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Resumo: Mancais aerostaticos tém sido utilizados para testes de sistemas de controle de atitude de satélites e
para a verificagdo do software e da eletronica embarcada h& mais de 50 anos. Para a validagdo do ambiente de
simulagdo do sistema de controle de atitude, é necessario o conhecimento acurado das caracteristicas de massa
do conjunto: momentos de inércia e centro de gravidade. A caracterizacdo destas propriedades é muito
importante, uma vez que um desalinhamento entre este centro e o centro de rota¢do do mancal provoca torques
indesejados na mesa, que podem ser superiores as perturbacGes normalmente encontradas no ambiente
espacial. Nesse artigo, é proposto um método para estimacdo das caracteristicas de massa (matriz de inércia e
posicdo do centro de gravidade) de uma mesa aerostatica com trés graus de liberdade. O método utiliza
medidas de velocidades angulares provenientes de um sensor inercial, fixo ao corpo, e é capaz de estimar a
atitude, momentos de inércia e centro de gravidade do conjunto. O algoritmo é baseado na dindmica nao-linear
do movimento de atitude de um corpo rigido em conjunto com técnicas ndo-lineares de estimagao.

Keywords: filtragem ndo-linear, estimacéo de parametros, mancal aerostatico, sistemas inerciais.
1 Introducdo

Mancais aerostéticos tém sido utilizados para testes de sistemas de controle de atitude de satélites e para a
verificagdo do software e da eletrbnica embarcada hd mais de 50 anos, coincidindo com o inicio da corrida
espacial. Eessa tecnologia foi sido usada, a época, pelos Estados Unidos e pela antiga Unido Soviética, porém
sdo poucas as informacdes encontradas deste Gltimo. Nos Estados Unidos, 0s primeiros registros de um mancal
de trés eixos para simulagdo do movimento de atitude de um satélite datam de 1959, em uma instalacdo militar
(U.S. Army Ballistic Missile Agency) que foi incorporada posteriormente ao Marshall Space Flight Center da
NASA. Em meados de 1990, o uso dessa tecnologia para simulagcdo de um ambiente livre de torques ja era bem
comum em Varias universidades espalhadas pela América do Norte, Europa e Japdo (Schwartz et al, 2003). Os
experimentos bésicos realizados pelas universidades estdo ligados as areas de controle de atitude (Rizos et al,
1971), estimacdo de pardmetros (Agrawal e Rasmussen, 2001; Kim et al, 2001; Schwartz e Hall, 2003) e
validagdo dos subsistemas espaciais, incluindo atuadores e sensores em geral.

No Brasil, 0 uso de mancais aerostaticos em aplicagfes espaciais esta restrito ao Instituto Nacional de Pesquisas
Espaciais (INPE) e ao Instituto de Aerondutica e Espaco, 6rgdo filiado ao Departamento de Ciéncia e Tecnologia
Aeroespacial (IAE/DCTA). O Laboratério de Simulagdes (LABSIM) da Divisdo de Mecanica Espacial e
Controle (DMC) do INPE possui, dentre outros equipamentos, trés mesas aerostaticas para testes de sistemas de
controle de atitude e para validacdo de componentes de um sistema inercial. A Figura 1 apresenta uma fotografia
do mancal semiesférico de trés eixos, usado no experimento relatado aqui.

A modelagem dos torques encontrados no ambiente espacial é importante, pois permite o que o sistema de
controle seja projetado adequadamente. Estes modelos sdo igualmente empregados na propagacdo e
determinacdo tanto da atitude quanto da 6rbita. Um satélite esta sujeito a torques ambientais de diferentes
origens. Pode-se citar o torque de gradiente de gravidade para corpos ndo simétricos, o torque de pressao de
radiacdo solar, o torque aerodindmico (também chamado de arrasto atmosférico), o torque causado por campos
magnéticos residuais da eletrénica embarcada, entre outros (Wertz, 1978).
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Figura 1. Mancal aerostatico semiesférico com trés graus de liberdade (LABSIM/INPE).

A simulacdo do desempenho do sistema de controle de atitude é essencial para o projeto e desenvolvimento deste
sistema. E durante a simulacdo que os algoritmos de controle e manutencdo da atitude sdo aprimorados e
testados. Uma das formas disponiveis para se efetuar esta simulagdo é por meio de mesas de mancal aerostatico,

. . . . . . —4
que simulam o ambiente espacial por apresentarem baixo atrito no mancal (tipicamente menor do que 107~ Nm).

As caracteristicas da distribui¢cdo de massa (momentos de inércia e centro de gravidade) do conjunto formado
pela mesa e equipamentos fixados a ela devem ser estimadas para que o sistema de controle seja ajustado
adequadamente. A importancia desta estimacdo € fundamental quando se observa que um desalinhamento do
centro de massa do conjunto com relagdo ao centro de rotagdo do mancal provoca torques indesejados na mesa,
que podem ser superiores as perturbacdes normalmente encontradas no ambiente espacial.

Para a validacéo do algoritmo de estimagdo, varias simulagdes da dindmica de atitude foram feitas utilizando a
biblioteca PROPAT (Carrara, 1999), uma ferramenta open-source para simulacdo e propagacdo de atitude e
oOrbita de satélites.

A dindmica de atitude de um corpo rigido é ndo linear e, portanto, necessita de um estimador de mesma classe. O
Filtro de Kalman Estendido (FKE) ¢ o filtro sequencial mais comumente usado para estimagdo “online” da
dindmica de atitude de satélites (Schwartz e Hall, 2003), mesmo sendo de dificil implementagdo. O FKE é a
linearizagdo do Filtro de Kalman e incorpora ruidos no modelo da dindmica do sistema e no modelo de
observagdes. A solucdo das equagdes do filtro, ou seja, da melhor estimativa para o estado, € obtida em cada
instante de amostragem das medidas. A versdo linearizada do Filtro de Kalman, diferente da sua verséo linear,
ndo é Gtima, visto que os termos de ordem superior ndo sdo considerados no método.

A principal vantagem em se usar o Filtro de Kalman a outros métodos é que este possui caracteristicas de tempo
real, visto que o processo de estimacdo € feito na mesma frequéncia em que as medidas chegam ao computador
de bordo e, por esse motivo, pode ser facilmente incorporado ao sistema de controle embarcado.

O algoritmo de filtragem deste artigo foi desenvolvido utilizando o software Matlab. O algoritmo utiliza de

medidas de girdmetros para a estimacéo da matriz de inércia e da posic¢éo do centro de gravidade. O método seré
descrito na Secéo 2.

2 Fundamentacgdo Teorica

2.1 Equac6es da Dindmica de Atitude

A dindmica de atitude de um corpo rigido, quando expressa em um referencial fixo ao corpo, é representada pela
equacdo (1):

Id.l+m><lm=T' (1)

em que: | é a matriz de inércia do corpo, definida por:
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XZ Iyz Iz , (2)

w é o0 vetor velocidade angular, definido por:

UJK
Wz/, @)

e T é o somatdrio dos torques externos, definido por:

T =Tomp + Tcun, 4

em que Tamb ¢ 0 torque causado por caracteristicas ambientais e Teon ¢ 0 torque de controle, aplicado por
propulsores, rodas de reacdo ou bobinas magnéticas. Sendo assim, a dindmica do corpo rigido é funcdo ndo
linear das velocidades angulares e dos torques externos, no tempo:

o=I"[Ia) xw+T] (5)
e portanto,
@ = f(w, T, t) (6)

A atitude de um veiculo espacial pode ser representada por uma matriz de rotagdo, que permite relacionar
coordenadas expressas em dois sistemas de coordenadas distintos. Normalmente, nas aplicacBes espaciais, a
matriz de rotacdo associa um sistema maével (satélite ou sonda) a um sistema fixo (inercial). Supondo um sistema
de coordenadas movel fixado no centro de massa do satélite, a matriz de rotacdo que associa 0S CO-Senos

diretores desse sistema ao sistema inercial pode ser expressa através do quatérnion de atitude Q= (2 M.eg
representada por:

Cp = (? — eT)1 + 28 — 2ne”, @

em que £ representa a matriz antissimétrica do vetor €, ) é a parte real do quatérnion e 1 é a matriz identidade
de ordem 3. Definindo uma nova grandeza % por:

o= [Co: ol

a cinemaética, entdo, é propagada através da equacdo (9):

®)

.1
Q=;0Q (©)

2.2 Equacbes do Filtro de Kalman Estendido

O FKE é um algoritmo de estimagéo de estados que, com alguns ajustes, pode ser usado também para estimagéo
de pardmetros. A maioria das referéncias sobre o assunto divide o algoritmo em duas fases: propagacdo e
atualizacdo/correcdo (Maybeck, 1979 e Aguirre, 2007).

Define-se um sistema genérico, com vetor de entrada u e vetor de estados X, vetor de observac@es y, que pode
ser descrito pelas equacdes (10) e (11):

x=f(x,ut)+w (10)
Vicrr = Miepq (Kiera) + Vierq, (11)
As funcgdes f e h sdo as fungbes ndo lineares que associam o vetor de estados x a dindmica e a observacdo,
respectivamente. O ruido do processo e o ruido da observagdo sdo representados pelas variaveis aleatdrias w =

N(0,Q) e v = N(O,R), distribui¢cbes normais de média nula e covariancia Q e R, nesta ordem. Nota-se que a
dinamica do sistema € continua e a observagdo é discreta.
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Para um vetor X € :R, a matriz de covariancia P tem dimensdo It % 1 ¢ ¢ definida como:
P = cov[x] = E[(x— E[x]) (x— E[x])" = E[xx"] - E[x]E[x"]. (12)
2.2.1 Propagagado

A primeira fase do FKE baseia-se inteiramente na dindmica do sistema. Dado o vetor de estados inicial ¥o, no
tempo o, e conhecendo a entrada u aplicada ao longo do tempo, os estados do sistema podem ser propagados e,

portanto, preditos em qualquer tempo t1, com t1 = to. Essa propagacdo, portanto, é feita através de integragéo
numeérica da equacéo (6).

Para a propagacdo da covariancia, utiliza-se a Equacéo de Ricatti continua:
P =FP+PFT+ GQG' (13)

em que a matriz G associa 0 ruido do processo a covariancia propagada e F é a matriz jacobiana de f, definida
por:

ﬁ afy
x4 [l
F= Df(x)= o
% af,
) ax,/ | (14)

Ao final do processo de propagacdo, obtém-se o vetor de estados Xk+1 e a matriz de covariancia Pr+1.

2.2.2 Atualizacdo/Correcéo

O processo de atualizagio/correcéo é feito através da comparacéo da medida predita Xk+1 com o valor real ¥i+1,
obtido pelo sensor no instante t1, com t1 > %o, O fator peso dado & medida propagada e & medida real é obtido
pelo ganho de Kalman Kk+1, Sendo assim, as equacdes que sintetizam o processo de atualizacdo/corre¢éo sdo:

Kgi1= ﬁk+1HE+1[Hk+1ﬁk+1HE+1 + Rk]_l (15)
Piers = [1— KyHye 4Py (16)
Resy. 1 = ¥i+1 — h(Xyy o) a7)
Kpy1 = Xpyg + Ky gResy g (18)

O vetor Xk+1 é a melhor estimativa para as medidas no instante k + 1. O residuo R€Sk+1 ¢ definido como a
diferenca entre a medida do sensor e o valor da fungdo néo linear h, aplicada em ¥k+1. A matriz H é a jacobiana
de h, aplicada no ponto X¥k+1, definida por:

% dh,
ax4 [l
H = Dh(x) = o
oy . Ohy
Bx, ox,/ 1 (19)

A partir das medidas de Xk+1 e Prig o algoritmo é realimentado, iniciando novamente a propagacdo e,
posteriormente, a atualizagdo/correcéo.

3 Desenvolvimento

O primeiro teste do algoritmo de filtragem foi feito utilizando dados de uma simulacdo gerada com o software
PROPAT. A Tabela 1 mostra os dados utilizados para o integrador de atitude.
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Tabela 1. Dados iniciais para o integrador de atitude.

CondicGes Iniciais
Angulos de Euler (graus) 8, =[000]"
Velocidade Angular (rad/s) wp =[001.5]T
80 01 0.1
Matriz de Inércia (Nm) I= lo.l 8.0 01 l
0.1 0.1 12.0
Posicdo do CG (m) R = [0.001 0.001 0]T

O tempo de simulacio usado foi de 30 s, com o passo de integracdo de 0.01 s. Um ruido w = N(0, 4.9 10™°) foi
adicionado aos dados das velocidades angulares geradas pelo integrador. A massa do corpo usado na simulagéo é
de 40 kg e a gravidade local foi considerada 10 m/s2. A Figura 2 mostra o grafico com as velocidades angulares
geradas.
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Figura 2. Velocidades angulares ruidosas geradas com o software PROPAT.

Em cada instante de integracdo, a matriz de rotacdo é calculada a partir do quatérnion de atitude, através das
equacdes (6) e (9). Entdo, a matriz de rotacdo é usada para levar o vetor correspondente & aceleracdo da
gravidade do sistema inercial para o sistema fixo ao corpo. Assim, o torque correspondente ao deslocamento do
CG podera ser calculado nesse sistema de referéncia. O ruido adicionado aos dados representa agora 0 erro
associado & medida do sensor inercial para o FKE.

Em seguida, o algoritmo de filtragem é executado e a fase de refinamento € iniciada. O tuning (como é chamado
na literatura) é talvez a parte mais importante de um filtro de Kalman, visto que as escolhas da matriz de
covariancia inicial, condi¢Bes iniciais e ruido dindmico afetam fortemente o processo e a velocidade de
convergéncia do filtro.

4 Resultados

O vetor de estados X a ser estimado é:

T
X= [W_,‘WY Wy L IW Iz I_w L Ivz mgR, ngy mgR, ] . (20)

composto pelas velocidades angulares, 0s momentos de inércia e a posicdo do CG. Por ser um sistema rigido, os
momentos de inércia e a posi¢ao do CG sdo constantes.

4.1 Resultados da simula¢do com 0 PROPAT

Vaérias simulagBes foram feitas a fim de encontrar as melhores condicdes para que o filtro convirja de forma
satisfatoria. A Tabela 2 mostra as condigdes iniciais e 0s valores esperados para as estimagdes do FKE.

Tabela 2. Dados iniciais para o FKE aplicado aos dados da simulagdo com 0 PROPAT.
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Condic0es Iniciais Valores Esperados

Ar\I/geL::)aCr"(jgjdis) wp = [001.575]"

e N W

03 03 12.6 0.1 01 12.0

TO('Eg”.fngggG mgR ¢ = [—0.44 0.44 0.11]T mgR e = [-0.4 04 0]

C‘Z;’:‘é;?;;'a P = diag [0.30.30.51.01.02.00.30.30.30.20.20.2]

Dﬁ‘gﬁfco GQG™ = diag [ 1075 107°10°000000000]

ijg;fsazgo R = diag [ 0.007 0.007 0.007 ]

O ruido adicionado aos dados simulados com o PROPAT foi escolhido com base na variancia das medidas do
sensor inercial, obtidas experimentalmente. O ruido dinamico foi adicionado apenas nas equagdes da dinamica
de atitude. Os momentos de inércia escolhidos para iniciar o filtro estdo com os valores 5% maiores que 0
esperado. As Figuras 3 e 4 mostram a variagdo dos momentos de inércia e da posicdo do CG estimados durante
0s 30 segundos de filtragem, com os respectivos desvios-padrées associados.
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Figura 3. Estimacao dos momentos de inércia para os dados simulados do PROPAT.
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Figura 4. Estimacao da posic¢éo do centro de gravidade para os dados simulados do PROPAT.
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A Tabela 3 mostra os valores da estimativa encontrada para os parametros apés a simulacdo. Percebe-se, por
estes dados, que o filtro convergiu de forma satisfatéria. Os valores estimados estdo dentro da faixa especificada
pelos dados da simulacdo. Outro fato que comprova a convergéncia do filtro é a faixa dos desvios-padrdes que
diminuem ao longo da estimacao.

A melhor estimativa final do estado esta fortemente associada a precisdo da medida do sensor. Como o sensor
utilizado neste experimento é pouco preciso, as covariancias finais sao relativamente altas.

Tabela 3. Melhor estimativa do FKE aplicado aos dados do PROPAT.

X P
Matriz de R 8.04162 0.14109 0.10449 0.1638 0.0025 0.0003
Inéreia I= (014109 7.94414 0.08625 P; = |0.0025 0.1542 0.0003
0.10449 0.08625 11.98892 0.0003 0.0003 0.3527

Posicdo do CG | Reg = [0.92x1072 1,01x1072 2.29x107°]T | P, = [1.10x10~8 1.18x10% 8.35x1022]T

4.2 Experimento com a mesa aerostatica de trés eixos

Para o experimento real, o sensor inercial Innalabs AHRS M2-M foi fixado & mesa. Apesar de possuir
acelerémetros, girdmetros e magnetdmetros nos trés eixos, apenas as medidas dos trés girbmetros foram
utilizadas. A comunicagdo com o sensor inercial foi feita via porta RS-232 de um PC/104 com processador de
500 MHz, rodando um sistema operacional Linux, kernel v.2.6, com a interface de tempo real Orocos v.1.12.1
(Open Robot Control Software) para garantir a precisdo na amostragem das medidas. A Tabela 4 mostra 0s
dados estatisticos das medidas dos girdmetros. Os dados foram calculados através de um experimento estatico de
2 horas com 0 sensor para estimar de forma rapida o desvio-padrédo de cada um dos girdmetros e do bias de cada
um deles. A Figura 3 mostra o grafico com as velocidades angulares coletadas pelo sensor inercial com o0s
valores ja ajustados pelos dados estatisticos.

Tabela 4. Dados estatisticos dos girdmetros do sensor inercial.

GyroX GyroY GyroZ
Meédia (bias) (graus/s) 0.3039 -0.0372 -0.0593
Desvio-Padrdo (graus/s) 0.4000 0.4008 0.3632

Os torques aplicados ao mancal séo dois: o torque causado pelo deslocamento do CG e o torque de atrito causado
pelo arrasto atmosférico, quando a mesa possuir velocidade angular ndo nula. Percebe-se que em 30 segundos de
dados, a velocidade angular no eixo Z diminuiu em torno de 0.1 rad/s. Sendo assim, o torque de atrito ndo pode
ser desconsiderado. O torque aerodinamico é do tipo viscoso e possui um comportamento quadratico com a
velocidade angular. Para baixas velocidades pode-se considera-lo linear. No entanto, apesar de ter sido
considerado, os resultados correspondentes ndo serdo apresentados neste artigo.

Ap6s girar a mesa manualmente para garantir uma estabilidade giroscopica, o experimento foi iniciado e as
medidas de velocidade angular nos trés eixos foram coletadas.
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Figura 3. Velocidades angulares medidas pelo sensor inercial Innalabs AHRS M2-M.
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A Tabela 5 mostra as condices iniciais utilizadas no experimento da mesa aerostatica de trés eixos. A incerteza
das observacdes foi escolhida de forma experimental, como descrito anteriormente. O ruido dindmico também
foi adicionado apenas as equacdes da dindmica de atitude. As condi¢des iniciais para 0s momentos de inércia e
para a posicdo do CG foram escolhidas com base em um modelo CAD, que utiliza o Teorema dos Eixos
Paralelos para calcular o momento de inércia de cada componente sobre a mesa relativo a outro eixo de rotacéo,
coincidente com o centro de rotagcdo do mancal.

Tabela 5. Dados iniciais para o FKE aplicado ao experimento na mesa aerostatica de trés eixos.

Condicdes Iniciais
Velocidade Angular (rad/s) wy =[-0.04 058 —1.68]T

R 2.1863 —0.0907 0.01e8

Matriz de Inércia (Nm) I=|-0.0907 19732 0.0024

0.0168 0.0024 2.1748

Posicdo do CG (kg.m?2/s?) mgRee = [0.079 —0.034 —0.027]"

Covariancia (rad?/s?) P = diag [0.10.10.11.01.01.0 0.25 0.25 0.25 0.1 0.1 0.1]
Ruido Dinamico GQG' = gjag [ 1x107° 1x107°1x107° 000000000

Ruido da Observacgéo R = diag [ 0.00698 0.00699 0.00634 ]

As Figuras 5 e 6 mostram a estimativa dos momentos de inércia e da posi¢do do CG estimados com o FKE ao
longo dos 30 segundos de experimento na mesa, também com os respectivos desvios-padrdes associados a cada
parametro. A Tabela 6 mostra os valores da estimativa encontrada para os parametros ap6s o algoritmo de
filtragem.

3 T T - ——Ixx 1 - - T o ——Ixy
——lIxx + dp(lxx) — Ixy + dp(lxy)
2 —— Ixx - dp(lxx) 0.5 — Ixy - dp(ixy)
bl ==
X X
1 0 :
0 . , . . 05 L . , .
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)
a Iyy L 0.5 . . . . Ixz
—lyy + dp(lyy) ——Ixz + dp(Ixz)
2 lyy - dp(lyy) —Ixz - dp(Ixz)
> N
= x 0
1
0 . . L L . 05 " L . L L
1] 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)
6 : : : lzz 0.5 : . : . lyz K
—lzz + dp(lzz) —lyz + dp(lyz)
4 ——lzz - dp{lzz) | ——Ilyz - dp(lyz)
N
N > 0
2
0 . . " . . 05 " L L . L
1] 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)

Figura 5. Estimacao dos momentos de inércia da mesa aerostatica de trés eixos.
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Figura 6. Estimacdo da posicao do centro de gravidade da mesa aerostatica de trés eixos.
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Estimacdo das caracteristicas de massa de

Tabela 6. Melhor estimativa das caracteristicas de massa da mesa aerostatica de trés eixos.

X P
Matriz d j 1.108 0.080 —-0.001 N 0.0190 0.0012 0.0003
Izg:éae i=|o0080 1437 —0.004] P,= |0.0012 0.0352 0.0002
—0.001 -—-0.004 2.211 0.0003 0.0002 0.0770
Posicdodo | & _ —4 -5 51T |p_ — -3 -10 —107T
cG Reg=[-1.4x10"*% — 6.2x10 8.7x107°]T | Peg = [8.55x107 " 6.68x10 5.20x1071%]

A Tabela 7 mostra um comparativo dos valores obtidos com o modelo CAD e os obtidos experimentalmente. A
estimacdo dos momentos de inércia da mesa aerostatica esta extremamente ligada a correta estimacéo da posicao
do centro de gravidade e vice-versa. Uma pequena variacdo na posicdo estimada do centro de gravidade provoca
variacdes consideraveis nos momentos de inércia correspondentes. Isso é observado na diferenca entre os valores
dos pardmetros obtidos pelo modelo CAD e os valores estimados pelo FKE.

O valor escolhido para o bias do girbmetro do eixo X também é muito importante, visto que uma pequena
variacdo nessa medida influencia diretamente na medida da velocidade angular sobre este eixo, levando a
imprecisdes na estimagdo da inércia e, por conseguinte, na posi¢do do CG. Outro fator indispensavel a anélise é a
estimacdo do atrito. O sensor é pouco preciso e muito ruidoso para estimar de forma precisa um coeficiente de

. . -2
atrito muito pequeno, da ordem de 107"

Tabela 7. Comparativo dos valores estimados no experimento com os valores obtidos através do CAD.

Modelo CAD Valores Experimentais
Matriz de R 2.1863 —0.0907 0.0168 j 1.108 0.080 —0.001
Inércia I=|-0.0907 19732 0.0024 I=| 0.080 1.437 —0.004
0.0168 0.0024 2.1748 —0.001 —-0.004 2.211
Posicdo | = _ - - = - - -
do gG Reo =[-3.77x107* —6.11x107* — 4.16x1072]T | R = [-1.4x107* — 6.2x107% 8.7x107°]T

A diferenca entre os valores de inércia estimados pelo FKE e os valores do modelo CAD é consideravel sobre os
eixos principais de inércia. Normalmente, o préximo passo seria ajustar as condi¢des iniciais com base nas
estimativas feitas pelo FKE. No entanto, o foco deste trabalho é estimar as caracteristicas de massa e comparéa-
las com o melhor modelo pré-existente da mesa, sendo, portanto, 0 modelo CAD.

A maior velocidade no processo de convergéncia do experimento real, em comparacdo ao experimento com 0s
dados simulados, é explicada pela menor incerteza no modelo de observagdes.

5 Concluséao

O uso do Filtro de Kalman Estendido mostrou-se eficaz para o experimento simulado de uma mesa de 40 kg sem
atritos e com um deslocamento conhecido entre o centro de gravidade em relagdo ao centro de rotagdo do
mancal. O conhecimento acurado da dindmica de atitude sem o atrito viscoso fez com que a incerteza em relagéo
a dindmica do sistema fosse bem menor, se comparado com o experimento real em que o atrito ndo pode ser
desconsiderado.

No caso do experimento com os dados reais utilizando o sensor inercial fixo & mesa, pode-se afirmar que um
melhor resultado seria esperado se esta medida fosse mais precisa. De qualquer forma, o ndo conhecimento dos
coeficientes de atrito da mesa fez com que a estimativa inicial desses pardmetros fosse dificultada. Para
compensar esse fato, a incerteza do modelo foi considerada bem alta, em compara¢do com os dados do
experimento simulado. Apesar de ser um experimento que utiliza dados reais, a confiabilidade dos seus
resultados é diminuida devido a esses fatores.

A correta caracterizacdo do sensor é necessaria para ter um melhor modelo de observacGes e, por conseguinte,
menor incerteza nas medidas. Os ruidos do sensor poderiam ser modelados através do calculo da Variancia de
Allan, diminuindo a incerteza das observagdes (Hou e El-Sheimy, 2003).

O FKE precisa de boas estimativas iniciais para que convirja de forma satisfatoria. Para o experimento real, a

observacdo e 0 modelo possuem incertezas muito grandes, fazendo com que as estimativas finais das
caracteristicas de massa possuam variancias consideraveis.
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De qualquer modo, futuros experimentos serdo feitos nesta mesa aerostatica a fim de melhorar a estimacédo do
atrito nos trés eixos de rotacdo do mancal, que podera diminuir as incertezas em relagdo ao modelo da dindmica
da mesa e, por conseguinte, levar a melhores resultados no processo de estimacao das caracteristicas de massa do
sistema.

Esse processo de estimacdo visa melhorar a acurécia das caracteristicas de massa para a malha do sistema de
controle de atitude. Pequenas variacGes nesses parametros precisam serdo compensados controle. Obviamente, a
melhor estimativa deles também indica para uma melhor robustez do sistema de controle de atitude.
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