfr 0 |- (4.21)

0 0 1

A matriz de rotagao, Equacao (4.21), é uma fungao de representacao de eixos de
rotacao e nao de vetores abstratos. Da mesma forma, para rotacées em torno dos

outros dois eixos, as matrizes de rotacao sao expressas por:

1 0 0 cosfp 0 —sinfp
R(é1,0r) = | 0 cosOp sinfg e R(é2,0R) = 0 1 0 4.22)
0 —sinfr cosfg sinf 0 cosf
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O efeito de uma rotacao em torno de um eixo arbitrario, sobre um vetor arbitrario
pode ser facilmente entendida. Seja m um eixo de rotacao tal que, para qualquer vetor
coluna v,

v=(Mm-v)n—nXx(nxv) (4.23)

Apenas o segundo termo é afetado pela rotagao, enquanto que, a componente ao longo
do eixo de rotacao nao é afetada (note-se que o vetor v nao é afetado pela rotacao;
esta envolve apenas uma mudanga nos eixos coordenados). Entao, a representacao de

v em relacao a base indicada com linha é:
v’ = R(n,0p)v = (n-v)n — cosfp(n x v) +sinfgn X [n x (n X v)],

v/ = (n-v)n —sinfg(n x v) — cosfg|n x (n x v)], (4.24)

que é conhecida como formula de Fuler.
A Equagao (4.23) é usada para remover o triplo produto vetorial na Equacao (4.24).

Dai, a férmula de Euler toma a forma:
R(n,0)v = cosrv + (1 — cosbg)(n - v)n — sinfr(n x v). (4.25)

Fazendo-se,

n x v = —[[n]v, (4.26)
e
(n-v)n =nnTv, (4.27)
a férmula de Euler resulta:
R(n,0p)v = cosOrv + (1 — cos Og)nn’v + sin Og[[n]v, (4.28)

e ddda a arbitrariedade do vetor v, resulta:
R(n,0g) = cos T + (1 — cosOp)nn’ + sin 0g[[n]], (4.29)
a qual pode ser escrita na forma equivalente,
R(n,0g) = I + sinOg|[n]] + (1 — cos 8)[[n]]> (4.30)
Note-se que,
R7Y(n,0g) = RT(n,0r) = R(—n,0r) = R(n, —0g). (4.31)

52



Para angulos 6 pequenos, a Equagao (4.30) pode ser apresentada na forma,
R(n,0g) = T + 0g[[n]] + O(10&[), (4.32)

e, para um angulo infinitesimal Afg tem-se uma rotacao infinitesimal, a qual é repre-

sentada por,

ou,

Rotacoes infinitesimais, representam um papel importante no desenvolvimento da
cinematica de atitude e na descricao de seus erros.
A quantidade Afgn € o vetor de rotagdo para uma rotacao infinitesimal. O vetor

de rotacao, em geral, é definido na forma,

A matriz de atitude relaciona-se com o vetor de rotacoes infinitesimais através da

expressao,
R(0r) = exp{[[0k]l}, (4.36)

onde exp{-} significa a funcao matricial exponencial definida pela série de Taylor,
o k
exp{M} = ,;) 7{:—'M : (4.37)

na qual, M% = T (Shuster, 1989140h,

4.2.5 Consideracgoes sobre a representagao da atitude

Duas qualidades principais determinam o mérito relativo de diferentes represen-
tacoes de atitude: a dimensao da representacao e a simplicidade de suas leis de com-
posicao.

No primeiro caso, uma representacao de atitude que requeira reduzidas exigéncias
de armazenamento e nimero limitado de restrigoes que tal representacao deve observar,
sao qualidades desejaveis pois, a acumulacao de erros numéricos contrapoe-se a estas
restricoes. Deste ponto de vista, a melhor parametrizacao sao os angulos de Euler e a

matriz de atitude nao se apresenta como a mais adequada. O quatérniom e o vetor de
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rotacao situam-se numa posi¢ao intermediaria, visto que, o primeiro usa apenas quatro
parametros e o segundo fornece uma solugao 6tima com os mesmos dados da solucao
aproximada.

No segundo caso, a representacao das leis de composi¢ao deve ser simples. Se
estas representacoes possuirem equagoes cinematicas simples e uma perspectiva de nao
possuirem singularidades, elas atendem os requisitos desejaveis. Aqui, o quatérniom e

a matriz de atitude sio as melhores parametrizacoes (Shuster, 1987)41.

4.3 Métodos de determinacao de atitude

Diversos satélites artificiais sao estabilizados por rotacao e, nestes casos, a determi-
nacao de atitude em um eixo é, em geral suficiente. A fase num instante de referéncia
¢é também, por vezes, necessaria. Métodos de determinacao de atitude especificos para
satélites com este tipo de estabilizagao sao usados para satélites de modo geral, durante
as manobras na 6rbita de transferéncia.

Destacam-se os métodos deterministicos de dois arcos (caso 1) e um arco e um diedro
(caso 2), bem como o método de interceptacao de cones para estabilizagao por rotacao e
geométrico (angulos de Euler) e algébrico (matriz de atitude) para estabilizagao em trés
eixos. Estes métodos sao deterministicos no sentido de que usam o mesmo numero de
observagoes como variaveis (normalmente, dois parametros para especificar a orientagao
de um eixo).

Os métodos de estimacao étima ou nao deterministicos exigem uma grande quan-
tidade de dados para o calculo do melhor resultado e sao apresentados para ambos os

casos de estabilizacao.

4.3.1 Meétodos deterministicos: estabilizacao em um eixo
4.8.1.1 Interceptacao de cones

As coordenadas de atitude em um eixo normalmente usadas sao ilustradas na
Figura (4.7)3 e sao definidas como ascengao reta an medida do ponto vernal até a
projecao do vetor eizo de rotacao n sobre o plano equatorial e declinagao 6p, medida

entre o eixo de rotacao e a projecao do vetor desse eixo sobre o plano equatorial.

3Adaptada de Kaplan, 197618l
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Figura 4.7: Ascencao reta e declinacdo do eixo de rotagao.

Bixo de / \
Rotagdo

—— ]
e

Plano
Equatorial

Se os sensores instalados a bordo do satélite forem, um solar e um terrestre, as duas
medidas independentes necessarias para o estabelecimento da atitude sao o angulo f,¢
entre o vetor Sol (S) e n e o angulo 7, entre o vetor Nadir (E) e n. Cada sensor,
individualmente, gera um cone como visto na Figura (4.8)*. Desta forma, n satisfaz

simultaneamente os dois angulos e situa-se na interseccao dos dois cones.

Figura 4.8: Determinagao da atitude usando-se a intersec¢ao de dois cones.

Eixo de Rotagdo
Real
Eixo de Retagio
Imagem Sol

S A

Em geral, ha duas intersecc¢oes: o eixo de rotagao real e o eixo de rotagao imagem.
A ambiguidade no eixo é resolvida tomando-se duas medidas adicionais, logo apés as

primeiras. A solucao verdadeira ndo muda com esse procedimento mas a solucao para

4Adaptada de Kaplan, 1967(18].
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o0 eixo imagem ¢ alterada (naturalmente, fica implicito que o eixo de rota¢ao ndo muda
a orientacdo entre as medidas).

Os angulos f,s e n,g dos cones, relacionam-se com os angulos an e dn do eixo
de rotacao, através da aplicacio da trigonometria esférica. A Figura (4.9)° apresenta

as posigoes relativas do Sol e do eixo de rotagdo no sistema fixo no satélite (Kaplan,

1976)081,

Figura 4.9: Relacao entre o eixo de rotagao e a diregao do Sol.

Sol

Desta forma,
Bns = cos™t [sin 6n, sin §so1, + cos 8n, cos §sor, cos(an — asor)], (4.38)

onde agor, € 8sor sa0 a ascencao reta e a declinagao do Sol, respectivamente. Uma

equacao similar determina 7, g, isto é,
NnE = oS~ [— sin &y, sin Sgar — cos 6p, cos §sar cos(an — asar)], (4.39)

sendo, agar € fgar a ascencao reta e a declinacao da posi¢ao do satélite, respectiva-
mente. Em principio, a solu¢ao simultanea dessas duas expressoes fornece um conjunto
de valores para an e 6, correspondentes aos eixos real e imagem.

E importante notar que, vista a Figura (4.8), se as dire¢oes da Terra e do Sol forem
paralelas, os cones nao se interceptam e a atitude fica indeterminada. No entanto, tal

situagdo sé ocorre esporadicamente (Kaplan, 1976) (8],

5Adaptada de Kaplan, 197618,
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4.8.1.2 Dois arcos (caso 1) e um arco e um diedro (caso 2)

Para a solugao da atitude usando-se um método deterministico de dois arcos (caso 1),

requer-se dois vetores de referéncia com origem no satélite e (Wertz, 1978)[45]:

1. uma medida do comprimento do arco formado pelo vetor de rotacao do satélite

e cada um dos vetores de referéncia ou,

2. uma medida de comprimento de arco e uma medida de um angulo de rotacao

medido em relacao ao eixo de rotagao e formado pelos vetores de referéncia.

Como mostra a Figura (4.10)%, cada medida de comprimento de arco (caso 1),
define um cone em torno do vetor de referéncia; a interseccao destes cones sao possiveis

solugoes de atitude.

Figura 4.10: Solugao de atitude (casol).

Por exemplo, assume-se que os dois vetores de referéncia conhecidos sao os vetores
Sol (S) e Nadir (E). O cone em torno de S possue um angulo (,g, igual a separacao
angular desse vetor até o vetor de atitude m a ser determinado; similarmente, o cone
em torno de E possue um angulo 7,g, igual & separacao angular entre E e n. As
possiveis solugoes para a atitude sao n; e no.

Analiticamente este problema geométrico é especificado por trés equagoes si-

multineas em trés coordenadas desconhecidas n , nJ enkK:
n - S = cosfng, (4.40)

n - E = cosnug, (4.41)

6 Adaptada de Wertz, 1978491,
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n-n=1 (4.42)

Estas equacoes sao resolvidas usando a técnica devida a Grubin’, na forma:

~ ¢0s fips — (E - S) cos g

1= (E-S) , (4.43)
_ cosnue — (E - S)cos Bus
y= —(E-5) , (4.44)
1 — zcosf,s — ycosn,g

= + .

z \/ - (E.5)° , (4.45)
e
C=SxE. (4.46)
Desta forma, as solucoes para n sao dadas por:

n=zS+yE + :2C. (4.47)

A Equagao (4.47) fornece duas solugdes ambiguas da atitude. Se o radicando da
Equagao (4.45) é negativo, nao existe solucao real; isto é, os cones nao se interceptam.
Se este radicando for nulo (E//S) a solu¢do é indeterminada. Em caso contrério,
tem-se a solucao de atitude (Wertz, 1978). Este método é equivalente ao método de
interceptacao de dois cones apenas usando a representagao vetorial da atitude (n) ao
invés da representagao angular (an, 6n).

A Figura (4.11)® mostra o caso 2, no qual a atitude é obtida a partir de medidas
de um arco e um angulo diedro.

A medida do arco f,s forca a atitude situar-se sobre um circulo de raio f,s com
centro em S. Este circulo, nesse exemplo, é chamado de cone Sol, onde o vetor refer-
éncia é o vetor Sol. Entretanto, é possivel fazer o problema recair no caso anterior

notando que, pela lei dos cossenos para os lados do tridngulo esférico AES, tem-se:

cos g = €08 Bpg COS Ny + sin Bps sinn,g cos Pgg, (4.48)

onde ¥sg é o comprimento do arco entre E e S. Dai resulta que:

cos g cos P g * sin B,g cos <I>SE\/sin2 Bns cos? ®gg + cos? B,g — cos? P gp
sin? fng cos? Pgp + cos? Bk '

COS NnE =

(4.49)

Citado por Wertz (1978)4%, p. 364.
8 Adaptada de Wertz, 197845
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Figura 4.11: Solugao de atitude (caso 2).

Cada arco 7, define um circulo em torno de E. Quando E representa o vetor
Nadir, esse cone é chamado de cone Nadir. Uma vez obtido 7,g, a avaliagao de n recai
no caso 1, ja que a atitude é forcada a situar-se na interseccao dos circulos com raios
1guais ao comprimento dos arcos §,g5 € 1,r. Por causa da dupla ambigiiidade em 7,5,

um maximo de quatro solugoes possiveis pode ser obtida para n (Wertz, 1978)[45].

4.3.2 Métodos deterministicos: estabilizacao em trés eixos

A determinacao da atitude de satélites estabilizados em trés eixos, que é equivalente
a completa especificagao da matriz de atitude A pode ser obtida através da aplicacao
direta do conceito de atitude como uma maftriz de rotagao.

Se o satélite tiver um eixo preferencial, é conveniente especificar a atitude em trés
eixos em termos da atitude do eixo preferencial mais a fase de um angulo em torno
do referido eixo. Este tratamento assimétrico dos angulos de atitude € justificado pela
configuracao de sensores e pela precisao requerida, normalmente mais severa para o
eixo preferencial.

A este tratamento da-se o nome de método geométrico de determinagao de atitude
em trés eixos pois, o angulo de fase é calculado mais convenientemente usando-se a
trigonometria esférica. Por outro lado, nos métodos algébricos, a matriz de atitude
é determinada diretamente de duas observacoes vetoriais sem valer-se de qualquer re-

presentacao angular.
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4.8.2.1 Geométrico (solugao com angulos de Euler)

O método geométrico é normalmente usado quando ha um eixo preferencial de
rotacao e o angulo de fase em relacao a este eixo pode ser calculado. Em muitos casos,
sensores (tais como, sensor solar de rotacao ou rastreador de horizonte) definem um
eixo preferencial do satélite e fornecem uma informagao azimutal pobre em relagao a
este eixo [Figura (4.12)]°.

Dados os eixos de um referencial externo, X, Y e Z, efetua-se uma sequéncia 313
de rotagoes dos angulos de Euler, ¢, 8 e 9, definindo-se a transformagao do referencial
externo para o referencial local, de eixos z, y e z. Os angulos de Euler ¢ e 0 relacionam-

se com a atitude do eixo z preferencial do satélite, através das relagoes:

¢ =90° + a, (4.50)

6 = 90° + 6, (4.51)

onde a asceng¢ao reta a e a declinagao 6 sao obtidas usando-se qualquer um dos métodos
de determinacao de atitude para um eixo. O angulo ¢ define a orientagao da linha dos
nodos N. O angulo de fase 9 é calculado a partir da observagao do azimute ¥ g da

projegao do vetor Sol (S) sobre o plano normal a 2.

Figura 4.12: Determinagao do angulo de fase .

Seja M a projecao de S sobre o plano normal a z e P = z X IN. Aplicando-se a

9Adaptada de Wertz, 19781451
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regra de Napier'® aos tridngulos esféricos SM N e SM P, resulta:

N -S=(M-S)cosy, (4.52)

P-S=(M-S)cos(90° — 1pp) = (M - S) siny. (4.53)

Note-se que (M -S) > 0, pela definicao de M. Se (M - S) = 0, 9 é indeterminado
pois S nao fornece informacoes de fase em relagao a z. Se (M -S) > 0, 9 é obtido
sem ambigiiidades, uma vez que os quadrantes de sin g e cos ¥y sao conhecidos.

Desta forma, das Equagdes (4.52) e (4.53) resulta:

Po = tan™! P-5 (4.54)
=tan~ —— .
0 N - S’
onde
N = (cos¢ sin¢ 0)T, (4.55)

e

P = (—cosfsin¢ cosfcos¢ sinf)7, (4.56)
e o angulo de fase 1 é dado pela expressao:

Note-se que os vetores S, M e N sao conhecidos no referencial externo, dados os
angulos 0 e ¢.
4.3.2.2  Algébrico (matriz de atitude)

Sabe-se que, a partir de quaisquer dois vetores u e v, pode-se definir um sistema

de coordenadas ortogonal de base q, r e 8, dados por:

U X v
_- 4.59
lu x v’ (4.59)
s=qXxr, (4.60)
com a condigao:
|lu-v| # 1. (4.61)

10A regra de Napier pode ser encontrada em Wertz, (1978)[45], pge-730, entre outros.
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A matriz de atitude ou matriz de cossenos diretores A, é obtida através da trans-

formacao de coordenadas,

AM. = My, (4.62)

na qual, a matriz M; é determinada por dois vetores dados no referencial local u; e v;:
M[ = [ql r; SlJ , (463)

e os mesmos dois vetores em relacao a um referencial externo permitem a construcao

da matriz de referéncia M., na forma:
M, = [qe N R se] . (4.64)
A solugao da Equagao (4.62) é dada por:
A= MM (4.65)

Como M, é ortogonal (M_! = MT), a matriz A resulta:

A= MMEL (4.66)

Nao ha, nesse desenvolvimento, nenhuma limitagao para a escolha do referencial
externo ou para a forma da matriz de atitude. O tnico requisito é que M. possua
inversa ou seja, que os vetores q, r e s sejam linearmente independentes. A simplicidade
da Equagao (4.66) indica esse método como atrativo para processamento a bordo: note-
se que nao sao necessarias transformagoes inversas e uma unica atitude é obtida, sem
ambigiiidades. Por outro lado, o volume de cilculo computacional exigido ¢ inferior ao

dos métodos nao deterministicos.

4.3.3 Incertezas dos métodos deterministicos

Geralmente a andlise da variancia é um procedimento estatistico para o estudo da
relacao entre os erros das medidas efetuadas e as quantidades derivadas dessas medi-
das. Nesse procedimento, chamado de calculo direto, a incerteza na atitude é obtida
diretamente de varias incertezas nas observacoes, através das derivadas parciais dos
parametros da atitude em relagao as observacgoes. No entanto, embora seja adequado
para determinar as incertezas de atitude para conjuntos de observagoes especificas,

este procedimento nao é adequado para estudos analiticos da atitude onde um grande
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nimero de alternativas deve ser levado em conta. Uma apresentacao mais completa
desse procedimento pode ser encontrada em Wertz (1978)14%.

Um método alternativo que expressa a incerteza em atitude em termos de trés
fatores com boas definicoes fisicas e geométricas, desenvolve expressoes analiticas ex-
plicitas para as incertezas da atitude e discute suas causas geométricas. A discussio
restringe-se a atitude em um eixo, determinada por medidas instantaneas. A atitude
correspondente a um ponto sobre a esfera celeste é definida como o eixo de rotagao ou
como a direcao de algum eixo preferencial, fixo no corpo de um satélite estabilizado
em trés eixos.

As medidas de interpretacao mais imediatas sao as medidas discretas. Entao,
tomando-se duas medidas m e n, cada uma indicando uma possivel atitude dentro
de uma banda da esfera celeste, como mostrado na Figura (4.13)!!, faz-se uma aprox-
imacao geométrica plana para que as constantes medidas sobre a esfera celeste sejam

tomadas como linha retas.

Figura 4.13: Paralelogramo de erro para observagoes discretas.

Seja L,, o lugar geométrico das atitudes correspondentes a observagao m; entao,

AL, - Im (4.67)

~dm’
é a projecao perpendicular de L,,, devida a incerteza U,, e dm a densidade de medida
para as observagoes m. A correta solucao da atitude pode situar-se em qualquer posicao
do paralelogramo de erro. A probabilidade de que a atitude correta esteja em qualquer

4rea limitada dentro desse paralelogramo é a mesma para qualquer regiao. A densidade

11 Adaptada de Wertz, 1978145,
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de probabilidade por unidade de area sobre a esfera celeste é constante dentro do
paralelogramo e zero fora dele.

A caracterizacao das incertezas da atitude pode ser feita através das componentes
de incerteza, por exemplo, as distancias do centro do paralelogramo a sua borda, ao
longo de alguma diregao especifica. A incerteza maxima U,,s, € o semi-comprimento

da diagonal maior ou, o raio de um circulo circunscrito no paralelogramo, tal que:

1

U . - -
e | sin © e /m|

[(ALn)*+

+ (ALp)? + 2(AL ) (ALy)| cos O] 2, (4.68)

onde ©,,/, é o angulo de correlagao entre as medidas m e n.
Salvo especificacao em contrario, Uns, € tomado como a incerteza para medidas
discretas e a incerteza média U,egia € definida como o raio médio do circulo cuja area

¢ igual a area do paralelogramo. Entao,

1/2
Mj‘ (4.69)

Unmédia = 2 [ﬂ sin Oy, /n|

Se a incerteza em uma medida é resultado de qualquer erro randomico de dis-
tribuicao gaussiana ou, resultado de qualquer erro sistematico com distribuicao de
probabilidade gaussiana (medidas continuas), a incerteza de atitude corresponde a
uma elipse de erro sobre a esfera celeste.

Tome-se duas medidas independentes m e n, que correspondam a lugares geométri-
cos ortogonais sobre a esfera celeste [Figura (4.14)]'%.

Seja z, a componente de atitude perpendicular a L,, e 0, o desvio padrao em z,,
resultante da incerteza em m, tal que:

Ox = —, (470)

dm

onde U,,, agora, é tomado como o desvio padrao da medida m.
Pela definicao de distribui¢ao gaussiana, a probabilidade de que a componente z,

da atitude situe-se entre z, e 6z, € dada por:

1 —z2
p(24)0z, = (Cu\/ﬂ) exp (205) 8zq , (4.71)

12Adaptada de Wertz, 19781451
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Figura 4.14: Elipse de erro para medidas ortogonais.
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na qual p(z,) é a densidade de probabilidade para a componente z,. Da mesma forma,

se Yo € a componente perpendicular da atitude para L.,

1 ~y2
a ) a— |\ —  — —2 ) a - 4.72
o= (752) o () o 4

A probabilidade de que a componente z, situe-se entre z, e §z, € a componente y,

entre y, e 8y, é dada pelo produto das Equagoes (4.71) e (4.72), na forma:

p(xa)axap(ya)6ya = p(-Ta,, ya)5$a5ya ) (473)

onde p(z4,y,) € a densidade de probabilidade bi-dimensional sobre a esfera celeste. Os

lugares geométricos da densidade de probabilidade constante definem elipses do tipo,

2 2

z Y
ey Ze g 4.74
2t o (4.74)

com k, constante. Os desvios padrao de z, e y, sao, entao, os semi-eixos maior € menor
da elipse, respectivamente, quando k, = 1.
Um desenvolvimento completo sobre a analise das incertezas pode ser encontrado

em Wertz (1978)1% entre outros.

4.3.4 Métodos nao deterministicos

Somando-se aos métodos deterministicos, os métodos nao deterministicos oferecem
algoritmos eficientes para a determinacao da atitude de satélites estabilizados em um
eixo e em trés eixos. A principal caracteristica desses métodos reside no fato de usarem
os mesmos dados, tanto no caso da solugao aproximada como no caso da solucao exata

da estimativa de maxima verossimilhanca da atitude.
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4.8.4.1 Fstabilizacao em um eixo

A atitude de satélites estabilizados por rotacao é geralmente determinada através
da medida dos cossenos dos angulos determinados pelo eixo de rotacao e diregoes
conhecidas no espago, tais como: o Sol, uma estrela, o ponto Nadir, o campo magnético
e mais recentemente, em relacao a um satélite da constelacao GPS. Um algoritmo
simples para o calculo da primeira aproximacao da atitude, nesses casos, é apresentado

em Shuster (1987) [0 ¢ fornece a solucio Gtima para a determinacio de atitude.

Figura 4.15: Arcos e angulos diedros.

=>

x>
R
é}%

nE

Os angulos a,r e B,s mostrados na Figura (4.15)13 sao medidos entre a direcao
do eixo de rotacao conhecida no refrencial externo e cada uma das diregoes E e S no
mesmo referencial. Generalizando estas direcoes através da notacao @, cada medida

pode ser tomada como a medida de um cosseno. Desta forma:
P =n-af +oP, (4.75)

onde 2P é a medida do cosseno e vP é o erro da medida, assumido como Gaussiano, de

média zero e variancia (a”)Q. A estimativa de 7, sujeita a restricao,
n-n=1. (4.76)

deve minimizar a funcao custo dada por,

J(R) = % S (0P) PP — n - al)? (4.77)

p=1

13 Adaptada de Wertz, 197845]
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Primeira aproximacao

Um conjunto de pelo menos trés direcoes @”, linearmente independentes, deter-
mina univocamente a estimativa fi de maxima verossimilhanca. Minimizando J(7n)

sem a restricido da Equagao (4.76) e normalizando o resultado, obtém-se a primeira

0

aproximacao 1*’, que € uma solucao da expressao:

g—i (n9) =0, (4.78)

ou,
N
~3 ()2 (- n® @) ar =0, (4.79)
p=1

A Equagao (4.79) pode ser escrita na forma:

~G+Fn =0, (4.80)
onde,
N
F =Y (o7 aPa?" (4.81)
p=1
N
G =Y (") 2PaP . (4.82)
p=1

A estimativa de maxima verossimilhanga, sem restrigoes, da Equagao (4.80) é escrita

como:
n® = Flq (4.83)
Normalizando, obtém-se:
(0
-0 n
Nrak (4.84)

Estimativa de maxima verossimilhanca

Tomando-se o vetor do eixo de rotacao como fungao de dois angulos esféricos, obtém-
se a estimativa de maxima verossimilhanca submetida a restrigoes, na forma,
sin 81 cos 04
7(01,02) = | sinf;sinby | . (4.85)
cos 6,

A funcao custo dos angulos esféricos, é definida na forma usual, como:

J(0) = J (n(0)) , (4.86)
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com 6 = [0, HQ]T. O vetor gradiente e a matriz hessiana sao dadas por:

oJ oJ

— @) =Ml)—(0) =-M () (G — Fn(0 .
2 (0) = M(0) 5 (6) = —M (9) (G — FA(9)) | (487)
8%J %J 3 82,

———(0) =M O)MT(9) +
8080T( ) ( )8“8“ ( 8980T( )
= 9 527 (4.88)
—~ M@ FMT(0) - ' e
com r
r81"1,(0) on(9)
M) = | 90, 02 | '
(4.89)
[ cos@,cosfy cosBysinfy —sinb
B | —sind;sinfy sin 6, cos 0

Se @ é a i-ésima aproximacao de 0, entao, no limite de uma vizinhanca suficien-

temente pequena de 6,

56) = 1(09) + 2 (69) (0-09) + 1 (9 09)" T (59 (9- 0 1

13
+009—m@).
(4.90)
A préxima aproximacao, 80D é a solucido da equacao,
aJ %] /. : .
(@) T (gD (gD _ g®Y —
aa<9 )—FEWGQT(O ) (o 09) =0 (4.91)
Desta forma,
. . o%J N
g+l _ (@ _ 6@ 9@ 4.92
8006T ( ) 20 ( ) (4.92)
e7
0 = lim 0% . (4.93)
Levando-se em conta as Equagoes (4.80), (4.92) e (4.93), pode-se escrever,
E[é] _ Overdadeiro , (494)

onde E|[-] é o operador esperanga. A matriz covariancia de 5, Pgg, € calculada pela

inversa da matriz informacao de Fischer'?,

Po = M) FMT()] . (4.95)

4Citado por Shuster (1987)140]
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A Equagao (4.91) converge quando (0.J/00) tende a zero. Notando que na
Equacao (4.88), o segundo termo possui esperanga nula e é muito menor que o primeiro,

pode-se escrever a Equagao (4.92) assim:
06D — 9@ 4 [ (69) F MT (69)]7 M (99) (G - Fa (69)) . (4.96)

Os dados de F e G, na Equacao (4.96), sao os mesmos usados no célculo de 7O,

Note-se que é a correcao da normalizagao que impede o desaparecimento do fator

(G — F7(09)) quando i = 0.

4.8.4.2 FEstabilizacao em trés eiros

Considere-se a determinacao da atitude de um satélite artificial estabilizado em
trés eixos, por exemplo, através da medida de duas direcoes, w' e w?, no referencial
local (o indice superior indica sensor 1 e sensor 2). Estas duas dire¢des podem ser

representadas no referencial externo por u! e u2. Desta forma,

w' = Au', w? = Au? . (4.97)

w'-w? =ul-u?. (4.98)

No entanto, devido a erros nas medidas (ou nos vetores de referéncia), w?, w?, u'

e u? podem ser inconsistentes com a Equacao (4.98), o que implicaria em nao existir a
matriz de atitude A satisfazendo simultaneamente as Equagoes (4.97). Tolerando tal
inconsisténcia, uma solucao aproximada para a atitude pode ser encontrada definindo-

se dois ternos vetoriais ortogonais, tais que:

1 2
U Xu
7‘1:'0,1, ng-l—m—,, rs =71 X7rg, (499)
L  w! xw?
8 =w , Sz—m, 83 = 81 X 82, (4100)

e sabendo-se que, qualquer transformagao ortogonal preserva o produto escalar mas,
apenas uma transformagao ortogonal prépria (ortonormal) preserva o produto vetorial

e levando-se em conta as hipdteses das Equacoes (4.97), tem-se:

s; = Ar; , i=1,2,3. (4.101)
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Definindo-se duas matrizes ortonormais,

Me=[ry 7o 7r3], My=|[s; sz 83|, (4.102)
tem-se a relagao,
M =AM, . (4.103)
Isto posto,
A= MMT (4.104)

é a atitude procurada. Segundo Shuster (1994) [41] embora este nao seja um algoritmo
6timo, tem sido freqiientemente usado.
A disponibilidade de uma grande quantidade de dados permite a determinagao da

atitude dtima que minimiza a fungao custo,
1
J(A) =3 > (07) P |lw? — AuPf . (4.105)
p=1

Geralmente, a solucao direta da Equagao (4.105) nao é possivel. A parametrizacao
da atitude A em termos de alguma representacao de dimensao minima, tal como os
angulos de Euler e uma otimizagao iterativa como apresentado em Shuster (1994) (41
resolve o problema.

Seja A(i — 1) a solucdo apés a (i — 1)-ésima iteracao do algoritmo 6timo e seja a
matriz A dada como,

A = exp|[&]]AGE— 1) . (4.106)

Sempre ¢ possivel obter-se bons valores iniciais pois o algoritmo pode usar as duas
primeiras medidas para o processo iterativo. Supondo-se entao que &; é pequeno,

escreve-se,

A (T+[EINAG—-1) (4.107)

que substituida na Equagao (4.105) fornece:

JE) == S0P P — (T + [[E])AG — 1wl
2 =~

N
- > (07) Al = )~ [l AG ~ )l (4.108)

=3 D (07)Hw? — AG = a4 [[AG - Dl
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A Equacao (4.108) permite calcular o valor 6timo de ¢;, como:

aJ - N i s T , , 12
55 &) = 2N AG - Du] [w?P — A = )P + [[AG — D?)lE]

(4.109)
=0.
Dessa forma, a solucao da Equagao (4.109) pode ser escrita na forma,
£i=M'U;, (4.110)
onde
N
M =Y (0")[lAG — DuP]IT[[AG - Du?]] (4.111)
p=1
e
N
U, = Y (") [AG — Du?]) (w? — A(i — 1)u?) . (4.112)

p=1

Uma vez obtido o valor de éi, A(i) pode ser calculada de acordo com a expressao,

A() = eap{[[EN}AG - 1) (4.113)

e a funcao matriz exponencial da equagao acima pode ser avaliada usando-se as férmulas

de Euler. A matriz atitude 6tima, é entao, dada por:

A = lim A(5) . (4.114)

17—00

Segundo Shuster (1994)[41], tendo-se um valor inicial adequado, a convergéncia é

rapida e, freqiientemente, uma simples iteragao é suficiente.

4.4 Técnicas de estimacgao 6tima

A estimativa de sistemas dinamicos lineares nao apresenta problemas significativos.
O caso mais comum em problemas de satélites artificiais fica por conta de sistemas
com dindmica continua, observada discretamente no tempo. A solucao convencional
passa pela linearizacao do sistema nao-linear em torno de uma solucao de referéncia,
seguida da aplicacao das técnicas de estimagao linear. Os dados podem ser processados
globalmente, isto é, todos de uma vez, usando-se um estimador adequado ao problema

(Gelb et ali., 19742 Jazwinski, 197007, entre outros).
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4.4.1 Filtro de Kalman

O filtro de Kalman é conhecido como um estimador 6timo, nao tendencioso e de
minima variancia e sua aplicacao na estimativa de sistemas dinamicos lineares é apre-
sentada concisamente, com a finalidade de situar o problema da estimacao.

Considere-se um sistema dinamico linear, modelado matematicamente pela equagao

diferencial estocéstica (Jazwinski, 1970)17,

X(t) = FOXQ) +6@w(t) , X(to) = Xo | (4.115)

na qual X (t) é o vetor n-dimensional do estado do sistema, F(t) é uma matriz de
dimensao (n x n), continua no tempo, G(t) é uma matriz de dimensao (n x ), continua
no tempo e v(t) é um vetor r-dimensional que representa as incertezas da modelagem

e é um processo branco gaussiano, tal que:
Efv(t)] = 0,

covlu(t), v(t + At)] = Q(t)6(At), VAt>0, At e R (4.116)

onde Q(t) é uma matriz de dimensao (n X n), semi-definida positiva e §(At) é o delta
de Dirac.
O vetor de estado inicial, tomado como variavel aleatéria, segue uma distribuigao

gaussiana com estatistica,

E[Xo] = X (to),
cov[Xp] = P(to), (4.117)

onde X(-) representa a melhor estimativa do estado, no instante considerado e P é a
matriz de covariancia do erro no estado do sistema.

Dispondo-se de observagoes do estado do sistema, obtidas discretamente no tempo
e espacadas por um intervalo de tempo constante, essas observacoes podem ser repre-

sentadas pelo modelo matematico,
O, = H; X; + v;, (j:1,2,...) para (t:tl,tg,...), (4118)

no qual, o indice j representa o instante da observagao, O; é um vetor m-dimensional

que representa o conjunto de observacoes referentes ao instante ¢;, H; € uma matriz de
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dimensao (m x n) e v; é um vetor m-dimensional que representa uma seqiiéncia branca
gaussiana com estatistica,

E[Vj] =0,
covfvy, vi] = Ro; Ojk, (4.119)

Ro; > 0 é a matriz de covariancia associada ao ruido nas medidas e conhecida para
qualquer instante no intervalo considerado e §;; € o delta de Kroenecker.

O filtro de Kalman é um estimador de estado que fornece como resultado o valor
médio do estado, condicionado as observagoes processadas e é um estimador 6timo por
minimizar as variancias dos erros de estimacao. Sua deducgao esta, também, baseada
nas seguintes hipéOteses: o ruido v(t) no estado, é nao-correlacionado, tanto com o
estado inicial quanto com o ruido nas observagoes, assim como este ultimo é nao-

correlacionado com o estado. Tais hipéteses sdo expressas matematicamente por;
covlu(t), vx] = 0,

covfv(t), Xo] = 0, (4.120)
covlvj, X(t)] = 0.

As equacoes do filtro de Kalman, aplicadas para a estimacao do sistema dinamico,

modelado pela Equagao (4.115), de maneira recursiva e 6tima, sao:
X(t/t;0) = FO)X(t/1;), (4.121)

P(t/ti1) = FOP(/t1)FT () + GG (1), (4.122)

com t;_1 <t <ty

A propagacao da estimativa do estado do sistema, entre os instantes de amostragem
das observacoes, é feita com a Equagao (4.121), na qual o vetor X (resultante da propa-
gacgao) é usualmente chamado de estado nominal e a propagacao da matriz de covarian-
cia do erro no estado, pela Equacgao (4.122). A equacao para a propagacao da estimativa
do estado nao tem como levar em conta a parcela estocastica v(t), que representa as
incertezas na modelagem do sistema mas, seu efeito é considerado na propagacao da
matriz de covaridncia P, através da matriz densidade espectral de poténcia de v(?),

denominada Q(t) na Equacao (4.116).
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O estado nominal do sistema, correspondente ao instante a que se referem as ob-
servacoes, é corrigido, incorporando as informacoes sobre o estado geral, no referido
instante. Essa correcao, denominada de atualizagao, é aplicada tanto ao estado no-
minal quanto a matriz de covariancia do erro no estado. Quanto maior o conhecimento
sobre o estado, tanto menores os auto-valores dessa matriz, pois representam as in-
certezas no conhecimento do mesmo. Dessa forma, as equacoes do filtro de Kalman

para a atualizacao das estimativas, sao:

R(t/t;) = X(t;/tjm) + K(t5) [O(t;) — H(t5) X (t5/15-1)]
P(ti/t;) = [T —K(t;) K(t;)] P(t;/ti-1), (4.123)
K(t) = Plts/tm) B (1) [M5) Plts/ty) HE(1) + R(e)|

nas quais, Z é a matriz identidade e KC(t;) é a matriz ganho de Kalman.

O processo de filtragem pode ser resumido da seguinte forma: propaga-se o estado
do sistema e a matriz de covaridncia do erro, do instante t;_; para o instante ¢;, do
que se obtém a estimativa do estado X (tj/tj—1) e a correspondente matriz de cova-
ridncia do erro P(t;/t;—1) no instante t;, a partir de observagoes feitas até o instante
tj—1. A seguir, o processamento das observagoes relativas ao instante t; é efetuado
pelas Equagdes (4.123), obtendo-se as estimativas atualizadas X (t;/t;) (estimativa do
estado) e P(t;/t;) (matriz de covaridncia do erro), correspondentes ao instante t;,
desta feita, baseadas em observagoes feitas até o instante ¢; inclusive. A medida que as
observaoes se tornem disponiveis, o processamento é feito sucessiva e seqiiencialmente
para instantes consecutivos de observagao.

A resolucao das Equacoes Diferenciais (4.121) e (4.122) pode ser feita através da
matriz de transicao de estado do sistema dinamico linear definida no intervalo de tempo
(tj-1, tj), dada por:

O(t, tj1) = F(t)P(t, tj_1), (4.124)

cujas condigoes iniciais sao ®(tj_1, t;—1) =Z etj_y <t <t
Isto posto, a propagacao do estado e sua covariancia do erro, Equagoes (4.121) e

(4.122), ficam:
X(ti/tjim) = (tj, tj1) X (tj1/tj), (4.125)
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P(ti/tj-1) = ®(t, tj—1)P(tj—1/ti—) @7 (), t-1)+

V[ e nememet ety .

4.4.2 Filtro estendido de Kalman

O filtro estendido de Kalman permite estimar o estado de um sistema dinamico
nao linear ao longo de sua evolugao no tempo (ao longo da trajetéria), a medida que
observacoes nao lineares sao realizadas.

Suponha-se um sistema nao-linear, cujo modelo matematico é (Jazwinski, 1970017,
Gelb, 197412},

X(t) = flX(@), ] +G(t(t), X(to) = Ao, (4.127)

onde X (-) é o vetor n-dimensional do estado do sistema, f é um vetor n-dimensional,
no qual, pelo menos uma das componentes é funcao nao-linear do estado, G(t) é uma
matriz de dimensao (n X r) com elementos continuos no tempo e v(t) é o vetor n -
dimensional das incertezas na modelagem do sistema. As propriedades estatisticas
de v(t) sdo as mesmas expressas pela Equagao (4.116) e a condicao inicial Xp é uma
variavel aleatéria com distribui¢ao gaussiana N[X (to), P(to)], supondo-se validas as
hipéteses de nao-correlagao expressas pelas Equagoes (4.120).
Suponha-se ainda que seja gerada uma trajetéria nominal .}? (t) a partir da condigao
inicial X (to) dada, tal que:
X(t) = fIX(), 1] (4.128)

Por outro lado, defina-se:
SX(t) = X(t) — X(t), (4.129)

como o desvio da trajetéria nominal. O desvio §X'(t) é um processo estocastico que
satisfaz a equacao diferencial,

d[sX(t))

e CAON by FIX(@), ] +G@)v(t), 6X(to) = Xo— X (to) (4.130)

onde a distribuicdo de X (to) é gaussiana com N[X (to) — X (to), P(to)]-
Se §X(t) for pequeno, no sentido médio quadratico, uma expansao em série de

Taylor de 12 ordem, pode ser escrita como:
FIX @), - FIRQ), 12 Flt; X()]sX(2), (4.131)
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onde,

o (4.132)

é a matriz de derivadas parciais de f[] em relagdo ao estado calculado ao longo da

FIt, 2(to)] = [a—“‘m} |

trajetdria de referéncia.
O resultado da Equagao (4.131) na Equacao (4.130) fornece:

_d[‘sft Ol _ s 2 (to)ox () + 9(0)0(0), (4.133)

que é a equagao linearizada do sistema [Equacao (4.127)].

A inclusao de X (ty) no argumento da fungao F enfatiza a dependéncia de §.X (t)
na escolha da trajetéria nominal. Isto evidencia que F é funcao apenas do tempo,
avaliada em X (t).

A discretizagao da Equagao (4.133), resulta:
6X (tje1) = @ [ty1, ty; X(1)] 6 (L)) +v(ty), (4.134)

onde ¢ é a matriz de transicio de estado do sistema linearizado, definida pela

Equacao (4.124) e v(t;) tem as seguintes propriedades estatisticas:
E[v(t;)] = 0,
E [o(t;) v"(te)] = T(t)8;, (4.135)
sendo §;x a funcio delta de Kroenecker e I'(t;) é dada por,

I'(t;) = A e [tiv1, T)G(T)Q(T)GT(T)® [tj 41, T]dT, (4.136)

J

Suponha-se agora, dispor-se de observacoes, da mesma forma, fungoes nao-lineares

do estado e modeladas matematicamente por:
O(t;) = h[X(ty), t;] + v, (4.137)

onde O(t;) é o vetor m-dimensional de observacoes no instante ¢;, h € um vetor m -
dimensional de fun¢ées nao-lineares do estado e v; é um vetor m-dimensional cujas
componentes representam ruidos nas respectivas componentes do vetor de observagoes

e cujas propriedades estatisticas sao:
E [Vj] =0,
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E [v;v]] = Ro, (4.138)

Defina-se agora, como medidas nominais O(t;), ao vetor de medidas calculadas a

partir da trajetéria nominal X (t;),
O(t;) = h[X(L)), t;], (4.139)
e como variacao em torno das medidas nominais,
§0(t;) = O(t;) — O(t;). (4.140)

Um procedimento analogo ao efetuado para a linearizagao das equagoes do sistema
dinamico, fornece:
5O(t;) = M [t5; X(t;)] §X(t;) + v, (4.141)
onde,

3h(/‘?(tj): tj)] ' (4.142)

M [ty ()] = [ -

As equacoes linearizadas do sistema, Equagoes (4.134) e (4.141), sao equagoes de

um sistema linear discreto ao qual se aplicam as equagoes discretizadas do filtro, apre-

sentadas na Secao 4.4.1. No caso em questao, no entanto, trabalha-se com desvios de
estado e de medida, e nao diretamente com estado e medida.

Como se deseja uma trajetéria nominal préoxima a trajetoria real, a escolha é feita

com base na estimativa mais recente do estado. Entao,
X(t) = X(t/t;). (4.143)
A partida do processo é feita com,
X(to) = X (to), (4.144)

considerando-se X (to) a estimativa a priori do estado e esta escolha permite escrever
§X(tg) = N0, P(to)]- A melhor estimativa do estado do sistema entre observagoes é

dada por: :
dX(t/t;)
dt

A equacao para a correcao da estimativa do sistema linearizado, Equagoes (4.134)

e (4.141) é dada por:

= fIX(¢t/t), t], t;<t<tjn (4.145)

6 (i1 /tyr1) = 8& (tar/ty) + K [tjan; & (tg41/15)]

N (4.146)
{8001 = M (t511) 6 (t531/15) }-
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O processamento de um conjunto de observacoes em ¢t = t;;; fornecera
§X (tj4+1/tj41) que representa a correcao a ser efetuada em X (tj41/t;) para que a esti-
mativa do estado em t;;; inclua as informacoes sobre o estado real em ¢;; contidas

nessas observacoes. Entao,
X (tis1/ti1) = X (ti1/ts) + 6% (ti41/t541) (4.147)

Na fase anterior ao processamento desse conjunto de observagoes, a melhor esti-
mativa do estado é X (tj+1/t;), resultado da propagagao de X (tj/t;) com o uso da

Equagao (4.145), do que se conclui que:

§X (tj41/t;) = 0. (4.148)
Substituindo-se os resultados de §X (tj+1/tj+1) dado pela Equagao (4.147),
§X (tj+1/t;) dado pela Equagao (4.148) e §O(t;) dado pela Equagao (4.140), chega-

se a equacao para a atualizacao do estado, através do filtro estendido de Kalman,
R (i ftinn) =& (ta/ty) + K [ty X (b41/85)] -

{05 = h[® (t511/t5), tin] }.

A ordenacao dos resultados oferece o conjunto de equacgoes para o filtro estendido

de Kalman, a seguir (Jazwinski, 197007, Gelb, 197411%):

(4.149)

a). Equagao para a propagacao do estado, entre instantes de amostragem;
~ ~ tit1 ~
R(tya/ty) = X(/0) + [ 712 /)t (4.150)
)

b). Equacao de propagacao da matriz de covariancia do erro (analoga ao filtro linear);

Pltiri/t;) = ®ltj, tj; X(ti/t;)P(t;/ts)-

_ (4.151)
®T (41, ty; X(t;/t5)) + T(t) Q)T (t),
¢). Equacgao para atualizagao do estado;
X(tja/tin) = X(ta/ty) + Kltger; X (t41/t5)] (4.152)
{011 = h[X (t541/t5), tinl},
d). Equacao para atualizagao da matriz de covaridncia do erro;
Ptj/tin) =A{T — Kltj1; X(tj41/t5))- (4.153)

Mtji1; X(ti1/t)]} - Pltja/ts),
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e). Nas Equagoes (4.152) e (4.153) o termo K|[-] é o ganho de Kalman, dado por:

Kltja; X(ta/15)] = Pltgra/t) M ti015 X (t541/15)]-
AM(tj115 X (8541 /8)]P (51 /15)- (4.154)
M (405 X (ti1/t)] + Roypn )7
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Capitulo 5

Procedimento da determinacao de atitude por

GPS

Este capitulo apresenta a contribuicao teorica original da determinacao de atitude
com o uso do GPS, notadamente no que diz respeito & recomposi¢ao da caracteristica
senoidal da parte fracionaria da fase da portadora que é o ponto de partida, permitindo
a obtencao das observacoes de atitude, do que todo o resto do procedimento deriva.

O procedimento da determinacao da atitude por GPS envolve primeiramente a
formulagao do problema, as hipdteses simplificadoras adotadas e a equacgao da interfer-
ometria. Na seqiiéncia, a questao da ambigiiidade é conceituada e o modelo matematico
é proposto.

As fases das portadoras sao utilizadas no procedimento por serem observacgées mais
precisas. No entanto, mesmo que mais precisa, a fase da portadora apresenta ambigiii-
dades por se tratar essencialmente de uma medida relativa. O problema da ambigii-
dade tem sido abordado por duas metodologias distintas. A primeira, de ambito mais
geral, baseia-se nas caracteristicas dos sinais GPS propriamente ditos. A segunda, es-
pecificamente voltada para os procedimentos de determinacao de atitude, tira proveito
dos moyimentos de translacao e rotagao préprios do satélite (Cohen & Parkinson,
1992)7.

Como o objetivo principal deste trabalho é determinar a atitude de satélites estabi-
lizados por rotagao, neste caso particular, a amplitude de oscilacao da diferenca de fase
da portadora entre duas antenas convenientemente dispostas torna-se uma observacao
de atitude onde, a maior parte das componentes de erro presentes no sinal de cada
antena se cancelam mutuamente. Se duas antenas sdo montadas na face positiva de
rotacao, com linha de base perpendicular ao eixo de rotacao, o problema da ambigiii-
dade pode ser facilmente resolvido através de um algoritmo simples e a caracteristica

senoidal da observagao interferométrica pode ser recuperada. Desta forma, o angulo de
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aspecto entre a linha de visada do satélite GPS e o eixo de rotacao do satélite usuario
pode entao ser obtido da amplitude deste sinal.

Apo6s o pré-processamento dos dados, a atitude é determinada em trés passos:

1. uma observacao de atitude é calculada por ajuste de curva a partir de dados do

sinal senoidal pré-processado, correspondente a um curto intervalo de tempo;

2. uma estimativa estatica da atitude é obtida através de um conjunto de obser-
vagoes de atitude simultaneas, relacionadas com o subconjunto completo de
satélites visiveis durante cada curto periodo de observacao. Métodos conven-

cionais de minimos quadrados sao usados nesse propésito;

3. um filtro estendido de Kalman (ver Capitulo 4) é utilizado afim de levantar
a estimativa de atitude sob efeitos dindmicos de longo periodo. As estimativas
estaticas sao tomadas como entradas do filtro. A modularidade e a confiabilidade
do algoritmo sao vantagens desta abordagem, em comparacao com o filtro de

Kalman direto.

Como as observacgoes de atitude sao obtidas de curvas ajustadas, elas sao sensiveis
a taxa de rotacao. Conseqiientemente, as estimativas estaticas de atitude também sao
sensiveis a taxa de rotacdo. Isto é, relativamente ao filtro de Kalman, a estimativa
estatica funciona de fato como uma observacao composta de atitude e taxa de atitude.
Desta forma, a taxa de rotagao pode ser estimada simultaneamente com os parametros
de atitude, desde que as necessarias matrizes de sensitividade tenham sido avaliadas.

O processo completo é deduzido para dois possiveis casos: o problema restrito, onde
apenas o vetor de atitude é relevante e o problema geral, onde o angulo da fase em
torno do eixo de rotacao também deve ser levado em conta. Para o primeiro caso,
o angulo de aspecto da linha de visada dos satélites GPS é a observagao de atitude.
Para o segundo caso, a observagao de atitude é o vetor unitario da linha de visada
dos satélites GPS. Em ambos os casos, o0 modelo dinamico-discreto é tomado como o
movimento de rotacao pura excitado por uma seqiiéncia branca.

Como se sabe, a matriz covariancia dos erros dos vetores unitarios de atitude é
singular. Este obstaculo é superado por uma abordagem de decomposi¢ao em auto-
vetores. A observabilidade é alcancada por causa da constante mudanca na geometria

do conjunto de satélites GPS visiveis.
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5.1 Formulacao do problema

Considera-se um satélite artificial, designado por satélite usudrio, estabilizado por
rotacao, orbitando em altitudes inferiores a da constelacao GPS, portando duas an-
tenas dispostas sobre a face positiva de rotacao, separadas por uma linha de base e

conectadas a um receptor GPS que processa simultaneamente os sinais de ambas as

antenas [Figura (5.1)].

Figura 5.1: Angulo de aspecto GPS.

Os eixos (X,Y, Z) caracterizam um referencial externo, inercial e conhecido e os
eixos (&, ¥y, z) um referencial local [Figura (5.2)]", solidario ao satélite usuério, com
o eixo z paralelo ao eixo nominal de rotagdo. .A(t) é a matriz de atitude do satélite
usuario, 7¢(t) o vetor unitario na direcdo de seu eixo de rotagao no sistema externo, ou
seja, seu vetor de atitude e w(t) sua taxa de rotagao, todos no instante ¢.

O vetor linha de base b [Figura (5.1)], é definido entre os centros de fase das duas
antenas e conhecido no referencial local. At é o intervalo de amostragem do receptor,

tjx € um instante de amostragem e t; é um instante de referéncia, de modo que:

tj,kzthr[k— (n;rlﬂ At, vk € {1,2,...,n}, (5.1)

tj+12tj+nAt, V]:LQ, y

onde n é o tamanho da j-ésima amostra.
Seja p; = {p € N| o p-ésimo satélite GPS visivel pelas duas antenas durante todo

o intervalo [t;1,t;,]}

1 Adaptada de Paiva, 198835,
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Figura 5.2: Visao geral do problema de atitude.

282 SATELITE

Sejam 4”(t) o vetor unitdrio na dire¢ao da linha de visada do p-ésimo satélite GPS,

dado por,

2 olt)
O = im0 = p0r (52)

onde p(t) e pP(t) sdo os vetores posigao instantanea do satélite usuario e do p-ésimo
satélite GPS, respectivamente e conhecidos no referencial externo e u”(t) o vetor que
representa as componentes de @”(t), no instante ¢, no mesmo referencial.

Sejam w?(t) o vetor unitdrio da linha de visada do p-ésimo satélite GPS, no instante
t, no referencial local e wP(t) o vetor que representa as componentes de @”(t), no mesmo

referencial, tal que:

wP(t) = A(L)uP(t). (5.3)

Seja, 9? o angulo de aspecto do p-ésimo satélite GPS em relagao ao vetor de atitude
em t;, tal que:

aP(t;) - nu(t;) = cos(6Y). (5.4)

Seja ainda, ¢f(t), a parte fracionaria da fase da portadora do sinal GPS, emitido
pelo p-ésimo satélite GPS e recebido pela i-ésima antena no instante t e, ¢7y a simples

diferenca de fase entre as antenas, dada por:
Ta(t) = #1(t) — 45(1). (5.5)
Sejam os conjuntos @g , S5, Uj, W; e ©; definidos respectivamente por:
<I>§ = {s(tjx), Yk=12...,n},
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X
Sy

@2, v € g},

{U? Vp € @j},
sz{wé’, Vp € Pj};

0, = {cos(a;?), Vo € g}

Sejam Ag, 7 e @y as estimativas a priori de A, 71 e w, respectivamente, em {g.

Uj

- r X0 - - ‘- ~ .
Sejam .A;? en; as estimativas estaticas de A e 71, respectivamente em t;.
Sejam Aj, 1o; e w; as estimativas dindmicas de A, e w, respectivamente, em ¢;.

O problema a ser resolvido pode ser, entao, formulado em dois niveis distintos:

1. o problema restrito, onde o interesse recai apenas sobre o vetor de

atitude propriamente dito e,
2. o problema geral, no qual a fase também ¢é relevante.

Ambos os niveis incluem a estimativa da taxa de rotagdo e desdobram-se em trés

passos basicos:

e Problema restrito:

Dados {n, At,b,tj_1,7—1,@0;-1,t;, S}, U;}, determinar {7, &;}.

— Observagao de atitude:
Dados {n, At,b,@;_1,t;, S;}, determinar {©,}.
— Determinacgao estdtica de atitude:

Dados {©;,U;}, determinar {ﬁ;’}
— Determinacao dinidmica de atitude:
Dados {tj_l,ﬁj_l,djj_l,tj,ﬁ?}, determinar {7n;, @,}.
e Problema geral:
Dados {n, At,b,tj_ly./ij_l,&j_l,tj, 35, Uj}, determinar {Aj,&]j}.
— Observacgao de atitude:
Dados {n, At,b,;_1,t,3;}, determinar {W;}.
— Determinacao estdtica de atitude:
Dados {W;, U;}, determinar {./{;’}
— Determinacao dinamica de atitude:

Dados {tj._l,./ij_l,(:]j_l, i, ./i;’}, determinar {Aj,(:]j}.
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5.2 Hipodteses simplificadoras
e O satélite usudrio é um corpo rigido;

— (Em geral, os efeitos de nao rigidez do satélite usuério, no que diz respeito
a atitude, sao da ordem de grandeza inferiores aos detectados na precisao
preconizada por este trabalho. No entanto, se o satélite usudrio possuir
painéis solares flexiveis e desdobraveis ou apéndices compridos, estes efeitos
de nao rigidez devem ser considerados pois podem afetar a precisao dos

resultados).

e A dinamica de atitude de curto periodo do satélite usuario é um movimento de

rotacao pura em torno do eixo z, durante cada intervalo [t;1,t;x);

— (Satélites estabilizados por rotagao, geralmente possuem eficientes amorte-
cedores de nutacao, o que garante o movimento de rotacao pura dentro da
precisao desejada neste trabalho. Nos casos de satélites usuarios onde os
amortecedores de nutac¢ao nao sao usados pode haver comprometimento da

precisao).
e A dinamica de longo periodo do satélite usuario é um processo estocastico;

— (No caso da agao de torques de controle durante breves manobras, sera

necessaria uma reavaliacao).
e O vetor linha de base b é ortogonal ao eixo z;

— (O alinhamento da linha de base pode ser feito no solo. Os erros devidos
a desalinhamentos em voo sao geralmente pequenos quando comparados a
precisio do sensor (neste caso, sensores de preciso média). Numa aplicacao
real estes efeitos devem ser avaliados mas, como sao dependentes de cada

aplicacao especifica, se tornam muito mais um problema de engenharia).

e A mudanca de direcio da linha de visada de cada satélite GPS durante cada

intervalo [t;1,t;,] é desprezivel;

e O comprimento da linha de base é desprezivel em comparacao a distancia entre

o satélite usudrio e qualquer satélite da constelagao GPS;
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e A taxa de amostragem é suficientemente alta para permitir a solucao da questao

da ambigiidade;
— (Esta simplificagdo é uma imposi¢ao do algoritmo).

e Flutuagoes assimétricas nos atrasos de hardware das antenas sao despreziveis no

intervalo;

— (Obviamente esta hipétese é valida no caso da precisao exigida nesse tra-

balho. Para sensores mais precisos, estas flutuagoes devem ser reavaliadas).
e A deflexao na trajetoria do sinal, devida a troposfera e a ionosfera, é desprezivel,

— (Vale a mesma consideracao do item anterior, acrescentando-se ainda que,

nas altitudes dos satélites artificiais usuarios, esses efeitos inexistem).

e Flutuacoes assimétricas nos atrasos de multicaminho sao consideradas como ruido

nao correlacionado;

— (Trata-se de uma aproximacao, visto que, na pratica estas flutuagoes sao
correlacionadas. No entanto, o levantamento desta correlagao foge ao escopo

deste trabalho).

e Todos os demais atrasos referentes a fase da portadora se cancelam mutuamente

na diferenca de fase entre as antenas;

— (No caso de ser usado um unico receptor para conectar as duas antenas. Em

outro arranjo, o cancelamento acontece na dupla diferenca de fase).
e Cada conjunto p; possui pelo menos trés elementos.

— (Se tal afirmativa nao puder ser cumprida, a solucao serd prever a instalagao
de outro par de antenas na face oposta do satélite usuario ou usar antenas

de alto ganho).

86



5.3 Equacao da interferometria

A fase da portadora é uma observacao GPS que consiste do niimero inteiro de ciclos
completos que chega ao receptor desde um tempo de referéncia arbitrario mais a parte
fracionaria do ciclo presente. Devido a esséncia relativa da fase da portadora e ao
fenomeno da perda de ciclos, ela contém uma ambigiidade inteira variavel. Por esta

razio, apenas a parte fracionaria é usualmente considerada [Figuras (5.3) (a) e (b)]%.

Figura 5.3: (a) Geometria de atitude. (b) Geometria de observagao.

Onda portadora (fransmitida do satélite GPS)

Satélite GPS

Planos das frentes
de onda

w?

J
Vetor unitario da linha de visada

Com base nas hipéteses simplificadoras, a parte fracionaria da fase da portadora é

dada por:

20 - [lp”(t) — pil + 2

. J e [0,1), (5.6)

onde |-| representa a parte fracionaria, p; representa as componentes do vetor posigao

P ¢ uma sequéncia branca

instantanea da i-ésima antena no referencial externo e v
aleatoria:

pt) = o0 - S0, (5.7)

» » 02, Yk =k =i,
E (021349 (1300} = N 653)
0, caso contrario.

Ainda, de acordo com as hipéteses simplificadoras, os sinais incidem paralelamente
sobre as antenas [Figura (5.3a)]. Deste modo, a diferenca de fase entre as antenas

resulta na equacao cldssica da interferometria, que em unidades de comprimento de

2Adaptadas de Cohen, 1991151,
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onda pode ser escrita como:
P b » P P "
¢51(t) = 1w (&) + NP(t) +P(t) € (-1,1), (5.9)

onde a funcdo inteira NP representa a ambigiiidade e vP(t;;) uma seqiiéncia branca

aleatéria de variancia 02
V(1) = 0B(t) — v3(), (5.10)
2 2
o (07 +03)
g° = s (5.11)

Para o caso particular em estudo, onde o satélite usuario se encontra em movimento

de rotacao pura, tem-se que:

w(t) = R(z,0;(t))w(t;), Vit € [tjr,tnl, (5.12)
onde R representa a matriz de rotacao em torno de z:

cosp; sing; 0

R(z,0;) = | —sinp; cosp; 0 |, (5.13)
0 0 1
05 = wi(t — ;). (5.14)

Desta forma, a equacao da interferometria pode ser reescrita como:
1 . . .
P51 (t) = " {b -7} cos p;(t) + (b X w?)z sin cpj(t)} +

NP(t) +0P(t), VYVt € [tj1,tinl, (5.15)

na qual, fica implicito que o produto vetorial entre b e 11)? leva em consideracao a

projecao destes vetores em relacao ao eixo z.

5.4 A questao da ambigiiidade

Em um satélite estabilizado por rotacao, a diferenca de fase da portadora entre
antenas sofre dois tipos de descontinuidade relacionadas com a questao da ambigui-
dade: saltos unitérios, devidos principalmente ao movimento de translacao do satélite
e saltos de duas unidades, devidos principalmente ao movimento de rotacao do satélite.

O primeiro deles ocorre basicamente porque as fases dos sinais recebidos pelas duas
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antenas nao necessariamente mudam de ciclo simultaneamente quando sujeitas ao movi-
mento de translacao. Assim, cada vez que a fase muda de ciclo em uma das antenas a
ambigliidade NP experimenta um salto unitario e a diferenca de fase entre as antenas
muda de sinal. Ja o segundo se deve ao fato de que a linha de base é em geral maior
que o semi-comprimento de onda da portadora (|b| > %) Isto faz com que a ambigiii-
dade salte duas unidades cada vez que a diferenca de fase entre as antenas se aproxima

de um de seus limites +1. Os deslocamentos das antenas durante cada intervalo

Figura 5.4: Representacao dos saltos de uma unidade.

de amostragem, devido ao movimento de translacao, sao tipicamente maiores que os
devidos a rotacao. Para uma linha de base de 30 ¢m, uma taxa de rotacao de aproxi-
madamente 30 rpm e freqiiéncia de amostragem de 10 Hz, por exemplo, o movimento
de translacao seria da ordem de varios metros, contra apenas alguns centimetros do
movimento de rotacao. Neste caso, o primeiro fator implica um padrao aleatorio para a
diferenca de fase entre antenas, mas onde ainda é possivel discernir a variacao senoidal
devido a rotacao das antenas. Para taxas de amostragem suficientemente elevadas, o

padrao senoidal pode ser facilmente restaurado pelo seguinte algoritmo:

ANﬁl =0, (5.16)
yi = ¢ha(tin), (5.17)
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Figura 5.5: Representacao dos saltos de duas unidades.
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AN7 g, se |AGHI <05,
AN}, = ANY, | +sign(Adl,), se A¢ll € (0,515 (5.19)
ANT_; + 2sign(Adje), se |AgE| > 1,5,

Yo = dha(tin) + ANT,. (5.20)

Nas simulacoes que sao apresentadas no Capitulo 6, o padrao senoidal foi perfeita-

mente reconstituido para 7 < 0,4, onde:

w|b|

— At (5.21)

T =

na qual, 7 é o periodo de amostragem normalizado.

Acima deste valor, o deslocamento devido a rotacao eventualmente atinge valores

90



maiores que o semi-comprimento de onda e o padrao se torna totalmente aleatorio nao
sendo mais possivel identificar sua componente senoidal livre de saltos.
Deve-se notar que a seqiiéncia yf x, embora livre da presenca indesejavel de descon-
b

tinuidades, ainda contém o efeito da ambigiiidade no instante inicial NP(¢;;):

yl =< [b-Wh cosp;(t) + (b x @) sing;(t)] + NP(tin) + 0P (t5)- (5.22)

> | =

5.5 Observacoes de atitude

Como o sinal primariamente observado pela interferometria é a diferenca de fase
entre antenas, é necessario extrair dele uma observacao mais diretamente relacionada
com a atitude para que esta possa ser posteriormente estimada. Com a seqiiéncia y;-’, &
obtida, a reducao destes dados por ajuste de minimos quadrados resolve o problema
de observacao de atitude para os problemas restrito e geral.

Com esta finalidade, define-se:
T
YP = {yg’l yﬁ-’,n} , (5.23)

VP={vP(t50) - ()} (5.24)

COsSY;1 S Yjq 1

v = , (5.25)
COSYjn SinY;n 1
p_ 1 ~ P 1 ~ P P ’
X7=1 (b-?) 5 (bx@h)  NP(ti1)p - (5.26)
Isto posto, a Equagao (5.22) pode ser reescrita na forma:
YP =WiX? + VY. (5.27)
Definindo-se a funcao custo quadratica,
1 T
B3 =g [vf - wxy] v - wixy], (5.28)

a estimativa 6tima do vetor de parametros X ;’ e sua matriz de covariancia Sf sao dadas

respectivamente por:

% T Ry
X7 = (v wr)T e yp, (5.29)
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R (5.30)

Uma estimativa adequada para o problema restrito é o cosseno do angulo de aspecto

z? do p - ésimo satélite GPS. Mostra-se que a estimativa 6tima 2;-’ e a variancia do erro

sao dadas, respectivamente, por:

~ T <

#—/1-XT[TLX?, (5.31)
vP T P rT 5 yP

03 = XL %gj L {JXj (5.32)

i sin?(6%) cos?(07)

onde,
= cos(éf), (5.33)
A

L= |—b—| (IQXQ 02) s (534)

e Ty« representa a matriz identidade em Rexe, Oy o vetor nulo em ’.
Uma estimativa adequada para o problema geral é o vetor linha de visada wé’ do

p - ésimo satélite GPS . Entao, sua estimativa 6tima e sua respectiva covariancia, sao

dadas por:
WP = B X;) (5.35)
Tl Vi-xTerBX? |
Ry =D} B € BT DY, (5.36)
coml:

A by —b, O
B=— Y

, (5.37)
o | b, b, 0

~ J | - 1T
D! = [ngg i —(1-x"B"BX!) " B'B X;’] : (5.38)

lembrando que ’Rw;; é singular.

5.6 Determinacao estatica de atitude

Obtidos os conjuntos de observac¢oes simultineas de atitude, o problema da de-
terminacao estatica poderia, em principio, ser resolvido por qualquer método classico
(Wertz, 1978)1%. No entanto, como serd necessério introduzir o efeito das imprecisdes
na taxa de rotacao, optou-se, em ambos os problemas, restrito e geral, por métodos do
tipo minimos quadrados linearizados (Shuster, 1994)[41], apresentados no Capitulo 4 e

descritos sumariamente a seguir:
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5.6.1 Problema restrito

Para o caso do problema restrito, inicialmente obtém-se uma aproximacao linear

~

, il . . 0
relaxando-se o vinculo de norma unitaria do vetor de atitude. Assim, 7,

; € solucao da

Equagao (4.77), escrita como:

1 2 .
minJ(R;) = = > o7 [ —ny-ak], (5.39)
VpEp;

que é dada pelas Equagoes (4.83), (4.81) e (4.82), na forma:

7\ = Flay, (5.40)
Fp= Y oFubal’, (5.41)
VpEp;
Gj= Y ozital. (5.42)
VpEp; ’

Em seguida, levando-se em conta a condigao de norma unitaria do vetor de ati-
tude, define-se o vetor de coordenadas angulares, elevacao e azimute 6, conforme a

Equagao (4.85), tal que:
i = {sinf; cosfy sind;sinfy cos 0.} (5.43)

Reescrevendo a funcao custo J(7;) em termos de 6 e linearizando em torno da
solucao anterior, a estimativa de minimos quadrados com vinculo pode ser obtida

CoOmo:

e Inicializacgao:

arccos(n7,) arccos(ny,)
0 — ) no = ne, . (5.44)
arcsin ——b—z 5 arccos ———;—2
v (15:) +(n5,) (n52)"+(n3,)
e Iteracao repetida até a convergéncia:
0 0 f1sinfs —sind
T cos @, cosfs cosf;sinby sin 0 | (5.45)
~sinf#; sinfy sin 6 cos 0
T\~ ! -

0—0+(GHT) T (G- Fg), (5.46)
'ﬁg — {sinf; cosfy sinb;sinfy. cosb }T , (5.47)

conforme as Equagoes (4.89), (4.96) e (4.85), respectivamente.
Apés a convergéncia a covariancia de n ¢ dada por:

° —1
RS, =T (GF 1) T, (5.48)
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5.6.2 Problema geral

Dado um conjunto de vetores unitarios em ambos os sistemas de referéncia, fixo
no satélite usuario e externo, o problema da determinacao de atitude por minimos

quadrados recai no problema de Wahbal!*3):

min J(A;) = —21— > (wg’ —A; u?)T S? (u?f — A u?) , (5.49)

VpEp;

onde Sf é a matriz peso. Normalmente a matriz peso é tomada simplesmente como
a matriz identidade ponderada pelo inverso do quadrado da incerteza angular global,
que inclui erros tanto nas observagoes u?? quanto nas referéncias ug-’ . Este procedimento
¢ justificado na maioria das aplicagoes baseadas em observacoes de sensores conven-
cionais, onde a distribuicao de erros supostamente nao possui diregao preferencial,
sendo axialmente distribuida ao redor da linha de visada. O mesmo nao pode ser
afirmado no presente caso. Como as observagoes de atitude sao obtidas a partir das
observacoes elementares, por interferometria, existem claras assimetrias na distribuicao
de erros. Por outro lado, a matriz de pesos nao pode ser simplesmente a inversa da ma-
triz de covariancia das observagoes, como é usual em métodos deste tipo, visto que tal
matriz é singular. A assimetria na distribuicao dos erros é levada em conta tomando-se

a matriz peso como uma espécie de pseudo-inversa de ’Rw;», definida por:

SP =di'ere] +dy'eses, (5.50)
onde os d; sao os auto-valores nao nulos de ng e os ¢; seus respectivos auto-vetores,
tais que:

Rup = diere] + doeses. (5.51)

Linearizando a fun¢ao custo quadratica J(A;) em torno de uma solucao aproximada

e reescrevendo-a em termos do vetor de rotacao de pequenas correcoes angulares &;,
tem-se:

A; = exp[Q(;)) A3, (5.52)

onde §2 é a funcao matricial definida por:

0 a, —ay
Qa)=]| —a, 0 ay , Va € R (5.53)
ay —ag O

A solucao pode ser obtida pelo seguinte algoritmo:

94



e Inicializar ./i;’, por exemplo, pelo algoritmo TRIAD?® que utiliza apenas duas

observagoes arbitrariamente tomadas do conjunto p;;

e Iterar repetidamente até convergir:

L= X 9 (&) 70 (A5u5), (5.54)
VPpEp;
oy = 30 QT (A5uf) 87 (af - AGu), (5.55)
Vp€Ep;
A — L5y, (5.56)
./i? «— exp [Q (AE;)] A_?’ (557)
conl:
aaT
T3x3 cos(lal) +[1 — cos(|a|)]W+
exp[Q2(a)] = ¢ +§£l(_||“ﬁ9(a), Va € R, |a] £0, (5.58)
a
{ Z3x3, se |a] = 0.

Apés a convergéncia a covariancia de A¢7 € dada por:

g = L7 (5.59)

5.7 Efeitos da imprecisao da taxa de rotacao

Até este ponto foram resolvidos os problemas de observacao de atitude e de de-
terminacao estatica de atitude, sendo a taxa de rotacao um dado de entrada para o
problema de observacao enquanto que a saida deste, entradas para a determinacao
estatica, cujas saidas, por sua vez, serao os dados de entrada para o problema de de-
terminacao dinamica. Na pratica, porém, a taxa de rotacao ¢ também um parametro
a ser determinado e, nem sempre o satélite possui um giro para medi-la. Assim sendo,
para garantir que um receptor GPS possa, segundo o esquema ora proposto, estimar
a atitude de modo completamente autonomo, é necessario que a taxa de rotacao tam-
bém seja estimada. Com este propdsito, as matrizes de sensitividade necessarias para

os procedimentos de estimagao sao apresentadas a seguir.

3 Apresentado em Shuster, 1981.[39
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5.7.1 Sensitividade das observacoes de atitude

No processo de reducao dos dados observados por interferometria, o vetor de

parametros ajustados X ¥ [Equagao (5.29)], é tal que:
T -1 opT >
(" wr) T W (Y - WP X7) =0, (5.60)
Negligenciando-se os erros de estimacao, resulta:

oX?

aUJj

T -1 p O
= — (") P a—wjxf’ (5.61)

onde a sensitividade de \Ilg é obtida diretamente da Equacao (5.25):

—pjising;;  @j1cospj; 0
ovs 1

Ow; W

(5.62)
—@jnSINQPjn PjnCOSPjn 0
A sensitividade da observagao de atitude para o problema restrito pode entao ser
expressa por: }
ox?

2\t wpT T
#) XITLTL 5 (5.63)

J

oz% (

8wj

com L dado pela Equacgio (5.34).
Analogamente, para o caso do problema geral, a sensitividade resulta:

- 1T 5xP
BTBX?] — 5.64
3| By (5.64)

dut . o\ )
J _|\gT : _ _ vPT 3T P\~ 2
Py = [B - (1-x"B"BXY))

com B dado pela Equacgao (5.37).

5.7.2 Sensitividade das estimativas estaticas de atitude

Qualquer que seja o valor de w;, apds a convergéncia, a estimativa do vetor de

z

componentes da atitude 77 é tal que [ver Equacao (5.46)]:

T; (G5 — F3#9) =0, (5.65)
~0T ~o
ng g =1. (5.66)

Entao, negligenciando erros de estimacao, segue que:

L\ ong [ 7] oG (5.67)
~oT 8(4)]' 0 3(/.)_7', ’

96



resultando:

-1
ong | T; F; 7 0z;

—2 P
—L = O Uy . (5.68)
é)w,- ﬁqT 0 VEPJ Zj ’aw:,

No problema geral, a sensitividade é melhor expressa em termos do vetor de rotacao.

Mais especificamente, a matriz de sensitividade da atitude estatica, U; é tal que:
A(@;) = exp {2 U (@5 — wy)]} A (wy), (5.69)

para w; suficientemente préximo de wj.

Apés a convergéncia do algoritmo de estimacao estatica, {7 se anula e, consequen-
temente, a; também se anula. Negligenciando-se erros de estimagao, tem-se:

~p
Vgﬁ QF (A9 n?) (% — QU;).A? u§?> = 0. (5.70)

Utilizando-se as propriedades especiais de €2, apés alguma manipulagao algébrica e

tomando-se £ dado pela Equacao (5.54), resulta:
p

oW
=Lt Y QA ”S” : (5.71)

VpEp;

5.8 Determinacao dinamica da atitude

No que diz respeito a dindmica de atitude de curto periodo (tomada como um
movimento rotacional puro), o problema da determinagao de atitude foi completamente
resolvido na se¢ao anterior, incluindo a sensitividade aos efeitos da imprecisao da taxa
de rotacao.

No caso do problema da dindmica de atitude de longo periodo, o movimento de ro-
tacao pura nao se aplica devido a agao de perturbacoes e eventuais torques de controle.
Um modelo dindmico melhorado deve ser desenvolvido para cada satélite especifico.

Contudo, os intervalos de tempo entre as estimativas de parametros de atitude
consecutivos sao tipicamente muito menores que as constantes de tempo da dindmica
de atitude sob a acao de torques externos. Desta forma, para o objetivo do presente
trabalho, o processo estocastico apresentado a seguir é um modelo simples e adequado

para a dinamica de atitude de longo periodo:

nji1 = 1+ N [07 In(tjr — t5) (sts —n; fl;‘p)] : (5.72)
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Aji1 = exp{Q N[0, gc(tj1 — t5) Zaxa])} exp {Q [w;(tjmn — ;) VI} A; (5.73)
wir = w; + N (0, ), (5.74)
onde N representa um ruido branco Gaussiano com média nula e matriz de covariéncié,

dada; gn, q¢ € g, sao a densidade espectral de poténcia do ruido dindmico no vetor de

atitude, na matriz de atitude e na taxa de rotacao, respectivamente e;
_ T
y={001}". (5.75)

Nesta secao, um algoritmo de estimacao de estado é desenvolvido usando-se o filtro
estendido de Kalman, apresentado no Capitulo 4. Além da atitude propriamente dita,

deve ser estimada também a taxa de rotacgao.

5.8.1 Filtro estendido de Kalman

Considere-se um sistema dinamico caracterizado pelo vetor de estado X" e pelo vetor

de observacoes O, tais que:
Xin = FiX; + N[0, Q;(tir1 — 1)), (5.76)
O; = hi(&;) + N(0, Ro,), (5.77)
onde F; é a matriz de transicao do estado, Q; é a densidade espectral de poténcia do
ruido dindmico equivalente e Ro, é a matriz de covariancia dos ruidos de observagao.
As equacoes do filtro estendido de Kalman, apresentadas no final da Secao 4.5.2,

sao aqui repetidas numa forma mais compacta, particularizada para este sistema, para

maior facilidade na programacao:

X = X+ K5 05— hy (%)), (5.78)
P =P — K;H; Pi_, (5.79)

K; = P (H; P HY +Ro,) (5.80)
Xin- = F; X, (5.81)

P = FiPiFl +Qi(t —t)), (5.82)

onde K, é o ganho de Kalman e H; é a matriz de sensitividade do vetor de observagoes,

dado pela Equacgao (5.77), em relacao ao vetor de estado:

dh; ;
= L = .
M= g, ~ (5.83)

7
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5.8.2 Modelo dinamico e de observagao para o problema restrito

No problema restrito, o estado primario a ser estimado é o vetor de atitude, cuja
norma é unitéria e, conseqiientemente a matriz de covariancia é singular. Para evitar
as complicacoes advindas deste fato, ao invés de agregar a taxa de rotacao como um
quarto elemento do estado, estima-se o vetor velocidade angular. Para tanto, define-se
o vetor de estado &’; como:

Xj = Wjin;g. (584)

O vetor de componentes da atitude e a taxa de rotacao, sao entao, expressos em

funcao do estado, respectivamente, por:

_1
n; = (] ;) * %;, (5.85)
1
wi = (¥ %) (5.86)
O modelo de observacao é:
Y . ong o
o=t "37; (@ —wy) + N (0, Rg) . (5.87)

De acordo com o apresentado anteriormente, mostra-se que:

f' = I3>(3) (5.88)
o~ ~ ~ ~ o~ \—L o~ -

Qs = an (X] X Taws — X XT) + 00 (X] ;) 7 X, X, (5.89)
0; = 73, (5.90)

~ ~ -1
hy = (X X0) 2 &, (5.91)

~ ~ 1 - . 1 -~ - on .
M, = (X %) [sts — (X2 X - EL%XJ.T_} , (5.92)
J

Ro, =Ry, . (5.93)

Como o vetor de estado é um vetor nulo para ambos (ij'_H}') e (Ro;), o ganho
de Kalman resulta mal-condicionado. O residuo [O; — h;(X;_)] é também ortogonal ao
vetor de estado. Desta forma, substituindo-se a matriz inversa no ganho de Kalman

pela espécie de pseudo-inversa citada anteriormente, pode-se escrever:
Kj=Pi- M (dere] +d3'eqe] ), (5.94)

onde os d; sao os auto-valores nao nulos de 'Hj'Pj_’HJT + Ro, e os e; seus respectivos

auto-vetores, tais que:

dlele{ + dgegeg = (ngg - ﬁ; ’fl;’T) (HJ Pj_ HJT + Roj) (I3x3 - ﬁ? ’FL;T) . (5.95)
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5.8.3 Modelo dinamico para o problema geral

Para evitar a redundancia de elementos no estado, ao invés de se estimar direta-

mente a matriz de atitude, define-se o seguinte vetor de estado:
T
— T
Xj = {CJ (Uj} y (596)

onde ¢; é o vetor das componentes de rotagao de pequenas corregoes angulares em

torno da estimativa nao atualizada f{j_, tal que:
A; = exp {2(G;)} Ay (5.97)

O modelo de observacao é dado por:

J

A = [t (@5 — w;) + N (0, RE)]} Ay (5.98)

O modelo de observacao expresso em funcao do vetor das componentes de rotacao

onde (7 é o vetor das componentes de rotacao de pequenas correcoes angulares em

torno das observagoes, tal que:
A9 = exp{Q(E9)} Aje, (5.100)
que, para pequenos erros, obedece a relacao:
Q [5;] = A AT — Ty (5.101)
Do exposto acima, segue-se que:

exp{Qw;(tjr1 — )V} (i1 — 1)V

T, = , (5.102)
07 1
Taxa 0
Q= | % B, (5.103)
07 qu
0; =¢3, (5.104)
h; = 0s, (5.105)
Hj = [Tsxs — Uy, (5.106)
Ro, = RE. (5.107)
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Capitulo 6

Resultados numéricos

Com o objetivo de testar o procedimento de determinacao de atitude proposto,
foi implementada uma simulagao digital usando-se o software MATLAB, bem como,
um experimento dividido em trés modos de operacao: modo estatico (motor de passo
desligado), modo dindmico continuo (com rotacdo de 1, 2rpm) e modo dindmico inter-

mitente (passo de 3,6°), cujos resultados sao apresentados a seguir.

6.1 Simulacao digital

A simulacao digital teve por finalidade testar o procedimento proposto de determi-
nacao de atitude a partir da recuperagao da caracteristica senoidal da fase da portadora
da onda gerada pelos satélites GPS e recebida pelo receptor no qual estao acopladas
duas antenas, efetuando-se o calculo da simples diferenca de fase. Estas antenas sao
consideradas instaladas na face positiva de rotagao de um satélite artificial usuario e
a recepgao de sinais obedece os critérios de visibilidade e de diluicao geométrica de
precisao para a atitude (ADOP), discutidos no Capitulo 3.

A constelacao GPS foi considerada com orbita circular usando-se os elementos ke-

plerianos fornecidos por Leick!?¥:

a’% = 26000000,00m — semi-eixo maior,
et =10,0 —  excentricidade,
i% = 55° — inclinacao,
ME= 2103 3053, 594 453, 753y 2509,
1803 7095 953, 1659; 33035 3003,
1508, 2109, 2259 27095 180%; 95§,
55, 3308, 1409, 3003, 2109, 108
onde M é a anomalia média, o indice representa o PRN dos satélites GPS e a dis-
tribuicao representa a posicao orbital de cada satélite GPS em um dos seis planos

orbitais, conforme a Figura (3.2).
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Os elementos keplerianos do satélite usuario sao os do satélite brasileiro SCD2,
estabilizado por rotacao e cujo lancamento esta previsto para o final de 1997, em uma

orbita quase-circular, a saber:

ag = 7000000,00m — semi-eixo maior,

es =0,0... —  excentricidade,
ig = 23° — inclinagao,
Mg =0° — anomalia média.

Numa aplicagao com uma Orbita diferente dessa usada na simulacao digital, o que
pode sofrer variacao é o perfil do nimero de satélites GPS visiveis e uma vez que
a constelagcao GPS foi projetada para permitir uma cobertura global, esse efeito nao
devera ser notavel.

Os outros parametros de entrada para a simulacgao digital, sao:

Az, = 19,05¢em — comprimento de onda da freqiéncia L1,

g = 5mm —  desvio padrao do ruido na fase da portadora,

n = 100 — tamanho da amostra de curto periodo,

tjp1 —t; = 10s — intervalo de tempo entre amostras de curto periodo,
p=15° — angulo de mascara das antenas,

gn = 4,6 x 107"rad?/s — densidade espectral de poténcia

do ruido dinamico no vetor de atitude,
gc = 4,6 x 10_7rad2/ s — densidade espectral de poténcia

do ruido dinamico na matriz de atitude,
Qo = 1,3 x 107%rad?/s®> — densidade espectral de poténcia

do ruido dinamico na taxa de rotagao.

Apés comprovar a recuperagao da caracteristica senoidal da fase da portadora a-
presentada em (Fabri, Lopes & Ferreira, 1996)!% e, tendo-se portanto, a amplitude da
senoide como uma observacao de atitude, a simulacao digital permite testar o procedi-
mento de determinacao da atitude desenvolvido no Capitulo anterior para os problemas
restrito e geral. Cabe lembrar aqui que, para o problema restrito, apenas o vetor de
atitude é relevante e por conseguinte o angulo de aspecto da linha de visada do satélite

GPS é a observacao de atitude, enquanto que, para o problema geral, a observacao de
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atitude é o vetor unitdrio das linhas de visada dos satélites GPS onde se leva em conta
também o angulo de fase.

Nas figuras a seguir, os quatro primeiros graficos enfocam aspectos mais ligados a
geometria dos p satélites GPS visiveis ao satélite usuario, tais como: PRN e ntimero
de satélites visiveis, valores dos angulos de aspecto entre o eixo de rotacao do satélite
usuario e as direcoes das linhas de visada dos p satélites GPS e o valor do fator ADOP
para os intervalos de simulagao considerados.

Os quatro graficos seguintes tratam dos residuos relativos a fase da portadora, da
precisao dos erros angulares (minutos de arco), dos residuos do cosseno do angulo de
aspecto (erro médio quadratico [rms|) para o problema restrito e dos residuos da linha
de visada para o problema geral e da taxa de rotagao (percentual [%]).

Em vérias simulagoes, alguns graficos sao apresentados com eixo de ordenadas em
escala logaritmica para melhor definicio de pontos e curvas. Outro detalhe a ser
observado é que todos os graficos apresentam correspondéncia entre as cores das curvas

de desempenho com as cores relativas aos PRN dos satélites GPS.

6.1.1 Simulacao 1 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,23

Tempo de simulacao T = 60min

Na Figura (6.1) observa-se uma variacdo no numero de satélites visiveis, na faixa
de 6 satélites no inicio da simulacao, passando a 8 e no final dos 60min caindo a quatro
satélites. Verifica-se facilmente que, quanto maior o nimero de satélites visiveis tanto
menor o fator ADOP, o qual, como ja foi dito, para uma boa geometria, deve ser sempre
menor ou igual & unidade. No presente caso, o grafico dos angulos de aspecto mostra
uma geometria pouco propicia, nos ultimos minutos da simulacao. Alguns satélites
aparecem ligeiramente acima da linha do angulo de mdascara (u = 15°) por serem

valores calculados e que, naturalmente, contém erros.
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Os residuos da fase da portadora, normalizados, estao basicamente concentrados na
linha da unidade e os residuos do cosseno do angulo de aspecto, também normaliza-
dos, distribuem-se, com maior intensidade, na faixa da unidade. Os erros em atitude
representados no grafico de erros angulares, onde os pontos verdes sao os valores cal-
culados, a linha vermelha representa os valores da estimativa estatica e a linha azul, os
valores resultantes do filtro de Kalman, situam-se na faixa compativel com os sensores
tradicionais. Finalmente, observa-se que o filtro de Kalman manteve os erros da taxa
de rotacao dentro da faixa de incerteza de 1%.

Ainda hé4 a enfatizar que o periodo de amostragem normalizado 7 = 0,23 esta

abaixo do limite de 0,4 preconizado pela Equagao (5.21).
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Figura 6.1: Simulacao 1 - problema restrito.
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6.1.2 Simulacao 2 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,23

Tempo de simulagao T = 60min

A simulagao mostrada na Figura (6.2) confirma a caracteristica de relativa simetria
entre os graficos do nimero de satélites visiveis e do fator ADOP, notando-se que este
fator piora quando o nimero de satélites visiveis é menor. Cabe aqui ressaltar que um
fator ADOP>1 requer cuidados pois pode degradar a precisdo mas, um fator ADOP<1
nao garante a alta precisao, uma vez que, na aplicacao preconizada por esse trabalho,
esta precisao depende também de outros fatores no processo de ajuste das senoides.
Tal observacao vale para todos os casos de simulacao digital, bem como para os casos
de experimento no solo.

Nesta figura observa-se que para o problema geral a precisao dos erros angulares
(~ 4') é melhor do que no problema restrito (~ 6'), visto que neste caso o angulo de
fase também é considerado. Principalmente a faixa de incerteza dos erros percentuais
da taxa de rotacao apresenta um patamar melhor do que no problema restrito, o
que contribui também para uma menor sensitividade a mudancas na configuracao dos
satélites visiveis. A estimativa da taxa de rotacao s6 convergiu apés dmin, contribuindo
entdo para a convergéncia dos demais residuos e erros angulares.

Os parametros de entrada das duas simulagoes ja discutidas s@o os mesmos. A
diferenca fica por conta da atitude inicial e dos ruidos dinamicos e de observacao,
diferentes para cada um dos casos pois sao gerados aleatoriamente. Como a atitude
inicial é diferente em cada caso, a comparacao da precisao nao é feita entre os casos
restrito e geral mas apenas levando em conta os valores absolutos de cada caso. Esta

analise se repete para todas as simulacoes.
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Figura 6.2: Simulagao 2 - problema geral.
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6.1.3 Simulacao 3 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,035s
Taxa de rotacao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0, 32

Tempo de simulagao T = 60min

Nesta simulacao os parametros de entrada para a linha de base e para a taxa de
rotacao foram mantidos inalterados. A mudanca aconteceu no periodo de amostragem
de 0, 025s para 0,035s o que provoca a alteragao no periodo de amostragem normalizado
7 de 0,23 para 0, 32 mas ainda abaixo do valor limite.

Novamente, por conta da geometria nao adequada nos ultimos 10min da simulacao
[Figura (6.3)], o valor do fator ADOP ultrapassa a faixa da unidade repercutindo na
precisao dos erros angulares e em ligeira variacao no percentual de erros da taxa de
rotacao.

No gréfico dos erros angulares o crescimento da incerteza nas estimativas nos ultimos
10min fica por conta da geometria nao adequada descrita pelo fator ADOP. Mesmo
assim, devido a informacao dinamica, a precisao (linha azul) é melhor do que a obtida

pela estimativa estatica (linha vermelha).
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Figura 6.3: Simulagao 3 - problema restrito.

Satélites Visiveis Satélites Visiveis
40 . . 8 .
30— 7
e
& 20 £ 6
=3
2
10+ e L
0 4

0 20 40 60 0 20 40 60
Angulo de Aspecto

Fator ADOP
1.2 -

Valor
Ls%

08
0 20 40 60 0 20 40 60
) Fase da Portadora Erros Angulares
10 . : . . T
z | S 201 P
pr Bl " @ 15}
8 10° W ¥ Ve =i ¥
3 S 10§
w
10" ; . ol S o il
0 20 40 60 0 20 40 60
gosseno do Angulo de Aspecto Taxa de Rotacéao
10 : - . 2

o

S,
-]

Erros [%)]

E Y

-
OI

Residuos [rms]
=

@
1
N

—
O|

20 40 60 0 20 40 60
Tempo [min] Tempo [min]

o

109



6.1.4 Simulacao 4 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,035s
Taxa de rotacao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,32

Tempo de simulagao T = 60min

Embora o nimero de satélites visiveis seja grande [Figura (6.4)], a atitude inicial
desfavoravel impoe uma demora na convergéncia da taxa de rotacao e, por conseguinte,
alteracoes bruscas nos padroes da fase da portadora e da linha de visada, bem como,
incertezas iniciais nos angulos de aspecto, mesmo tendo-se em vista que nesta regiao,
o grupo de satélites visiveis apresenta uma Otima geometria. A velocidade de con-
vergéncia também pode ser afetada pelos erros na estimativa a priori da atitude e da
velocidade angular, que sao gerados aleatoriamente. Quanto menores os erros iniciais,
tanto maior sera a velocidade de convergéncia do algoritmo.

Por outro lado, embora nos minutos finais da simulagdo esta geometria j4 nao
apresente as mesmas caracteristicas iniciais, o comportamento dos erros angulares e
dos demais graficos continua satisfatério, por conta da boa convergéncia da taxa de
rotacao.

Novamente o problema geral apresenta-se ligeiramente mais preciso (~ 4') do que

o problema restrito (~ 6').
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Figura 6.4: Simulagao 4 - problema geral.
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6.1.5 Simulagao 5 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,04s
Taxa de rotagao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,37

Tempo de simulagao T = 60min

Observa-se na Figura (6.5) que os erros percentuais na taxa de rotagao, apds a
aquisicao inicial, convergem em quase todo o periodo, exceto durante um pequeno
intervalo. Isto é suficiente para provocar alteracoes nos comportamentos da fase da
portadora e do cosseno do angulo de aspecto por volta dos 35min de simulagao, e
também causar incertezas nos angulos de aspecto. Nota-se, no final do periodo, uma
rapida divergéncia com novos efeitos de incertezas nos angulos de aspecto, justamente
quando o nimero de satélites visiveis cai para 4 e o fator ADOP sobe acima do valor
preconizado. Neste caso o procedimento comecga a sentir os efeitos da proximidade do
valor limite do periodo de amostragem normalizado (7 = 0,4) causando instabilidades
localizadas.

Devido ao nimero satisfatério de satélites visiveis em quase toda a simulacao e a
boa geometria da distribuicao presente, o fator ADOP permanece a maior parte do
tempo de simulacao abaixo ou em torno da unidade.

Os erros angulares (~ 6') encontram-se ainda na faixa compativel com os demais

sensores de atitude tradicionais.
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Figura 6.5: Simulacao 5 - problema restrito.
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6.1.6 Simulacao 6 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base | b= 60cm
Periodo de amostragem At = 0,04s
Taxa de rotagao w = 28, 28rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0, 37

Tempo de simulacao T = 60min

Na Figura (6.6), o baixo ntimero de satélites visiveis e o fator ADOP acima da
unidade nos primeiros momentos da simula¢ao confirmam uma geometria menos fa-
voravel e as incertezas nos angulos de aspecto. Nos graficos dos residuos da fase da
portadora e da linha de visada, alguns pontos estao distribuidos fora da faixa normal-
izada.

O perfodo de amostragem é tomado como 0, 04s e o periodo de amostragem nor-
malizado 7 = 0, 37 aproxima-se do valor limite. Apds a entrada de mais dois satélites
GPS na linha de visada do satélite alvo, o processamento converge satisfatoriamente.
Os erros angulares correspondem & precisao adotada e os erros da taxa de rotacao con-
vergem mostrando que, novamente, a simulacao para o problema geral é ligeiramente
mais precisa (~ 4’) do que a simulacao para o problema restrito (~ 6') e menos sujeita
a instabilidades.

Da mesma forma, pode ser observado que, mesmo havendo efeitos esparsos nos
residuos, tais efeitos nao se manifestam nos erros angulares e na taxa de rotagao, como
aconteceu no problema restrito, caracterizando o procedimento para o problema geral

como mais robusto.
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6.1.7 Simulagao 7 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotagao w = 48, 99rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,4

Tempo de simulacao T = 60min

A mudanca nos parametros de entrada, considerando-se o periodo de amostragem
At = 0,025s e a taxa de rotacao w = 48,99rpm, coloca o periodo de amostragem
normalizado 7 sobre o valor limite.

Neste caso [Figura (6.7)], apesar do satisfatério nimero de satélites GPS visiveis e
do compativel fator ADOP, durante todo o intervalo de simulagao, os erros percentuais
da taxa de rotacao nao convergem na maior parte do intervalo.

Com isto, os residuos da fase da portadora e do cosseno do angulo de aspecto ficam
comprometidos, nao conseguindo convergir para a faixa de normalizacao. Pela mesma
razao, os angulos de aspecto apresentam incertezas tanto maiores quanto mais proximos
do valor do angulo de maéscara .

Com esta caracteristica, a presente simulagao nao resulta satisfatéria, confirmando
a dificuldade em se discernir a variacao senoidal da fase da portadora devida a rotacao
das antenas quando o periodo de amostragem normalizado atinge o valor limite.

Este caso de simulagao nao elimina a possibilidade de aplicacao do procedimento
para valores do periodo de amostragem normalizado (7 = 0, 4), como pode ser visto na

simulacao seguinte.
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Figura 6.7: Simulagao 7 - problema restrito.
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6.1.8 Simulacao 8 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 48, 99rpm

‘Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,4

Tempo de simulagao T = 60min

A exemplo da simulagao 7, esta foi realizada com os pardmetros de entrada descritos
acima. O nimero de satélites visiveis variou de 7 a 3 e o valor do fator ADOP indica
uma geometria menos favoravel da metade do periodo em diante, conforme mostra a
Figura (6.8).

Mesmo assim, e apesar da perda de sinal dos varios satélites GPS que sairam da
faixa de visibilidade em um curto intervalo, os angulos de aspecto apresentam incertezas
menores pois, como o procedimento para o problema geral é mais apto a estimar a taxa
de rotagao, os residuos se tornam menos instaveis mesmo na proximidade do limite de
7. Os residuos da fase da portadora e da linha de visada estao na faixa da normalizacao
e os erros angulares situam-se dentro do esperado. Esta simulacao, em especial, mostra
a diferenca que héa entre os dois algoritmos.

Verifica-se a convergéncia dos erros percentuais da taxa de rotacao, com excecao
de alguns poucos pontos e confirma-se que a simulagao para o problema geral ¢ mais
precisa (~ 4') do que a simulacao para o problema restrito que no caso anterior nao teve

bom desempenho, mesmo no limite do periodo de amostragem normalizado 7 = 0, 4.
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Figura 6.8: Simulagao 8 - problema geral.
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6.1.9 Simulacao 9 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 30cm
Periodo de amostragem At =0, 1s
Taxa de rotacao w = 19,97rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,3

Tempo de simulagao T = 60min

Até a simulacao 8, a taxa de amostragem representada pelo periodo de amostragem
situava-se entre 25Hz e 40Hz, o que € perfeitamente valido no caso de simulacoes. No
entanto, até o presente momento, os receptores GPS nao conseguem ultrapassar a taxa
de amostragem de 10Hz, motivo pelo qual, as simulacoes seguintes foram realizadas
neste patamar, tendo como valor fixo o periodo de amostragem normalizado 7 = 0,3
para que o procedimento nao sentisse os efeitos da proximidade do valor limite. Com
isso, o comprimento da linha de base foi diminuido para 30cm e a taxa de rotacao
resultou em 19, 97rpm, calculada pela Equagao (5.21).

A simulacao apresenta um numero satisfatorio de satélites GPS visiveis durante
todo o tempo de simulacao e o fator ADOP mostra a formagao de ma geometria entre
20min e 25min aproximadamente, causada pela perda de visibilidade de dois satélites
e a entrada na faixa de visibilidade de outros dois satélites GPS, de acordo com a
Figura (6.9).

Esta variacao provoca um aumento no erro de estimativa da taxa de rotacao no
intervalo. Os residuos da fase da portadora e do cosseno do angulo de aspecto, no
entanto, estao dentro da faixa de normalizacao, em sua maioria.

No que diz respeito aos erros angulares, nota-se um aumento para ~ 11’ no inicio
da simulacao e para ~ 13’ no final. Isto acontece pelo fato de que, quando o periodo de
amostragem situa-se em em torno dos 0, 025s o satélite usuario pode ser considerado
parado durante o intervalo de aquisi¢ao. Tal consideragao nao é valida quando o periodo
de amostragem sobe para 0, 1s. Neste periodo o satélite usuario sofre um significativo

deslocamento, provocando o aumento nos erros angulares.
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Figura 6.9: Simulacao 9 - problema restrito.
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6.1.10 Simulacao 10 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 30cm
Periodo de amostragem At =0,1s
Taxa de rotacao w = 19,97rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,3

Tempo de simulacao T = 60min

A mesma configuracao de parametros de entrada é considerada na simulagao 10.
Mas, nesta simulacao, pela primeira vez, a atitude aleatodria inicial colocou o satélite
usuario numa posi¢ao particular onde, por volta dos 33min de simulacao aproximada-
mente, o nimero de satélites visiveis caiu para 2 e em seguida para 1 [Figura (6.10)].

Por um pequeno lapso de tempo, nao se apresentaram satélites visiveis. A recupe-
racao da visibilidade com pelo menos 3 satélites, ocorreu por volta dos 55min de
simulacao, quando os erros percentuais da taxa de rotacao voltaram a convergir sa-
tisfatoriamente. No intervalo de eclipse, isto é, com menos de 3 satélites visiveis, o
processamento continuou a propagar as Orbitas considerando como valor de entrada
a covariancia inicial do eixo de rotacao, dos 33min até os 55min aproximadamente.
Neste intervalo, a atitude nao é calculada. Na auséncia de satélites GPS suficientes, o
filtro de Kalman propaga a tultima estimativa feita antes do problema ocorrer.

Também neste intervalo de tempo, como seria de se esperar, o fator ADOP apresenta
uma geometria desfavoravel énquanto 2 satélites permanecem visiveis e nao ¢ calculada
para menos de dois satélites.

Os demais graficos, convergiram apds 5min para suas faixas de normalizagao e o
grafico dos angulos de aspecto mostra uma pequena incerteza nestes instantes.

Esta simulacao, em especial, mostra a capacidade de recuperagao do procedimento
ap6s o periodo de perda da condi¢ao minima de visibilidade com satélites GPS, confir-

mando o procedimento geral como mais robusto que o restrito (~ ¢').
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Figura 6.10: Simulagao 10 - problema geral.
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6.1.11 Simulacao 11 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At =0,1s
Taxa de rotacao w =9 9rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0, 3

Tempo de simulagao T = 60min

Novamente, com o objetivo de realizar as simulagoes em periodos de amostragem
de 0, 1s, a simulacao 11 foi feita com um comprimento da linha de base de 60cm e
um periodo de amostragem normalizado de 0,3. O valor da taxa de rotacgao calculado
pela Equagao (5.21) resultou 9, 9rpm. Este valor ainda é factivel, como se pode ver no
caso do micro-satélite cientifico brasileiro SACI, a ser lancado até o fim de 1998, com
w = 6rpm.

O nidmero de satélites visiveis variou de 8 a 4 e o valor do fator ADOP teve um ligeiro
aumento, provocado pela geometria desfavoravel nos ultimos 10min [Figura (6.11)].
Esta variacao do fator ADOP e possivelmente a saida de visibilidade de algum satélite
que garantia a boa observabilidade fez com que a taxa de rotacao deixasse de ser bem
estimada. Os erros percentuais da taxa de rotagao divergem neste intervalo, afetando os
residuos da fase da portadora e do cosseno do angulo de aspecto, bem como a precisao
dos erros angulares que atingem os valores de ~ 9’ no inicio da simulacao, caem para

~ 6' dos 10min aos 50min e sobem para ~ 11’ nos instantes finais da simulagao.
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6.1.12 Simulacao 12 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At =0,1s
Taxa de rotacao w =9, 9pm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,3

Tempo de simulacao T = 60min

Na determinacao para o problema geral, com os mesmos parametros de entrada da
simulac&o 11 nao houve convergéncia da taxa de rotacao. Em conseqiiéncia disso ocor-
reram incertezas significativas nos angulos de aspecto, os residuos da fase da portadora
e da linha de visada néo se distribuiram na faixa de normalizagao e a precisao dos erros
angulares nao se apresentou compativel com o desejado.

Este foi o 1inico caso em que o procedimento geral teve um desempenho inferior ao
do procedimento restrito. Isto pode ter sido acarretado por uma atitude inicial menos
favoravel ou por um valor inadequado de g, para este caso.

Note-se que, na maior parte do perfodo de simulagao o valor do fator ADOP estd
um pouco acima da unidade, mostrando uma geometria nao muito favoravel. Esta

situacao normalmente é criada pela geragao aleatoéria da atitude inicial.
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Figura 6.12: Simulagao 12 - problema geral.
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6.1.13 Simulacao 13 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At =0, 1s
Taxa de rotacao w =9, 9pm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0,3

Tempo de simulacao T = 12h

Todas as simulacoes anteriores foram realizadas durante um periodo de 60min.
As simulagoes seguintes adotam um periodo de 12h que é o periodo de uma Orbita
dos satélites da constelacao GPS. Neste primeiro caso, determinagao para o problema
restrito, a atitude aleatoria inicial foi favoravel, nao acontecendo nenhum instante com
nimero de satélites visiveis inferior a 3, [Figura (6.13)).

No entanto, o fator ADOP alterna valores acima da unidade com valores iguais a
unidade e abaixo dela. Ocorreram instabilidades entre 2h30min, 5h—6h e 6h30min—Th
devido a estimativa da taxa de rotacao que divergiu por cerca de duas horas nesta
simulagao.

Os residuos da fase da portadora e do cosseno do angulo de aspecto apresentam
comportamento semelhante nestes intervalos. Apesar das divergéncias, os erros angu-
lares mesmo assim tém precisao dentro da faixa aceitavel (~ 7') e comparavel a dos

sensores tradicionais em uso, durante todo o periodo de simulacao.
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Figura 6.13: Simulacao 13 - problema restrito.
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6.1.14 Simulacao 14 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At =0, 1s
Taxa de rotagao w =9 9rpm

Periodo de amostragem normalizado | 7 = 0, 3

Tempo de simulacao T =12h

A determinagao da atitude para o problema geral, pelo periodo de 12h voltou a
apresentar intervalos com menos de 3 satélites GPS visiveis [Figura (6.17)]. O grafico do
fator ADOP mostra este estado de forma clara. Nestas ocasioes, tomou-se novamente,
o valor da covariancia inicial do eixo de rotacao e a propagacao das orbitas continuou
sendo processada. O fator ADOP é calculado enquanto pelo menos 2 satélites GPS
estdo visiveis e nao € calculado nos intervalos com menos de 2 satélites.

Quando da entrada de novos satélites GPS na faixa de visibilidade, os valores dos
erros percentuais da taxa de rotagdo voltaram a convergir. Os residuos da fase da
portadora e da linha de visada convergiram para a faixa de normalizacao.

Também neste caso de simulagao, os erros angulares tém precisao um pouco melhor
(~ 4') em relagao a simulaééo para o problema restrito (~ 7') e sdo compativeis com
os erros dos sensores tradicionais.

Embora as diferencas na precisao entre o método restrito e o método geral sejam
pequenas, o efeito importante a se considerar é a maior precisao no calculo da taxa de
rotacio e, conseqiientemente, a maior estabilidade do processo como um todo. Note-
se que, todas as vezes em que ocorreram problemas de convergéncia com a taxa de
rotacdo, a estimativa da atitude foi drasticamente afetada. Por esta razao, o método

geral se configura como o mais vantajoso.
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Figura 6.15: Simulagao 14 - problema geral.
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Figura 6.16: Simulagao 14 - problema geral.
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A Tabela (6.1) sumariza os resultados das 14 simulagoes digitais apresentadas nesta

secao, para uma melhor visualizagao.

Tabela 6.1: Tabela dos resultados das simulagoes digitais.

b At w T T PAED | rms
simulacao 1 - restrito | 60cm | 0,025s | 28, 28rpm | 0,23 | 60min 7 10
simulacao 2 - geral 60cm | 0,025s | 28,28rpm | 0,23 | 60min 4 9
simulacao 3 - restrito | 60cm | 0,035s | 28, 28rpm | 0,32 | 60min 6/ 16’
simulagao 4 - geral 60cm | 0,035s | 28,28rpm | 0,32 | 60min 4 11
simulagao 5 - restrito | 60cm | 0,04s | 28,28rpm | 0,37 | 60min 6 1°
simulagao 6 - geral 60cm | 0,04s | 28,28rpm | 0,37 | 60min 5/ 26’
simulacao 7 - restrito | 60cm | 0,025s | 48,99rpm | 0,4 | 60min 6 4°
simulacao 8 - geral 60cm | 0,025s | 48,99rpm | 0,4 | 60min 4’ 42
simulacao 9 - restrito | 30cm | 0,1s | 19,97rpm | 0,3 | 60min 117 11
simulagao 10 - geral 30cm | 0,1s | 19,97rpm | 0,3 | 60min 9 12/
simulacao 11 - restrito | 60cm | 0, 1s 9,9 pm 0,3 | 60min 6 17
simulacao 12 - geral 60cm | 0,1s 9,9pm | 0,3 | 60min 4’ 2033’
simulagao 13 - restrito | 60cm | 0, 1s 9,9pm | 0,3 12h 7 17
simulacao 14 - geral 60cm | 0,1s 9,9rpm | 0,3 12h 4 10

PAED = precisao angular média da estimativa dindmica (filtro de Kalman).

Na Tabela (6.1) sao apresentados todas as precisoes angulares médias obtidas
através da estimativa dindmica bem como os erros médios quadraticos dos erros angu-
lares calculados. Nas simulacoes 10 e 14 foram eliminados os intervalos onde o nimero
de satélites visiveis foi menor que 3.

Em todas as simulacoes apresentadas e cujos resultados foram resumidos pela
Tabela (6.1), o tamanho da amostra de curto periodo foi adotado como n = 100.
Na seqiiéncia, sao apresentadas quatro simulagoes digitais, duas com n = 20 e duas
com n = 200. Tais simulacoes tém o objetivo de confirmar o tamanho da amostra de

curto periodo adotado como padrao como um tamanho suficiente e adequado.
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6.1.15 Simulacao adicional 1 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 48, 99rpm
Periodo de amostragem normalizado T=04
Tempo de simulagao T = 60min
Tamanho da amostra de curto periodo | n = 20

Esta simulacao digital [Figura (6.17)] com o tamanho da amostra de curto periodo
fixado em n = 20 mostra o grafico dos angulos de aspecto apresentando incertezas
acentuadas em todos os satélites visiveis. O valor do fator ADOP fica a maior parte do
tempo de simulagao abaixo da unidade, e esse valor s6 é ultrapassado nos 10 minutos
finais da simulagao.

Os graficos da fase da portadora e do cosseno do angulo de aspecto apresentam
resultados dentro da faixa de normalizacao. O grafico dos erros percentuais da taxa de
rotacao apresenta convergéncia quase total, divergindo apenas nos 5 minutos finais da
simulacao.

O malior efeito da mudanca no tamanho da amostra de curto periodo pode ser
verificado no grafico dos erros angulares, onde a precisao diminuiu sensivelmente, tanto
para o caso da estimativa estdtica (linha vermelha) quanto para o caso da estimativa
dindmica (linha azul) (PAED = 26') e rms = 10°. Este fato, comparado as simulagoes
anteriores, onde n = 100, demonstra que o tamanho da amostra de curto periodo afeta

principalmente a incerteza nos angulos de aspecto e a precisao nos erros angulares.
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Figura 6.17: Simulagao adicional 1 - problema restrito.
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6.1.16 Simulacao adicional 2 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 48, 99rpm
Periodo de amostragem normalizado T=04
Tempo de simulacao T = 60min
Tamanho da amostra de curto periodo | n = 20

Novamente, a Figura (6.18) apresenta as caracteristicas bésicas da simulacado digital
adicional 1. O gréafico dos angulos de aspecto apresentando acentuada incerteza e o
grafico do valor do fator ADOP fica abaixo da unidade (ou igual), apenas até aproxi-
madamente 25 minutos da simulacao. Apods esse tempo o grafico apresenta geometria
nao favoravel para os satélites GPS visiveis.

A precisao dos erros angulares diminuiu sensivelmente, também nesse caso. No
entanto, nesta simulacao observa-se que os erros percentuais da taxa de rotagao nao
convergiram e consequentemente os resultados nao foram bons, o PAED ficou em 24’
e ormsem 7°.

Mesmo nesse caso, verifica-se que o tamanho da amostra de curto periodo, tomado

como n = 20 nao é uma escolha adequada.

137



RN
o
-

Residuos [rms]
=

Residuos [rms]

Figura 6.18: Simulagao adicional 2 - problema geral.

Satélites Visiveis

!
NUmero

NN

20 40

Angulo de Aspecto

60

Valor

200

[minutos de arco]

o

Erros [%)

20 40
Tempo [min]

60

138

Satélites Visiveis

(o))

20 40 60
Fator ADOP
)
| ]

20 40 60

Erros Angulares

=R =
g O
o o O

F
0 20 40 60
Taxa de Rotacéao
0 20 40 60

Tempo [min]



6.1.17 Simulacao adicional 3 - problema restrito

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base | b= 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 48, 99rpm
Periodo de amostragem normalizado 7T=04
Tempo de simulagao T = 60min
Tamanho da amostra de curto periodo | n = 200

A Figura (6.19) mostra com propriedade que a simulacao digital adicional efetuada
com o tamanho da amostra de curto periodo igual a 200, melhora consideravelmente a
resposta de definicao em todos os graficos.

O gréfico dos angulos de aspecto apresenta a menor incerteza entre todos os graficos
de 4ngulos de aspecto mostrados nas simulagoes anteriores. O grafico do valor do fator
ADOP apresenta uma geometria muito favoravel, com valores abaixo da unidade ou
igual a ela, em quase todo o periodo de simulacao.

Os graficos dos residuos da fase da portadora e dos cossenos dos a4ngulos de aspecto,
convergem para faixa de normalizagao. Os erros percentuais da taxa de rotagao con-
vergem todo o tempo de simulagao e os erros angulares confirmam as caracteristicas
das simulacdes com n = 100 apresentando precisao compativel com os resultados an-
teriores PAED = 6' e uma melhora, no rms = 7, que é o erro médio quadratico dos

erros calculados (pontos verdes).
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Figura 6.19: Simulagao adicional 3 - problema restrito.
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6.1.18 Simulacao adicional 4 - problema geral

Parametros de entrada.

Comprimento da linha de base b = 60cm
Periodo de amostragem At = 0,025s
Taxa de rotacao w = 48, 99rpm
Periodo de amostragem normalizado T=04
Tempo de simulacao T = 60min
Tamanho da amostra de curto periodo | n = 200

Finalmente, a Figura (6.20) apresenta a simulacao digital adicional com o tamanho
da amostra de curto periodo n = 200 para o caso geral, onde a fase também é levada
em constderacao.

Apesar de uma pequena demora na convergéncia nos dSmin iniciais, o que afeta
inicialmente os graficos dos angulos de aspecto, das fases das portadoras e das linhas de
visada, no restante do intervalo de tempo do processamento o resultado ¢ satisfatério. A
precisao dos erros angulares confirma as precisoes das demais simulagoes, PAED = 4
e uma melhora no rms = 5'.

Como a precisao dos erros angulares (PAED) com n = 200 e n = 100 nao difere

significativamente, a escolha de n = 100 é suficiente e eficiente para todas as simulagoes.
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Figura 6.20: Simulacao adicional 4 - problema geral.

Satélites Visiveis

(o)}

PRN

Numero

NN

20 40 60
Angulo de Aspecto

Valor

-
(-]
N

20 40 60

Fase da Portadora

-

Ay AP

-
o

v ""’.},1\*

(=)

- =N
o g O

=5
(]

Residuos [rms]

-

—
DI

n

[minutos de arco)

o

=5
a
N

20 40 60

Linha de Visada

0 20 40 60

Residuos [rms]

—
OI
N

Erros [%)]

5

Ly
ol

oS
o-

20 40 60

Tempo [min]

o

Satélites Visiveis

1

0 20 40 60

Fator ADOP

y

% oF

0 20 40 60

Erros Angulares

Taxa de Rotacao

20 40 60
Tempo [min]



6.2 Experimento de determinacao de atitude

Tendo-se em vista o convénio de cooperacao técnico-cientifica firmado entre o INPE
e a UFPR, descrito no Capitulo 1 e visando a complementacao deste trabalho, realizou-
se o experimento de levantamento de posicao por GPS (Fabri, Lopes & Ferreira,
1996)1. Este experimento foi levado a cabo na semana de 23 a 26 de setembro de
1996, nas dependéncias do INPE, com mecanica e eletronica a cargo deste e com recep-
tores e antenas da UFPR, com o principal objetivo de obter informacgoes experimentais
sobre o comportamento da fase da portadora do sinal GPS. Tal conhecimento com-
plementa estudos tedricos acessiveis na literatura especializada (Leick, 1994; Seeber,
1993, entre outros) e é essencial para o correto processamento dos sinais utilizados na
determinacao de atitude por GPS

O experimento foi planejado de modo a averiguar especificamente a possibilidade
de se detectar o movimento de rotacao de uma linha de base entre duas antenas a partir
da fase da portadora em cada antena.

Com esta finalidade, duas antenas conectadas a seus respectivos receptores GPS
foram instaladas proximo as extremidades de uma barra tubular rotacionada por um

motor de passo com eixo na vertical local, conforme a Figura (6.21).

Figura 6.21: Equipamentos usados no experimento.

Idealmente, as antenas deveriam ter sido conectadas a um tnico receptor para que

os erros devidos a instabilidade nos osciladores se cancelassem, como supostamente
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ocorreria em uma aplicagao espacial. O receptor disponivel porém nao oferecia este
recurso. A alternativa seria alimentar um dos receptores com a freqiiéncia fundamental
do outro, possivelmente reproduzindo a situacao anterior. Embora o modelo do recep-
tor disponivel em principio ofereca tal recurso, aquele exemplar em particular nao é
habilitado a este fim. Por esta razo, as antenas tiveram que ser conectadas a difer-
entes receptores, cada um com seu préprio oscilador [Figura (6.21)]. Os equipamentos

usados no experimento sao descritos a seguir:
e Dois receptores GPS Ashtech Z-XII3, versao 1G00;

e Duas antenas Geodetic L1/L2 P, com incerteza do centro de fase de aproximada-

mente 10mm (Wiibbena, 1996)46/;
e Motor de passo natural de 1, 87;

e Eletronica do motor de passo:

hp 6227B Dual DC Power Supply, (0 — 25V) (0 — 24) Hewlett Packard;

— hp 8012B Pulse Generator, (100/120V) (1AT 220/240V) (500mAT)
(48/440H z) (80V A) Max;

— placa de acionamento: projeto do Laboratério de eletréonica do DMC/INPE;

temporizador programével: Grupo Suprimento de Energia (DEA/INPE);
e Micro PC / Notebook Epson ActionNote 500c;

e Barra tubular de aluminio de secao retangular de 80cm de comprimento (linha

de base de 60cm entre os centros geométricos das antenas: diregao inicial norte).

Dados de cédigo P foram também armazenados permitindo a determinacao do range
entre os satélites GPS e o satélite usuério e alguns testes funcionais foram realizados
apenas para ajustar devidamente cada equipamento.

Trés modos de atuacao do motor foram entdo efetivamente ensaiados: estatico
(desligado), dinamico continuo (continuamente ligado) e dindmico intermitente (passos
automaticos).

O primeiro modo visou verificar a possibilidade de recompor uma diferenca de fase

constante entre duas antenas numa situacao estatica bem como avaliar o efeito da
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instabilidade dos osciladores e seus resultados sao apresentados no relatério técnico
Primeira campanha exploratoria UFPR & INPE sobre observagoes GPS (Fabri, Lopes
& Ferreira, 19960,

O segundo modo introduz o efeito da rotagao sobre as medidas. O terceiro modo
simula um movimento de rotacao com maior precisao que o anterior, visto que o motor
de passo utilizado oferece excelente precisao angular entre seus passos, mas nao mantém
uma velocidade constante com o mesmo nivel de precisao. Assim, arbitrando-se um
intervalo de tempo regular entre cada ciclo do funcionamento intermitente do motor,
torna-se possivel reproduzir o movimento circular uniforme mais fielmente do que no
caso de rotagao continua.

Uma descricao completa do experimento encontra-se no relatério técnico ja citado.

6.3 Algoritmo para a dupla diferenca de fase

A situacao prevista para a determinacao de atitude, conforme descrita na secao de
simulacao, numa situacao de aplicagao espacial, prevé a recomposicao da caracteristica
senoidal da fase da portadora com o calculo da simples diferenga de fase. No entanto,
na impossibilidade técnica do uso de duas antenas conectadas ao mesmo receptor, a
instabilidade entre os osciladores mantém uma caracteristica aleatdria na fase. Por esse
motivo e, no caso destes experimentos, se fez nescessario o calculo da dupla diferenca
de fase. Com este procedimento complementar, a caracteristica senoidal da fase da
portadora é perfeitamente recomposta. Apresenta-se, entao, o algoritmo para o célculo
da atitude a partir da dupla diferenca de fase.

O vetor das componentes do vetor linha de visada do p-ésimo satélite GPS w?, no

referencial local, é dado por:

sin % cos|w(t — tg) — aP]
w” = ¢ —sin@Psin[w(t — to) — a®] ¢ (6.1)

cos 6P

onde: 0? e of sao o angulo de aspecto e o azimute da linha de visada do p-ésimo satélite
GPS, respectivamente, w é a taxa de rotagao, t é o tempo e t( é o tempo de referéncia.

A simples diferenga de fase em relagao as duas antenas é:
P _ P p
12 = ¢1— ¢
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b
= —sind? coslw(t — to) — aF)
Ak

+  712(t) + NP(t) + (1) , (6.2)

onde: ¢¥ é a fase da portadora em relacao a i-ésima antena do p-ésimo satélite GPS, b
¢é a linha de base entre as antenas, A\ é o comprimento de onda da fase da portadora
L (k = 1 o0u 2), 112 é a simples diferenga do erro dos relégios entre os receptores, N? é
parte inteira da ambiglidade e v? é um ruido que representa o efeito das perturbacoes
remanescentes, tal como o efeito de multicaminhos.

As observagoes de dupla diferenca de fase sao dadas entao, por:

B = ¢l — ¢
b
= 3 [C? cosw(t — to) + SPsinw(t — to)]
k
+ NPAR) +0P(t), Vp £ q, (6.3)

onde ¢ € p; representa o satélite mestre, escolhido arbitrariamente, enquanto que,
p # q sao os satélites escravos, NP7 e vP? tém o mesmo significado e C? and S? sao

coeficientes dados por:

C? = sinf? cosa® — sinf?cosa?, (6.4)

SP = cos6P cosa® — cosf?cosa?. (6.5)

Apés o pré-processamento de ¢y, a ambigiidade NP9(t) é reduzida a constante

NEY, a qual pode ser estimada pelos coeficientes C? e SP através do adequado ajusta-

mento, completando assim, o conjunto de dados reduzidos.

6.3.1 Calculo das observacgoes de atitude

O célculo do conjunto de observacoes de atitude {07, o, Vp € p;} através do con-
junto de coeficientes {C?,S?, Vp # q, p € p;} nao pode ser realizado diretamente
pelo fato de, num primeiro momento, o problema apresentar mais variaveis do que
equacoes. No entanto, a caracteristica invariante do produto escalar fornece um con-

junto adicional de informacoes,

cosyp? = uP-u? = wP - w! (6.6)

= cos 6P cos 99 + sin 7 sin 87 cos(af — ),
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onde u? é o vetor de coordenadas do vetor linha de visada do p-ésimo satélite GPS,
(u?), no referencial externo, dado pelo cilculo entre a posigao dos satélites GPS e
a posicao do satélite usuario. Adicionando-se o conjunto {¢?, Vp # ¢, p € p,} ao
conjunto de dados de entrada, o problema resulta super determinado.

Desprezando-se os erros de estimacao, a amplitude senoidal das observacoes da

dupla diferenca de fase, obedece a relacgao:

AP = P’y sP7 (6.7)
— sin® 0 + sin® 07 — 2sin 67 sin #% cos(a? — a9) ,

que, tendo em vista a Equacao (6.6) resulta:

A" + 2 cos »P = sin?6P + sin® 07 + 2 cos 6P cos 67

= 2 — (cosf” — cos07)? . (6.8)

Isto posto, das Equagoes (6.1), (6.4), (6.5) e (6.8), pode-se escrever:

w”(to) e wq(to) + MP | (69)
onde,
CP
MP = SP , (6.10)

1/2
o? {2(1 — cosYpP) — A”2} /
na qual, o € {—1,1} representa a ambigiiidade de sinal da raiz quadrada.

Como wP deve ser um vetor unitario, esta condicao imposta a Equagao (6.9), resulta:
M”qu(to) =—(1—cosy?), Vp#q,p € p;. (6.11)

Para um dado conjunto {0?, Vp € p,}, o conjunto de equacdes lineares [Equacoes
(6.11)] pode ser resolvido para w?(ty) por um método de minimos quadrados. Na-
turalmente, devido & imprecisoes do processo como um todo, a solucao por minimos
quadrados sem vinculo w9(tp) pode nao resultar num vetor unitario. Este obstaculo é
resolvido reescrevendo a Equagdo (6.11) como funcao de 69 e a? e linearizando-a em

torno da solucao sem vinculos. Dali, resulta:

NG9
Aa?

MPH = — [MP (ko) + (1 — cosy?)] (6.12)
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com

cos@9cosa? — sinf9sinaf
H= | cosf¥sina? sinf?cosal : (6.13)
—sin 09 0

A solugao do conjunto de equacoes lineares [Equacoes (6.12)] para A8? e Aa? pelo
método de minimos quadrados fornece a correcao iterativa para 87 e a9 e, conseqiien-
temente, para wi(tg). Obtida a convergéncia do algoritmo iterativo, o conjunto de

observacoes de atitude em relagao a tg pode ser calculado pela Equacao (6.9).
O ntmero total de solugdes provaveis, devido & ambigiiidade de sinal, é 271, A
metade dessas solugoes corresponde a sinais GPS recebidos incidindo por baixo das an-
tenas e, naturalmente, sao rejeitadas. A ambigiiidade remanescente é resolvida através

do critério empirico seguinte:
min 3 [ko”(to)| — 11 . (6.14)
7p;

Este algoritmo, incluindo alguns resultados numéricos, foi apresentado no 12" In-
ternational Symposium on Space Flight Dynamics (Lopes, Kuga, Fabri & Ferreira,
1997)124,
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6.4 Resultados do experimento

Para a descri¢ao dos resultados, foram realizados cinco processamentos, tomando-se

os dados de trés secoes de rastreio no modo dinamico continuo e duas secoes no modo

dinamico intermitente. Os parametros comuns a todos os experimentos, sao:

Coordenadas locais (WGS84)

Data

Eixo de rotacao
Azimute inicial

Taxa de amostragem

Intervalo de amostragem

Linha de base

latitude : 23°12/43"S
longitude : 45°51'36" W
altitude : 613m

26/09/96

direcao do zénite

diregao norte

2Hz

100s

60cm

Periodo de amostragem normalizado p/L1 0,19

Periodo de amostragem normalizado p/L2 0,15

6.4.1

Tempo inicial

Satélites locados (PRN)
Satélites validos
Satélite mestre
Satélites aceitos

Pontos usados

Primeiro experimento no modo dinamico continuo

11~ 46min 29, 5s
21016 18 19 27 31
todos

PRN#2

todos os satélites validos

todos

6.4.2 Segundo experimento no modo dinamico continuo

Tempo inicial

Satélites locados (PRN)
Satélites validos
Satélite mestre
Satélites aceitos

Pontos usados

11h 52min 19s
271016 18 19 27
todos

PRN#2

todos os satélites validos

desconsiderados apés 180
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6.4.3 Terceiro experimento no modo dinamico continuo

Tempo inicial 11h 59min 17s
Satélites locados (PRN) 2.7 10 16 18 19 27
Satélites validos todos para L,

desconsiderado PRN #2 para Lo

Satélite mestre PRN#2 para Ly e PRN#19 para Lq
Satélites aceitos todos os satélites validos
Pontos usados todos

6.4.4 Primeiro experimento no modo dinamico intermitente

Tempo inicial 13h 54min 31s

Passo do motor 3,6°

Satélites locados (PRN) 24 726 27

Satélites validos PRN+#4, 26 e 27 para L,

PRN#2, 4, 26 e 27 para Lo

Satélite mestre PRN#26
Satélites aceitos todos os satélites validos
Pontos usados todos

Neste experimento, o satélite PRN#4 nao estava presente nos instantes inici-
ais do rastreio para a fase Lo. Por esse motivo, o tempo inicial foi deslocado para
14h 05min 13s e a diferenca corrigida no processamento todo.

Da mesma forma, como o rastreio foi realizado no modo dindmico intermitente,
com o passo especificado acima, algumas caracteristicas adicionais foram consideradas,

a saber:
e 0 conjunto foi reprocessado para eliminar-se saltos remanescentes;

e o niimero de dados foi reduzido a 1 (um) ponto para cada 10 (dez) pontos originais

(i=4, 14, ---);

e o valor de w foi recalculado, tomando-se por base o semi-periodo entre o0 maximo

e o minimo da curva L, do satélite P RN #26 (52 satélite escravo), do segundo
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experimento dindmico intermitente, através da expressao:

4z
W= ————
100 x 23,2

6.4.5 Segundo experimento no modo dindamico intermitente

Tempo inicial 14h 46min 25, 5s
Satélites locados (PRN) 24579 2627

Satélites validos todos

Satélite mestre PRN#2

Satélites aceitos PRN#27926e 27
Pontos usados todos

Neste experimento, o satélite P RN #5 nao estava presente nos instantes iniciais do
rastreio para a fase L. Por esse motivo, o tempo inicial foi deslocado para 14h 49min 4s
e a diferenca corrigida no processamento todo.

Da mesma forma que no experimento anterior, neste, as caracteristicas adicionais

consideradas, foram:
e o conjunto foi reprocessado para eliminar-se saltos remanescentes;

e o nimero de dados foi reduzido a 1 (um) ponto para cada 10 (dez) pontos originais

(i = 4, 14, ---) num total de 165 pontos;

e Ocorreu uma falha no rastreio, na altura do ponto 66 e por essa razao, os pontos
anteriores a essa falha foram eliminados. O processamento foi realizado a partir

do ponto 67 inclusive, com 99 pontos remanescentes;

e Cilculo de w ja relatado anteriormente.
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6.5 Tabela geral de resultados

Tabela 6.2: Tabela geral de resultados.

Exp. n2 | Agy(L1) | Azy(L2) | A,(L1, Lo) | nsv (L1) | nsv (L2)
de 1 2°10 1°1%’ 2 7 7
dc 2 1°04/ 10/ 1 7 7
de 3 22/ 1057 30’ 7 6
dil 4°06’ 8230/ 6°12 3 4
di 2 17 3°48 25’ 5 )

dc = dinamico continuo;
di = dindmico intermitente
nsv = numero de latélites validos;
Azy(L;) = erro angular total no plano zy a partir de dados da portadora Lj;
Az(L1, Lo) = erro angular relativo ao redor do eixo z a partir de dados das portadoras L; e

Lo.

Nao foi possivel sincronizar adequadamente o processo de armazenamento dos sinais
recebidos como azimute da barra girante. Por esta razao, nao pode ser obtido um valor
confiavel para o erro absoluto em torno do eixo z. Ao invéz disso, a Tabela (6.1)
apresenta o erro relativo entre as duas solugoes (L1 e L2). Como na auséncia de erros
elas seriam iguais, a discrepancia d4 uma idéia da magnitude do erro real.

Acrescente-se ainda que, o principal objetivo do experimento em solo foi confirmar
a possibilidade da recomposicao da caracteristica senoidal da fase da portadora e nao
a obtencao de alta precisao nos resultados. Estes resultados provavelmente podem ser

melhorados em futuras aplicacoes e/ou em repeticoes mais elaboradas do experimento.
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Capitulo 7

Conclusao

Através dos testes realizados pode-se concluir que o procedimento apresentado
baseado no uso do GPS para a determinacao de atitude de satélites estabilizados por
rotacao é viavel.

O procedimento de determinacao de atitude de satélites estabilizados por rotagao
foi descrito obedecendo uma seqiiéncia que facilita o processamento dos dados obtidos
através da simulagao digital e daqueles obtidos pelo experimento real em solo onde,
uma haste giratoria com duas antenas conectadas a dois receptores, simulou um satélite
rotacionado.

A simulacao digital considerou a constelagao GPS e o satélite usuario como tendo 6r-
bitas circulares e elementos keplerianos apresentados no Capitulo 6. O processamento,
tanto para o problema restrito, onde apenas o vetor de atitude é alvo de interesse,
como no problema geral, onde a fase também é relevante, foi realizado em trés passos,
a saber: A observacao de atitude, a determinacao estatica de atitude e a determinagao
dinamica de atitude, a qual, nas simulacoes, foi inicializada com valores corrompidos
por erros aleatérios de 1° em dire¢ao e 1% em taxa de rotacao.

Os resultados da simulacao digital, apresentados também no Capitulo 6, procuram
cobrir uma faixa de atuacao que represente o processamento para diferentes conjuntos
de parimetros de entrada. Adotando-se inicialmente uma taxa de amostragem entre
25Hz a 40Hz, variou-se a taxa de rotagdo e o periodo de amostragem. Na quase
totalidade dos testes de simulacao, os resultados se mostram promissores, apresentando
valores do fator ADOP compativeis com os apresentados na literatura, em torno da
unidade ou abaixo dela. Esta representacao é importante na medida em que a geometria
instantanea dos satélites GPS visiveis ao satélite usuario afeta a estimativa dos erros
tanto quanto a atitude inicial, que é gerada aleatériamente.

Isto posto, conclue-se que:
e O procedimento é viavel;
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E possivel recuperar a caracteristica senoidal da fase da portadora a partir da

dupla diferenca de fase;

O procedimento é valido para o periodo de amostragem normalizado (7 < 0,4);

A precisao é muito sensivel a correta estimacao de w;
e A precisao é compativel com a dos sensores de precisao mediana,

e a precisao é compativel a de outros procedimentos por GPS;

A aplicagao em satélites rotacionados é mais simples que em satélites estabilizados

em trés eixos por facilitar a resolugao da ambiguidade inteira;

Se as antenas forem ligadas a receptores distintos, é necessario utilizar a dupla

diferenca de fase para evitar o efeito da instabilidade dos osciladores.
As propostas de continuidade do trabalho incluem as seguintes sugestoes:

e Experimentos com equipamentos mais especificos e com algum mecanismo que

permita sincronizar o azimute inicial;

e Realizacao de experimento com dois receptores GPS conectados, para aproveita-

mento de um tnico oscilador;
e Investigacao dos efeitos de multicaminho;
e Incluir a correlacao dos erros presentes na dupla diferenca de fase;

e Solucdo mais elegante para tratar da questao do teste da ambigiiidade de sinal

no algoritmo da dupla diferenga de fase;

e Adaptacao do procedimento de pré-processamento para aplicacoes com 7 > 0, 4;
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Apéndice A

Figuras esquematicas e Tabelas do GPS

Figura A.1: Principio basico do posicionamento GPS.
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Tabela A.1: Satélites do Bloco L

Sequiéncia de SVN Céd. Lanca- Estado do
Lancamento PRN mento PPO* Satélite
I-1 01 04 2/78 desativado
I-2 02 07 5/78 desativado
I-3 03 06 10/78 desativado
I-4 04 08 12/78 desativado
I-5 05 05 02/80 desativado
I-6 06 09 04/80 desativado
-7 07 lang. falho
I-8 08 11 07/83 desativado
19 09 13 06/84 desativado
I-10 10 12 09/84 desativado
I-11 11 03 10/85 desativado

* PPO = Posicao no Plano Orbital.
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Tabela A.2: Satélites do Bloco II.

Seqiiéncia de SVN Céd. Langa- Estado do
Lancamento PRN mento PPO* Satélite
II-1 14 14 02/89 El  operando
I1-2 13 02 06/89 B3  operando
I1-3 16 16 08/89 E5  operando
II-4 19 19 10/89 A4 operando
II-5 17 17 12/89 D3  operando
I1-6 18 18 01/90 F3  operando
II-7 20 20 03/90 inativo
I1-8 21 21 08/90 E2  operando
I1-9 15 15 10/90 D2  operando

* PPO = Posicao no Plano Orbital.

Figura A.2: Vista esquematica de um satélite do Bloco II.
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Tabela A.3: Satélites do Bloco IIA.

Seqiiéncia de SVN Céd. Lanca- Estado do
Langamento PRN mento PPO* Satélite
I1-10 23 23 11/90 E4 operando
II-11 24 24 07/91 D1 operando
I1-12 25 25 02/92 A2 operando
II-13 28 28 04/92 C5  desativado
II-14 26 26 07/92 F2 operando
I1-15 27 27 09/92 A3 operando
II-16 32 01 11/92 F1 operando
II-17 29 29 12/92 F4 operando
II-18 22 22 02/93 B1 operando
I1-19 31 31 03/93 C3 operando
11-20 37 07 05/93 C4  operando
I1-21 39 09 06/93 Al operando
11-22 35 05 08/93 B4  operando
11-23 34 04 10/93 D4  operando
I1-24 36 06 03/94 C1 operando
I1-25 33 03 03/96 C2 operando
11-26 40 10 07/96 E3  operando
127 30 30 09/96 B2  operando
I1-28 38 08 11/97 A5 operando

* PPO = Posicao no Plano Orbital.
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