1415

Imprimir .~ Sair = Menu

Anais do 3° Congresso Tematico de Dindmica e Controle da SBMAC

31-maio a 3-junho-2004
UNESP - Campus de llha Solteira

dincon

CORRECAO DE EFEMERIDES DO SATELITE CBERS-2 ATRAVES DE
PONTOS DE CONTROLE DA IMAGEM

Gabriel S. Badue, Helio K. Kuga, Roberto V. F. Lopes

INPE - Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais
Av. dos Astronautas, 1758
12227-010 — Sao José dos Campos — SP — Brasil
E-mail: g.badue@ig.com.br, hkk@dem.inpe.br, roberto@dss.inpe.br

1. RESUMO para o sistema horizontal. Trabalho semelhante foi

desenvolvido por [1], porém, com diferencas

Propomos neste trabalho um método para
estimar erros nas efemérides de atitude e orbita do
satélite CBERS-2, a partir de pontos de controle da
imagem. Seus resultados visam  facilitar o
processamento das imagens obtidas pelo satélite. O
método de Minimos Quadrados serd desenvolvido
para processamento dos desvios nos pontos de
controle da imagem.

2. PALAVRAS CHAVES
CBERS, efeméride orbital, imagem por satélite.

3. INTRODUCAO

Este trabalho tem como objetivo propor um
método para estimar os erros nas efemérides de
atitude e orbita do CBERS-2, Satélite Sino Brasileiro
de Sensoriamento Remoto, usando pontos de controle
da imagem. Desta forma pode-se corrigir imprecisdes
que ocorrem em suas imagens. A estimativa desses
erros sera feita através do método dos minimos
quadrados [2, 4]. O sucesso dessa estimativa pode
diminuir as varia¢cdes dos pontos de controle nas
imagens obtidas pelo satélite, através da corregdo da
posi¢do orbital e da atitude do satélite, facilitando
assim, seu processamento e suas aplicagdes na area de
sensoriamento remoto. Além disso, esse processo de
estimacdo ird fornecer essas efemérides do satélite
sem o uso de sensores a bordo, diferentemente dos
casos em que essas medidas sdo obtidas a bordo, para
determinar a atitude, ou por uma estacdo de
rastreamento, para determinar a posiggo.

O trabalho estd sendo dividido em duas partes:
simulagdo, e estimagdo dos erros na Orbita e atitude.
Neste artigo propde-se usar polindomios de terceiro
grau para ajustar a posigdo e a atitude. Neste caso, a
matriz que representa a lei de erros nas efemérides
sera formada por vinte e quatro parametros
(coeficientes). O modelo de medidas serd definido
usando matrizes de rotacdo que levam as coordenadas
dos pontos de controle do sistema inercial (J2000)

fundamentais, como o uso de medidas obtidas por
sensores de estrelas e o uso do Filtro de Kalman.

4. SIMULACAO DOS DESVIOS NOS PONTOS

DE CONTROLE

Um simulador de erros nas efemérides orbitais e
de atitude, desenvolvido em Fortran, fornece os
desvios nos pontos de controle de uma certa imagem,
que serdo usados no procedimento. Esses pontos na
pratica estdo uniformemente distribuidos em uma
imagem, que ¢ formada por n linhas, onde cada linha
tem aproximadamente 6000 pixels e leva 0.003 s para
ser formada. Para gerar essas variagdes o simulador
leva em conta o nimero de pontos de controle, o
dngulo de abertura da cimera (¥), o nimero de

pixels por linha, o tempo que cada linha leva para ser
formada e os desvios nas coordenadas de atitude e
orbita. Cada pixel simulado como um ponto de
controle, foi selecionado aleatoriamente de maneira a
formar uma distribui¢do uniforme, para conferir um
grau de realismo e fidelidade a simulagéo.

5. PROCEDIMENTO DE ESTIMACAO

Dados os desvios nos pontos de controle,
devemos estimar os coeficientes de uma fungdo
polinomial de 3° grau, que melhor ajuste o desvio da
posi¢do e a atitude do satélite ao longo da imagem a
fim de melhorar o ajuste fino das imagens obtidas. O
procedimento de estimagdo sera feito através do
método de Minimos Quadrados [2, 4], que sera
descrito em 5.3.
51 MODELO DE ERROS DE ORBITA E
ATITUDE

O modelo de erros de orbita e atitude ¢ dado

pela equagio Y =X.A, onde Y ¢é o vetor de
estados, formado por seis componentes, os trés
desvios na posigdo, ¢ os trés desvios na atitude. A
matriz X ¢ formada pelos parimetros que devemos
estimar. No total sdo 24 pardmetros, que s3o o0s
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cocficientes dos polindmios de 3° grau que ir8o  do ponto de controle e H ¢é a matriz que relaciona os
realizar o ajuste. J4 o vetor A ¢é formado pelos  desvios nos pontos de controle com os desvios na

instantes de ocorréncia dos pontos de controle.  posi¢do e na atitude. Assim:
Assim:
Ox a, a; 4, 4, A
Sy by b, b, by |0 &»
oz | € 6 Cy Gy t o [Ax}:|:Hn H, H, H, H; [—116:| & @)
00 . d, d, d, d, t? N| |, H, H, H, H H,| 0
o0 , e, € e, e £’ 6,
_592_ _fo S 1 f3_ _52_
Onde: Onde:
CSe Ax
& 0 Ay
oz t
Y= 56 A= ;2 H:{H“ H, H, H, Hj; H16j|
59’ 3 Hy Hy, Hy H, H, Hy
5 t
_56’2 i e onde Ax e Ay sdo os desvios no ponto de controle.
Assim, para podermos estimar X, devemos
[ o a, a, a3_ definir a matriz H, que serd formada por um
conjunto de matrizes de rotagdo que transformardo as
b, b b, b
0 1 2 3 coordenadas de posi¢do e atitude, passando de um
o, ¢ ¢, sistema inercial para um sistema horizontal e do
X= sistema orbital para o sistema horizontal,
d, d, d, d ;
0 1 2 3 respectivamente [3, 5].
e, € e, e A matriz de rotagio, R(0,), transforma as
fo Hof Sy coordenadas de posi¢do, do sistema inercial para o

sistema geocéntrico terrestre. Esta matriz depende de

N . - . e representa o tempo sideral de Greenwich, e é
onde (5x, 5)/, 52) sdo os desvios na posigdo orbital, 9g - que rep P wieh,

(00,,00,,060.) sio os desvios na atitude do

satélite, e 0s parametros 0 =60 + (t —t )(d@ / dt) 3)
. N . g go 0 >
aiﬂbi’ci’di’ei’ il =0,...,3 sdo os coeficientes

dado em um tempo ¢ qualquer por:

dos polindmios que representam a historia dos erros

onde €, ¢ o tempo sideral de Greenwich a meia-
ao longo do tempo. 8

noite ou a 0hTU, em graus, e

5.2 MODELO DE MEDIDAS (dO/dt)=0.25068447°/min é a rotagdo
Assumindo que os pontos de controle sd0  gsideral de Greenwich. Assim,

dados em coordenadas horizontais, equivalentes a
longitude e latitude, temos que encontrar a matriz que
relacione os desvios dos pontos de controle com os
desvios na posicdo e atitude, que estdo, R(Qg) =|—sen 9g cos 9g 0 4)
respectivamente, em coordenadas inerciais e orbitais 0 0 1
locais. O modelo de medidas sera dado pela
equagio P = H.Y , onde P ¢é o vetor com os desvios

cosé?g sen0g 0
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Ja a matriz de rotagdo R(A, @), que transforma

as coordenadas de posi¢do do sistema geocéntrico
terrestre para o sistema horizontal, depende da

latitude (A) e longitude (¢) :

cosAd send 0
R(A,¢)=| —senlcosp cosgcosl seng| (5)

sengsend —sengcosAd cosg

Obtemos entdo a matriz que transforma as
coordenadas de posi¢do do sistema inercial para o
sistema horizontal, fazendo a multiplicagdo das
matrizes de rotagdo definidas acima:

cOcA-sOsicg  cOsi+sOcged sO,s¢
Ty =|-s0,cA—cOsicp sOsA+cOcqcd cOsp| (©)
sgsAd —sded co

onde C=COS ¢ S =sen.

As coordenadas de atitude, devem ser
transformadas do sistema orbital para o sistema

horizontal. A matriz de rotagio R(Q,w+ f,i),

transforma as coordenadas do sistema orbital local
para o sistema geocéntrico terrestre e depende de

Q,w,i, que sio os elementos keplerianos que

definem a orbita do satélite, onde € é a ascensdo
reta do nodo ascendente, @ ¢ o argumento do
perigeu, I € a inclinagdo da Orbita, e f'é a anomalia
verdadeira [3, 5]. Assim,

dwo+ )Q—s(@+ f)cif
RQ o+ f,)=| dw+ f)sQ+s(o+ f)cik) ...
S(co+ f)si
—s(o+ f)cQ—c(o+ f)cisC)  sisQ)
—s(o+ f)sQ+c(@o+ fci)  —sicd |, (7)
c(o+ f)si ci

onde C=COS ¢ S =sen.

A transformagdo completa das coordenadas
orbitais locais para as coordenadas horizontais fica:

Xi=R(Q, 0+ f,i) R(O,) R(L.P)X. (8
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onde Xh:(xhayh,zh), € )(l'z(xi,yiazi) sdo,

respectivamente, as coordenadas orbitais locais e as
inerciais. Para erros na orbita:

SXi=R(Q,0+ f,i) R@,) R(2,$) 5X (9)

Para erros na atitude, deve-se acrescentar os
pequenos desvios de atitude, nos eixos de rolamento

0, (“roll”), arfagem 6 (“pitch”), e guinada

X

0_ (“yaw”). Entdo

6,=R,.0,,0.) R0+ f.,i) R(0,) R(A,¢) 6, (10)

x>y

onde 6, = (Qx R 0}, ,0. ) sdo erros na atitude inercial,

0, =( Hhx,ehy,ﬁhz) sd0 os erros angulares no

sistema horizontal e
1 -0, 0,
R@6,,0,,0.)=| 0. 1 -6, para
-0, 0, 1
0.,0,,0. pequenos.

Assim a transformagdo para a atitude fica:
60, =R(0,,0,,0.)R(Q, 0+ f,)R(0,)R(A, $)50, (11)

Como os desvios dos pontos de controle sdo
dados por Ax e Ay, podemos desprezar a {ltima
linha da matriz resultante da transformacédo da orbita e
atitude, respectivamente, ja que o desvio na
coordenada de altitude ndo ¢ uma informagdo no
ponto de controle.

5.3. ALGORITMO DE MINIMOS QUADRADOS
APLICADO AO PROBLEMA
Do modelo de medidas temos a equagdo

P =H.Y, que representa a estimagdo de um ponto
de controle no instante f (veja eq. 2 ).

Porém para estimar os desvios de posicdo e
atitude precisamos de um conjunto com k pontos de

controles. Expandindo P para os k pontos de

controle teremos a matriz Z , que serd formada pelos
desvios desses k pontos de controle. Assim:

Z{Axl Ax, . Ax,

}HX\P (12)
Ay, Ay, ... Ay,

onde:
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0 0 0

L L L

Y= 2 2 2

Lo i

SN S
Acrescentando um ruido gaussiano para

representar as incertezas dos pontos de controle,
teremos:

Z = HXY +V(R) (13)

O ruido V define uma matriz de covariancia R,
que da a idéia dos erros nos pontos de controle.
Assim, assume-se:

2
R:[Ig 182} 19

ou seja, 10m de desvio-padrdo nos erros em x e y.
Aplicando o método dos minimos quadrados, ou
seja, minimizando o funcional

J(PY=tr{Z - HX®)R (2 - HX®)' | (15)
obtém-se

X=(H"H)' H"ZR"WT (¥R™'¥T)" (16)
que serd a estimativa dos desvios das efemérides.

6. COMENTARIOS FINAIS

Este algoritmo desenvolvido sera testado nas
mais diversas situagdes, para investigar a viabilidade
do procedimento que corrigira as efemérides de orbita
e atitude. Serdo testados individualmente, os erros na
orbita, os erros na atitude, ou ambos, assumindo que
podem existir também derivas nessas efemérides. O
modelo do desvio nas efemérides sera entdo aferido
para verificar com que grau de precisdo ele pode
representar a  situagdo real. Por fim, o
desenvolvimento final do trabalho sera testado em
uma imagem obtida pelo satélite CBERS-2, para
completa qualificagdo do procedimento.
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