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RESUMO

Neste trabalho estudou-se a propagacao de incertezas na navegagao de
veiculos aeroespaciais visando minimizar o risco de colisdo. Utilizou-se como
cenario de simulacdo a situagdo de satélites em formacao, estudando os
aspectos de predicdo de probabilidade de colisdo. As seguintes restricdes
foram consideradas: a preocupacdo com a operacao em tempo real, com seu
requisito de previsibilidade de tempo maximo de execucdo, determinou a
necessidade de estabelecer critérios de parada para os algoritmos; os cenarios
foram considerados cooperativos; e o trabalho foi focado na minimizacao dos
riscos de colisdo. Além disso, procurou-se fazer uma discussao para o cenario
aeronautico, buscando identificar a possibilidade de aproveitar algumas das
idéias para casos em que o0 risco de colisdo de aeronaves € maior. A
autoridade da torre de controle foi considerada como o controlador responsavel
pela reconfiguracdo das rotas das aeronaves. O trabalho tem o potencial de vir
a ser estendido para cenarios espaciais e/ou aeronauticos com as seguintes
restricdes: o sistema devera operar em tempo real (tempo de convergéncia do
método / algoritmo devera ser deterministico); os cendrios serdo considerados
nao cooperativos; e se visara maximizar o risco de coliséo.






PROPAGATION OF UNCERTAINTIES IN THE NAVIGATION OF
AEROSPACE VEHICLES TO MINIMIZE THE COLLISION RISK

ABSTRACT

In this work, the propagation of uncertainties in the navigation of aerospace
vehicles to minimize the collision risk was studied. The scenario of Satellites
Formation Flying was used for the simulations, with focus on the prediction of
the collision probability. The following restrictions apply: the concern about
developing real time methods, with its requirement of maximum time
predictability for the employed method determined the establishment of stop
criteria for the algorithms; the scenarios were cooperative; and the minimization
of the collision risk was envisaged. The discussion was extended to
aeronautical scenarios, in an attempt to identify commonalities that could lead
to the use of the same ideas to the problem of aircraft collision. The control
tower was considered the authority responsible for rerouting the airplanes. This
work has the potential to be extended to space and/or aeronautical scenarios,
with the following restrictions: the system shall work in real time (deterministic
time for the employed method / algorithm); the scenarios shall be non-
cooperative; and the maximization of the collision risk shall be envisaged.






SUMARIO

Pag.
LISTA DE FIGURAS
LISTA DE TABELAS
LISTA DE SIGLAS E ABREVIATURAS
LISTA DE SiMBOLOS
1 INTRODUGAO......cceerereererereresssssssssssssssasssasasssassssssssssssssssssessnssnsssssssssnes 27
1.1 Consideragdes Gerais e Objetivo do Trabalho ..., 27
1.2 IMOTIVAGEOD ...ttt nsnsssnnnnnnnnnes 28
1.2.1 CenArio ESPACIal ...cccceeiiiiiiiiiiieieee e 29
1.2.2 CeNArio ABIONAUTICO......ceieeiieeiieee e et e e e e e e e e e eneeeees 31
1.3 Organizacdo do TrabalNO ..........ccoiiiiiiiie e 32
2 CONCEITOS BASICOS E REVISAO DA LITERATURA .....ooicveeremrncnene 33
2.1 CONCEITOS BASICOS . .uuueeiiiiiiiiee ettt e e e e e e e e 33
2.1.1 Constelagdo de Satélites........cooiiuriiiiiiiie e 33
2.1.2 FOrmagao de SAtélites ......ccoeiiiiiiiiiiieiee e 33
2.1.3 Incerteza de NavegagGao ........coeeiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeee e 34
2.1.4 Elipséide de INCereza.........uoiiiiiiiiiiiiiiie e 34
2.1.5 COlISAOD oo 35
P2 I I o T~ ToTo l o [= 701 1= Vo LR 39
2.1.7 Configurag@o € ReconfiguraCan.........ccuueiiriiiiimiiiieeee e 39
2.2 Revisao BibliografiCa .......cooveeeeiieeiieeeeeeee e 40
3 FORMULAGAO DO PROBLEMA E DISCUSSAO DOS METODOS DE
ST 0 L1 03V o 20 43
3.1 Sistemas de coordenadas .........cccceeeeeeeeeeie e 44
3.1.1 Sistema Cartesiano Celeste........ccoovvviiiiiiiiiiiiiieeee 44

3.1.2 Sistema orbital de coordenadas (PQW) ..., 45



3.1.3 Sistema RSW de Coordenadas do Satélite.......coeeueeeeeeieiieeiiiieaeeaeenne, 46

3.1.4 Elementos Orbitais Keplerianos. ... 47
3.1.5 Transformacéo de coordenadas orbitaiS........ccceeeveeeveeiiiiiiiiieeee e, 49
3.2 Escolha de Cenarios para TeSte.......uuiiiiiii i 54
3.3 THAGEM .. 55
3.4 Estimagado de estados......ccooeviiiiiiiiiiiii 56
3.5 Calculo da matriz de transicdo de estados .......cooevveeeiiiiiiiiiiiiiiiieeeeee, 58
4 MODELAGEM E EQUACIONAMENTO DO PROBLEMA..........cccccsrrinnnneee 61
4.1 Formulagao do Problema..........ccooiiiiiiiiiiieee 61
4.2 Abordagem ao Problema ... 62
4.3 Arquitetura de SIMUIAGAD........oiii e 63
4.4 MOAEIO DINAMICO ...ttt e e e e e e e 67
4.5 Criterio de DECISAO ....uuueeeeiiiieii ettt 67
4.5.1 CAICUIO da CONJUNGAOD ...eeiieeeeieeeiieeie ettt e e e e e e 76
4.5.2 EqQUAGOES de Hill .......eeeeiieieieee e 76
4.5.3 Método dos Elementos Orbitais Relativos (ROEM) ... 79
4.5.4 Casos de Estudo para Simulagies .......coooeiuiiiiiiiiieei e 84
5 SIMULACOES E DISCUSSAO DOS RESULTADOS ......ccccevuraeerererssansenes 87
5.1 Geragao de TrajetOrias .. .ceuuuuii e 87
5.1.1 Trajetdrias Sem rUIdO .....cceveii i 87
5.1.2 Trajetdrias COmM rUIAO .....ooeiiiiiiiieee e 90
5.2 Estimativa do ponto inicial ..........coooririiiiiiiii 91
5.3 Comparacao dos modelos din@miCoS........ccoevvveiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeee, 92
5.4 Estimativa do Ultimo ponto Medido ........ceeeviiiiiiiiiiiiieieee e 107
5.4.1 Filtragem utilizando Kalman linearizado............cooooveiiiiiiiiiiiiiiiiiinnnnnnn. 107
5.4.2 Filtragem utilizando Kalman estendido...........cooovieieiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeee, 107
6 EXTENSAO PARA O CASO AERONAUTICO.......ccovurermrerarararsesssesesesesens 109
6.1 Limites do ESPaCo Are0 ........cccueeiiiiiiiiiiiieeeeeee e 110
6.2  Perfil de VOO .ccce i 113

6.3 Aplicabilidade das idéias de calculo de probabilidade de coliséo........... 115



7 CONCLUSOES E COMENTARIOS.........ccoeeermrmrerenecscesasasesesesssessasanes 119

2% B O70 ] g (o] [V 110 1= - I T T U PR 119
A2 ©70 11 1=) 01 7= 14 [0 1= TR TR RPN 120
VAR T W =1 0 Y= 1| [0 YT L (0] o 1= 121
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS .......eeeeeeeeeeeeeeeeeeseseseeeseesseesseesseesssessneens 123
GLOSSARIO . ...ceeeeeeeeeeeeeeeeeeeesessessssssessessssasesasssasessesasesssssssessssssssssnnsns 127
APENDICE A — CENARIOS PROPOSTOS POR CARPENTER.......cc.c....... 131
APENDICE B - DESCRICAO DOS FILTROS PARA PRE-FILTRAGEM..... 135
APENDICE C - TABELA DE NiVEIS DE CRUZEIRO (COMAER, 2006)..... 141

APENDICE D- GRAFICOS DE ANALISE DE MAXIMA PROBABILIDADE. 143

APENDICE E- CODIGO FONTE DOS PROGRAMAS UTILIZADOS............ 149






(& ¢ e e e e e e

(IJjI(IJj 1 1
©N®

LISTA DE FIGURAS

Exemplo de formacao com 3 satélites. ..........uvueveeeereeeeeiiieiiiinininiieinnnns 33
Geometria da regido de incerteza elipsoidal............cccceeeeeiiiiiiiiiinneen. 35
Espalhamento inicial de detritos do teste anti-satélite chinés.............. 38
Geometria de CONJUNGAD. ......uuuiiiiieeiiaiiiiiee e 39
Reconfigurag@o da formagan.........cceeevvviiiiieiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee 40
Sistema Cartesiano Celeste .....cooeeeeeeeeeeeeeeeeeee 45
Sistema de Coordenadas PQW ..o, 46
Sistema de Coordenadas RSW ..., 47
Elementos Orbitais .........uueeeeiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeeea e nanannnnnns 49
Elipse do movimento orbital............c..eeeiiiiiiiiiii e 50
Coordenadas do plano orbital x,y,z e coordenadas ECI x,y,z ............. 52
Predicdo de ponto de CONJUNGEO. ....ccoeeiiiiiiiiiiiiieee e 61
Arquitetura de levantamento de risco de colisdo do ESOC................. 64
Mecanismo proposto para avaliagao de risco de coliséo..................... 65
\V[=Tor=Ta 1] g [0 =TT =11 (8 o F=To [o JN SRR 65
Simulacao das trajetorias € incertezas. ......oeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeen 66
Sistema de coordenadas Na CONJUNGAD. .....ceeeeeeeeiiiieiiiiieeeeeeeeeeeeeeee 70
Probabilidade x Desvio para distancia de conjuncao de 1000 m......... 73
Maximas Probabilidades para AR=1 ..o 74
Objeto combinado de tamanho 5m ¢/100m de offset. .......ccceeeeeeennnn. 75
Movimento de satélite em plano orbital. .........cccviiieeeeeiiiiiiieeeee, 80
Movimento relativo entre dois satélites...........uuveveeriiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiinees 81
Cenario: 3 satélites em formagdo em uma mesma érbita.................... 87
Satélite 1: X(1), Y(1), Z(1) «oeeeeeeeeeeeee e 88
Satélite 1: VX(t), VY(1), VZ(1) cerreiriiiii 88
Satélite 1: Orbita simulada...........cccoooriiiiiiiiiee e, 89
Posicao do satélite 2 no referencial do sat. 1......ccooovvvviiiieeiieiieeennnnnn. 89
Posicédo do satélite 3 no referencial do sat. 1 .....coovvvvvvvvviiieiiiiieeeeeee. 90
Coordenadas de posicao do satélite 1 com ruido gaussiano (op =

810 30 S 90
Posicao dos satélites 1,2 e 3 com ruido gaussiano (op = 10m) .......... 91
Configuracao do teste de sensibilidade a distancia................ccceenn.... 92
Sensibilidade das equacdes C-W a distancia relativa. ...........ccccc...... 93
Curvas normalizadas pela distancia relativa.............ccccoeeeeeeeeeeeeeeeennnn. 94
Curvas normalizadas (um décimo da Orbita) .........cccveeeeeeeiiiiiiiiiiiee, 95
Curvas normalizadas pela distancia relativa (€=0,01) .......ccceevvinrnneen. 96
Curvas normalizadas (um décimo da orbita; €=0,01) ....cceeeeriiiiiinnnneen. 96
Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 pelo algoritmo

ROEM ... e e e e e e e e e e e e e 97
Sensibilidade das equacées ROEM a distancia relativa...................... 98
Erros ROEM normalizados pela distancia relativa..............ccccceeeeeeenn. 98

Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e = 0,01) ..coeeeeennnnnee 99



5-19:
5-20:
5-21:
5-22:
5-283:
5-24:
5-25:
5-26:
5-27:
5-28:

5-29:

7-4:
B-1:

B-3:
B-4:
B-5:

Sensibilidade das equacées ROEM a distancia relativa (e = 0,01) ... 100

Erros ROEM normalizados pela distancia relativa (e = 0,01) ............ 100
Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e = 0,02) ................ 101
Erros ROEM normalizados pela distancia relativa (e = 0,02) ............ 101
Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e = 0,1) ceeveeeerennnes 102
Erros ROEM normalizados pela distancia relativa (e = 0,1) .............. 102

Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e1 =0;e2 =0,01) .. 103
Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e1 = 0; e2 =0,01) .. 104
Erros ROEM normalizados (e1 = 0; e2=0,01; €3=0,02; €4=0,03)...... 104
Posicao relativa entre o satélite 1 e os demais (e1 = 0;e2 =0,2;

€3 =0,1;e4 =0,01) pelo método ROEM............coeeieiiiiiiiiiiiiiieen. 105
Erros ROEM normalizados (e1 = 0; e2=0,2; €3=0,1; €4=0,01).......... 105
Fases tipicas de vO0 comercial. .........cceeveeiiiiiiiiiiiiiieeee e 113
Filtro da distancia apogeu-PerigeU........ccceuuririuuiiiieieeeeeeeeieeeeee e 135
Distancia de Seguranga (“threshold”) .........cccocoiiiiiiiiiiiiiiieeeeeee, 136
Célculo da Distancia de Seguranga..........ccccceeeeeiiiiieieeieeee e 137
Distancia minima desprezando aceleragao ........cccccveeeeeeeeciereeeeeenennn. 138

Filtro R2 refinado ccee e e 139



LISTA DE TABELAS

Condigdes iniciais para teSte .......ueeveeeiciiiiiiiie e 54
Valores iniciais para 0 testel ... 93
Elementos Orbitais Médios para o cenario LEO...........cccoiiiieeeen. 131

Elementos Orbitais Médios para o cenario HEO .............cccciieeeeeenn. 133






AFSPC
AFSPACECOM
CENIPA

DMSP

INPE

NASA
NAVSPACECOM
USSPACECOM
IFR

VFR

ATM

ATC

ATS

ERC

LISTA DE SIGLAS E ABREVIATURAS

Air Force Space Command

AFSPC

Centro de Investigacao e Prevencao de Acidentes Aeronauticos
Defense Meteorological Satellite Program

Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais

National Aeronautic and Space Administration

Naval Space Command

United States Space Command

Regras de véo por instrumento (Instrument Flight Rules)
Regras de véo visual (Visual Flight Rules)

Geréncia de Trafego Aéreo (Air Traffic Management)
Controle de Trafego Aéreo (Air Traffic Control)

Servigco de Trafeto Aéreo (Air Traffic System)

Cartas de Rota (En Route Charts)






LISTA DE SIMBOLOS

a Semi-eixo maior

e Ecentricidade

i Inclinagdo

Q Ascencéo reta do né ascendente

® Argumento do perigeu

f Anomalia verdadeira

n Velocidade angular (movimento médio)

H Constante gravitacional da Terra (3,9860064e14 m°s™)
M Anomalia média

u

Anomalia excéntrica

My Massa da Terra (5,9733328e24 kg)

G Constante gravitacional universal (6,673e-20 km®kg™ s?)
G Matriz de adicéo de ruido dinamico

Ry Raio da Terra (6378139 m)

Ri() Matriz de rotagdo em torno do eixo x

Ry() Matriz de rotagédo em torno do eixo y

R:(.)  Matriz de rotagdo em torno do eixo z

Xk Vetor de estados a priori no instante k

Py Matriz de covariancia a priori no instante k

X Vetor de estados a posteriori no instante k

P Matriz de covariancia a posteriori no instante k

Iy, Matriz de transicdo de estado calculada para o ponto *=
Pc Probabilidade de colisdo

Pcmax  Probabilidade maxima de colisdo

— —
P Posicéo relativa entre satélite e detritos, "d — 's

Vi Velocidade dos detritos espaciais



<!

<l

Xm

Ym
oBJ
AR

Velocidade do satélite
— —
Velocidade relativa entre satélite e detritos, Vd — Vs

Distancia entre o satélite e a intersecao dos planos de 6rbita na
conjuncao
Angulo entre os planos de 6rbita do satélite e dos detritos

Distancia de separagao horizontal dos planos na conjuncao
Fator multiplicativo devido as incertezas de posicao
Fator multiplicativo devido as incertezas de velocidade

Desvio-padréao

Projecao no eixo x da distancia entre os objetos no plano de
conjuncao

Projecao no eixo y da distancia entre os objetos no plano de
conjungao

Raio do objeto combinado

Relacao de aspecto (razdo entre o maior € 0 menor eixos da elipse)



1 INTRODUCAO

1.1 Consideracoes Gerais e Objetivo do Trabalho

O objetivo desse trabalho é estudar a propagacao de incertezas na navegacao
de veiculos aeroespaciais visando minimizar o risco de colisdo. As idéias

estudadas referem-se aos seguintes topicos:

a) Calculo de probabilidade de coliséo;

b) Propagacao de erros de navegacao;

c) Pré-selecao de objetos com risco de colisao;

d) Métodos de propagacao de trajetéria relativa;

e) Filtragem de Kalman.

Este trabalho procura fazer a composicao de algumas dessas idéias, obtendo
um quadro mais completo do problema de colisdo. Procura, entdo, discutir um
algoritmo de estimativa de colisdo entre satélites para uma trajetéria projetada

no futuro.

O trabalho nao lida com os controles de érbita e de atitude dos satélites, mas
com alguns critérios de decisdao que podem levar a necessidade de colocar
esses controles em acao. A idéia é estimar trajetérias de satélites durante um
intervalo de tempo futuro e verificar se ha ou nao perigo de colisdo entre eles.
O perigo de colisao é definido pela escolha de um limite aceitavel de

probabilidade de coliséo.
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Nesse estudo, algumas simulacbes de trajetérias e estimagao por filtragem de

Kalman foram realizadas.

Um segundo objetivo que se pretende com esse trabalho é estudar a
possibilidade de aplicacdo de algumas dessas idéias ao mundo aeronautico.
Sendo assim, ao final do trabalho, alguns comentéarios e sugestdes relativos ao

problema da colisdo entre aeronaves sao apresentados.

1.2 Motivacao

Apresentamos abaixo alguns dos motivos que nos levam a acreditar que a
preocupacao com colisbes € valida tanto no contexto espacial quanto no

contexto aeronautico.

No cenario espacial, o crescente interesse na utilizacdo de formacdes de
pequenos satélites em lugar de um Udnico satélite maior traz consigo a
preocupacao de reduzir o risco de colisdes durante o posicionamento inicial, as
reconfiguragdes, e as eventuais manobras de substituicdo de satélites da
formacao (KOON et al, 2001).

No mesmo cenario, o crescente nimero de constelagcdes de satélites e o
crescente numero de detritos nas Orbitas utilizadas tornam necessarias as
tarefas de catalogar e acompanhar os detritos; e reposicionar os satélites de
forma a evitar colisées (MATNEY et al, 2004).

No cenario aeronautico, o aumento do nimero de aeronaves e de rotas nao
tem sido acompanhado pelo crescimento do nimero de aeroportos no mesmo
ritmo. Isso vem causando congestionamentos na utilizacdo dos aeroportos e
rotas mais utilizadas, causando sobrecarga ao sistema de controle das torres
de controle de trafego aéreo (ATHENES et al, 2002). A possibilidade de estimar
antecipadamente o risco de colisdes poderia ser uma resposta para reduzir

essa sobrecarga.
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No mesmo cenario, a situagdo de uma aeronave voando em um ponto cego do
radar de trafego aéreo em auséncia de comunicacdao € um bom exemplo de
uma situacdo em que a detecgdo antecipada do risco de colisdo seria
importante. Esta deteccdo poderia ser utilizada em torres de trafego aéreo
como auxilio a tomada de decisdo para reorientacdo das demais aeronaves
voando nas proximidades. Isso possibilitaria medidas eficazes para evitar uma

tragédia.

No cenario militar, a necessidade de desempenhar missdes de interceptacao
de aeronaves ilegais motiva a pesquisa de algoritmos de busca e evasao que
possam gerar trajetérias mais eficazes de perseguicdo (NUSYIRWAN & BIL,
2005).

Em ambos os cenarios aeronauticos, a perspectiva futura de um regime de
operagdo em “free-flight”, onde as aeronaves n&o terdo de seguir
rigorosamente rotas pré-definidas, mas altera-las para o aproveitamento de
condicbes meteoroldgicas, visando otimizar o gasto de combustivel, tornara
ainda mais necessaria a capacidade de se estimar o risco de colisdo (KUEN et
al, 1997).

1.2.1 Cenario Espacial

No cenario espacial, existe um crescente interesse na utilizacado de conjuntos
de pequenos satélites em lugar de um Unico satélite maior pelos seguintes
motivos, conforme (KOON et al, 2001).

a) Aumento do desempenho de observacdo da Terra pela atuacdo em

paralelo dos varios satélites.

b) Varios satélites podem sintetizar uma abertura muito maior do que
pode ser obtido com uma Unica plataforma, aumentando

significativamente a resolugdo de imagens obtidas por interferometria.
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c) Preco menor dos satélites individuais, o que permite redundancia de

componentes criticos.

d) A constelagdo pode ser expandida pelo acréscimo de novos satélites.

e) A constelagdo pode ser reconfigurada para atender a novos objetivos.

f) A constelacdo pode ser expandida para acrescentar novos sensores.

g) Se um dos satélites na constelacdo parar de funcionar, pode ser
substituido ou a formacao pode ser reconfigurada para compensar a

falta dele.

O calculo de trajetéria e o reposicionamento podem ser feitos da estacdo de
solo ou de maneira autbnoma. Se for autbnoma, certo grau de cooperacao

entre os satélites é esperado.

Ha diversos desafios tecnoldgicos envolvidos na implementagdo de missdes
com satélites em formacao, de acordo com (2006.PERNICKA et al, 2006):

a) Prover rastreamento acurado, mas a baixo custo, das posicoes

relativas entre os satélites da formacgao.

s

b) E necessario equipamento que possa produzir, de forma controlada,
empuxos de ordem muito pequena com precisdo suficiente para
manter a formacdo com tolerancia de 1 cm de erro de posicao
relativa, conforme é exigido pelos projetos de formacbes com

abertura virtual para operacoes de observacao.
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1.2.2 Cenario Aeronautico

1.2.2.1 Cenario Civil de Aviacao

O cenério civil de aviacao consiste na seguinte situacao: os avides deslocam-
se entre os aeroportos seguindo aerovias (INGALS, 1997). As aerovias sao
percursos em uma faixa de altitude definida e com uma largura definida. Esses
percursos sao compostos por varios segmentos de reta ligando pontos
intermediarios chamados “pontos de rota” (“way points”).

As torres de controle de trafego aéreo sao responsaveis por controlar
aeronaves dentro de uma zona de controle, definindo qual a aerovia a ser
utilizada e a velocidade de cruzeiro a ser mantida pela aeronave. Quando uma
aeronave atinge a interface entre duas zonas, uma torre passa o controle para
a outra (STAATS, 2003).

O acompanhamento da posi¢éo da aeronave é feito por comunicacao via radio,
de forma que, em regides em que a comunicacao seja dificil, tais como nas
situacées de vOo sobre o mar ou sobre florestas, estimar a posicdo da

aeronave é uma necessidade premente.

1.2.2.2 Cenario Militar de Aviacao

O cenario militar de aviacao nao segue as restricbes impostas as aeronaves
civis, mas mantém distancia das rotas civis. Em situacdes de treinamento ou de
locomogdo, as aeronaves militares normalmente seguem rotas também

compostas de segmentos de retas ligando pontos de rota.

Em situacdo de perseguicdo ou combate, procura-se utilizar algoritmos de
interceptacdo que garantam a interceptacdo de uma aeronave fugitiva ou a

evasao em menor tempo possivel.
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1.3 Organizacao do Trabalho

No Capitulo 2, é feita uma revisao dos trabalhos encontrados na literatura que
tiveram maior importancia no desenvolvimento desta dissertacdo. Sao também
apresentados definicoes e conceitos basicos necessarios para a abordagem do

problema colisao de satélites.

No Capitulo 3, sao feitas a formulacao do problema e a selegcdo dos métodos a
serem utilizados na solugdo. As equacgdes e resultados encontrados na
literatura sdo descritos neste capitulo. Por fim, sdo apresentados os cenarios

propostos e o cenario escolhido para simulagdes.

No Capitulo 4 sdo apresentadas a modelagem e o equacionamento do
problema, uma sequéncia de passos de uma proposta de abordagem para a
solucédo do problema da colisdo, e as equacdes que representam os modelos

utilizados nas simulacgdes e a sua utilizagao.
No Capitulo 5 sdo apresentadas as simulacdes e os resultados obtidos

No Capitulo 6 é apresentada uma discussao sobre a aplicabilidade no cenario

aeronautico das idéias e algoritmos que compdem esse trabalho.

No Capitulo 7 sdo apresentadas as conclusdes, alguns comentarios e

sugestdes para a evolucao futura deste trabalho.
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2 CONCEITOS BASICOS E REVISAO DA LITERATURA

2.1 Conceitos Basicos

2.1.1 Constelacao de Satélites

Uma constelagdo de satélites consiste em um conjunto de satélites operando
em forma coordenada, ndo necessariamente cooperativa, com trajetérias
planejadas, normalmente com objetivo de otimizar a cobertura de uma zona,

regiao ou do planeta inteiro.

2.1.2 Formacao de Satélites

Uma formacédo de satélites € um tipo muito especial de constelacéo,
consistindo de um conjunto de pequenos satélites, mantendo distancias
relativas controladas e operando em conjunto de forma a compor um grande
satélite virtual (GAO et al, 2003). A Figura 2-1 ilustra uma formagao com trés
satélites.

Figura 2-1:  Exemplo de formacao com 3 satélites.
Fonte: MILAM et al. (2001)
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Dessa forma, € possivel sintetizar uma abertura muito maior que a que seria
possivel com um Unico satélite. Em outros termos, pela composicdo das
informacdes colhidas dos diversos satélites, é possivel sintetizar o
comportamento de uma antena ou de lentes muito maiores do que o que seria

praticavel instalar em um unico satélite.

2.1.3 Incerteza de Navegacao

O conhecimento sobre a posicao e velocidade lineares de um satélite depende
das informacbes obtidas a partir de sensores presentes no satélite ou em
estacdes terrestres de rastreamento. Contudo, esse conhecimento contém
imprecisdes, pois erros (ou incertezas) de posicao e velocidade advém de
diferentes origens (MATNEY et al, 2004):

a) Erro de condigbes iniciais, devido as imprecisfes e atrasos dos

proprios sensores nos momentos de medida.

b) Incerteza no calculo de posicdo e velocidade entre uma medida e
outra, devida aos efeitos de perturbacdes gravitacionais, magnéticas,

de arrasto, etc.

c) Erros provenientes da imprecisao das aceleragbes de controle.

No momento de cada medida, temos apenas o primeiro tipo de incerteza. No
lapso de tempo entre uma medida e outra, 0s outros dois tipos de incerteza

devem ser considerados.

2.1.4 Elipsoéide de Incerteza

Se as medidas de posicdo e velocidade lineares fossem continuas, exatas e

precisas, a extrapolacao da posicao dos satélites seria suficiente para detectar
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o risco de colisdo. No entanto, devido a presencga das incertezas, a posicao do
satélite € normalmente representada por um elipséide, dentro do qual o satélite
poderia estar a medida que se desloca..

Contudo, além das incertezas iniciais, ha o lapso de tempo a considerar entre
uma medida e outra. A propagacdo das incertezas iniciais, bem como das
incertezas devidas a perturbacdes e controle, faz com que as incertezas de
posicado e velocidade aumentem, fazendo que esse volume aumente ao longo

da trajetoria.

2>

Ellipsoidal region

Figura2-2:  Geometria da regido de incerteza elipsoidal.
Fonte: baseado em VALLADO e MCCLAIN (2007, p. 913)

2.1.5 Colisao
O impacto entre dois satélites no espaco, ou entre um satélite e um fragmento

espacial (detritos) é suficiente para danifica-los ou destrui-los, devido a grande
velocidade com que se deslocam.
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E de grande interesse dos 6rgdos espaciais evitar que tais colisdes ocorram.
De acordo com (MATNEY et al, 2004), o “Space Surveillance Network”,
operado pelo Comando Espacial Naval (“Naval Space Command”), um dos
comandos que compdem o USSPACECOM’, mantém um catélogo dos objetos
maiores que 10 cm (detritos) em érbita da Terra. As érbitas desses objetos sédo
mantidas com exatidao suficiente para que seja possivel readquiri-las

novamente em um novo ponto de deteccéao.

(VALLADO & MCCLAIN, 2007, p. 907-908) apresenta uma série de eventos
gue ressaltam a necessidade de medidas precisas em situagdes de conjuncao

de 6rbitas:

a) Em 11 de janeiro de 2007, os chineses executaram um teste anti-
satélite e destruiram um satélite meteorolégico antigo (NORAD
25730) com um missil langado de Xichang. Os detritos resultantes
espalharam-se rapidamente e entraram em varios regimes orbitais. A
situagao inicial da nuvem de detritos é apresentada na (Figura 2-3).
Em fevereiro de 2007, cerca de 900 detritos estavam sendo
acompanhados pelo AFSCP. Pela figura, pode-se observar que, em
apenas 4h apdés o evento, os detritos entraram em uma ampla gama

de oOrbitas excéntricas.

b) Em 24 de julho de 1996, um satélite francés (Cerise — 700 km de
altitude em o6rbita polar) colidiu com um fragmento de um foguete

Ariane que foi langado em 1986.

' Para uma descricao mais detalhada, olhar o glossario.
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c)

A analise sugere que os satélites Cosmos 1394 e Cosmos 926
tenham colidido em dezembro de 1991 (980Km de altitude, 83° de
orbita).

O terceiro estagio do langador chinés CZ-4 e o corpo de um foguete
do DMSP colidiram em janeiro de 2005 (885 Km de altitude sobre o
pélo Sul).

Nas missdes 44 e 48 da Shuttle, a NASA precisou realizar manobras
de desvio, devido a previsdo de entrada de detritos na zona de
seguranca da espagonave.

Na missdo 57, as manobras de desvio foram causadas pela previsao

de conjuncao com um resto de um propulsor de um langador Cosmos.

Numerosos vOos da Shuttle foram atingidos por pequenos detritos
espaciais.
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Figura 2-3:  Espalhamento inicial de detritos do teste anti-satélite chinés.
Fonte: VALLADO e MCCLAIN (2007, p. 909)

No desenvolvimento desse trabalho, o risco de colisdo podera ser definido
como a probabilidade de a distancia entre os dois objetos ser menor que um
valor definido como minimo aceitavel; ou, de forma equivalente, existir

intersecao entre os elipsdides de erro dos dois objetos.

E razodvel supor que o risco de colisdo seja maior na conjuncio, isto &, no
momento em que as trajetoérias nominais dos objetos os colocam em situacao
de maior proximidade. A Figura 2-4 ilustra uma situagdo de aproximagéao, onde

os elipséides de incerteza dos dois objetos estao representados.
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Primary n-G covariance ellipsoid

Secondary n-G covariance ellipsoid

Velocity
vectors

Primary spherical object Secondary spherical object

Figura 2-4:  Geometria de conjuncao
Fonte: VALLADO e MCCLAIN (2007, p. 924)

2.1.6 Risco de Colisao

Consideraremos risco de colisdo a probabilidade de a distancia entre dois
objetos ser menor que alguma métrica de colisdo, chamada de “risco
aceitavel’. Essa probabilidade é considerada uma funcdo das condicdes
iniciais, da incerteza do estado inicial, das perturbagdes, das aceleragdes e do

tempo remanescente até a conjungéo.

2.1.7 Configuracao e Reconfiguracao

Em uma formacdo, a necessidade de manter uma configuracdo estavel de
posicoes relativas entre os satélites requer acdes com o objetivo de colocar os
satélites estabilizados em sua configuragao inicial. De acordo com (ALFRIEND,
2001), a correta escolha da 6érbita inicial implica em grande economia no
consumo de combustivel necessario para a manutencdo dessa estabilidade.
De acordo com a érbita inicial, a preocupacao com perturbagdes na oOrbita tem
um papel mais ou menos relevante nas incertezas de posi¢cao e velocidade.

Apos a configuracdo inicial, pode ser necessario realizar reconfiguragées na
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formacao de satélites, seja para suprir a deficiéncia de um satélite defeituoso
ou pela atribuicao de uma nova funcdo a formacdo. Tanto na configuragao

inicial quanto nas reconfiguracdes, a preocupacao com o risco de colisdes esta

presente.
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Figura 2-5:  Reconfiguracao da formagao
Fonte: Adaptado de KOON et al.(2001)

2.2 Revisao Bibliografica

Certos livros séo referéncias béasicas e usualmente sdo escolhidos como livros-
texto de cursos de Astrodindmica, nos quais se podem encontrar conceitos,
teoremas e dedugdes que sdo a base para entender o conteludo de todas as
outras referéncias. Um deles € (BATE et al, 1971). Outro é (VALLADO &
MCCLAIN, 2007) que, além do vasto conteudo conceitual, varrendo desde as
equacdes do movimento até o tratamento de colisbes em conjungoes,
complementa a teoria com diversos algoritmos que podem servir de subsidios

para elaboracao de programas de computador.

Além das referéncias ja mencionadas, uma visdo geral dos conceitos
envolvidos pelo assunto satélites em formacao pode ser obtido das seguintes
referéncias: [CARPENTER, 2003], [WECK, 2004], [PERNICKA, 2006] e

[ALFRIEND, 2001].
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Em [SLATER, 2006], o problema do célculo de probabilidade de colisdo é
apresentado para o cenario de satélites em formacao. O risco de colisdo entre
os satélites ou entre um satélite e corpos externos a formacéo é focado. A
abordagem é propagar a matriz de covariancia do estado inicial, usando teoria
linear e determinando a probabilidade de a distancia entre dois objetos ser
menor que alguma “métrica de colisdo”. O modelo linear utilizado é baseado
nas equacoes de Clohessy-Wiltshire (“equacbes C-W”) também conhecidas
como equagdes de Hill.

Ja [GAO, 2003] discute a aplicabilidade das equacdes de Hill para o caso de
formacdées em que os satélites ndo estejam muito proximos. Ele propde a
utilizagdo de um modelo alternativo chamado “Relative Orbital Element Method”
(ROEM) e, por comparagao com este novo modelo, apresenta as limitagdes do
modelo baseado nas equacdes de Hill.

Procuramos, neste trabalho, comparar os dois modelos acima para representar

o comportamento dinamico do movimento relativo entre os satélites.

Refinamentos adicionais poderao ser incluidos futuramente ao modelo, como a
inclusao da perturbacao J2, como proposto por [MILAM, 2001] ou a tentativa de
utilizacdo de modelos nao-lineares, como os propostos por [QUEIROZ, 2000]
ou por [GURFIL, 2003].

Em [CARPENTER, 2003], encontramos a proposta de 3 problemas (ou
cenarios) a serem utilizados como padrdao na comparagao entre algoritmos e
tecnologias quando sao aplicados em missées envolvendo formacado de
satélites: LEO, HEO e LP. Os problemas sdo descritos no apéndice A, na
pagina 131. Embora nao sejam utilizados nesse trabalho, a sua utilizacao é
sugerida para a realizacao de trabalhos futuros.

Para obter subsidios para estender o trabalho para o meio aerondutico,
modelos de sistemas de trafego (ATS) aéreo podem ser encontrados em
(INGALS, 1997). O sistema atual de controle de trafego aéreo (ATC), em que
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colisbes de aeronaves sdo evitadas por segregacao de rotas aéreas € descrito.
A evolugédo para um sistema de “free-flight” € analisado, sendo possibilitado
pelo crescente uso de GPS embarcado. Algoritmos para determinagdo de
trajetorias inteligentes para solucdo de conflitos sdo apresentados e sua
otimalidade é analisada.

Na area de aviacao militar, (CANICALI, 2002) apresenta a utilizacao de
técnicas de controle 6timo ao processo de interceptacdao de alvos, utilizando
um estimador linear quadratico para o caso de o interceptador operar
velocidade constante; e um solugdo numérica baseada no método do gradiente
para o caso de o interceptador operar em velocidade variavel.

As definicdes do sistema de trafego aéreo brasileiro, com as estrutura do
espaco aéreo, classificacdo do espacgo aéreo, dimensdes das aerovias, tabelas
de classes de espaco aéreo e tipos de vbo e podem ser encontradas em
(COMAER, 2006).

Descrigdes da utilizagcdo de cartas de rota, segregacao de altura podem ser
encontradas na internet. Varias informagdes ao longo desse texto foram
colhidas da internet. Sempre que alguma dessas informacdes for usada, o
endereco da pagina na internet é citado.
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3 FORMULACAO DO PROBLEMA E DISCUSSAO DOS METODOS DE

SOLUCAO

O contexto geral do problema consiste em tomar um satélite e verificar qual a
probabilidade de ocorrer uma colisdo desse satélite com qualquer outro objeto
(satélite/detritos) em um intervalo de tempo definido. Se a probabilidade for
maior que um valor aceitavel, o satélite devera ser reposicionado para evitar a
colisdo. Sendo assim, o intervalo de tempo escolhido deve ser grande o
suficiente para garantir que as manobras de reposicionamento possam ser

executadas.

O problema especifico abordado aqui é estimar a probabilidade de colisdo de
um satélite, chamado de satélite principal, com um outro objeto, chamado de
satélite secundario, a partir de condi¢cdes iniciais conhecidas: posicao,
velocidade e matriz de covariancia dessas medidas.

A idéia € melhorar a estimativa da ultima medi¢cdo de posicao e velocidade
através de filtragem de Kalman; estimar as posicbées futuras, bem como as
incertezas; determinar a posi¢cdo de minima distancia nominal (conjuncéo); e

calcular a probabilidade de colisdo no momento da conjuncao.

Como resultado, a trajetéria pode ser visualizada como o movimento de um
volume que cresce enquanto se desloca. Como o momento da conjuncao
corresponde a situacao de maxima probabilidade de colisdo, é bastante
conveniente escolher esse momento para o calculo de probabilidade de
colisdo. Se na conjuncao, a colisdo for improvavel, nao havera risco em

momentos anteriores.

Deve-se ter sempre em mente que, caso se deseje usar o algoritmo em
condicOes reais de operagdo (processamento em tempo real), o célculo do
risco de colisdo deve ser feito de maneira a que o tempo maximo gasto no

calculo possa ser previsivel. Isso significa que o numero maximo de iteragdes
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em operacoes ciclicas a serem realizadas para convergéncia de funcdes (e.g.,

integracdes, calculo de solucéo para equacao de Kepler) deve ser limitado.

Como é sugerido por (ALARCON et al, 2002), é bastante razoavel que, antes
de realizar um processo complexo de célculo de probabilidade de colisdao, um
processo mais simples de triagem seja executado entre os pares de satélites
(ou satélites e detritos) para verificar se realmente ha algum risco de colisdo
durante o intervalo de tempo de interesse. Por exemplo, satélites em érbitas
muito distantes ja seriam descartados de imediato.

3.1 Sistemas de coordenadas

Para contextualizar o problema, o movimento dos satélites é representado
alternativamente pelas seis grandezas que constituem o vetor de estado do
satélite no espago ou pelo vetor de elementos orbitais, de acordo com as

vantagens matematicas que a escolha de um ou de outro possam trazer.

O vetor de estados contém posicao e velocidade com base em um sistema de
coordenadas cartesianas; o vetor de elementos orbitais contém os elementos

keplerianos.

Utilizaremos trés sistemas de coordenadas: um sistema com diregdes inerciais
centrado na Terra; um sistema centrado na Terra, alinhado com o plano orbital;
e outro nao-inercial centrado no satélite principal. Para calcular o
comportamento do segundo satélite em relacdo ao primeiro, € conveniente
fazer a transformacgédo de coordenadas do sistema inercial para o sistema nao

inercial do satélite principal.

3.1.1 Sistema Cartesiano Celeste

Conhecido também como Sistema de Coordenadas Inerciais Centradas na
Terra (EClI — “Earth Centered Inertial”), € um sistema de coordenadas
cartesianas conforme apresentado na Figura 3-1. O eixo z determina o eixo de
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rotacdo da Terra apontando para o Norte, 0 eixo x aponta na diregcdo do

Equindcio Vernal (Y) e o eixo y completa o sistema ortogonal, apontando a 90°

para o Leste no plano equatorial (VALLADO & MCCLAIN, 2007). O Equinécio
Vernal é um ponto imaginario no espaco que se situa ao longo de uma linha
qgue representa a interseccdo do plano equatorial da Terra e o plano da 6rbita
desta em torno do Sol, a ecliptica. Este eixo é o segmento de linha que aponta
do centro da Terra em direcao ao centro do Sol no inicio da Primavera, ou
equinécio da Primavera, quando ele cruza o equador terrestre na direcao
Norte. O eixo x se situa tanto no plano equatorial quanto na ecliptica.

2 6

_\)

Figura 3-1:  Sistema Cartesiano Celeste
Fonte: VALLADO & MCCLAIN (2007, p. 159).

3.1.2 Sistema orbital de coordenadas (PQW)

Este sistema é também conhecido como sistema de coordenadas perifocal (ou
PQW). Nesse sistema o plano fundamental é a érbita do satélite e a origem é o
centro na Terra. O eixo P aponta para o perigeu, o eixo Q esta a 90° do eixo P,
na direcao do movimento do satélite.
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Figura 3-2:  Sistema de Coordenadas PQW
Fonte: Adaptado de VALLADO & MCCLAIN (2007, p. 164).

3.1.3 Sistema RSW de Coordenadas do Satélite

E um sistema adequado para estudos de movimento relativo. E um sistema
que se move com o satélite e é também chamado de “Sistema Coordenado
Gaussiano” ou RTN (Radial, Transverse, Normal) ou LVLH (Local Vertical,
Local Horizontal). O eixo R aponta do centro da Terra na direcao do raio vetor
que aponta para o satélite a medida que ele se move em sua érbita. O eixo S
aponta na direcao do vetor velocidade (ndo necessariamente paralelo a ele) e é
perpendicular ao raio vetor. O eixo W é normal ao plano orbital, completando o
sistema ortogonal. O sistema é representado na Figura 3-3.

O eixo S s6 é alinhado com o vetor velocidade em o6rbitas circulares ou no
perigeu e apogeu de 6rbitas elipticas (VALLADO & MCCLAIN, 2007).
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N
R Radial

Figura 3-3:  Sistema de Coordenadas RSW
Fonte: Adaptado de VALLADO & MCCLAIN (2007, p. 165).

3.1.4 Elementos Orbitais keplerianos

Os elementos keplerianos ou classicos sdo 6 coordenadas independentes que
posicionam completamente o satélite e sua 6rbita, sendo 5 delas suficientes
para caracterizar completamente o tamanho, a forma e a orientagdo de uma
oOrbita; e a 62 necessaria para localizar a posi¢cdo do satélite ao longo da 6rbita
em um tempo especifico. As definicdes que se seguem podem ser encontradas
em vasta literatura, entre as quais: KUGA & RAO, 1995; PILCHOWSKI et al,
1981; VALLADO & MCCLAIN, 2007; BATE et al, 1971.

Trés dos elementos keplerianos sdo definidos no movimento plano, definindo a
elipse e posicionando o satélite no plano da elipse: @ , € e /. Para se
definir a orbita espacialmente, utilizam-se os angulos de Euler da o6rbita,
definidos para um sistema de coordenadas Cartesiano Celeste (Figura 3-4).
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a)

Semi-eixo maior ¢ — constante que define o tamanho da o6rbita
cOnica.

Ecentricidade € - constante que define a forma da 6rbita cbnica.
Inclinagdo i - a inclinagdo da Orbita em relagdo ao equador.
0<i<180°

Ascencéo reta do nodo ascendente Q - angulo entre a origem do eixo

0X e o eixo do nodo ascendente 0Q (ponto onde a 6rbita cruza o
plano do Equador, a partir do hemisfério sul para o norte).
(0 < Q<.360°

Argumento do perigeu o - angulo entre 0X e OIT (onde IT € o perigeu,
ponto da elipse mais préximo do foco, o centro da Terra).
(0 < » <.360°)

Anomalia verdadeira / - posicdo atual do satélite em relagdo ao
perigeu. (0 < / <.360°)
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Momento angular, it

)\
6 ’.

Figura 3-4:  Elementos Orbitais
Fonte: Adaptado de VALLADO & MCCLAIN (2007, p. 104)

Essa lista de 6 elementos orbitais ndo € unica. Freqientemente o semi-latus
rectum p é usado em lugar do semi-eixo maior ¢ ; o tempo de periapse T, em
lugar da anomalia verdadeira f, a anomalia média, em lugar da anomalia
verdadeira; entre outros (BATE et al, 1971). Ha que se considerar a época, ou

seja, o tempo especifico em que os pardmetros sao definidos.

Tendo um conjunto de coordenadas, é possivel calcular-se o outro.
3.1.5 Transformacao de coordenadas orbitais

De posse dos valores dos elementos orbitais, € necessario obter o vetor de
estados no sistema de coordenadas orbital, para entdo fazer a rotacdo que

fornecera o vetor de estados no sistema ECI.
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Valem as seguintes relagdes para a érbita (Figura 3-5), as quais nos permitirao
transformar elementos orbitais em vetores de estado no sistema de
coordenadas orbitais (PILCHOWSKI et al, 1981).

P> =

Figura 3-5:  Elipse do movimento orbital
Fonte: KUGA & RAO (1995, p. 26)

Obtendo « a partir de p:

p=a(l—ey (3.1)

Obtendo a velocidade angular (movimento médio):

onde

3 3
= GMy =47 2 = const = 3,986004x 10" -
T s

G é a constante gravitacional e M7 é a massa da Terra.

50



Obtendo a anomalia média:

M=n(t—1)

Obtendo a anomalia excéntrica (Eqg. de Kepler):

M =u — esin(u)

(3.4)

(3.5)

A equacao de Kepler € uma equacao transcendental, cuja solucdo é obtida de

forma iterativa.

Obtendo a anomalia verdadeira:

f (1+e) u
tan2<§> - e)tan2(5>

Obtendo o vetor de estado (coordenadas do plano orbital):

x=rcos f =a(cosu — e)

y=rsinf =a,/(1 —e?)sin(u)

x=rcos f—rfsinf= — ai (1—e?)cosu

y=isinf+rfcosf=ai/(l—e)cosu
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Equator i axis

Egquatorial
plane

X
e

Figura 3-6:  Coordenadas do plano orbital x,y,z e coordenadas ECI X,Y,Z
Fonte: baseado em ALMEIDA (2003)

A transformacao das coordenadas (x, y, z) do plano orbital para coordenadas
ECI (X, Y, Z), apresentada na Figura 3-6, é dada por:

X x x
Y| = RA=EDR(—DR:(= @) | y| =R(£2, i, @) | y
z z z (3.11)

onde B2 14 @) é g matriz de rotacao:

Ry Rz Ris
R(£2, i, @)= |Ryy R Ras

Ry1 R3p Ras (3.12)

onde:
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Ry1 = cos@cos {2 — sin @sin {2 cos i
Rip= —sin@cos {2 — cos @sin £2cosi
Ry =sin 2sini

R>1 = cos wsin £2 + sin @ cos £2 cosi

Ry = — sin @ sin £2 + cos @ cos £2 cos i
Ry3 = —sinicos {2
R31 =sin @sini

R3y» =cosmsini

R3y =cosi (3.13)

Ou, utilizando-se as equacoes 3.7 e 3.8, temos:

X Ryy Rp Ry a(cosu — e)
Y| =Ry Ry Ryl la (l—ez)sinu

Z R31 Rz Rsz 0 (3.14)
De onde obtemos:
X =A,(cosu —e)+ B.sinu
Y =A,(cosu —e)+ Bysinu
Z=A(cosu —e)+ B, sinu (3.15)

onde Ay, Ay, A;, By, By, B;, chamadas “constantes de Brower”, sdo dadas por:

‘{x = cJR'_'_
A, =aRxn
A, =aRsy

B, =a+/(1 —e?)Ry2
B_y =ayy (1 - 22JR22
(1 —e?)Ra;

By =av (3.16)

As componentes de velocidade do vetor de estado sdo dadas por:
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.. an .
X =—(—A,sinu+ B,cosu)
r

. an )
Y=— (—Av sinu + B, cos u)
- ) )

. an .
Z=—(—A.sinu+ B.cosu)
r

3.2 Escolha de Cenarios para Teste

Foram estudadas algumas alternativas de cenarios para teste.

(3.17)

(KUGA & OLIVEIRA, 2005) propde um cenario para simulacao de propagacao

de trajetéria com o modelo de Clohessy-Wiltshire composto por 3 satélites em

orbita circular, com as seguintes condigdes iniciais:

Tabela 3.1: Condicdes iniciais para teste

Elementos orbitais Satélite 1 Satélite 2 | Satélite 3
(primario)

Semi-eixo maior a 15.000 km 15.000 km | 15.000 km
Ecentricidade e 0 0 0
inclinagéo [ 0 0 0

Ascencaoretadonodo | Q 0 0,01 graus | 0,02 graus

ascendente

Argumento do perigeu ® 0 0 0
Anomalia verdadeira f 0 0 0

(CARPENTER, 2003) prop0e trés cenarios, descritos com detalhes no Apéndice

A, na pagina 131, a serem utilizados como padrdo na comparacao entre

algoritmos e tecnologias quando sao aplicados em missdes envolvendo

formagéo de satélites.
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No presente trabalho, optou-se por utilizar o cenario proposto por (KUGA &
OLIVEIRA, 2005) como cenario basico para teste de algoritmos pelo fato de ter
resultados disponiveis para comparacdo e validacdo. No entanto, foram
utilizados apenas dois satélites em vez de trés, ja que a colisdo é sempre

analisada em um par de objetos.

A utilizacao dos cenarios propostos por (CARPENTER, 2003) era almejada, mas
nao houve tempo de utilizad-los. Sua utilizacdo fica como sugestao para
trabalhos futuros. A utilizagcdo desses cenarios pode vir a ser ainda mais
interessante se os algoritmos de estimacéo de probabilidade de colisdo forem
agregados a ambientes de simulacao de constelacoes de satélites.

3.3 Triagem

O objetivo da pré-filtragem é identificar pares de objetos para os quais valeria a
pena calcular o risco de colisdo. Através de alguns testes simples, baseados
em principios simples de dinamica de véo, é possivel verificar se ha condi¢coes
para a conjuncdo. Caso nao haja, ndo havera necessidade de proceder a

calculos mais refinados.

Vale observar que os filtros s&o utilizados em ordem crescente de
complexidade, que seria a ordem logica de utilizacdo, pois os pares de objetos
descartados pelos primeiros filtros acarretariam um custo computacional

menor.

Nao sao implementados nesse trabalho esquemas de triagem, mas o estudo e
discussao do tema sao importantes no contexto de colisdo, sendo incluida uma
descricdo no apéndice B (pagina 135) de alguns métodos para maior

completeza do trabalho.
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3.4 Estimacao de estados

A estimacao é feita por filtragem de Kalman. Colocaremos abaixo as equacodes
para o filtro de Kalman como apresentado por (KUGA, 2005).

Consideraremos um modelo dindmico ndo-linear dado por:

x = f(x, 1)+ Gw (3.18)
Ve = hixi) + v (3.19)

onde XN=[x ¥y z w w "‘”}T é o vetor de estado do sistema; /(1) ¢
a funcao do estado x e do tempo t.; G é a matriz de adigdo de ruido dinamico;
w é o ruido dindmico, que representa os erros no modelo, flutuacdes e outros
efeitos que ndo se possa modelar; Yt é o vetor de medidas; #* define como o
estado se relaciona as medidas; e 'k é o ruido de medida.

Os ruidos sao considerados gaussianos com média zero: w=N0.0) ¢
v=N(0,R)

O filtro de Kalman é solugéo 6tima de minima variancia para o problema linear-

quadratico-gaussiano.

Para sistemas lineares, utiliza-se o filtro linear de Kalman. A dinamica linear

simplifica consideravelmente a propagacao.

Para sistemas nao-lineares utiliza-se o filtro linearizado ou o filtro estendido. O
filtro de Kalman linearizado usa uma trajetéria de referéncia e calcula as
diferengas em relagdo a essa trajetoria; o filtro de Kalman estendido usa o
estado atual estimado para gerar uma nova trajetéria de referéncia a cada
observacado, obtendo, em geral, melhores resultados, mas a um custo
computacional bem superior aos demais. Por esse motivo, para aplicacoes
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nao-lineares que tenham requisitos de tempo real, o filtro linearizado é

preferido.

Como o movimento de um satélite é ndo-linear, o filtro linear de Kalman n&o é
adequado. Como € interesse desse trabalho o processamento em tempo real, o
filtro linearizado foi utilizado. No entanto, o filtro estendido foi também

implementado para servir de padrdo de comparacao.
O filtro linearizado de Kalman consiste de duas etapas:

Propagacéo ou predicdo (“time update”) do instante -1 a % :

X= f(xn) + Fo (X x,) (3.20)

5 _ 5 t t
P=F,P+PF. +GOG (3.21)

F,=[0f/0x],,

com condigdes iniciais X1 =%-1e Fk-1=Pk-1;¢e

T e Pr representam o estado e a covaridncia a priori no instante k; ¥t e

Py representam o estado e a covariancia a posteriori no instante k; Iy, & a
matriz de transicao de estado calculada para o ponto *» .
Atualizacdo ou correcdo (“measurement update”) no instante  :
= = -1
Ky = PrH} (H PcH{ + Ry) (3.22)
Py =(I — KeH)Py (3.23)
X =%+ Ki (v — Ar(xn(t)) — Hi(Xx — xa(10))) (3.24)

com Hi=[0h/ Xl v )
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3.5 Calculo da matriz de transicao de estados

Consideraremos que 0 nosso vetor de medidas sera o préprio vetor de estados,

de forma que k=1,

Calculemos a matriz £~ :

E\fn = [af/ax]x:

Xn

Tomemos equagdes de movimento de um satélite:

X=Xy

x=f(x, 1)
R N
x = l = =
5 fa
ofh °h
or ov
Fy, =
°fh o/
or ov
Temos que:
? = [x y z]lr

Temos, entéo:
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(3.25)

(3.26)

(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)



[ ] (Ov, Ovy O]
ox Jdy Oz
ofi _|efi Ofi oh _ dvy, 0w, 0w, ~ 01y
or | 0x Oy oz cx dy Oz ¥
dv, v, Ov,
i Jiey, | Ox Oy 0Oz ] —x,
[ ] [Ov, Ov, Ov]
Ovy 0w, Ov,
ofn _ |9/ OA Sh _ Ovy Ov, 0w, _
ov  |dvwy dv, Ov; Ovy 0w, Ov, 33
ov, dv, Ov,
i 1., |Ovy 0w, Ovz| ___
[ ] oV, ov, o]
ox 0Oy Oz
af2 _ 8f2 af2 afﬁ _ avl av} av}
or |ox Qdy Oz cx Cy Oz
ov, 0v, Ov,
i Jmn, ox Qdy 0z | —x,
O 0 ¢ pxy _0Cp (1Y 0 (1\Nor_ pu 3w
dx Ox ( r3) - Ox (r3) T (r3) ox P 3
Procedendo analogamente para todos os termos, teremos:
[ u 3ux? 3uxy 3uxz |
3 i = = 7
of | dmy p 3wt 3w
or 5 35 5
3uxz 3uyz o 3uz?
- = 3 i = _
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(3.34)

(3.35)

(3.36)

(3.37)



| ] 07, OV, Oy
Ovy 0w, OV,
0f — 0f °fh oA = vy % vy = 0303
dv. | 0wy Ov, Ov, dvy Ov, 0v, x
ov, Ov, O,
- - x=x -avx avy avz- x=x (3 38)
Enfim:
I 0 0 10 0]
0 0 0
0 0 0 0
M 3ux? 3uxy 3uxz
F’Cn= r3+ r5 7'5 7'5 O 0 0
3 3uy 3
mrn o mE g
r r r r
3 3 31z
o e B2 v 00
-7 ' T lis (3.39)
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4 MODELAGEM E EQUACIONAMENTO DO PROBLEMA

4.1 Formulacao do Problema

O problema esta representado na Figura 4-1.

Sat. 1 Posi¢des anteriores estimadas
Ultima posi¢ao estimada

Sat. 2
Ultima
posicdo
estimada

Posicoes
anteriores
estimadas

\\
=

Ponto de conjuncio

Figura 4-1:  Predicdo de ponto de conjuncgao.

Sao dados dois satélites, dos quais sdo conhecidos os elementos orbitais, as
matrizes de covariancia e os erros dindmicos no mesmo instante, estimados a

partir da ultima medida e de medidas anteriores.

Deseja-se, dentro de um limite, prever a posicao futura de maior proximidade

entre os dois satélites e calcular a probabilidade de colisao entre eles.
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4.2 Abordagem ao Problema

O presente trabalho preconiza a execucdo dos seguintes passos, 0s quais
serao estudados e discutidos:

a) Predizer a trajetéria futura do satélite principal a partir da dltima
posicao conhecida.

b) Predizer posicdo e velocidade relativas entre o satélite principal e o
secundario e determinar o ponto de conjungdo (momento de maior

proximidade).

c) Propagar a matriz de covariancia por filtragem de Kalman até o ponto
de conjuncao.

d) Obter a maxima probabilidade de colisdo e compara-la ao limiar de
deciséo.

As incertezas associadas a posicao e velocidade que sao utilizadas para a
obtencdo das matrizes de covariancia podem normalmente ser obtidas dos
proprietarios/operadores dos satélites ou de fontes independentes de
observacgdes, como o “US Satellite Catalog” (ALFANO 2003)

Contudo, para o objetivo desse trabalho, a trajetéria foi simulada assim como
as incertezas, com a suposicao de densidades de probabilidade gaussianas. A
trajetoria simulada fez o papel de trajetéria real. Adicionando ruido gaussiano

aos valores, foi simulada a trajetéria com as incertezas associadas.

Para a simulacdo das trajetorias, utilizamos o algoritmo proposto por (KUGA,
1986), o qual é uma simplificacdo para aplicacdo a Orbitas elipticas do
algoritmo mais geral proposto por (GOODYEAR, 1966).
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E importante lembrar que, em operacdo real, dados novos sdo obtidos
periodicamente. Isso permite aplicar um filtro de Kalman para melhorar a
estimativa de posicao e velocidade, bem como a matriz de covariancia,
reduzindo-a. O ideal seria refazer os céalculos sempre que houvesse dados
novos, reiniciando o processo, reduzindo as incertezas ao minimo novamente e
melhorando a precisdo do calculo de probabilidade de colisdo. Se a freqiiéncia
de aquisicao de dados for alta, isso pode nao ser possivel. E se a freqiiéncia
for muito baixa, a matriz de covariancia ira crescendo e, com ela, a incerteza na

predicao da posicao dos satélites.

O estimador que fara a estimacgao da proximidade entre os dois satélites utiliza
modelos dindmicos que descrevem o movimento relativo entre dois objetos.

Foram estudados dois modelos:

a) Clohessy-Wiltshire (ou equagdes de Hill)

b) Relative Orbital Element Method (ROEM)

4.3 Arquitetura de Simulacao

A arquitetura a que almejamos a longo prazo € inspirada na arquitetura
apresentada por (ALARCON et al, 2004), apresentada na Figura 4-2. Essa
arquitetura é utilizada pelo ESOC (*ESA’s European Space Operation Centre”).

O objeto desse trabalho se restringe ao papel que, nessa arquitetura, é
representado pelo bloco de avaliagao do risco de colisdo (CRASS).
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ESOC FDD
Administrator

Flight Orbit Files

Dynamics
Orbit v ¥

Covariance
Determination ‘ Master Input Look-u
Files File P

tables
| ]

I

DISCOS [/ Satellite /\
Database and Catalog
Information \ File \/
System N C.RASS
Characterising Sateliite Collision Risk Assessment
Objects in Object ‘
Space Data
A DISCOS CRASS
T
FTP
i ESOC Firewall
Orbit
Information e-mailed
Group newsletters
NASA Goddard

Figura 4-2:  Arquitetura de levantamento de risco de colisdo do ESOC
Fonte: ALARCON et al.(2004)

O mecanismo interno que propomos para o bloco de avaliacdo de risco de
colisdo é apresentado na Figura 4-3.

O bloco de triagem, como ja foi dito anteriormente, esta presente no diagrama
pela sua importdncia em uma possivel evolugdo desse trabalho para um

sistema de tratamento de dados reais.
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Limiares de decisao,
matrizes de covariancia

Descartar conjuncoes
Dados de posicée——» Triagem improvaveis
e velocidade

pares de satélites

y com conjungdes possiveis

Preditor

Posicdes, velocidades e
matrizes de covariancia
na conjungao

Estimador
de colisdao

!

Alertas de colisao

Limiares de decisdo —»|

Figura 4-3:  Mecanismo proposto para avaliagéo de risco de colisdo.

Sendo assim, faremos um estudo apenas dos mecanismos “Preditor’ e
“Estimador de Colisdo”, reduzindo 0 mecanismo ao que € apresentado na
Figura 4-4.

matrizes de covariancia

i

Dados de posicdo —» Preditor
e velocidade

Posicdes, velocidades e
matrizes de covariancia
ha conjuncéo

A
Estimador
de colisdo

I

Alertas de colisdo

Limiares de decisdo —»

Figura 4-4:  Mecanismo a ser estudado.
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A simulacao é composta das seguintes partes:

a) Simulacao da trajetéria de referéncia: A trajetéria do satélite principal
devera ser calculada para o intervalo de interesse (Figura 4-5),.

Ruido
Gaussiano
Simulacdo da —’é_>

trajetdria C L

. trajetoria de Trajetoria

T referéncia simulada
(trajetdria "real")
Condicoes
iniciais

Figura 4-5:  Simulagao das trajetérias e incertezas.

b) Estimador de movimento relativo: a simulacdo de movimento depende

do seguinte:

- Modelo dinamico: equacbes que descrevem a posicao relativa
entre o satélite principal e o secundario.

- Filtro de Kalman: para propagar a posi¢cao e covaridncia dos

objetos.

- Inicializacdo do cenario: para estabelecer as condigcdes iniciais

dos objetos.

c) Preditor de colisdo: devera calcular a probabilidade de colisdo e
compara-la a um limiar de decisao, e, assim, prover subsidios para a
decisdao de manobra.
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4.4 Modelo Dinamico

Os modelos dindmicos usados nesse trabalho equacionam o movimento
relativo entre dois satélites. Os dois modelos estudados sdo: as equacgdes de
Clohessy-Wiltshire (CLOHESSY & WILTSHIRE, 1960, citado por KUGA &
OLIVEIRA, 2005), conhecidas também com equacdes de Hill; e o modelo
“Relative Orbit Element Method” ROEM (GAO et al, 20083).

As equacgdes de Hill tém sido usadas por muitos artigos recentes sobre
formacoes de satélites. Foram obtidas por aproximagéao linear e tém algumas
restricdes no que tange ao aumento de erros quando a distancia entre os
satélites é grande (GAO et al, 2003). Contudo, para situacbes em que a
distancia entre os satélites na formagéo seja pequena, pode ser uma escolha

adequada.

O método ROEM foi apresentado por (GAO et al, 2003). Ele foi proposto como
uma alternativa para as equacdes de Hill para superar as limitagdes do primeiro
modelo, ja que as aproximacoes algébricas usadas para obter as primeiras nao
sao sempre aceitaveis, resultado em inconsisténcias fisicas (resultados

absurdos) em algumas situacoes.
4.5 Critério de Decisao

A decisdao de manobrar uma espagonave ou satélite para evitar uma colisao
potencial é baseada na maxima probabilidade de colisdo PC. Se a maxima PC
calculada for maior que uma probabilidade aceitavel de colisdo (limiar), uma
manobra de evasao sera necessaria. A probabilidade aceitavel de colisdo
significa 0 maximo risco que a agéncia espacial ou o operador esta disposto a
correr. Poderia ser expressa pela frase: “E aceitavel que haja uma colisdo a
cada n anos”, que se traduz, matematicamente em: “a probabilidade maxima

de colisdo devera ser menor que Pjimiar».
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Uma vez que o limiar seja definido, é necessario computar a probabilidade de
colisdo P, entre o satélite e cada objeto espacial que possa vir a aproximar-se
dele. O célculo de P. requer conhecimento da geometria do encontro e da
covariancia de ambos os objetos no momento da conjuncdo. A abordagem
utilizada neste trabalho foi derivada por (ALFRIEND et al, 1999) para o célculo
da probabilidade maxima de colisdo P max €ntre a “International Space Station”
(ISS) e detritos, o qual mostrou, também, que os resultados sdo muito
sensiveis a pequenas variacdes nas covariancias, o que impde a necessidade

de valores acurados para as covariancias.

O algoritmo proposto por (ALFRIEND et al, 1999) foi comparado a outros dois
algoritmos por (ALARCON et al, 2004) em testes via simula¢gdes Monte-Carlo e
foi escolhido como o melhor em termos de acuracia, o que motivou a sua

escolha para ser utilizado neste trabalho.

Esse algoritmo foi usado por (ALFANO, 2005) no desenvolvimento de um
algoritmo para calcular a probabilidade de colisdo de objetos modelados como
esferas. Este novo algoritmo limita o nimero de iteragdes usadas para calcular
a probabilidade de colisdo, uma condicao necessaria para processamento em
tempo real.

O desenvolvimento do algoritmo considera a situacao em que os satélites estao
mais proximos (conjungao) como o ponto de maior probabilidade de coliséo.

E imediato perceber que, durante a aproximacao, existe uma componente da
velocidade relativa na direcdo do eixo imaginario que passa pelos dois
satélites; no ponto de conjuncdo, a componente torna-se zero; ap6s o qual, a

componente tem o sentido invertido e passa a causar o afastamento.

Sendo assim, ja& que a componente no eixo dos satélites € zero na conjungéao,
resulta que, nesse momento, a velocidade relativa é perpendicular ao eixo dos
satélites (ALFRIEND et al, 1999). A geometria do encontro é apresentada na
Figura 4-6.
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Estimated conjunction (1 = 0)

[ = —oo

.l,‘g v

Satellite

—
-
-~

Figura 4-6:  Geometria da conjuncéo.
Fonte: baseado em ALFRIEND & AKELLA (2000)

Isso permite reduzir a dimensionalidade do problema de 3 para 2 dimensdes.
Chamamos de plano de conjuncao ao plano que contém os dois satélites e é
perpendicular a velocidade relativa. Os objetos e suas covaridncias sao

projetadas no plano de conjuncao.

Na Figura 4-7, podemos observar uma viséo lateral do plano de conjuncédo. No

diagrama apresentado, o plano de conjuncao contém o eixo que liga o satélite
aos detritos, sendo perpendicular ao papel. Temos que V, é a velocidade dos

detritos espaciais; Vs é a velocidade do satélite; e V, é a velocidade relativa; L

€ a distancia entre o satélite e a intersegéo dos planos de 6érbita na conjungéo;
B é o angulo entre os planos de érbita do satélite e dos detritos; d € a distancia

de separacao horizontal dos planos na conjuncao.
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Figura 4-7:  Sistema de coordenadas na conjuncao.
Fonte: ALFRIEND et al.(1999)

Presume-se que a covariancia dos detritos esteja alinhada com as direcoes ao
longo da trajetéria (“in-track”), radial e para fora do plano (“out-of-plane”) e que
as componentes radial e para fora do plano sejam iguais a Kqo; € que a

componente ao longo da trajetéria seja Kq(Kgvo).

A probabilidade de colisdes é dada por (ALFRIEND et al, 1999):

1 R (x—h)? VR —x? +d ~JR>=x* +d
P=— - A e dx (4.1
) \/EKdO'J.ReXP{ 2K,0° }({erf( V2o, J erf( 20, }} T
onde:

o> = \/0'2 (K§1,+ 1 (ng — l)cos ﬂ)z’Z 42)

R é o raio em torno do satélite que define a colisdo, chamado de “esfera de

colisdo”; h é a distancia de separacao radial na conjungéo.

De acordo com (ALFANO 2003), esta equacao pode ser simplificada com as

seguintes suposicoes:

70



a) Movimento relativo € suposto linear durante a conjuncao;

b) Covariancias sao supostas nao-correlacionadas e sdo somadas para
formar uma covariancia combinada, centrada no objeto secundario.

c) Os raios dos dois objetos sdo somados para formar um objeto

combinado esférico centrado no objeto primario.

A conjuncao ocorre quando a trajetéria (tubo) do objeto primario toca o objeto
secundario (Figura 4-8). No plano de colisdo, isso ocorre quando a distancia
entre as projecdes dos centros dos dois objetos for menor que a soma de seus

raios.

— Encounter Plane

Combined n-G covariance ellipsoid

Relative Path /

(Collision Tube) Relative Velocity

Figura 4-8:  Simplificacdo da representagcédo da conjuncao.
Fonte: VALLADO & MCCLAIN (2007)

A probabilidade de colisdo sera dada por:

20BJ _
b 20BJ ¢ [y”i“("_’)'}

20BJ OBJ (2i - :
’ 2 ||| |- ] a.9)
= Tron||” (0,2

n
exp)

(o, V2) 20,

+erf >
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onde OBJ é o raio combinado dos objetos; . x = OBJ (2i-n)/n; n € 0 numero de
termos na série numérica; x, € a projecao no eixo x da distancia entre os
objetos no plano de conjuncgéao; ym € a projecao no eixo y da distancia entre os
objetos no plano de conjuncdo; os eixos menor e maior da covariancia

projetada sdo equivalentes aos desvios-padrdo % e, % respectivamente.

A acuracia de P é dependente do numero de termos da série. Testes
numeéricos realizados por (ALFANO, 2005) mostraram que o numero de termos
da série pode ser limitado, o que torna previsivel o tempo maximo de
computacgdo, o que é uma condicdo necessaria para processamento em tempo

real.

O diagrama da figura Figura 4-9 apresenta diagramas de probabilidade de
colisdo versus desvio-padrdo combinado para relacdo de aspecto AR=1; para
uma distancia nominal de afastamento na conjuncédo (“offset”) de 1000m. As
curvas foram tragadas para objetos tamanho combinado de 1m, 2m, 5m, 10m,
20m e 40m.

Observa-se, nas curvas, a alta sensibilidade da probabilidade de colisdo ao
aumento do desvio padrdo combinado. Pequenos aumentos no desvio padrao
combinado ocasionam rapidos aumentos na probabilidade de colisdo, até
atingir um valor maximo, a partir do qual a probabilidade de colisdo diminui.

E necessério tomar muito cuidado com esse comportamento, pois a diminuigao
da probabilidade de colisdo é iluséria, sendo provocado pelo fato de, com o
aumento excessivo da incerteza, os dados deixam de ser significativos e o

célculo de probabilidade perde o sentido (diluicdo da probabilidade).

72



Probability with1000m Offset
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Figura 4-9:  Probabilidade x Desvio para distancia de conjuncdo de 1000 m, AR=1.
Fonte: ALFANO (2003)

(ALFANO 2003) obteve resultados de Probabilidade de colisdo para varios
tamanhos de objeto combinado (1 a 40 m), para varias distancias de separacao
(offset variando de 50m a 10 km), para relacdo de aspecto (AR) da matriz de
covariancia variando de 1 (esférica) até 100 (formato de palito). Utilizando
apenas os valores de probabilidade maxima, obteve um conjunto de diagramas
que permitem fazer a andlise de probabilidade de colisdo para varias relacoes
de aspecto (AR) da matriz de covariancia. A Figura 4-10 apresenta um desses
diagramas (para AR=1).
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Maximum Probability Analysis (AR = 1)
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Figura 4-10: Maximas Probabilidades para AR=1
Fonte: ALFANO (2003)

As curvas, de baixo para cima, correspondem a objetos combinados de 1m,
2m, 5m, 10m, 20m e 40m.

A partir desse diagrama, varios resultados praticos podem ser obtidos.
Tomando o exemplo da Figura 4-11, se tomarmos dois objetos com tamanho
combinado de 5m (32 curva), com uma distancia de conjuncao estimada (offset)
de 100m (22 linha vertical a partir da esquerda) tera uma probabilidade maxima
de 10°. Se, nessa situacdo, um operador definisse um limiar para manobra de
10, uma manobra seria necessaria. Nessa situacdo, observamos na abscissa
que o desvio padrao combinado é de 0,07 (0o que equivale a 7m). As
efemérides dos dois objetos em conjuncao devem ter incertezas que, quando
combinadas nao ultrapassem o desvio padrdao de 7m. Se isso ocorrer, as

probabilidades de colisdo calculadas serdo menores, devido a diluicdo, dando a
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falsa impressdo de seguranca. Existe, entdo, a necessidade de se definir um

minimo de precisdo nos dados para que as probabilidades calculadas tenham

sentido.
Maximum Probability Analysis (AR = 1)
xvﬁr;@
=y

3 g ====
= =S E =
e = S=¢
o |\ =
S st
g 5 :: g \\:‘\\“\_‘_ e \\
E 0 7\_-‘ g = 1 \\ =

. = E = i :

i | o
u Diluicao

, 007 u . . ¥
1 Sigma Combined Positional Deviation (KM)

Figura 4-11: Objeto combinado de tamanho 5m ¢/100m de offset.
Fonte: Adaptado de ALFANO (2003)

Usando o mesmo exemplo, € possivel ver que, se o limiar de probabilidade
definido for de 10™, e os objetos tiverem um raio combinado de 5m, ndo havera

necessidade de calcular a probabilidade se a distancia na conjuncao for de

mais de 300m.

No Apéndice D, encontram-se as tabelas de maxima probabilidade para
relacdes de aspecto 1, 3, 5, 10 e 100. Esses graficos sao utilizados para
obtencao dos valores maximos aceitaveis de desvio-padrao na propagacao das
matrizes de covariancia. Em outros termos, a equacgao 4.3 podera sera usada
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enquanto o desvio-padrdo for menor que o valor maximo aceitavel obtido

desses graficos.
4.5.1 Calculo da conjuncao

No caso de objetos distantes, € interessante propagar a posicao de ambos
durante o tempo de interesse e determinar a posicao de minima distancia (ou a
posicao em que a velocidade relativa é zero e a aceleracao relativa é positiva).
Para satélites em formacdo, devido a proximidade e também ao fato de
estarem ja bastante préximos, parece-nos conveniente ir propagando a matriz
de covariancia iterativamente a medida em que se propaga a trajetéria, de
forma a determinar quando a incerteza estara tdo grande a ponto de gerar
alarme de colisdo. Isso servira como critério para verificar com que freqiiéncia
sera necessario amostrar a posicao de satélites em formacao para garantir sua

seguranga.
4.5.2 Equacoes de Hill

O proposito desse modelo é descrever a posicao relativa entre dois satélites.
Um dos satélites € chamado satélite principal e a posi¢cao do segundo satélite é
mapeado no sistema de coordenadas do primeiro satélite.

As equacbes de Hill modelam a posicdo relativa para satélites em érbita
circular de acordo com (CLOHESSY & WILTSHIRE, 1960, citado por KUGA &
OLIVEIRA, 2005):

'x'—3;42:>c—Ziqry:jgC

V+2nx= [
.. 2
Z+n'z=f, (4.4)
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onde n= (,u/R3)”2 € a velocidade angular do satélite principal em torno da

Terra; fy, fy, f; sG0 aceleracdes relativas entre os dois satélites. Quando fy, fy, f;

sao zero, as equacoes de Hill tem solucdo analitica, como pode ser visto

abaixo. Ndo é descabido considerar fy, fy, f, como zero, pois os impulsos

responsaveis pelas aceleracdes ocorrem em intervalos muito curtos de tempo.

Depois disso, basta usar as novas condicdes iniciais.

'x'—3n2x—2ny=0

y+2nx=0

Z+nz=0

Observar que a ultima equacgao é desacoplada das duas primeiras.

Fazendo as seguintes substituicoes:

X1 =X
xX3=x
Obtém-se:
X X1
h% X2
X3
EARE
Expandindo:
x X1
hY x)
X3
AN EZ

Temos um sistema de equagdes diferenciais lineares do tipo:
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3n%x + 2nxy

X2=Yy

X4

X3

X4

—2nx3

X1
X2
X3

X4

(4.7)

(4.8)



X =AX +BU (4.9)

Da teoria de sistemas lineares (TAKAHASHI et al, 1972, p. 61), temos que a
matriz de transi¢cdo de estados serd dada por :

X(s)=(s] — A) " Yxp+ (sl — 4)~BU(s) (4.10)

Aplicando a transformada inversa de Laplace:

x(t)= £ [(sT — A) xo+ £ [(s] — 4) 'BU(s)] (4.11)

O segundo termo é nulo, pois u=0 na equacao 4.8. Temos entao:

000 1 0])"
0 0 1
x()= £ sl — 5 X0
3 0 0 2nm
| O O —ZH 0 | (41 2)
Dai,
([ 52 +4n? 0 1 2n 1
s(s2 + nz) (s2 + nz) s(s2 + nz)
—6n° 1 —2n (32 - 3n2)
s2(s2+n2) s s(s2+n?) s2(s2+n2
) [T S s
3n? 0 K} 2n
(32 + n2) (52 + nz) (32 + nz)
—6n° 0 —2n 52— 352
\ s(s2 +n?) (s2+n%)  s(s2+n?) ) (4.13)
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Finalmente, fazendo a transformada inversa, obtém-se a matriz de transicao de

estado:

] T sin(rt) 2(1 —cos(mt)) | [ ]
(1) 4 —3cos(nt) 0 E— | |~
t 1t) — in(#n
w(1) _ | 6esingnry ey 1 2(cos(n) = 1) 4sin(nr) 3 Yo
x(1) n n X0
3(2) 3n sin(nt) 0 cos(nt) 2sin(nt) I
| | 6n(cos(nt)—1) 0 —2sin(nt) 4cos(nt)y—3 | | | (4.14)
Fazendo de forma andloga para a equacao em z, temos:
z(1) _ cos(nt) sin(n?)
20 —nsin(nt) cos(nt) 20 (4.15)

4.5.3 Método dos Elementos Orbitais Relativos (ROEM)

O seguinte método é proposto por (GAO et al, 2003) e por (LI et al., 2005).
Dados os 6 elementos orbitais:

a) Ascensao do nodo ascendente Q;

b) Angulo de inclinacdo do plano orbital i;

c) Argumento do perigeu w;

d) Semi-eixo maior a;

e) Ecentricidade e;

f) Tempo de passagem pelo perigeu tp;

O movimento de um satélite é apresentado em seu plano orbital na Figura
4-12.
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0 € o centro de massa da Terra; S o centro de massa do satélite; P é o perigeu;

o segmento ON define a linha dos nodos.

Figura 4-12:  Movimento de satélite em plano orbital.
Fonte: GAO et al.(2003)

A posicao relativa entre o satélite principal e o secundario pode ser vista na
Figura 4-13. A posicéao relativa entre os satélites é dada por:

2— 11 (4.16)
r1=?1‘=a1(1_€%) rzz‘ﬁzzaz(l—ef)
onde 1 +ejcos f e 1 +eycos f, _
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Figura 4-13: Movimento relativo entre dois satélites.
Fonte: GAO et al.(2003)

—
As coordenadas de "2, no sistema de coordenadas terrestres podem ser

representadas pelo uso de matrizes de rotagéo:

) L)
F2=Roa| 0| = RD)REIR(B) | 0
0 0 (4.17)

onde Ro2 ¢ a transformacgdo (matriz de rotagéo) do sistema de coordenadas
orbitais do satélite 2 para o sistema de coordenadas terrestres. O argumento

da latitude 6 € dado por :

G=wi+f (j=12) (4.18)
Transportando para o sistema de coordenadas orbitais do primeiro satélite:
) r r

?2=R10R02 0| =RliRo2| 0| =R12|0
0 0 0 (4.19)
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Expandindo:

]
F2= R(— 6)R(—i))R(— L)R(E2)R(2)R(B) | 0
0

onde

cos.Qj —sin Q, 0
R(Qj)= sin{) cos(2 0],(j=12)
0 0 1

1 0 0
R({,-)= 0 cosi; —sing|, (j=12)

0 sini; cosi;

00363,- —sin@ 0
R(é}-)= sin @ cost) O , (j=12)
0 0 1

Transladando para o sistema de coordenadas do satélite, temos:

s — —
pPr=Riara— ri

onde

Rz = R(= O)R(—i1)R(— £2)R(£2)R(i)R(6,)

(4.20)

(4.21)

(4.22)

(4.23)

(4.24)

(4.25)

A posicéo relativa do satélite 2 em relacdo ao satélite 1, no sistema de

coordenadas do satélite 1, sera dada por:

x mn
y| =R(—=6)R(—i)R(— 2)R(D)R(E)R(B) |0 | —
z 0

51
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Colocando as coordenadas do segundo satélite em termos das diferencas

entre os dois satélites, temos:

D= +502;, h=i+5i; b=0+50 (4.27)

Para satélites em formacéao, considerando que a diferenga entre os elementos

orbitais Q e i dos satélites seja pequena, fazemos as seguintes aproximacoes:

sindi~ o0i ; cosdi~1l ; sind2~002 ; cosdl2 =1 (4.28)

Utilizaremos, entéo, as seguintes aproximacgdes:

sin(iy + 0i) = sin(iy) + Ji cos iy
cos(iy + 0i) = cos i] — disin iy
sin(£2; + 0£2) =sin(£2)) + 6 L2 cos £
cos(£2 + 0L2)=cos £ — 62sin £ (4.29)

Substituindo as equagbes 4.27 e 4.29 em 4.26, obtemos as equacdes que
representam a posi¢ao do satélite 2 (Sy) no referencial do satélite 1 (S+):

X cos 00 — 6L2cosiysindé 1
yv| =rm|sindf+52cosijcoso0@ | —r1 |0
z|g O;sin b — 0€2sini; cos &b 0 (4.30)
Se considerarmos que 86 seja bem pequeno, poderemos simplificar:
X n—n
y| = (08 + 0L2cosiy)
z] g, 12(0;sin & — O L2 cos B, siniy) (4.31)

Se, além disso, considerarmos que as ecentricidades sao pequenas,

poderemos simplificar ainda mais.
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an ai

1+eycosfy, 1+ecosf (4.32)

I —Fr =

Se considerarmos satélites em formacgao, os periodos de 6rbita dos satélites

deverdo ser iguais e, conseglientemente, os semi-eixos maiores também. Se

considerarmos que N7 12| teremos:
X=1r —r &= —ajdecos f
V& a (COS 10£2 + (5(0 — n15lp) + 23inf1§e)

z 7 ay (sin (o1 + 1) 61 — cos(w1 + f;)sin i1 6.42) (4.33)

Essa ultima aproximagado sera adequada apenas para satélites em formacéao

préxima com Orbita aproximadamente circular.

E importante comentar que, com excecdo de f;, todos os outros parametros

sao constantes.
4.5.4 Casos de Estudo para Simulacoes

O objetivo das simulacdes ndao é o desenvolvimento de um produto integrado
gue contenha todas as idéias apresentadas, mas avaliar varias idéias quanto a
sua aplicabilidade na determinacéo de Probabilidade de Colisées.

As simulacdes visam gerar os seguintes resultados:

a) Geracao de trajetérias sem ruido, as quais sao consideradas
trajetorias reais simuladas. Servirdo de padrdo para comparacao e

calculo de erros.

b) Adicdo de ruido gaussiano as trajetérias, as quais sdo consideradas
trajetérias com diversas incertezas incorporadas, ou seja, como se

fossem as trajetorias detectadas por sensores.
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c) Estudo de aplicabilidade do modelo utiliza as equagdes de Hill para

propagacao de trajetoria.

d) Estudo de aplicabilidade do modelo ROEM para propagacao de

trajetoria.
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5 SIMULACOES E DISCUSSAO DOS RESULTADOS

As simulagoes foram feitas no MATLAB® verséo 6.5. O cédigo utilizado esta no

Apéndice E deste trabalho.
5.1 Geracao de Trajetorias

O cendrio utilizado para as simulacdes foi o de uma formagdo com 3 satélites
em uma mesma Orbita, separados um do outro de 0.01°, proposto na Tabela

3.1. A configuracéao é ilustrada na Figura 5-1.

Figura5-1:  Cenério: 3 satélites em formagdo em uma mesma orbita.

5.1.1 Trajetorias sem ruido

Foi utilizado o programa Trés_satelites.m para a geragao das trajetorias dos 3
satélites. Foram simulados 100 pontos igualmente espacados dentro de um
periodo orbital. O resultado apresentado na Figura 5-2 visa observar o que era

esperado. Como nao ha perturbagdes, o movimento é plano (z=0) e x(t) e y(t)
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sao fungdes senoidais. O grafico é util para observarmos que nao ha erro no

algoritmo. Da mesma forma vz = 0 e vx e vy sédo funcdes senoidais.

x 10" Satélite 1: posicao
2 T T T i

05 / b

-0.5+ / B

Figura 5-2:  Satélite 1: x(t), y(t), z(1)

Satélite 1: velocidade
6000 T T T T

) —w
4000 — )|

2000 - \ / i

-2000 | \ / R

-4000 / i

-6000 I I I I I I I I I
0

Figura 5-3:  Satélite 1: vx(t), vy(t), vz(t)

O movimento é circular, como podemos observar na Figura 5-4.
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Satélite 1: Orbita

z

Satélite 1: Orbita simulada

Figura 5-4:

No referencial do satélite principal (satélite 1), os dois outros satélites estao

RSW (radial,

eo

7

(Figura 5-5 e Figura 5-6). O sistema de coordenadas

7

imoéveis

transverse, normal)

Posicédo de Sat2 em relagdo a Sat1 - coord RSW

3000 ———

-500

1S B OAl}E|2I OPB}SD O J0IOA

1.4 1.6 1.8

1.2

0.4 0.6 0.8

0.2

x 10

Posicao do satélite 2 no referencial do sat. 1

Figura 5-5:
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Posigao de Sat3 em relagdo a Sat1 - coord RSW
6000 ———

T T T T
| | | | | | | R31
I I I I I I I rad
S i e Rt Mt i A3 tans
| | | | | | | R31
I I I I I I I norm
B 4000 b
© I I I I I I I I I
S | | | | | | | | |
= 3000 | | | | | | | | |
@ L e ) I
I I I I I I I I I
3 I I I I I I I I I
it | | | | | | I I I
$ 2000r--—-———T-—-"F--"" "~~~ T~ -—-—r-~-—"———°9--—-—r~-——
© I I I I I I I I I
© | | | | | | | | |
] 1000 I I I I I I I I I
5] F——mlm——4—— -k ——————H4-——F——————4-——F—-——
> I I I I I I I I I
I I I I I I I I I
I I I I I I I I I
0
I I I I I I I I I
I I I I I I I I I
I I I I I I I I I
,1000 1 1 1 1 1 1 1 | 1
0 02 04 06 08 1 12 14 16 1.8 2
t

Figura 5-6:  Posi¢do do satélite 3 no referencial do sat. 1

5.1.2 Trajetorias com ruido

As trajetorias com ruido foram obtidas somando o erro de medida as trajetérias
originais. Presumindo oy = 6x = 6, (desvio-padréo de posi¢éo) e G,x = Gy = Gy
(desvio-padrao de velocidade). Foi utilizado o programa sim_ruido.m. Utilizou-
se op = 10m e 6, = 1 m/s. O grafico da Figura 5-7 apresenta o resultado de uma

das simulagodes.

x 10 Satélite 1: posigéo

05 / \ i

0.5 \ /A

Figura 5-7:  Coordenadas de posi¢do do satélite 1 com ruido gaussiano (o, = 10m)
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O mesmo procedimento foi tomado com os demais satélites. O resultado €
apresentado na Figura 5-8, em um grafico tridimensional (atencéo: as escalas

nao sao as mesmas para os trés eixos).

Satélites 1,2e 3

— Sat1
Sat2
——e— Sat3

X 107 Y X 107 X

Figura 5-8:  Posigao dos satélites 1,2 e 3 com ruido gaussiano (c, = 10m)

De forma semelhante foi realizado com as velocidades.

5.2 Estimativa do ponto inicial

Situagdo considerada: os primeiros 25 dos 100 pontos simulados séao

considerados medidas. Os demais sao considerados parte do futuro.

Os satélites estdo em um mesmo plano orbital com 6érbita de raio 15500 km. A
separacao entre eles é de 0,01 graus. O erro de medida de posicao inicial
considerado é de £1000 m; o erro de medida de velocidade inicial € de £100

m/s.
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A matriz de covariancia inicial € dada por:

ol 0 0 0 0 0] _106 0o 0 0 0 0 _
0 of 0 0 0 0 0 106 0 0 0 0
. 0 0 ¢ 0 0 0 0 0 10° 0 0 0
o= 0 0 0 o 0 0 Lo 0 0 10* 0 o
0 0 0 0 o2 0 0 0 0 0 10 0

o 0 0 0 o o2 o 0 0 0 o0 10

5.3 Comparacao dos modelos dinamicos

Foram realizados alguns testes para avaliar o comportamento dos modelos

dindmicos, sem ruido, apenas para avaliar o erro inserido pelos modelos.
Teste 1: Verificar sensibilidade a distancia de separacéo (equacao de Hill)

Utilizou-se a configuracdo apresentada na Figura 5-9, com apenas dois

satélites, variando-se a distancia entre eles.

T

s |

—©
S2
‘>AQ ’
Heﬁa |
S1 ‘
N I
|

Figura 5-9:  Configuracao do teste de sensibilidade a distancia

R

|
T
|
W
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Tabela 5.1: Valores iniciais para o teste1

a e i Q ® f

Satélite 1 | 15500Km 0 0 0 0 0

caso 1 | Satélite 2 | 15500Km 0 0 0.01° 0 0
caso 2 | Satélite 2 | 15500Km 0 0 0.001° 0 0
caso 3 | Satélite 2 | 15500Km 0 0 0.0001° 0 0

Para a propagacao usando o modelo dinamico de Hill, obteve-se o resultado
apresentado pela Figura 5-10. Foi utilizada a funcéo calcula_erro_cw.m:

Erros de posi¢do - CW

£

10

B
®
2
%10
@
[&]
C
‘-SE
(2]
S 10°
(0]
©
o
w
0.01 graus
7 - b 0.001 graus 7
I S S 0.0001 graus ]
B N S N T S S S
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Tempo(s) % 10

Figura 5-10: Sensibilidade das equac6es C-W a distancia relativa.

Esse grafico apresenta a diferenga entre a distancia relativa entre os dois
satélites: (1) obtida com o programa simorb.m que, para o objetivo desse teste
€ considerado a “trajetéria real” e (2) obtida com a propagacdo usando o
modelo de Hill.

Esse resultado é uma repeticao intencional do que é apresentado por (KUGA &

OLIVEIRA, 2005). Foram usados os mesmos valores da referéncia para

93



podermos comparar o resultado. E um resultado importante que mostra a alta

sensibilidade das equacdes a distancia de separacao entre os satélites.

As distancias relativas entre os satélites sdo 2700m, 270m, 27m,
correspondendo a 0.01°, 0.001° e 0.0001° , respectivamente. Ao calcularmos o
mesmo resultado, normalizando pela distancias relativas, obtemos o resultado
da Figura 5-11.

Erros de posigdo normalizados - CW

0.001 graus
0.0001 graus |~

Erro de distancia relativa(m)

o
T
|
|
- [
N Lo L Ll __Ll___1l___1___]

T
N |
N
X, |
|
|

D i i st al

o
o
N
o
n

Figura 5-11: Curvas normalizadas pela distancia relativa

Podemos observar que as curvas se superpdem e que o erro cometido ao
utilizar as equacdes de Hill €, na maior parte do tempo, superior a distancia

entre os satélites, chegando a ser oito vezes o seu valor.

Observando apenas o inicio do grafico anterior, tomando os dez primeiros
pontos, que correspondem a um décimo da érbita, temos o grafico da Figura
5-12.
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Erros de posi¢éo normalizados - CW

1.4 T T T T T T T T
I I I I I I I I
I I I I I I I I
I I I I I I I I
I I I I I I I I
1.2F--- - e 4 - —— - |- — — — — |- — — — — - — — — — [
I I I I I I I
I I I I I I
I I I I I I I
I I I I I I I
E Tr-—-- TV T 1T T T SRy
© | | | | | al |
= I I I I I I I
© | | | | | | |
Lo e R
© | I I I I
Q I | I I I
< I 41 I I I
Goe
8 | | P | | | |
S l l | l l l l
g I I I I I I I
e A e i S A
I I I I I I I I
I » I I I I . .
0ol - [ R | |+ 0.01graus
. | | | | ! 0.001 graus
| | | | | ! 0.0001 graus
O 1 1 1 1 1 1 1 1
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800

Tempo(s)

Figura 5-12: Curvas normalizadas (um décimo da 6rbita)

Se considerarmos razoavel um erro maximo de 10% da distancia entre os
satélites, esse valor ja tera sido atingido nos primeiros 200 s, 0 que equivale a
cerca de 1% do periodo (19204 s).

Para podermos, entdo, usar esse método de propagacao para o calculo de
probabilidade de colisdo nessa configuracao de satélites em formacao, teremos
de ter uma nova medida de posigcao e velocidade a cada 200 s. Ao normalizar
as curvas, observamos que variar a distancia entre os satélites nao ira alterar

iSSO.

Se alterarmos a ecentricidade para 0.01, teremos a Figura 5-13 e a Figura 5-14
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Figura 5-13: Curvas normalizadas pela distancia relativa (e

Erros de posigado normalizados - CW
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Figura 5-14: Curvas normalizadas (um décimo da 6rbita; e

N&o ha diferenca perceptivel.
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Teste 2: Verificar sensibilidade a distancia de separagédo (ROEM)

O método ROEM pode ser utilizado com graus de simplificacdo diferentes,
apresentados pelas equacdes 4.30, 4.31 e 4.33, sendo a primeira a mais
complexa e mais geral e a ultima a mais simples, mas com maior numero de

restricdes. Por enquanto, utilizaremos a mais simples.

Para a propagagdo usando o modelo dindmico ROEM, obtiveram-se os
seguintes resultados usando a fung¢ao calcula_erro_roem.m:

O gréfico de posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 & apresentado na
Figura 5-15.

Posicao relativa - ROEM
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Figura 5-15: Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 pelo algoritmo ROEM
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Erros de posigéo - ROEM
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Podemos observar que os erros sdo constantes, o que seria de se esperar, ja
que o calculo depende da anomalia verdadeira do primeiro satélite, que, no
caso de orbitas circulares, se confunde com a anomalia média. Além disso, os
erros de posicao relativa sdo muito menores que os do método de Hill. Em
terceiro lugar, observando a Figura 5-17, observamos que, reduzir a distancia
entre os satélites faz com que a aproximacao torne-se melhor, pois, mesmo
normalizado, o erro diminui. Isso ndo ocorre com as equagdes de Hill, cujo erro

normalizado cresce com a distancia relativa.

Teste 3: Sensibilidade a ecentricidade

Alterando a ecentricidade de ambos os satélites para 0.01, obtivemos o

resultado da Figura 5-18, Figura 5-19 e Figura 5-20
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Figura 5-18: Posicao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e = 0,01)

Apesar da grande diferenca entre as figuras Figura 5-17 e Figura 5-20,
observamos que a diferenca entre a Figura 5-15 e a Figura 5-18 é
imperceptivel, devido ao fato de os erros normalizados serem pequenos.
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Erros de posigéo - ROEM
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Figura 5-21: Posigao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e
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Figura 5-22: Erros ROEM normalizados pela distancia relativa (e
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Posigéao relativa - ROEM
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Observamos que o erro introduzido pela ecentricidade independe da distancia.
entre os satélites. Ainda assim, para ecentricidades pequenas, o erro

normalizado € pequeno.

Verificaremos o resultado se os satélites tiverem ecentricidades diferentes. O
satélite principal tera ecentricidade zero; os demais terdo ecentricidade 0.01,
0.02 e 0.03. Os afastamentos foram colocados bem pequenos (0,001 rad,
0.002 rad e 0.003 rad, respectivamente) para que o erro advindo do
afastamento seja desprezivel.
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Figura 5-25: Posicéao relativa entre o satélite 1 e o satélite 2 (e; = 0; e, = 0,01)

Colocando em um gréfico x-y, temos a figura Figura 5-26. A origem coincide
com a posicao do satélite 1.
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Erros de posigéo normalizados - ROEM
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Figura 5-26: Posicdo relativa entre o satélite 1 e os demais (e4

0,02; e4 = 0,03) pelo método ROEM
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Figura 5-27: Erros ROEM normalizados (e

Colocando ecentricidades de ordem de grandeza diferente para os satélites

seguidores, obtemos a Figura 5-28 e a Figura 5-29.
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Figura 5-28: Posigao relativa entre o satélite 1 e os demais (e;

,1;e4=0,01) pelo método ROEM
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oximo a

7

7

Observa-se que, mesmo para ecentricidades maiores
seu maximo permanecendo pr
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Se o satélite principal tiver ecentricidade diferente de zero, teremos a Figura

5-30 e a Figura 5-31.
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Os satélites com maior diferenca de ecentricidade apresentam maiores erros. A
deformacao observada na curva de ecentricidade 0.01 ndo é relevante. Como

0S erros sdo menores, pequenas oscilagdes sdo mais visiveis nessa curva.

5.4 Estimativa do ultimo ponto medido

Considerando os pontos simulados com ruido como as ultimas medidas,

fazemos a estimativa do ultimo ponto por filtragem de Kalman.

5.4.1 Filtragem utilizando Kalman linearizado

Foi utilizada o programa kalman_sat_linearizado.m

x 10" Filtro Linear de Kalman
2.4025 \ T \ \ 1
| | | +  verdadeira
2.4025F - - - - - - IO Ao Lo * estimada
| | | .
| | | medida
54025 | | | referencia
AV T 7 T - T - | == - =7 -
l l l l
| | | |
24025~~~ i R e e
| [ | |
—~ oh 0e®® -....O...?... .o
52402:\w\\\m\AlA.Hf‘\’\o?.\:?\.\ T\.\\\\TH\\\\\\\}\\H’T\\\.\.
o 2.4025 -t el L
6 o | | | I
o o | | | |
®e0 | | | |
X R B R TR AR
l l l l
| | | |
2.4025F - - - - - - S oo Foooo o ik
| | | |
| | | |
24025 ——————q-—————q——————— [
l l l l
| | | |
2.4025 . ‘ . .
0 2 4 6 8 10

tempo (sec)
Figura 5-32: Residuos da filtragem por Kalman linearizado.

5.4.2 Filtragem utilizando Kalman estendido

Foi utilizada o programa kalman_estendido.m
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x 10" Filtro Estendido de Kalman
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Figura 5-33: Residuos da filtragem por Kalman extendido.
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6 EXTENSAO PARA O CASO AERONAUTICO

Um dos objetivos desse trabalho é explorar a aplicabilidade das idéias

estudadas ao contexto aeronautico. Primeiramente, é bom observar que ha

grandes diferencas entre o contexto espacial e o contexto aeronautico, entre os

quais as seguintes:

a)

O movimento de um satélite é regido predominantemente pela forca
central, enquanto que o movimento de um avido ocorre sob continua

propulsdo de um objeto imerso em um fluido.

Para um satélite o arrasto &, usualmente, muito pequeno, sendo
considerado apenas uma perturbacdo; para o avidao, no entanto, o

arrasto é uma das principais forgas.

O satélite normalmente se move sem interferéncia humana, tendo as
perturbacées como componentes aleatérias de sua dindmica; o aviao
normalmente se move sob comando do piloto ou de um computador
de bordo, sendo imprevisivel a sua movimentagdo instantanea. O
piloto, a cada instante, pode mudar direcdo e velocidade do
movimento. Além disso, esta sujeito a interferéncia de ventos, nuvens

e outros fendbmenos atmosféricos.

A duracdo do movimento de um satélite € de varios anos; enquanto a

do movimento de um avido é de algumas horas.

O satélite mantém-se em sua 6rbita. O piloto, apesar de normalmente
seguir a altitude de seu plano de vbo, pode alterar a altitude de véo,

especialmente se houver alteracées climaticas.
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Nao obstante, ha algumas semelhancgas que podem ser exploradas:

a) O satélite segue uma trajetéria bem definida; e, em condicdes

normais, um aviao comercial segue uma rota bem definida.

b) A velocidade de um satélite é estavel, apesar de pequenas
perturbagdes. A velocidade média esperada de cada modelo de avido

comercial é previsivel para cada fase de voo.

c) Em ambos os casos, pode-se estimar a posicdo para cada nova

posicado medida.

Sendo assim, tanto no contexto espacial quanto no contexto aeronautico,
temos veiculos deslocando-se em trajetérias conhecidas com certo grau de
incerteza. Deseja-se predizer trajetérias durante um periodo futuro para todos
os veiculos em questao e calcular se ha risco de grande proximidade entre eles

que possa ocasionar risco de colisdo acima do aceitavel.

6.1 Limites do Espaco Aéreo

Uma rota aérea é definida como a projecdo sobre a superficie terrestre da
trajetéria de uma aeronave cuja direcdo, em qualquer ponto, € expressa
geralmente em graus a partir do Norte (verdadeiro ou magnético). A rota ATS &
a rota especificada, de acordo com a necessidade, para proporcionar servicos
de trafego aéreo (COMAER, 2006).

Os limites das rotas no espaco aéreo brasileiro sdo definidos pelo Comando da
Aeronautica. A Figura 6-1 mostra a disposicao atual das rotas brasileiras
(DCEA, 2008), em vigor a partir de 13 de marco de 2008.

110



Figura 6-1:  Disposigao atual das rotas ATS brasileiras.
Fonte: DCEA (2008)

As rotas sao percursos definidos em cartas de rota (ERC) com direcdo, ou
rumo, expressa em graus, de 000° a 360° a partir do Norte (verdadeiro ou

magnético), no sentido do movimento dos ponteiros do relégio.

O espaco em torno da rota por onde o avido pode trafegar é chamado de
aerovia. As aerovias sao divididas em dois grupos: um superior e outro inferior:
No Brasil, as aerovias inferiores ocupam até a altitude de 24.500 pés (Flight

Level 245), inclusive; e as aerovias superiores estdo acima dessa altitude.

Seguem abaixo as regras para as aerovias brasileiras dada por (COMAER,
2006):

AEROVIAS SUPERIORES
a) limite vertical superior — ilimitado;
b) limite vertical inferior — FLL.245 exclusive; e

¢) limites laterais — 80km (43NM) de largura, estreitando-se a partir de
400km (216NM), antes de um auxilio a navegacdo, atingindo sobre
este a largura de 40km (21,5NM).
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NOTA: As aerovias superiores entre dois auxilios & navegacao,
distantes entre si até 200km (108NM), terdo a largura de 40km
(21,5NM) em toda a sua extensao.

AEROVIAS INFERIORES

a) limite vertical superior — FL.245 inclusive;

b) limite vertical inferior — 150m (500 pés) abaixo do FL minimo
indicado nas ERC; e

¢) limites laterais — 30km(16NM) de largura, estreitando-se a partir de
100km (54NM) antes de um auxilio a navegacdo, atingindo sobre este
a largura de 15km (8NM).

NOTA: As aerovias inferiores entre dois auxilios a navegacio,
distantes entre si até 100km (54NM), terdo a largura de 20km (11NM)
em toda a sua extensao.

Aeronaves que voam por instrumentos (IFR) utilizam os niveis com numeros

impares redondos (3.000, 5.000 etc) nos rumos entre zero (ou 360) e 179

graus magnéticos e niveis pares redondos (2.000, 4.000 etc) nos rumos entre

180 e 359 graus magnéticos. Um quadro sintético de segregacao de alturas e

direcdes é apresentado na Figura 6-2. A tabela de niveis de cruzeiro é

apresentada no Apéndice C.
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Fonte: FLIGHTSIM (2008)
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Algumas rotas, entao, sdo para aeronaves que se deslocam para leste e outras

para aeronaves que se deslocam para oeste

Véos IFR Véos VFR
\_ —~
FL 140 f’ FL 085 ;*‘:_b\
rl.m \ -ik;ﬁ FL 0TS Y o \
LA FF' i oo I PLogs i
/ n.m / FL 055 \ s
[ = TR
FL 030 M:‘L / i‘n;_f."?'? FL 036 |

Figura 6-3:  Segregacao de rotas de acordo com o tipo e a diregao véo
Fonte: TROPICAL (2007)

6.2 Perfil de voo

Uma aeronave comercial deve seguir rotas ATS e perfis de vdo especificados.

Um perfil de véo é o comportamento planejado de alturas e velocidades do
aeronave (referéncia) durante as fases de véo (Figura 6-4). Depende do tipo de

aeronave e da distancia entre os aeroportos.

Cruzeiro
Subida (em rota)

- Aproximacao dir
em cruzeiro proximacdo direta

>

\
~ T ONTZ . . ~

Niveis Aproximagéo
de cruzeiro  por niveis

Aterrissagem

Pré-voo

Decolagem

Figura 6-4:  Fases tipicas de vbo comercial.
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Diferentemente do caso espacial, no cenario aeronautico é necessario prever
colisbes entre objetos que, em geral, obedecem a regras de segregacéao
impostas por regulamentos.

A Figura 6-5 apresenta uma estatistica obtida na internet, segundo a qual o
percentual de acidentes por colisdes em véo é da ordem de 1,5%, um dos
menores do grafico. Dada essa estatistica, por que gastar energia atacando um
dos menores problemas e ndo atacando aqueles que representam as maiores
estatisticas?

Aviacédo Geral - Acidentes por Tipo de Ocorréncia
1998 a 2007
m Falha de mofor em vdo
@ Perda de controle em vio
30,0 - 274 B CFIT
' m Colisdo em voo com obstaculo
m Oufros tipos
25,0 -

@ Perda de controle no solo
2 m Ihdeterminado
£ 20,0 - o Colisdo com obstaculo no sok
£ m Pouso
E B Falha de Sklemalcomponents
r‘i 15,0 5 O Por fendmeno meteoroldgico em vio
z m Colisdo de aeronaves emvdo
;_=': 10,0 m Perda de componente em vo
] m Por desorientacdo espacial
L]
* 50

15 12 1.2
0,0
Tipo de Ocorréncia

Figura 6-5:  Estatisticas de acidentes aéreos por tipo de ocorréncia.
Fonte: CENIPA (2007)

Em primeiro lugar porque séo vidas que estdo em jogo. Dificilmente alguém

sairia vivo de um acidente em que duas aeronaves colidissem.
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Em segundo lugar, devido ao crescimento do numero de aeronaves, esse
problema tende a se agravar, especialmente em situagcdes de pouso e

decolagem, quando a distancia entre as aeronaves é menor.

Vale ainda comentar que uma situacdo de subida em cruzeiro ou descida em
cruzeiro em uma area nao coberta pelos sistemas de comunicacao do Controle
de Trafego Aéreo (ATC) pode levar uma aeronave a cruzar a rota de uma outra
aeronave, sem que seja alertada sobre o risco de colisao.

6.3 Aplicabilidade das idéias de calculo de probabilidade de colisao

Considerando a argumentacao anterior, duas situacées poderiam abordadas
para a utilizacao das idéias abordadas por esse trabalho:

a) Aeronave em situacao de aproximacgao ou decolagem.

Nessa situacdo, o controlador de véo pode ter sinais de varias aeronaves
simultaneamente na tela (Figura 6-6), com seus identificadores, altitudes e
velocidades. A seguranca das aeronaves reside, nesse momento, no correto

seguimento dos procedimentos e no treinamento do operador.

Uma melhoria ao sistema seria acrescentar um comportamento automatico que
prediga simultaneamente a trajetoria das aeronaves alguns segundos a frente,
calculando a distancia entre elas e detectando riscos de colisdo. Ha o risco de
0 excesso de automatismo atrapalhar o operador. No entanto, poder-se-ia optar
por uma filosofia de minima intrusdo com o acréscimo de alguma simbologia
que alertasse o0 operador para o risco de colisdo, como, por exemplo, sobrepor
na tela, a trajetéria de colisdo em um tracejado ou cor diferentes, ou piscante.
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Figura 6-6:  Exemplo de tela de radar de controle de v6o
Fonte: NASA Air Traffic Control (2007)

b) Aeronave em situacdo de subida em cruzeiro em area ndo atendida
por ATC.

O plano de v6o do piloto € inserido no sistema ATC antes do inicio do véo. O
plano de vb6o ja indicaria se a aeronave iria ou ndo passar por regiao nao
atendida por ATC. Uma melhoria poderia ser acrescida ao sistema ATC para
que, durante o vbo, fosse predito: 1) quando a aeronave entraria nessa regiao;
2) quanto tempo permaneceria nela; e 3) durante o tempo em que a aeronave
estivesse na regido sem comunicag¢do, se outra aeronave estaria na mesma
regiao, em outra rota.

Isso permitiria ao controlador recomendar aos pilotos de ambas as aeronaves
que evitassem subida ou descida em cruzeiro durante a permanéncia naquela
regiao.

Uma das idéias que € diretamente aplicavel ao contexto aeronautico é
determinar uma sequUéncia de filtros que pudesse reduzir o escopo de

comparagdes entre rotas de aeronaves, tais como:
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Ao calcular a probabilidade de colisbes para uma determinada aeronave,

descartar:

a) Aeronaves em rotas que ndo cruzem a sua rota;

b) Aeronaves que estejam em rota de afastamento.

Dist
o A > Tyoo
c) Aeronaves a uma distancia tal que "1+ "2

d) Aeronaves que trafeguem nas aerovias superiores, quando a

aeronave em questao trafega nas aerovias inferiores; e vice-versa.

A implantacao dessas idéias para prevencao de colisdes exigiria a evolugao do
sistema ATC, requerendo a integracdao ao sistema de bases de dados
geograficos que contivessem a delimitagcdo de todas as areas nao atendidas

pelo sistema.

O desenvolvimento de uma investigacdo mais profunda nesse tema & um

amplo espaco para trabalhos futuros.
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7 CONCLUSOES E COMENTARIOS

7.1 Conclusoes

O modelo de Hill ndo é adequado para predicdo de trajetéria futura, nao
corrigida por amostras freqlientes, como foi visto no Teste 1. Podemos usa-lo
para calcular o movimento relativo desde que a trajetéria seja filtrada, usando
uma trajetéria de referéncia calculada pelo algoritmo de Goodyear ou de
Shepperd.

Mesmo as equacdes mais simplificadas do método ROEM produziram um erro
maximo normalizado bem inferior ao obtido com as equacdes de Hill para a

maior parte da érbita.

No entanto, o erro inicial do método de Hill verificou-se menor que o erro da
equacao mais simplificada do método ROEM. Por exemplo, para o caso de
termos satélites espacados de 0.01 graus, todos com ecentricidade 0.01,
conforme apresentado na Figura 5-20, o erro minimo do método ROEM foi
superior a 10, enquanto, como podemos ver na Figura 5-14, para tempos

menores que 600s, o erro do modelo de Hill € menor que 10

O resultado da filtragem obtida usando Kalman linearizado converge de forma
a reduzir o erro na estimativa das medidas a serem utilizadas para a
propagacdo. Comparando com a filtragem que utilizou Kalman estendido,
observa-se que a Ultima tem resultado superior, a custa de um custo

computacional maior.

No entanto, apesar de o custo computacional do algoritmo de filtragem pelo
método de Kalman estendido ser maior, 0 numero de iteracdes do algoritmo é
limitado, o que permite prever o tempo maximo de execucdo. Sendo assim,

deve-se considerar a hip6tese de utiliza-lo, mesmo em aplicagcdes de tempo
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real, desde que o poder computacional disponivel seja suficiente para

contrabalangar a carga maior de processamento.
7.2 Comentarios

Os comentarios a seguir ndo sao idéias originais, nem sao conclusdées do
trabalho. S&o um extrato de alguns pontos observados na literatura aos quais
foi dada importancia no desenvolvimento do trabalho e para os quais
desejamos chamar a atencao.

Em primeiro lugar, vale observar que a utilizacdo de modelos linearizados
como os utilizados nesse trabalho ndo é adequada para célculo de
probabilidade de colisdo em manobras de configuragdo ou reconfiguracdo dada
a natureza nao linear de tais manobras. Sendo assim, as idéias desenvolvidas
aqui sdo adequadas apenas para a situacao de satélites em condicées normais

de operacao.

A idéia de uma pré-selecao para descartar rapidamente colisdes improvaveis é
importante quando a avaliagdo de probabilidade de colisdo se da em condicoes
reais, em que é necessario avaliar probabilidade de colisdo de satélites com os
grande numero de detritos catalogados e continuamente vigiados. Segundo
(VALLADO & MCCLAIN, 2007 , p. 255), o US Space Surveillance Network
(SSN), pertencente ao NAVSPACECOM ja acompanhava quase 10.000
objetos no ano 2000.

E importante chamar atencdo para a necessidade de se ter a melhor precisdo
possivel nos dados coletados, devido a alta sensibilidade da probabilidade de
colisdo ao aumento de variancia. Pequenos aumentos na covariancia causam

grandes aumentos na probabilidade de colisdo.

Finalmente, a diluicdo da probabilidade quando a propagac¢ao das covariancias
torna-se muito grandes € um detalhe importante que deve ser levado em conta.

Quando a covariancia aumenta a ponto de fazer a probabilidade de colisao
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chegar ao maximo e, aumentos posteriores fazem-na cair, deve-se tomar muito
cuidado. Baixas probabilidades causadas por altos valores de covariancia
podem induzir a falsa sensacédo de seguranca, levando a conclusdo errada de
que nao ha risco de colisdo, quando o que se tem, na realidade, é baixa
precisdo nos dados. Nessa situacado, o valor de probabilidade a ser usada

deveria ser o valor maximo.

7.3 Trabalhos Futuros

Apesar de ndo terem sido utilizados nesse trabalho, os cenarios propostos por
(CARPENTER, 2003) parecem adequados para teste de ambientes de
simulacédo de dinamica de formacédo de satélites. As idéias desenvolvidas por
este trabalho poderiam ser utilizadas como ferramenta de medida dentro um
sistema de simulacdo, o que seria uma possibilidade interessante de
desenvolvimento futuro. Dessa forma, ao se projetar uma formagéo, e [ptimi-la
no simulador, poderiam ser avaliadas condicdes em que houvesse risco de
colisdo. Isso permitiria que o projetista da formacao pudesse escolher melhores

condigdes iniciais.

Outro interessante desenvolvimento futuro seria a sofisticacdo dos modelos,

utilizados, com inclusao de perturbacdes, em especial J2.
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AFSPACECOM

NAVSPACECOM

GLOSSARIO

(ou AFSPC) é o comando da Forca Aérea Estadunidense que
€ um dos componentes do USSPACECOM.

AFSPC opera o Air Force Satellite Control Network (AFSCN)
ao redor do mundo para constantemente monitorar a operagao
dos satélites em o6rbita.

AFSPC acompanha e cataloga mais de 8000 objetos artificiais
em Orbita da Terra. Esses objetos vao desde detritos do
tamanho de uma bola de beisebol até grandes satélites. O
AFSPC procura garantir que o Space Shuttle tenha caminho
livre quando estiver orbitando a Terra.

Fonte: http://www.fas.org/spp/military/program/nssrm/initiatives/arspacec.htm
Data: 01/09/2008

€ 0 comando da Marinha estadunidense que é um dos
componentes do USSPACECOM.

Suas responsabilidades incluem operar sistems espaciais que

lhe sao atribuidos para prover vigilancia e capacidade de
alerta, assim como prover telemetria de espaconaves e
suporte de engenharia espacial.

Adicionalmente, o NAVSPACECOM coordena um centro de
comando 24 horas por dia para funcionar como o centro de
controle espacial alternativo (“Alternate Space Control Center -
ASCC) para o centro principal do USSPACECOM, localizado
em Cheyenne Mountain Air Force Base, Colorado.

As missbdes do ASCC incluem a direcdo operacional da SSN
(Space Surveillance Network) em todo o mundo para a
CINCSPACE.

A ASCC também detecta, acompanha, identifica e cataloga
todos 0s objetos artificiais no espaco e prové efemérides

destes objetos par cerca de 1000 clientes. Também monitora o
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Rota ATS

USARSPACE

USSPACECOM

ambiente espacial e informa aos proprietarios e operadores
nos Estados Unidos e a sistemas espaciais aliados sobre
riscos potenciais a seus patrimbénios (satélites) através de
canais de comunicagcdo continuos com o0s centros de
operacao.

Fonte: http://www.fas.org/spp/military/program/nssrm/initiatives/navspace.htm
Data: 01/09/2008

Aerovia. Rota controlada por Sistema de Trafego Aéreo (Air

Traffic System).
€ o comando do Exército Estadunidense que € um dos
componentes do USSPACECOM.

Fonte: http://www.globalsecurity.org/space/library/report/1999/nssrm/initiatives/

usarspac.htm
Data: 01/09/2008

€ um departamento unificado do Departamento de Defesa

(DoD) estadunidense que coordena o trabalho de trés outros
departamentos: AFSPACECOM (AFSPC), NAVSPACECOM e
USARSPACE

E responsavel por conduzir todas as operagdes integradas de
operacdes espaciais, incluindo controle do espaco e de alerta
a ataques. E responsavel pela direcdo de atividades de
suporte espaciais e pelo uso do recursos (patriménio)
espaciais para aumentar a efetividade da forca de outros
comandos militares.

O quartel general do USSPACECOM fica em Peterson AFB,
Colorado Springs, CO. O comando opera o Space Defense
Operations Center (SPADOC), o Space Surveillance Center
(SSC), o Missile Warning Center (MWC), e o Joint Space
Intelligence Center (JSIC)

Ele também dirige operacées de suporte espacial para
sistemas espaciais que |he sdo atribuidos, incluindo os
seguintes: Defense Support Program (DSP), Defense Satellite
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Communications System (DSCS), Global Positioning System
(GPS), Transit Maritime Navigation System (TRANSIT), Fleet
Satellite Communications (FLTSATCOM), Air Force Satellite
Communications (AFSATCOM) System payloads, e o Defense
Meteorological Satellite Program (DMSP).

Fonte: http://www.fas.org/spp/military/program/nssrm/initiatives/usspace.htm
Data: 01/09/2008
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APENDICE A - CENARIOS PROPOSTOS POR CARPENTER

(CARPENTER, 2003) propde os seguintes cenarios a serem utilizados como
padrdo na comparagdo entre algoritmos e tecnologias quando sédo aplicados

em missoes envolvendo formacao de satélites. Sao eles:

a) Primeiro cenario: LEO (“Low Earth Orbit”)

O cenario consiste de uma trajetéria de referéncia aproximadamente circular,
que segue uma Orbita com sincronismo solar, com altitude nominal de 400 Km.
O seguinte conjunto de elementos orbitais médios apresentado pela Tabela A.1

é utilizado:

Tabela A.1: Elementos Orbitais Médios para o cenario LEO

Descricao Valor Unidade
. 5/out/2001
Epoca uTo
O0h:0m:0s
Semi-eixo maior a 6778 km
Ecentricidade e 1000E-3 -
inclinagéo [ 97,03 deg
Ascencao reta do
Q 13,71 deg
nodo ascendente
Argumento do
_ ® 0 deg
perigeu
Anomalia verdadeira f 0 deg

Nesse cenario ha 6 satélites, estabilizados nos 3 eixos. Nenhum deles esta
sobre a trajetéria de referéncia. Trés deles estdo igualmente espagados em
uma de duas formacdes de projecao circular de 500 m de diametro, inclinadas
em oposicao.
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Em suma, quando as trajetérias sdo projetadas no plano da érbita de referéncia
(“along-track / cross track”), as trajetérias do movimento relativo em torno da
referéncia sdo circulos na aproximagdo de movimento relativo linearizado
(Equacdes de Hills). Esse movimento relativo pode ser obtido através de uma
combinacdo de diferencas nos elementos orbitais a partir da trajetéria de
referéncia. Essas diferencas nos elementos orbitais sdo dependentes do
didmetro da formacao e da fase do satélite dentro da formacao. (SABOL et al,
2001, citado por CARPENTER, 2003) derivou as relagdes para inicializar
formacées com projecdo circular e observou que 0S semi-eixos maiores
deveriam ser idénticos para que as formacbes sejam estaveis em movimento

kepleriano.

A duracdo nominal da missao seria de 2 anos.

b) Segundo cenario: HEO (“Highly Elliptic Orbit”)

O cenario consiste de uma trajetéria de referéncia de 6rbita de 1,2 por 18 raios
da Terra, aproximadamente 5 graus acima do eixo da ecliptica, onde a linha
inicial de apsides é paralela a direcao do Sol e 0 apogeu esta em oposicao ao
Sol.

O conjunto de elementos orbitais médios apresentados pela Tabela A.2 é

utilizado:
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Tabela A.2: Elementos Orbitais Médios para o cenario HEO

Descricao Valor Unidade
Epoca 21/jun/2009 0h:0m:0s uTo
Referéncia Equador Terrestre,
MJ2000

a 61277 km

e 0.,875 -

i 18,5 deg

Q 0 deg

® 90 deg

f 0 deg

Nesse cenario ha 4 satélites estabilizados por rotacao (“spin”) que, no apogeu,
devem formar um tetraedro regular de 10km de aresta, com orientacao
arbitraria. A configuracdo de tetraedro ndo precisa ser mantida em qualquer
outro ponto da érbita. O movimento relativo desejado pode ser obtido através
de uma combinacgao de diferengas em um subconjunto de elementos orbitais a
partir da trajetéria de referéncia, com exceg¢do dos semi-eixos maiores, 0s

quais, assim como no caso LEO, devem ser idénticos.

A duracao nominal da misséo seria de dois anos.

c) Terceiro cenario: LP (“Libration Point”)

Nesse cenario, os satélites seguem uma oérbita de referéncia de Lissajous em
torno do ponto de libracao conhecido como “L2”, que é o ponto de libragdo co-

linear com o sistema Sol - Terra/Lua, com amplitude transversal (y-) de
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aproximadamente 300.000 km e amplitude normal (z-) igual ou menor que a

amplitude y.

Nesse cenario, ha 20 satélites estabilizados nos 3 eixos distribuidos de forma
arbitraria sobre uma superficie esférica de 250m de raio, cada um constituindo
uma sub-abertura para compor a abertura de um telescépio esparso. Uma
outro satélite fica localizado a 100km de distancia, no foco da linha de alvo, de

forma que toda a configuracéo forme um interferdbmetro de Fizeau.

A duracdo nominal da missao seria de 12 anos.
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APENDICE B - DESCRICAO DOS FILTROS PARA PRE-FILTRAGEM

A referéncia utilizada para esse tema é (ALARCON et al, 2002). Havendo
outras referéncias, sao indicadas de forma localizada.

Alguns filtros sdo descritos abaixo. Vale observar que eles sdo apresentados
em ordem crescente de complexidade, a qual seria a ordem ldgica de
utilizacdo, pois os pares de objetos descartados pelos primeiros filtros

acarretariam um custo computacional menor.

B.1 FILTRO DA DISTANCIA APOGEU-PERIGEU

Este filtro € um filtro classico que estabelece para dois satélites que, se a
distancia entre 0 maior perigeu e o menor apogeu for maior que uma tolerancia
definida, os dois satélites nunca se aproximardao e ndo ha necessidade de
testar a probabilidade de coliséo.

Assim, temos:

Figura B-1:  Filtro da distancia apogeu-perigeu
Fonte: VALLADO & MCCLAIN (2007, p. 911)
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No exemplo da Figura B-1, temos duas orbitas, uma com e = 0,2 e a =
8.637,459 km e a outra com e = 0,35 e a = 17.444,459 km. O apogeu da menor
orbita é de 10.364 km, enquanto o perigeu da orbita maior € de 11.339 km.
Para qualquer Dist < 975 km, esse par de satélites nunca chegara perto e nao

havera necessidade de calculos posteriores para determinagéo de colisao.

B.2 FILTROX,Y,Z

Chamemos de distancia critica ao raio em torno de um satélite que
corresponde ao menor risco de colisdo aceitavel. Qualquer distancia menor
acarretara um risco de colisdo inaceitavel. Chamemos de distancia de
seguranca (Ry,) a distancia tal que pode-se garantir que, na velocidade em que
estdo, os satélites ndo chegardo a distancia critica antes da proxima

amostragem.

/ volume \

Figura B-2:  Distancia de Seguranca (“threshold”)
Fonte: ALARCON et al.(2002)

Se dois satélites estiverem separados de mais de Ry, em qualquer direcao

coordenada, eles estardo a uma distancia maior que Ry, um do outro. Se r = (ry,
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ty, Iz) for a o vetor posi¢ao relativa de um par de objetos em qualquer instante

de amostragem, tem-se que seri> Ry, = r> Ry (parai=x,y, z).

Esse filtro ainda pode receber uma melhoria para poupar tempo computacional.
Se a distancia entre os satélites for muito grande, em alguns ciclos de teste
futuros, esse par de satélites pode ser “pulado” por um nimero de passos igual

—_ r— Ry,
9 N = mt(—Rm ) .

Para o calculo da distancia de seguranca, considera-se que a velocidade
relativa entre dois satélites ndo pode ultrapassar duas vezes a velocidade de
escape Vesc. Se 0 tempo decorrido entre dois passos de amostragem for At, a
distancia relativa maxima percorrida por um objeto em velocidade relativa igual

a Vegc Sera dada por desc = 2. Vesc. At.

Sendo assim, a diferenca entre a distancia critica e a distdncia de seguranca
nao precisa ser maior que desc. O conceito esta representado na Figura B-3.

-
- ~
~
- ~

b
’ Thr&shold‘\
, volume A}

Figura B-3:  Calculo da Distancia de Seguranca
Fonte: ALARCON et al.(2002)

A distancia de seguranca correspondente é dada por:
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1
Riy, = R + E dose = Rep + Vs At (72)

B.3 FILTRO R?

Este filtro descarta pares de objetos para os quais r? > R%y.

B.4 FILTRO DA DISTANCIA MiNIMA

Este filtro descarta objetos para os quais rPmin > R, onde efeitos da
aceleracao sao incluidos em R €, consequlentemente, ryin sera calculado com

a seguinte expressio:

; 2

2 2 — rel

'”mi“='”°('”°v z) (7.3)
re

onde o significado dos simbolos esta apresentado na Figura B-4.

Figura B-4:  Distancia minima desprezando aceleragao
Fonte: ALARCON et al.(2002)

B.5 FILTRO R? REFINADO

Um par de objetos pode estar mais proximo um do outro do que a distancia de
seguranca, mas ainda longe o suficiente para entrar na distancia critica durante
o tempo até o proximo passo de amostragem se a velocidade relativa real for

considerada.
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Este filtro é semelhante ao filtro R?, mas usa a velocidade real vap, em lugar de

2.Vesc € Racc em lugar de Ry Este filtro descarta objetos para os quais
2 2

7" > Rinfine  onde R fine ¢ dado por:

1 1
Rth, fine = Raee + E vappAr = Rgee + E

=
- Vyel
r

o el Ar

Vel

(7.4)

O conceito é apresentado pela Figura B-5.

*—l——-"

Figura B-5:  Filtro R® refinado
Fonte: ALARCON et al.(2002)
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APENDICE C - TABELA DE NiVEIS DE CRUZEIRO (COMAER, 2006)

RUMO MAGNETICO
DE 000° a 179° DE 180° a 359°
Voos IFR Véos VFR Voos IFR Voéos VFR
FL Altitude FL Altitude FL Altitude FL Altitude

m pés m pés m pés m pés
30 900 3000 35 1050 | 3500 20 600 2000
50 1500 | 5000 55 1700 | 5500 40 1200 4000 45 1350 | 4500
70 2150 | 7000 75 2300 | 7500 60 1850 6000 65 2000 | 6500
90 2750 | 9000 95 2900 | 9500 80 2450 8000 85 2600 | 8500
110 3350 | 11000 | 115 | 3500 | 11500 | 100 | 3050 10000 | 105 | 3200 | 10500
130 3950 | 13000 | 135 | 4100 | 13500 | 120 | 3650 12000 | 125 | 3800 | 12500
150 4550 | 15000 140 | 4250 14000 | 145 | 4400 | 14500
170 5200 | 17000 160 | 4900 16000
190 5800 | 19000 180 | 5500 18000
210 6400 | 21000 200 | 6100 20000
230 7000 | 23000 220 | 6700 22000
250 7600 | 25000 240 | 7300 24000
270 8250 | 27000 260 | 7900 26000
290 8850 | 29000 280 | 8550 28000
330 10050 | 33000 310 | 9450 31000
370 11300 | 37000 350 | 10650 | 35000
410 12500 | 41000 390 | 11900 | 39000
450 13700 | 45000 430 | 13100 | 43000
490 14950 | 49000 470 | 14350 | 47000
etc. etc. etc. 510 | 15550 | 51000

etc. etc. etc.
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APENDICE D- GRAFICOS DE ANALISE DE MAXIMA PROBABILIDADE
Os gréficos abaixo foram obtidos por (ALFANO 2003) e representam curvas de

maxima probabilidade de colisdo para casos de relacdo de aspecto dos
desvios-padrao da matriz de covariancia 1, 3, 5, 10 e 100.
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APENDICE E- CODIGO FONTE DOS PROGRAMAS UTILIZADOS

No presente trabalho, foi utilizado o ambiente de modelagem e simulacao

MATLAB® versao 6.5. Foram desenvolvidos programas na linguagem de

scripts propria da ferramenta.

Foi feito o reuso de alguns programas de computador ja pré-existentes. Alguns

deles foram adaptados de FORTRAN para MATLAB. Outros programas foram

obtidos a partir de alteragcbes de programas existentes; e outros foram

desenvolvidos. As autorias de cada cédigo estao identificadas no cabecalho de

cada unidade de programa abaixo apresentadas.

Os seguintes programas foram utilizados:

Tres_satelites.m

simorb.m
sim_ruido.m

bfm.m
bfdotm.m

bfpv.m

CW_prop.m
CW_prop6.m

kestv.m

calcula_erro_cw.m
calcula_erro_roem.m

calc_mte.m

matriz_deriv_parc.m

kalman_sat_linearizado.m

Programa para simular as trajetérias dos trés satélites
propostos como cenario de testes.

Funcgéao para simular a érbita de 1 satélite.

Programa para adicionar ruido branco gaussiano as
trajetorias.

Funcao para calcular a matriz de rotagao fixa no corpo.
Funcao para calcular a derivada da Matriz de rotagéo fixa
no corpo.

Funcao para transportar a posigao e a velocidade relativas
entre o satélite 1 e o satélite 2 para o sistema de
coordenadas néo inerciais do satélite 1.

Funcgéo para propagar a matriz de transicao de estado das
equacodes de Hill. Versao para propagagao no plano.
Funcéo para propagar a matriz de transi¢cao de estado das
equacoes de Hill. Versao para propagacao no espaco.

Funcao para transformar os Elementos Keplerianos nos
correspondentes vetores de estado no mesmo sistema de

referéncia

Programa para calcular o erro de distancia das equagodes
de Hill.

Programa para calcular o erro de distancia para o modelo
ROEM.

Fungé@o para calcular a matriz de transicdo de estados
para orbitas keplerianas em torno da Terra, a partir de x0,
propagado por um tempo dt.

Calcula a matriz de derivadas parciais, a qual é usada
para ober a matriz de transigcdo de estado de erro (para
propagagéao da covariancia)

Programa para estimativa de posic¢éo, velocidade e matriz
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de covariancia por filtragem linearizada de Kalman.
kalman_sat_estendido.m  Programa para estimativa de posi¢édo, velocidade e matriz
de covariancia por filtragem estendida de Kalman.

E.1 TRES_SATELITES.M

o°

Arquivo: Tres_satelites.m

o\

Programa para simular as trajetdrias de trés satélites

o\

o°

Autor original: Hélio K. Kuga (em FORTRAN)
Autor: Alvaro de A. Arraes (Adaptacédo para MATLAB e modificagdes)

o o

o\

Elementos orbitais (EL) dos 3 satélites:

o°

ELl --> Primeiro satélite (satélite principal)

o°

EL2 --> Segundo satélite

o\

EL3 —--> Terceiro satélite

o\

onde:

o°

EL1 - Vetor contendo contendo os elementos orbitais do primeiro satélite:

% EL1(l) - Semi-eixo maior da oérbita (em metros)

% EL1(2) - Ecentricidade

% EL1(3) - Inclinagdo (em radianos)

% EL1(4) - Ascencao reta do ndé ascendente (em radianos)
% EL1(5) - Argumento do perigeu (em radianos)

% EL1(6) - Anomalia média (em radianos)

o\

(analogamente para os outros satélites)

o°

% x — Elementos de estado (mesmo sistema de coordenadas)
% x1 —--> Primeiro satélite (satélite principal)
% x2 —--> Segundo satélite

% x3 —--> Terceiro satélite

% onde:

% x1(1l) - X do primeiro satélite

% x1(2) - Y do primeiro satélite

% x1(3) - Z do primeiro satélite

% x1(4) - Vx do primeiro satélite

% x1(5) - Vy do primeiro satélite

% x1(6) - Vz do primeiro satélite

% (analogamente para os outros satélites)

o°

o\

Rotinas chamadas:

% consta.m
% kestv.m
% bfpv.m

o\
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o

% Inici

consta;

format

% Inici
% Satél
EL1 = z

an = sq

per = P

% Veloc
w(l) =

o

% Separ
EL2 = E
EL3 = E
EL2 (4)

EL3 (4)

% Conve
% no me
x1 ke
x2 = ke
x3 = ke

% Serad
N_ITER
dt = pe
tempo =
x_satl
x_sat?2

x_sat3
3
>
% Erro
o
>

Dif_21
Dif_ 31

o°

s Erro

=O;

= an; % normal

alizar as constantes

long;
alizar cendrio
ite mestre
eros(6,1);
= 15500000; % Raio de 15500 km
= 0; % Ecentricidade 0 (mov. circular)
= 0; % Inclinacéo 0 (rad)
= 0; % Ascengdo reta do nd ascendente (rad)
= 0; % Argumento do perigeu (rad)
= 0; % Anomalia média (rad)
rt (GM/EL1(1)"3); % velocidade angular an = (G.M/R"3)
IV2 / an; % Periodo anomalistico = 2*pi/an
. ang. orbital
0; % Rad
% transv

acao entre sats
L1l;
L1;

= 0.001*RAD; % Separacao de um centésimo de grau em rel.

= 0.002*RAD; % Sep. de dois centésimos de grau em rel.

rter elementos keplerianos em vetores de estado

smo sistema de referéncia.
stv (ELL); $Satélite 1
stv(EL2); %Satélite 2
stv(EL3); %Satélite 3

simulado um periodo inteiro,
= 100; % Numero de iteracgdes
r/(N_ITER-1);
zeros (1,N_ITER);
= zeros(size(x1,1),N_ITER);
zeros (size(x1l,1),N_ITER) ;
= zeros(size(x1l,1),N_ITER);

em coordenadas terrestres

= zeros(size(x1l,1),N_ITER);
= zeros(size(x1,1),N_ITER);

em coordenadas do satélite 1
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% R21(1) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M)

% R21(2) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M)

$ R21(3) = ERRO NORMAL (CROSS) (M)

% R21(4) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M/S)

% R21(5) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M/S)
% R21(6) = ERRO NORMAL (CROSS) (M/S)

o\

(Idem para R31)
R21 = zeros(size(x1l,1),N_ITER); $%Inicializacéao
R31 = zeros(size(x1l,1),N_ITER);

o°

o

% Calcular os erros de posigdo e velocidade

o\

dos satélites 2 e 3 em relacgcdo ao satélite 1
Ref. e' o sat 1

o°

R21(:,1) = bfpv(xl,w,x2); % Erro em coordenadas do sat 1
R31(:,1) = bfpv(xl,w,x3);

t = 0; % Ponto inicial

x_satl(:,1) = x1;

x_sat2(:,1) = x2;

x_sat3(:,1) = x3;

for i=2:N_ITER

t =t + dt;

% Propagacgao
x1f = fgprov (x1, t)';
x2f = fgprov (x2, t)';
x3f = fgprov (x3, t)';

o
°

% Ref. e' o0 sat 1

o\

Calcular erro em relacdao ao sat 1 em coordenadas do sat 1
R21(:,1) = bfpv(xlf, w, x2f);

R31(:,1) = bfpv(xlf, w, x3f);

% Armazenar valores

tempo (1)=t;

x_satl(:,1i)=x1f;
i)=x2f;
)

i
x_sat3(:,1)=x3f;

x_sat2(:,

end;

o

% Calcular erro em relagdo ao sat 1 em coordenadas da Terra
Dif_21 = x_sat2 - x_satl;

Dif_21_r = (Dif_21(1,:).”2 + Dif_21(2,:).72).70.5;
Dif_31 = x_sat3 - x_satl;
Dif_31_r = (Dif_31(1,:).”2 + Dif_31(2,:).72).70.5;

o
©
o)

% Para desenhar os graficos, substituir false por true na prdéxima linha

desenhar = true;

152



o
©
o)

% Graficos

if desenhar

o\

Plotar graficos
_l_

o°

o°

Satélite 1: posicgao
x(t) y(t) z(t) vx(t) vy(t) vz(t)

o\

clf

plot (tempo,x_satl(l,:),tempo,x_satl(2,:),tempo,x_satl(3,:));
legend('x(t) "', 'y(t) ', "z(t)")

title('Satélite 1: posigéado');

pause

o
°

o°

_2_
Satélite 1: velocidade
vx(t) vy(t) vz (t)

o\

o\

clf

plot (tempo, x_satl(4,:),tempo,x_satl(5,:),tempo,x_satl(6,:));
legend('vx(t) ', 'vy(t)"','vz(t)")

title('Satélite 1: velocidade ');

pause
o
S
% -3-

% Satélite 1: Orbita

5 x(t) x y(t)

clft
plot(x_satl(1l,:),x_satl(2,:));
set (gca, 'DataAspectRatio’', [1 1 1], 'PlotBoxAspectRatio', [1 1 1])
title('Satélite 1: Orbita');
xlabel ('X")

ylabel ('Y")

axis square

grid

pause

o
°

$ —4-

o°

Satélites 1,2,3: posigao xy

clf

plot(x_satl(1,20:25),x_satl(2,20:25),'r-",x_sat2(1,20:25), ...
x_sat2(2,20:25),"'g.-",x_sat3(1,20:25),x_sat3(2,20:25), 'b-—-")

legend('satl', 'sat2', 'sat3")

title('Trajetdéria simulada (20 a 25)'")

xlabel ('X")

ylabel ('Y")

axis square

grid

153



pause;

o
°

% —5-

%Diferenga em posigédo X (coord terrestres)

clf

plot (tempo,Dif_21(1,:),'r-', tempo, Dif_31(1,:),'b-—=" );
title('Diferenca no eixo X')

legend('Xdif sat2-satl', 'Xdif sat3-satl')

xlabel('t")

ylabel ('Delta_x")

grid;

pause;

% —-6-

$Diferenca em posicao Y (coord terrestres)

clf

plot (tempo,Dif_21(2,:),'r-', tempo, Dif_31(2,:),'b—-" );

title('Diferenca no eixo Y')

legend('Ydif sat2-satl','Ydif sat3-satl')
xlabel('t")

ylabel ('Delta_y")

grid;

pause;

o
°

o\

,7,

$Diferenca em posicao Z (coord terrestres)

clft

plot (tempo,Dif_21(3,:),'r-', tempo, Dif 31(3,:),'b--" );
title('Diferengca no eixo Z'")

legend('Zdif sat2-satl','Zdif sat3-satl')

xlabel('t")

ylabel ('Delta_z")

grid;

pause

o
°

o\

,8,

Posicdo de Sat2 em relagdo a Satl X-Y (coord terrestres)
clft

plot3(Dif_21¢(1,:),Dif_21(2,:),Dif_21(3,:));

title('Posigdo de Sat2 em relacdo a Satl - XYz')

o\

legend('Xdif sat2-satl')
xlabel ('Delta X'")

ylabel ('Delta_Y")

zlabel ('Delta_2z")

grid;

pause

% -9-
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)

% Posigédo de Sat2 em relacgdo a Satl RSW (coord do S1)

clft

plot (tempo, R21(1,:),'r-',tempo,R21(2,:), "b—="',tempo,R21(3,:),"'g--");
title('Posigdo de Sat2 em relagdo a Satl - coord RSW')

xlabel ('t")

ylabel ('Vetor de estado relativo a S1'")

grid;

pause

% —-10-

% Posigédo de Sat3 em relagdo a Satl RSW (coord do S1)

clf

plot (tempo, R31(1,:),'r-',tempo,R31(2,:), '"b—-"',tempo,R31(3,:),"'g--");

title('Posicao de Sat3 em relacao a Satl - coord RSW')
xlabel('t")

ylabel ('Vetor de estado relativo a S1'")

grid;

pause

% -11-

% Posicao de Sat2 e Sat3 em relacao a Satl (coord Terrestres)

clf

plot (tempo, Dif_21 r,'r-',tempo,Dif_31_r,'b--"');

title('Posicao de Sat2 e Sat3 em relacgcao a Satl - coord ECI - Raio')
legend('R21_r','R31_r")

xlabel('t")

ylabel ('Vetor de estado relativo a S1')

grid;

pause

% —-12-

% Distancia de Sat2 em relacdo a Satl RSW (coord do S1)
plot (tempo, (R21(1,:)."2 + R21(2,:).”2 + R21(3,:).72).70.5);
title('Distancia de Sat2 em relacdao a Satl - coord RSW')
xlabel('t")

ylabel ('Distancia de S2 a S1'")

grid;

pause

end

E.2 SIM_RUIDO.M

% Programa sim_ruido.m

% Objetivo:
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o\

Adicionar ruido branco gaussiano as trajetérias simuladas

o°

pelo programa simorb.m

o°

o\

Autor: Alvaro de A Arraes

o\

% Os seguintes dados sado gerados por simorb.m:

o°

Varidveis de estado:

o\

% X_satl - varidveils de estado do satélite 1
% x_sat2 - varidveis de estado do satélite 2
% x_sat3 - varidveis de estado do satélite 3

o\

[x, v, 2z, vx, vy, vz]'

o\

clc;
clear;

o

% Executar simulacdo de o6rbita real

simorb;

% Erros nas medidas - Erros compativeis com GPS diferencial
SIGP = 10.0; % Erro GPS na posicao (10 m)

SIGV = 1.0; % Erro GPS na velocidade (1 m/s)

o)

% Geracao de variaveis aleatdrias
[nlin,ncol]l=size(x_satl);

o

% Distribuig¢des normais com média zero, desvio-padrdao SIGP e SIGV

rn_pos = random('Normal',0,SIGP,3,ncol);

rn_vel = random('Normal',0,SIGV,3,ncol);

x_satl_n = x_satl + [rn_pos ;rn_vel]; % posicao do satl com ruido
rn_pos = random('Normal',0,SIGP,3,ncol);

rn_vel = random('Normal',0,SIGV,3,ncol);

X_sat2_n = x_sat2 + [rn_pos ;rn_vel]; % posicao do satl com ruido
rn_pos = random('Normal',0,SIGP,3,ncol);

rn_vel = random('Normal',0,SIGV,3,ncol);

x_sat3_n = x_sat3 + [rn_pos ;rn_vell]; % posicao do satl com ruido

o
o

o

% Para desenhar os graficos, substituir false por true na prdéxima linha

desenhar = true;
3
>
°

% Graficos

if desenhar

o\

Plotar graficos
_1_

o°

o°

Satélite 1: posicgao
x(t) y(t) z(t) vx(t) vy(t) vz(t)

o\

clf

plot (tempo,x_satl_n(l,:),tempo,x_satl_n(2,:),tempo,x_satl_n(3,:));
legend ('x(t) ', 'y(t) ', 'z (t)")

title('Satélite 1: posicgéao');
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pause

o
©

clf
plot3(x_satl_n(l,:),x_satl_n(2,:),x_satl_n(3,:));
legend('Satl"')

title('Satélite 1: posicgao');

pause

clf

plot3(x_satl_n(l,:),x_satl_n(2,:),x_satl_n(3,:),'r-",
x_sat2_n(l,:),x_sat2_n(2,:),x_sat2_n(3,:),'g-——-",...
x_sat3_n(l,:),x_sat3_n(2,:),x_sat3_n(3,:),'b.-");

legend('Satl', 'Sat2', 'sat3")
title('Satélites 1,2 e 3'");

xlabel ('X")
ylabel ('Y")
zlabel ('Z2")
pause

end

E.3 CONSTA.M

% Arquivo: consta.m

o°

Programa para inicializar as constantes globais

o°

o\

Autor original: Hélio K. Kuga (em FORTRAN)

o\

Adaptagao para MATLAB: Alvaro de A. Arraes

o°

o°

PIV2 2 vezes pi
PID2 pi dividido por 2

o\

o\

RAD fator multiplicativo para converter de graus para

o°

radianos

o°

DEG fator multiplicativo para converter de radianos para

o\

graus

o\

o°

Constantes Terrestres

o°

RT Raio da Terra (m)

o\

FLAT Parametro de achatamento

o\

GM Constante gravitacional da Terra (m"3/s"2].

o°

TETAP Taxa de rotacdo sideral da Terra (rad/s)

o°

o\

Constantes Temporais
ANOT Ano Tropical (dias)
ANOS Ano Sideral (dias)
RISI Dia Sideral (s)

o o e o

o\

Constantes de Perturbacédo

o°

RJ2 20 Coeficiente Zonal da Terra
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o\

RJ3 30 Coeficiente Zonal da Terra

o°

RJ4 4o Coeficiente Zonal da Terra

o°

RJ5 50 Coeficiente Zonal da Terra

o\

RJ6 60 Coeficiente Zonal da Terra

o\

o°

Constantes Solares
RSOL Raio do Sol (m)

o°

o\

UNA Unidade Astronomica (m)
GMS Constante Gravitacional do Sol (m"3/s"2)

o0 o

o°

Constantes Lunares
RLUA Raio da Lua (m)

GML Constante Gravitacional da Lua (m”*3/s"2)

o\

o\

global PI PIV2 PID2 RAD DEG
global RT FLAT GM TETAP
global ANOT ANOS RISI

global RJ2 RJ3 RJ4 RJI5 RJI6
global RSOL UNA GMS

global RLUA GML

<
5

% Constantes Matematicas
PID4 = atan(1.0);
PID2 = PID4 + PID4;
PI = PID2 + PID2;
PIV2 = PI + PI;
RAD = PID4 / 45.0;
DEG = 45.0 / PID4;

o°

o°

Constantes temporais

o\

o\

ANOT - Ano Tropical (dias)
ANOS - Ao Sideral (dias)
RISI - Dia Sideral (segundos)

o° oo

o\

ANOT = 365.24219879;
ANOS = ANOT + 1.0;
RISI = 86400.0*ANOT/ANOS;

o\

o\

Constantes terrestres dos modelos GEM 09 e 10

o°

o°

RT - Raio da Terra em metros

o\

FLAT - Fator de achatamento

o\

GM - Constante Gravitacional da Terra (m"3/s"2)
TETAP - Velocidade de Rotacdo Sideral da Terra (rad/s)

o° o

o\

REF. LERCH,F.J. ET AL. "GRAVITY MODEL IMPROVEMENT USING
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o° o

o°

o° o

o°

o o° d° oo o°

o°

o0 d° d° oo o°

o°

GEOS3 (GEM 9 AND 10),
3897-3916, JULY 1979.

RT = 6378139.0;
FLAT = 1.0/298.257;
GM = 3.9860064D+14;
TETAP = (1D+1/ANOT) *

Coeficientes zonais do

RJ2 = 484.16555D-6 * sqrt(5.0);

RJ3 = -0.95848D-6 * sgrt(7.0);

RJ4 = -0.54154D-6 * 3.0;

RJ5 = -0.06844D-6 * sqrt(11.0);
RJ6 = 0.15121D-6 * sqrt(13.0);
Constantes Solares

RSOL - Raio do Sol (m)

UNA - Unidade Astrondémica (m)

GMS - Constante Gravitacional do Sol
RSOL = .6953D+09;

UNA = 149.60D+09;

GMS = 1.32712438D+20;

Constantes Lunares

RLUA - Raio da Lua (m)

GML - Constante Gravitacional da Lua

RLUA
GML

0.1738D+07;
4.902794D+12;

J. GEOPHYSICAL

PIV2 /86400;

modelo GEM10

E.4 MATRIZ_DERIV_PARC.M

function [dF] = matriz_deriv_parc(rr)

&
]

N 0 e o o o oo o

o°

Fungao [dF] = matriz_deriv_parc(rr)

Autor: Alvaro Arraes (2008)

Objetivo:

RESEARCH, 84(BS8):

(M~3/8"2)

(m~3/s"2)

Calcula a matriz de derivadas parciais F, a qual é usada para

obter a matriz de transicdo de estado de erro FI.

Sistema ndo linear:
dx/dt = f(X)

Y = X + delta_X
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o\

dy/dt dX/dt + ddelta_X/dt
ddelta_X/dt = F(t)*delta_X + u

o°

% delta_X = FI(t,t0) * delta_XO0

% dFI(t,t0)/dt = F(t)*FI(t,t0)

% FI(t0,t0) =1

% Entrada

$ rr=[x y =z 1" —-—> vetor posigdo em coordenadas terrestres
% rv=[vx vy vz]' --> vetor velocidade nao é usado

mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra (m"3/s"2)
x=rr (1) ;

y=rr(2);

z=rr (3);

r = sgrt(x"2 + y*2 + z"2);

r2 = r"2;

r3 = r"3;

r5 = r*5;

Fl = zeros(3,3);

F2 = eye(3,3);

$F3 = mu*[(-1/r3 + 3*x*2/r5) 3*x*y/r5 3*x*z/r5
% 3*x*y/rb (-1/r3 + 3*y"2/r5) 3*y*z/rb5
% 3*x*z/r5 3*y*z/r5 (-1/r3+3*2"2/r5) 1]
F3 = zeros(3,3);

F3(1,1) = mu*(-1/r3 + 3*x"2/r5);

F3(1,2) = 3*mu*x*y/r5;

F3(1,3) = 3*mu*x*z/r5;

F3(2,1) = F3(1,2);

F3(2,2) = mu*(-1/r3 + 3*y"2/r5);

F3(2,3) = 3*mu*y*z/r5;

F3(3,1) = F3(1,3);

F3(3,2) = F3(2,3);

F3(3,3) = mu*(-1/r3+3*z°2/r5);

F4 = zeros(3,3);

% Montando dF
dF = [ F1 F2
F3 F4];

E.5 CALC_MTE.M

function fi = calc_mte (x0,dt)

o°

Funcao fi = calc_mte(x0,dt)
Autor: Alvaro de A Arraes (2008)

o oo

o\

Objetivo:

160



o\

Calcular a matriz de transigao de estados para orbitas

o°

keplerianas a partir de x0, propagado por um tempo dt

o°

Considerado movimento em torno da Terra

o\

(Para movimentos em torno de outros corpos, trocar o valor de mu)

o\

o°

Entrada:

o°

x0 - vetor de estados do satelite (x,y,2z,VX,Vy,Vz)

o\

Saida:

o\

fi - matriz de transigcao de estados para um satelite

o°

Referéncia |

o°

SHEPPERD, S. W., "Universal Keplerian State Transition
Matrix", Celestial Mechanics 35 (1985) p. 129-144

o\

mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra (m"3/s"2)
global k 1 d nj;
% Vetor posigcao e vetor velocidade
r0 = x0(1:3);
v0 = x0(4:06);
% Constantes
rOm = sqgrt(sum(r0.72)); % modulo do vetor r0
nu0 = dot(r0,v0); % x*vx + y*vy + z*vz
beta = 2*mu./rOm - dot (v0,v0);
% Inicializacgao
u = 0;
% Para orbitas elipticas, calcular efeitos periodicos
if beta > 0
P = 2*pi*mu.*beta.”(-3/2);
floor ((dt + P/2 - 2*nu0l./beta)./P);
deltaU = 2*pi*n.*beta.”(-5/2);
else
deltaU

n

0;

end

o°

Constantes para as fracgoes continuas

a = 5;

b = 0;

c =5/2;

k =1 - 2*(a-b);

1 = 2%(c-1);

d = 4*c*(c-1);

n = 4*b*(c-a);

% Solucgao para eq de Kepler
t = 0;
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iter = 0;
while sum(abs ((t-dt)/dt*100)) > le-3 && iter < 15;
q = beta.*u.”2./(l+beta.*u.”2);
Ulw2 = 1 - 2*qg;
Ulw2 = 2*(1l-q).*u;
U = 16/15*Ulw2."5 .* fracoes(q) + deltaU;
uo 2*U0w2."2-1;
Ul 2*U0w2.*Ulw2;
U2 = 2*Ulw2."2;

U3 = beta.*U + Ul.*U2/3;
r = rOm.*U0 + nu0.*Ul + mu.*U2;
t = rOm.*Ul + nu0.*U2 + mu.*U3;
u=u - (t-dt)./(4*(1l-q).*r);
iter = iter+1;

end

if iter == 15

disp('Kepler nao convergiu');
end
% Usar solugao para encontrar elementos orbitais
=1 - mu./rOm.*U2;
rOm.*Ul + nuO.*U2;
= -mu.*Ul./r./rOm;

1 - mu./r.*U2;

@ = Q
I

%$Construir matriz de transicao de estado
fi = zeros(6);
fi = [eye(3)*£(1) eye(3)*gjeye(3)*F (1) eye(3)*G(1l)];

%$calcular fracoes continuas
function G = fracoes(x)
global k 1 d n;

A =1;

B = ’

G = 1;
Gprev = 2;
iter = 0;

while sum(abs((G-Gprev)./G*100)) > le-3 && iter < 15

k = -k;

1 = 1+2;

d = d+4*1;

n = n+(l+k)*1;

A =d./(d - n*A.*x);
B = (A-1).*B;
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Gprev = G;

G =G + B;
iter = iter+1;

end

if iter == 1000

disp('Fragoes nao convergiu');
end
end

end

E.6 CALCULA_ERRO_CW.M

function Calcula_erro_cw()

% function Calcula_erro_cw/()

o°

Objetivo:

o°

Comparar erros de propagacao das equacgdes C-W para varias

distancias relativas entre 2 satélites.

o° o

o°

Autor: Alvaro de A Arraes
3

>

clc;

clear;

consta;

3

>

Inicializar cendrio

o\

% Satélitel (mestre)
EL1l = zeros(6,1);

EL1(1) = 15500000; % semi-eixo maior de 15500 km

EL1(2) = 0; % Ecentricidade 0 (mov. circular)
EL1(3) = 0; % Inclinacgédo 0 (rad)

EL1(4) = 0; % Ascencao reta do né ascendente (rad)
EL1(5) = 0; % Argumento do perigeu (rad)

EL1(6) = 0; % Anomalia média (rad)

o°

Satélites em varios angulos de afastamento para observar

% sensibilidade a disténcia

EL2 = EL1;

EL2(4) = 0.01*RAD; %Separacgdo de um centésimo de grau em rel. ao sat 1
EL3 = EL1;

EL3(4) = 0.001*RAD; %Separacao de um milésimo de grau em rel. ao sat 1
EL4 = EL1;

EL4(4) = 0.0001*RAD; $%Separacao de 10e-4 de grau em rel. ao sat 1

NPONTOS = 100;

[tempo,x1,wl] = simorb(EL1,NPONTOS) ;
[dummy, x2,w2] = simorb(EL2,NPONTOS) ;
[dummy, x3,w3] = simorb(EL3, NPONTOS) ;
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[dummy, x4,w4] = simorb(EL4,NPONTOS) ;

R21 Calcula_erro(xl,wl, x2,NPONTOS) ;
R31 Calcula_erro(xl,wl,x3,NPONTOS) ;
R41 = Calcula_erro(x1l,wl, x4,NPONTOS) ;

dt = tempo(2) - tempo(l);
W=norm(wl) ;
% Alterar a prdéxima linha de false para true para normalizar o resultado

normalizar = true;

[deltaR21 deltaV2l]=Propaga_CW(W,R21,dt,NPONTOS,normalizar);
[deltaR31 deltaV3l]=Propaga_CW(W,R31,dt, NPONTOS,normalizar) ;
[deltaR41 deltaV4l]=Propaga_CW(W,R41,dt, NPONTOS,normalizar) ;
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desenhar = true;
if desenhar
if normalizar
plot (tempo (2:NPONTOS-1),deltaR21 (2:NPONTOS-1), "r+"', ...
tempo (2 :NPONTOS-1) ,deltaR31 (2:NPONTOS-1), 'g."', ...
tempo (2:NPONTOS-1),deltaR41 (2:NPONTOS-1), 'b-");
title('Erros de posigao normalizados - CW');
else
semilogy (tempo (2 :NPONTOS-1),deltaR21 (2:NPONTOS-1), 'r+', ...
tempo (2 :NPONTOS-1),deltaR31 (2:NPONTOS-1), 'g."', ...
tempo (2:NPONTOS-1),deltaR41 (2:NPONTOS-1), 'b-");

title('Erros de posigcao - CW');
end

legend('0.01 graus','0.001 graus','0.0001 graus', 'Location', 'Best"')

xlabel ('Tempo(s) ') ;

ylabel ('Erro de disténcia relativa(m)');
grid

pause

plot (tempo(2:10),deltaR21(2:10), 'r+"', ...
tempo (2:10),deltaR31(2:10),'g.", ...
tempo (2:10),deltaR41(2:10), 'b-");
if normalizar
plot (tempo(2:10),deltaR21(2:10), 'r+"', ...
tempo (2:10),deltaR31(2:10),'g.", ...
tempo (2:10),deltaR41(2:10), 'b-");
title('Erros de posigao normalizados - CW');

else
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semilogy (tempo (2:10),deltaR21(2:10), "'r+', ...
tempo (2:10),deltaR31(2:10),'g."', ...
tempo (2:10),deltaR41(2:10), 'b-");
title('Erros de posicao - CW');
end

legend('0.01 graus','0.001 graus','0.0001 graus', 'Location', 'SouthEast"')

xlabel ('Tempo(s) ") ;
ylabel ('Erro de disténcia relativa(m)');
grid

end

end

function [deltaR,deltaV]=Propaga_CW(W,R21,dt,NPONTOS, normalizar)
% Propagation (sem ruido)
R21CW = zeros(size(R21));
R21CW(:,1) = R21(:,1); % Estado inicial do sat2 em relagdo ao satl
XH21 = R21(:,1);
for i = 2:NPONTOS

[F,XF] = cw_prop6 (W, dt, XH21);
R21CW(:,1) = XF;
XH21 = XF;

end
Delta2lCW = R21CW - R21;
if normalizar
% Com normalizacao
R21_Norm = (R21(1,:)."2 + R21(2,:).”2 + R21(3,:).72).70.5;

V21_Norm = (R21(4,:)."2 + R21(5,:).72 + R21(6,:).72).70.5;

deltaR = ((Delta2lCwW(l,:).”2 + Delta2lCW(2,:)."2 +
Delta2lCW(3,:).”2).70.5)./R21_Norm;
deltaV = ((Delta2lCwW(4,:).”2 + Delta2lCwW(5,:)."2 +

Deltal2lCW(6,:).72).70.5)./V21_Norm;
else
% Sem normalizacao
deltaR = (Delta2lCwW(l,:).”2 + Delta2lCwW(2,:)."2 +
Delta2lCwW(3,:)."2).70.5;
deltaV = (Delta2lCW(4,:)."2 + Delta2lCW(5,:)."2 +
Delta2lCwW(6,:)."2).70.5;
end

end

function [R21] = Calcula_erro(xl,wl,x2,NPONTOS)

o
©

o)

% Erro em coordenadas do satélite 1

>
]
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% R21(1) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M)

% R21(2) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M)

% R21(3) = ERRO NORMAL (CROSS) (M)

% R21(4) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M/S)

% R21(5) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M/S)
% R21(6) = ERRO NORMAL (CROSS) (M/S)

o°

R21 = zeros(size(xl,1),NPONTOS) ;
for i=1:NPONTOS

R21(:,1) = bfpv(xl(:,1),wl,x2(:,1));
end

end

E.7 CALCULA_ERRO_ROEM.M

function calcula_erro_roem()

% function Calcula_erro_roem()

o

5 Entrada:

o°

EL_Sat - Vetor contendo contendo os elementos orbitais do satélite:

% EL_Sat(l) - Semi-eixo maior da orbita (em metros)

% EL_Sat(2) - Ecentricidade

% EL_Sat(3) - Inclinacao (em radianos)

% EL_Sat (4) - Ascencao reta do nd ascendente (em radianos)
% EL_Sat (5) - Argumento do perigeu (em radianos)

% EL_Sat(6) - Anomalia média (em radianos)

% Objetivo:

o\

Comparar erros de propagacdo das equagdes ROEM para varias

distancias relativas entre 2 satélites.

o° o

o°

Autor: Alvaro de A Arraes
% 2008

clc;

clear;

consta;

o\

% Inicializar cendrio
% Satélite 1 (mestre)
EL1 = zeros(6,1);

EL1(1) = 15500000; % semi-eixo maior de 15500 km

EL1(2) = 0.01; % Ecentricidade

EL1(3) = 0; % Inclinacéo 0 (rad)

EL1(4) = 0; % Ascencao reta do né ascendente (rad)
EL1(5) = 0; % Argumento do perigeu (rad)

EL1(6) = 0; % Anomalia média (rad)
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EL2 = EL1;

EL3 = EL1;

EL4 = EL1;

% Para testar com diferentes graus de afastamento —--> true
teste_afastamento = true;

%$teste_afastamento = false;

if teste_afastamento

<
]

o\

Satélites em varios angulos de afastamento para observar

% sensibilidade a disténcia

EL2(4) = 0.01*RAD; %Separacao de um centésimo de grau em rel. ao sat 1
EL3(4) = 0.001*RAD; %Separacao de um milésimo de grau em rel. ao sat 1
EL4(4) = 0.0001*RAD; $%Separacao de 10e-4 de grau em rel. ao sat 1

end
%$teste_ecentricidade=true;
teste_ecentricidade=false;

if teste_ecentricidade

o

% Afastamento

EL2(4) = 0.001*RAD; %Separacado de 1 cent. de grau em rel. ao sat 1

EL3(4) = 0.002*RAD; %Separacao de 2 cent. de grau em rel. ao sat 1

EL4(4) = 0.003*RAD; %Separacao de 3 cent. de grau em rel. ao sat 1
% Satélites em varias ecentricidades

EL2(2) = 0.5;

EL3(2) = 0.1;

EL4(2) = 0.01;

end

NPONTOS = 100;
tempo,xl,wl] = simorb(EL1l,NPONTOS

(
dummy, x2,w2] = simorb (EL2,NPONTOS
(
(

I

’

’

dummy, x3,w3] = simorb (EL3,NPONTOS

[
[
[
[dummy, x4,w4] = simorb(EL4, NPONTOS

)
)
)
) ;

I

R21 Calcula_erro(xl,wl, x2,NPONTOS) ;
R31 Calcula_erro(xl,wl,x3,NPONTOS) ;
R41 = Calcula_erro(x1l,wl,x4,NPONTOS) ;

dt = tempo(2) - tempo(l);

W=norm(wl) ;

o

% Alterar a prdéxima linha de false para true para normalizar o resultado

normalizar = true;
$normalizar = false;

[deltaR21 deltaV2l R21ROEM
]=Propaga_ROEM(W,EL1,EL2,R21,dt, NPONTOS, normalizar) ;
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[deltaR31 deltaV31l R31ROEM
]=Propaga_ROEM(W,EL1,EL3,R31,dt, NPONTOS, normalizar) ;
[deltaR41l deltaV4l R41ROEM
]=Propaga_ROEM(W,EL1,EL4,R41,dt,NPONTOS, normalizar) ;

desenhar = true;
if desenhar

plot (tempo (2 :NPONTOS-1),R21ROEM(1, 2 :NPONTOS-1), "r+"', ...
tempo (2 :NPONTOS-1),R21ROEM (2, 2:NPONTOS-1), 'g.", ...
tempo (2 :NPONTOS-1),R21ROEM(3, 2:NPONTOS-1), 'b-");

legend('X','Y','2"', 'Location', 'Best")

xlabel ('Tempo(s) ') ;

ylabel ('Disténcia relativa(m)');

title('Posigcao relativa - ROEM');

grid

pause;
semilogy (tempo (2:NPONTOS-1),deltaR21 (2:NPONTOS-1), 'r+', ...
tempo (2:NPONTOS-1),deltaR31 (2:NPONTOS-1), 'g."', ...
tempo (2 :NPONTOS-1),deltaR41 (2:NPONTOS-1), 'b-");
if teste_afastamento
if normalizar
title('Erros de posigdao normalizados - ROEM');
else
title('Erros de posigcdo - ROEM');
end
legend('0.01lrad', '0.001lrad', '0.0001rad', 'Location', 'Best"')

xlabel ('Tempo(s) ') ;
ylabel ('Erro de disténcia relativa(m)');
grid

end
if teste_ecentricidade
if normalizar
title('Erros de posigdao normalizados - ROEM');
else
title('Erros de posigcdo - ROEM');
end

legend('e = 0.2','e = 0.1','e = 0.01"', 'Location', 'Best"')

xlabel ('Tempo (s) ") ;
ylabel ('Erro de disténcia relativa(m)');
grid
end
end
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function [Delta] = calcula_delta(EL_Satl,EL_Sat2)
al = EL_Satl(1l);

eccl = EL_Satl(2);

il = EL_Satl(3);

Omegal = EL_Satl(4);

wl = EL_Satl(5);

M1 = EL_Satl(6);

a2 = EL_Sat2(1);

ecc2 = EL_Sat2(2);

i2 = EL_Sat2(3);

Omega2 = EL_Sat2(4);

w2 = EL_Sat2(5);

M2 = EL_Sat2(6);

Delta = [ecc2-eccl, 1i2-il, Omega2-Omegal, w2-wl, M2-M1]';
end

function R21 = Calcula_erro(xl,wl,x2,NPONTOS)

o°

o°

Erro em coordenadas do satélite 1

o\

% R21(1) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M)

% R21(2) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M)

% R21(3) = ERRO NORMAL (CROSS) (M)

% R21(4) = ERRO RADIAL (RADIAL) (M/S)

% R21(5) = ERRO TRANSVERSAL (ALONG) (M/S)
% R21(6) = ERRO NORMAL (CROSS) (M/S)

o°

R21 = zeros(size(xl,1),NPONTOS) ;
for i=1:NPONTOS

R21(:,1) = bfpv(xl(:,1),wl,x2(:,1));
end

end

function [deltaR deltaV
R21ROEM]=Propaga_ROEM (W, EL1,EL2,R21,dt, NPONTOS, normalizar)
% Propagation (sem ruido)

Delta = calcula_delta(EL1,EL2);

R21ROEM = zeros(size(R21));

R21ROEM(:,1) = R21(:,1); % Estado inicial do sat2 em relacao ao satl

XH21 = R21(:,1);
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t=0;
for i = 2:NPONTOS

t=t+dt;

[XF] = ROEM_prop(W,EL1,EL2,Delta,t,dt);
R21ROEM(:, 1) = XF;

XH21 = XF;

end
Delta2lCW = R21ROEM - R21;
if normalizar

% Com normalizacao

R21_Norm = (R21(1,:).”2 + R21(2,:).”2 + R21(3,:).72).70.5
V21_Norm = (R21(1,:).”2 + R21(2,:).”2 + R21(3,:).72).70.5

deltaR = ((Delta2lCwW(l,:).”2 + Delta2lCwW(2,:)."2 +
Delta2lCW(3,:).72).70.5)./R21_Norm;
deltaV = ((Delta2lCwW(4,:).”2 + Delta2lCwW(5,:)."2 +

Delta2lCW(6,:).”2).70.5)./V21_Norm;
else

% Sem normalizacao

deltaR = (Delta2lCwW(l,:).”2 + Delta2lCwW(2,:)."2 +
Delta2lCW(3,:).%2).70.5;
deltaV = (Delta2lCW(4,:)."2 + Delta2lCW(5,:)."2 +

Delta2l1CwW(6,:).7%2).70.5;
end

end

function [XF] = ROEM_prop (W,ELl,EL2,Delta,t,dt)

decc = Delta(l);
di = Delta(2);
dOmega = Delta(3);
dw = Delta(4);
dM = Delta(5);
al = EL1(1);
eccl = EL1(2);
il = EL1(3);
Omegal = EL1(4);
wl = EL1(5);
M1 = EL1(6);
per = 2*pi / W;
tl=t+dt;

Ml = 2*pi/per*tl;
dtp = - dM*per/2/pi;

fl= M1 + 2* eccl* sin(Ml);

XF=zeros (6,1);

$XF (1)= —-al*decc*cos (M1l); %GAO et alii, 2003

$XF (2)= al* (dw-2*pi*dtp/per+dOmega*cos (il)+2*decc*sin(M1) ;
$XF(3)= al*(di*sin(w2+M2)+di*sin(w2+M2) ;

XH1 =-al*decc*cos(fl); % LI et alii, 2005
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XH2 = al*(cos(il)*dOmega + dw - W*dtp + 2*sin(fl) *decc);
XH3 = al*(sin(wl+fl)*di - cos(wl+fl)*sin(il)*dOmega) ;

M1l = 2*pi/per*t;

fl= M1 + 2* eccl* sin(M1);

XF(l)=—al*decc*cos (fl);

XF(2)= al*(cos(il)*dOmega + dw - W*dtp + 2*sin(fl) *decc);
XF(3)= al*(sin(wl+fl)*di - cos(wl+fl)*sin(il) *dOmega) ;

%0 trecho abaixo é uma aproximacgcdo grosseira para nado ficar sem
$velocidade. Sé nos interessa aqui o resultado de posicgao.
XF(4)= (XF(1)-XH1)/dt;

XF(5)= (XF(2)-XH2)/dt;

XF(6)= (XF(3)-XH3)/dt;

end

E.8 KALMAN_SAT_LINEARIZADO.M

function kalman_sat_linearizado ()

o°

Objetivo:

o°

Filtragem por Kalman linearizado
% Autor: Alvaro de A Arraes

% 2008

clc

clear

consta;

duration = 100;

dt = 1;

x0 = [15500000, O, O, O, 5071.111350, 0]'; % Estado inicial

x=x0;x_t=x0;

%F = matriz_deriv_parc(x);

$F = jacf(x); %Jacobiano de xp = f(x) + Gw
SIGP = 10.DO0; % Erro GPS na posicao
SIGV = 1.DO0; % Erro GPS na velocidade
measnoise = [SIGP SIGP SIGP SIGV SIGV SIGV]';

o\

R - Matriz de ruido de observacgao;
diag([SIGP*SIGP SIGP*SIGP SIGP*SIGP SIGV*SIGV SIGV*SIGV SIGV*SIGV]);

R
Q
PO = diag([l.d6,1.d6,1.d6,1.d4,1.d4,1.d4]); % estimativa inicial da cov.
P=PO0;

diag(le-2*[1 1 1 1 1 1]); % Covariancia de ruido de processo

o)

% Inicializar vetor de inovacgoes

Inn = zeros(size(R));

o)

pos = []; % posicdo verdadeira
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poshat = []; % posic¢des estimadas

posmeas = []; % posicdes medidas
posref = []; % trajetdédria de referencia
Covar = [size(0:dt:duration,2),6,6];

% Geracgao da trajetdria de referencia

% Utilizar como primeiro ponto um ponto ruidoso
ProcessNoise = (diag(Q).”0.5).* randn(size(diag(Q)));
MeasNoise = measnoise .* randn(size(measnoise));

% Primeiro ponto da trajetdéria de referencia

xn_0 = x0 + ProcessNoise;

xn = xn_0;

H=jach(xn_0);
z = H * xn_0 + MeasNoise;
K = PO*H'*inv (H*PO*H'+R) ;
P_hat = (eye(size(P0))-K*H)*PO;
x_hat = xn_0 + K*(z - h(xn_0));
Counter = 0;
for t = 0 : dt: duration,
Counter = Counter + 1;
% Simulacgédo do processo (1 satélite)
ProcessNoise = (diag(Q).”0.5).*randn(size(diag(Q)));
x_t = fgprov(x0,t)"';
x = x_t + ProcessNoise;
% Simular a medida
MeasNoise = measnoise .* randn(size(measnoise));
z = H * x + MeasNoise;

o

% Inovacgao

F = jacf(xn);

P_ = P_hat + ( F * P_hat + P_hat * F' + Q )*dt;
dx = x_hat - xn; % delta x

dx_ = (f(xn) + F*dx )*dt;

x_ = x_hat + dx_ ;

H=jach (xn);
d_Inn = (z - h(xn)) - H*(x_ - xn);%Atencado que a inovagado é no delta_x
% Covariancia da inovacgéo

s =H* P_ * H' + R;

o°

Ganho de Kalman

K= P_ * H'" * inv(s);

o\

Estimativa do estado
dx_hat = K * d_Inn; % Atualizado o delta_x estimado
x_hat = x_ 4+ dx_hat ; % Atualizado o x estimado

% Correcao da covariancia
P_hat = (eye(size(P_))-K*H)*P_;
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o

% Guardar os vetores de posicdo para plotar

pos = [pos, x_t];
posmeas = [posmeas, z];
poshat = [poshat, x_hat];

posref = [posref, xn];

sigx (Counter) = P_hat(1,1)70.5;

sigy(Counter) = P_hat(2,2)70.5;

sigz (Counter) = P_hat(3,3)70.5;

sigvx (Counter) = P_hat(4,4)"0.5;

sigvy(Counter) = P_hat(5,5)"0.5;

sigvz (Counter) = P_hat(6,6)"0.5;

xn = fgprov(xn_0, t)'; % trajetdéria de referencia
end
% Plotar

t = 0 : dt : duration;

dist_pos = pos(l,:)."2 + pos(2,:)."2 + pos(3,:)."2;

dist_poshat = poshat(l,:).”2 + poshat(2,:).”2 + poshat(3,:)."2;

dist_posmeas = posmeas(l,:)."2 + posmeas(2,:)."2 + posmeas (3, :)

dist_posref = posref(l,:).”2 + posref(2,:).”2 + posref(3,:)."2;

plot(t,dist_pos,'r',t,dist_poshat, 'b.',t,dist_posmeas,'g',...
t,dist_posref);

grid;

axis square;

legend('verdadeira', 'estimada', 'medida', 'referencia')

xlabel ('Time (sec)');

ylabel ('Position (m)"');

title('Filtro Linear de Kalman');

pause

plot (pos(1l,:),pos(2,:))
axis square;
title('X x Y Verdadeiro');

pause

plot (posref (1, :),posref(2,:));
axis square;
title('Referencia');

pause

plot (poshat (1, :),poshat(2,:));
axis square;
title('Estimado');

pause

plot(t,sigx, 'r-',t,sigy, 'b.',t,sigz, 'm+"');

173

25



title('Desvios-padrao');

xlabel ('tempo');
legend('sigmaX', 'sigmaY', 'sigmaz"');
ylabel ('Desvio-padrao')

pause

plot(t,sigvx, 'r-',t,sigvy, 'b.',t,sigvz, 'm+");
title('Desvios-padrao');

xlabel ('tempo');
legend('sigmaVX', 'sigmaVvY', 'sigmaVvz"');

ylabel ('Desvio-padrao')

pause

end

function xp=f(x) % Equacgdo do movimento orbital (prob. 2 corpos)
mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra (m"3/s"2)
rO0=(x(1)"2 + x(2)72 + x(3)"2)70.5;
r3=r0"3;
Xp = zeros(6,1);
= x(4);
= x(5);
= x(6);

-mu*x(1l)/r3;
= —mu*x(2)/r3;

xp (1
xp (2
xp (3
xp (4
xp (5
Xp (6 -mu*x(3)/r3;

)
)
)
)
)
)

end

function y=h(x)

Y=X;
end
function [H] = jach(x) % Jacobiano da funcao y = h(x)
H=eye (6);
end
function [F] = jacf(rr) % Jacobiano da funcao xp = f(x) + Gw
% Objetivo:

o\

Calcula a matriz de derivadas parciais F (Jacobiana), a qual é

o\

usada para obter a matriz de transicdo de estado de erro FI.

o°

o°

Sistema nao linear:
dx/dt = f(X)

o\
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o\

Y X + delta_X
dy/dt = dX/dt + ddelta_X/dt
ddelta_X/dt F(t)*delta X + u

o°
I

o°

% delta_X = FI(t,t0) * delta_XO

% dFI(t,t0)/dt = F(t)*FI(t,t0)

% FI(t0,t0) =1

% Entrada

$ rr=[x y =z ]' --> vetor posicdo em coordenadas terrestres
% rv=[vx vy vz]' --> vetor velocidade nao é usado

o°

o°

Autor: Alvaro Arraes (2008)

<
]

o

mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra

x=rr (1) ;

y=rr(2);

z=rr (3);

r = sqrt(x"2 + y"2 + z°2);
r2 = r"2;

r3 = r"3;

r5 = r*5;

Fl = zeros(3,3);

F2 = eye(3,3);

$F3 = mu*[(-1/r3 + 3*x"2/rb) 3*x*y/r5
% 3*x*y/rb (-1/r3 + 3*y"2/r5)
% 3*x*z/r5 3*y*z/r5
F3 = zeros(3,3);
F3(1,1) = mu*(-1/r3 + (3*x"2)/x5);
F3(1,2) = 3*mu*x*y/r5;
F3(1,3) = 3*mu*x*z/r5;
F3(2,1) = F3(1,2);
F3(2,2) = mu*(-1/r3 + 3*y"2/rb5);
F3(2,3) = 3*mu*y*z/r5;
F3(3,1) = F3(1,3);
F3(3,2) = F3(2,3);
F3(3,3) = mu*(-1/r3+3*z"2/r5);
F4 = zeros(3,3);
% Montando F
F=1[FlF2
F3 F41;
end

E.9 KALMAN_SAT _ESTENDIDO.M

function kalman_sat_estendido ()

o)

% Objetivo:
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o\

Filtragem por Kalman estendido

o°

o°

Autor: Alvaro de A Arraes

% 2008

clc

clear

consta;

duration = 10;

dt = 0.1;

x0 = [15500000, O, O, O, 5071.111350, 0]'; % Estado inicial
x=x0;x_t=x0;

$F = matriz_deriv_parc(x);

%F = jacf(x); %Jacobiano de xp = f(x) + Gw
SIGP = 10.DO0; % Erro GPS na posicao
SIGV = 1.DO0; % Erro GPS na velocidade
measnoise = [SIGP SIGP SIGP SIGV SIGV SIGV]';

o°

R - Matriz de ruido de observacao;
diag ([SIGP*SIGP SIGP*SIGP SIGP*SIGP SIGV*SIGV SIGV*SIGV SIGV*SIGV]);

R
Q
PO = diag([l.d6,1.d6,1.d6,1.d4,1.d4,1.d4]); % estimativa inicial da cov.
P=PO0;

diag(le-2*[1 1 1 1 1 1]); % Covariancia de ruido de processo

o

% Inicializar vetor de inovacgoes

Inn = zeros(size(R));

pos = []; % posicdo verdadeira

poshat = []; % posic¢des estimadas
posmeas = []; % posicdes medidas

posref = []; % trajetdédria de referencia
Covar = [size(0:dt:duration,2),6,6];

% Geracdo da trajetdéria de referencia

% Utilizar como primeiro ponto um ponto ruidoso
ProcessNoise = (diag(Q).”0.5).* randn(size(diag(Q)));
MeasNoise = measnoise .* randn(size(measnoise));

% Primeiro ponto da trajetdéria de referencia
xn_0 = x0 + ProcessNoise; %Chute inicial

F = jacf(xn_0);

H=jach(xn_0);

z = H * xn_0 + MeasNoise; %Simulacdo de medida real
K = PO*H'*inv (H*PO*H'+R) ;

P_hat = (eye(size(P0))-K*H)*PO0;

X

hat = xn_0 + K*(z - H*xn_0);
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Counter = 0;
for t =0 dt: duration,
Counter = Counter + 1;

o

% Simulagdo do processo (1 satélite)

ProcessNoise =

x_t = fgprov(x0,t)"';

x = x_t + ProcessNoise;

o

% Simular a medida

MeasNoise = measnoise

z = H * x + MeasNoise;

o°

Inovacao

= jacf (x_hat);
P_hat + (
= x_hat + f(x_hat)*dt;

F
P_
X_
%$Atualizacao da medida
H = jach(x_);

z - h(x_);

% Covariancia da inovacgéao

=H * P_* H' + R;

Inn =

0

o\

Ganho de Kalman
= P_ * H'

=~

* inv(s);

o°

Estimativa do estado

o°

Correcao da covariancia
P_hat = (eye(size(P_))-K*H)*P_;
x_hat = x_ + K * Inn;

% Guardar os vetores de posigao para

pos = [pos, x_t];

posmeas = [posmeas, z];
poshat = [poshat, x_hat];
posref = [posref, x_];

F * P_hat + P_hat * F'

(diag(Q) .”70.5) .*randn(size (diag(Q)));

.* randn (size (measnoise));

+ Q )*dt;

plotar

sigx (Counter) = P_hat(1,1)70.5;
sigy(Counter) = P_hat(2,2)70.5;
sigz (Counter) = P_hat (3,3)70.5;
sigvx (Counter) = P_hat(4,4)"0.5;
sigvy (Counter) = P_hat(5,5)"0.5;
sigvz (Counter) = P_hat(6,6)"0.5;
xn = fgprov(xn_0, t)'; % trajetdéria de referencia
end
% Plotar
t =0 dt duration;
dist_pos = pos(l,:)."2 + pos(2,:)."2 + pos(3,:)."2;
dist_poshat = poshat(l,:).”2 + poshat(2,:).”2 + poshat(3,:)."2;
dist_posmeas = posmeas(l,:)."2 + posmeas(2,:)."2 + posmeas (3, :)
dist_posref = posref(l,:).”2 + posref(2,:).”2 + posref(3,:)."2;

plot(t,dist_pos,'r',t,dist_poshat, 'b.’',t,

dist_posmeas, 'g', ...
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t,dist_posref);
grid;
axis square;
legend('verdadeira', 'estimada', 'medida', 'referencia')
xlabel ('Time (sec)');
ylabel ('Position (m)"');
title('Filtro Estendido de Kalman');

pause

plot (posref (1, :),posref(2,:));
axis square;
title('Referencia');

pause

plot (poshat (1, :),poshat(2,:));
axis square;
title('Estimado');

pause

plot(t,sigx, 'r-',t,sigy, 'b."',t,sigz, 'm+');
title('Desvios-padrao');

xlabel ('tempo');
legend('sigmaX', 'sigmaY', 'sigmaz"');

yvlabel ('Desvio-padrao')

pause

plot(t,sigvx, 'r-',t,sigvy, 'b.',t,sigvz, 'm+");
title('Desvios—-padréao');

xlabel ('tempo');
legend('sigmaVX', 'sigmaVvyY', 'sigmaVvz"');

ylabel ('Desvio-padrao')

pause

end

function xp=f(x) % Equacgdo do movimento orbital (prob. 2 corpos)
mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra (m"3/s”2)
rO0=(x(1)"2 + x(2)"2 + x(3)72)70.5;
r3=r0"3;
Xp = zeros(6,1);
xp(l) = x(4);
xp(2) = x(5);
xp(3) = x(6);
xp(4) = -mu*x(1l)/r3;
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xp(5) -mu*x(2)/r3;
xp(6) = —mu*x(3)/r3;

end

function y=h(x)

Y=%;
end
function [H] = jach(x) % Jacobiano da fungéo y = h(x)
H=eye (6);
end
function [F] = jacf(rr) % Jacobiano da funcado xp = f(x) + Gw
% Objetivo:

o°

Calcula a matriz de derivadas parciais F (Jacobiana), a qual é

o\

usada para obter a matriz de transicdo de estado de erro FI.

o\

o°

Sistema nao linear:

% dX/dt = £ (X)

% Y = X + delta_X

% dy/dt = dX/dt + ddelta_X/dt

% ddelta_X/dt = F(t)*delta_X + u

% delta_X = FI(t,t0) * delta_XO0

% dFI(t,t0)/dt = F(t)*FI(t,t0)

% FI(t0,t0) =1

% Entrada

$ rr=[x y =z ] —-—> vetor posigdo em coordenadas terrestres
% rv=[vx vy vz]' --> vetor velocidade nao é usado

o\

o°

Autor: Alvaro Arraes (2008)

o
©

mu = 3.9860064D+14; % Constante gravitacional da Terra (m"3/s”2)
x=rr (1) ;

y=rr(2);

z=rr (3);

r = sqrt(x"2 + y"2 + z72);

r2 = r"2;

r3 = r"3;

r5 = r"5;

Fl = zeros(3,3);

F2 = eye(3,3);

$F3 = mu*[(-1/r3 + 3*x72/r5) 3*x*y/r5 3*x*z/r5

% 3*x*y/rb (-1/r3 + 3*y"2/rb) 3*y*z/r5

% 3*x*z/r5 3*y*z/r5 (-1/r3+3*z"2/r5) 1]
F3 = zeros(3,3);

F3(1,1) = mu*(-1/r3 + (3*x"2)/r5);
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F3(1,2) = 3*mu*x*y/r5;
F3(1,3) = 3*mu*x*z/r5;
F3(2,1) = F3(1,2);
F3(2,2) = mu*(-1/r3 + 3*y"2/rb5);
F3(2,3) = 3*mu*y*z/r5;
F3(3,1) = F3(1,3);
F3(3,2) = F3(2,3);
F3(3,3) = mu*(-1/r3+3*2z"2/r5);
F4 = zeros(3,3);
% Montando F
F=1[Fl F2
F3 F4];
end
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( http://www.livrosgratis.com.br )
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Baixar livros de Defesa civil
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Baixar livros de Direitos humanos
Baixar livros de Economia
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