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Resumo: Mancais aerostaticos tém sido utilizados para testes de sistemas de controle de atitude de satélites e para a
verificagéo do software e da eletrdnica embarcada ha mais de 50 anos. Para a validagdo do ambiente de simulagéo 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 rotagdo do mancal provoca torques indesejados na mesa, que podem
ser superiores as perturbagdes 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 n&o-linear do movimento de atitude de um corpo rigido em conjunto com técnicas
ndo-lineares de estimacéo.
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1. INTRODUCAO

Mancais aerostaticos tém sido utilizados para testes de sistemas de controle de atitude de satélites e para a
verificacdo do software e da eletrdnica embarcada hi 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
informagdes encontradas deste Ultimo. Nos Estados Unidos, os primeiros registros de um mancal de trés eixos para
simulacdo 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 basicos realizados pelas
universidades estdo ligados as areas de controle de atitude (Rizos et al, 1971), estimacdo de parametros (Agrawal e
Rasmussen, 2001; Kim et al, 2001; Schwartz e Hall, 2003) e validacdo dos subsistemas espaciais, incluindo atuadores e
sensores em geral.

No Brasil, 0 uso de mancais aerostaticos em aplicagdes 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 SimulagBes (LABSIM) da Divisdo de Mecénica Espacial e Controle
(DMC) do INPE possui, dentre outros equipamentos, trés mesas aerostaticas para testes de sistemas de controle de
atitude e para validagdo 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 propaga¢do e determinacdo tanto da
atitude quanto da orbita. 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 pressdo de radiacdo solar, o torque aerodinamico
(também chamado de arrasto atmosférico), o torque causado por campos magnéticos residuais da eletronica embarcada,
entre outros (Wertz, 1978).
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Figura 1. Mancal aerostatico semiesférico com trés graus de liberdade (LABSIM/INPE).

A simulacéo do desempenho do sistema de controle de atitude é essencial para o projeto e desenvolvimento deste
sistema. E durante a simulagio que os algoritmos de controle e manutengéo da atitude sdo aprimorados e testados. Uma
das formas disponiveis para se efetuar esta simulagdo é por meio de mesas de mancal aerostatico, que simulam o
ambiente espacial por apresentarem baixo atrito no mancal (tipicamente menor do que 10~* Nm). As caracteristicas da
distribuicdo 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
estimagdo é fundamental quando se observa que um desalinhamento do centro de massa do conjunto com relagdo ao
centro de rotacdo do mancal provoca torques indesejados na mesa, que podem ser superiores as perturbacdes
normalmente encontradas no ambiente espacial.

Para a validagdo do algoritmo de estimacdo, varias simulaces 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 € ndo linear e, portanto, necessita de um estimador de mesma classe. O
Filtro de Kalman Estendido (FKE) é o filtro sequencial mais comumente usado para estimacao “online” da dindmica de
atitude de satélites (Schwartz e Hall, 2003), mesmo sendo de dificil implementacdo. O FKE ¢é a linearizacdo 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, é obtida em cada instante de amostragem das medidas. A versdo
linearizada do Filtro de Kalman, diferente da sua verséo linear, ndo é 6tima, visto que os termos de ordem superior nao
sdo considerados no método.

A principal vantagem em se usar o Filtro de Kalman a outros métodos € que este possui caracteristicas de tempo
real, visto que o processo de estimagdo é 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 estimacdo da matriz de inércia e da posi¢do do centro de gravidade. O método serd descrito na
Secdo 2.

2. FUNDAMENTACAO TEORICA
2.1. Equacdes da Dinamica de Atitude

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

I +wxIlw=T, 1)

em que: | é a matriz de inércia do corpo, definida por:

1= Ly Ly ly| @)

w € o vetor velocidade angular, definido por:
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Wy
w = (“OY>! (3)
Wy

e T é o somatorio dos torques externos, definido por:
T = Tampb + Teons 4)

em que T, € 0 torque causado por caracteristicas ambientais e T.,, é 0 torque de controle, aplicado por propulsores,
rodas de reacéo ou bobinas magnéticas.

Sendo assim, a dinamica do corpo rigido é funcdo néo linear das velocidades angulares e dos torques externos, no
tempo:

o=I"1[(Iw) Xw+T], (5)
e portanto,
@ = f(w, T, 1). ©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 aplicagdes espaciais, a matriz de
rotagdo associa um sistema movel (satélite ou sonda) a um sistema fixo (inercial). Supondo um sistema de coordenadas
mdvel 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 = (€ M), e é representada por:

Cpi = (n? — €Te)1 + 2T — 21X, (7

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

o= [ o] ®

a cinematica, entdo, é propagada através da equagéo (9):

1

Q=-0Q ©)

2

2.2. Equagdes do Filtro de Kalman Estendido

O FKE é um algoritmo de estimacdo de estados que, com alguns ajustes, pode ser usado também para estimacéao 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 observacdes y, que pode ser
descrito pelas equacdes (10) e (11):

x=f(x,ut) +w (10)
Yier1 = Miepn (Xir1) + Vier 1 (11)

As fungdes 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 observacdo séo representados pelas variaveis aleatorias w = N(0,Q) e
v = N(O,R), distribui¢des normais de média nula e covariancia Q e R, nesta ordem. Nota-se que a dindmica do sistema é
continua e a observacao € discreta.

Para um vetor x € R, a matriz de covariancia P tem dimensdo n x n e é definida como:

P = cov[x] = E[(x — E[x])(x — E[x])T = E[xx"] — E[x]E[xT]. (12)
2.2.1. Propagagao

A primeira fase do FKE baseia-se inteiramente na dindmica do sistema. Dado o vetor de estados inicial x4, no
tempo t,, e conhecendo a entrada u aplicada ao longo do tempo, os estados do sistema podem ser propagados e,
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portanto, preditos em qualquer tempo t;, com t; > t,. Essa propagacdo, portanto, é feita através de integracdo
numérica da equacao (6).

Para a propagacdo da covariancia, utiliza-se a Equacdo de Ricatti continua:

P = FP + PFT + GQGT, (13)

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

0x4 0xn
F=Df®)=|[ : =~ : || (14)
0x1 0xXn

Ao final do processo de propagacio, obtém-se o vetor de estados X, ; € a matriz de covariancia Py ;.
2.2.2. Atualizacdo/Correcdo
O processo de atualizacdo/correcéo é feito através da comparacdo da medida predita X, com o valor real yy,1,

obtido pelo sensor no instante t;, com t; > t,. O fator peso dado & medida propagada e a medida real é obtido pelo
ganho de Kalman Ky, ;. Sendo assim, as equacdes que sintetizam o processo de atualiza¢do/corre¢éo sdo:

Ki+1 = PirHyyq [Hir 1 Py Hiy g + Rk]_l (15)
Pir1 = [ — KgHy,1]Pyyq (16)
Resy 1 = Yir1 — hXir1) 17)
Ri+1 = X1 + Ky 1Resyyq. (18)

O vetor Ry,q € a melhor estimativa para as medidas no instante k + 1. O residuo Resy,, € definido como a
diferenga entre a medida do sensor e o valor da funcdo ndo linear h, aplicada em X, ;. A matriz H ¢ a jacobiana de h,
aplicada no ponto Xy, 1, definida por:

on, ohy
H = Dh(x) = | ah : 0h § (19)
| T .. g |

A partir das medidas de R,,; e Py,q, 0 algoritmo é realimentado, iniciando novamente a propagacio 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.

Tabela 1. Dados iniciais para o integrador de atitude.

CondicGes Iniciais
Angulos de Euler (graus) 0, =[000]"
Velocidade Angular (rad/s) wo =[001.5]T
80 01 01
Matriz de Inércia (Nm) I= [0.1 8.0 0.1 l
01 01 12.0
Posicdo do CG (m) R¢g = [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 rotagdo é calculada a partir do quatérnion de atitude, através das
equacdes (6) e (9). Entdo, a matriz de rotacdo € 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 o erro associado & medida do
sensor inercial para o FKE.

Em seguida, o algoritmo de filtragem é executado e a fase de refinamento é 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, condicdes 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 = [wewy W, Iy Iy Iy Ly I, Iy, mgR, mgR, mgR, |, (20)

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

4.1. Resultados da simulacdo com o PROPAT

Varias simulagfes foram feitas a fim de encontrar as melhores condigdes para que o filtro convirja de forma
satisfatdria. A Tabela 2 mostra as condigdes iniciais e os valores esperados para as estimagdes do FKE.

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

CondicGes Iniciais Valores Esperados

Ar\llgeL::)aCr“(jr?de/s) wo =[001.575]"

Mtizde 1= o3 84 o3| 1= [oi 80 o1

03 03 126 01 01 12.0

TO(Tg“_fanZ)CG meRee = [—0.44 0.44 0.11]7 mgRee = [-0.4 0.4 0]T

C‘E;’:(;;?g@;'a P = diag [0.30.30.51.01.02.00.30.30.30.20.20.2]

Dﬁgﬁfw GQGT = diag [10® 1071070000000 00]

Oig;‘:\‘/’a‘égo 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 dindmico foi adicionado apenas nas equacOes da dindmica de
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atitude. Os momentos de inércia escolhidos para iniciar o filtro estdo com os valores 5% maiores que o esperado. As
Figuras 3 e 4 mostram a variacdo dos momentos de inércia e da posi¢do do CG estimados durante os 30 segundos de
filtragem, com os respectivos desvios-padrdes associados.
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—Ixx + dp(Ixx) — Ixy + dp(Ixy)
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Figura 3. Estimacdo dos momentos de inércia para os dados simulados do PROPAT.
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Figura 4. Estimacdo da posicéo do centro de gravidade para os dados simulados do PROPAT.

A Tabela 3 mostra os valores da estimativa encontrada para os parametros apds a simulagdo. Percebe-se, por estes
dados, que o filtro convergiu de forma satisfatoria. Os valores estimados estdo dentro da faixa especificada pelos dados
da simulagdo. Outro fato que comprova a convergéncia do filtro é a faixa dos desvios-padrdes que diminuem ao longo
da estimacdo.

A melhor estimativa final do estado estd fortemente associada a precisdo da medida do sensor. Como o sensor
utilizado neste experimento é pouco preciso, as covariancias finais sao relativamente altas.
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Tabela 3. Melhor estimativa do FKE aplicado aos dados do PROPAT.

X P
8.04162 0.14109 0.10449 0.1638 0.0025 0.0003
Matriz de Inércia i= (014109 7.94414 0.08625] P = Io.oozs 0.1542 0.0003
0.10449 0.08625 11.98892 0.0003 0.0003 0.3527
Posicd0o do CG | Reg = [0.92x1073 1,01x1073 2.29x1075]T | P¢g = [1.10x1078 1.18x107% 8.35x10712]T

4.2. Experimento com a mesa aerostatica de trés eixos

Para 0 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 girdmetros 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 os dados estatisticos das medidas dos
girdmetros. Os dados foram calculados através de um experimento estatico de 2 horas com o sensor para estimar de
forma répida o desvio-padrao 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 os valores ja ajustados pelos dados estatisticos.

Tabela 4. Dados estatisticos dos girémetros do sensor inercial.

GyroX GyroY GyroZ
Média (bias) (graus/s) 0.3039 -0.0372 -0.0593
Desvio-Padréo (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.

Ap0s girar a mesa manualmente para garantir uma estabilidade giroscépica, o experimento foi iniciado e as
medidas de velocidade angular nos trés eixos foram coletadas.

0.2 ; ;
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06— -
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18 1 | 1 I |
] 5 10 15 20 25 30
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Figura 3. Velocidades angulares medidas pelo sensor inercial Innalabs AHRS M2-M.

A Tabela 5 mostra as condigGes iniciais utilizadas no experimento da mesa aerostatica de trés eixos. A incerteza das
observagdes foi escolhida de forma experimental, como descrito anteriormente. O ruido dindmico também foi
adicionado apenas as equagOes da dinamica de atitude. As condicOes 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 rotacdo, coincidente com o
centro de rotagdo do mancal.

As Figuras 5 e 6 mostram a estimativa dos momentos de inércia e da posicdo do CG estimados com o FKE ao
longo dos 30 segundos de experimento na mesa, também com os respectivos desvios-padrdes associados a cada
pardmetro. A Tabela 6 mostra os valores da estimativa encontrada para os parametros apds o algoritmo de filtragem.
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Tabela 5. Dados iniciais para o FKE aplicado ao experimento na mesa aerostatica de trés eixos.

Condicdes Iniciais

Velocidade Angular (rad/s)

wo = [-0.04 0.58 — 1.68]T

. 2.1863 —0.0907 0.0168
Matriz de Inércia (Nm) I=1-0.0907 19732 0.0024
0.0168 0.0024 2.1748

Posi¢do do CG (kg.m?/s?)

mgR¢g = [0.079 —0.034 —0.027]"

Covariéncia (rad?/s?)

P=diag[0.10.10.11.01.01.00.250.250.250.1 0.1 0.1]

Ruido Dindmico

GQGT = diag [ 1x10~° 1x10™51x1075000000000 ]

Ruido da Observagédo

R = diag [ 0.00698 0.00699 0.00634 ]

3 T T T H—Ixx h 1 — —Ixy n
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Figura 5. Estimacao dos momentos de inércia da mesa aerostatica de trés eixos.
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Figura 6. Estimacédo da posi¢édo do centro de gravidade da mesa aerostatica de trés eixos.




VIl Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 31 de julho a 03 de Agosto 2012, Sdo Luis - Maranhédo

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

X P
1.108 0.080 —0.001 0.0190 0.0012 0.0003
Matriz de Inércia i=1]0080 1437 —0.004] P, = [0.0012 0.0352 0.0002
—0.001 —0.004 2211 0.0003 0.0002 0.0770
Posicdo do CG | Rgg = [-1.4x107* —6.2x107° 8.7x107°]T | Pgs = [8.55x1072 6.68x1071° 5.20x101°]T

A Tabela 7 mostra um comparativo dos valores obtidos com 0 modelo CAD e os obtidos experimentalmente. A
estimacdo dos momentos de inércia da mesa aerostatica esta extremamente ligada a correta estimacdo da posicdo do
centro de gravidade e vice-versa. Uma pequena variacdo na posicao estimada do centro de gravidade provoca variagdes
consideraveis nos momentos de inércia correspondentes. Isso é observado na diferenca entre os valores dos parametros
obtidos pelo modelo CAD e os valores estimados pelo FKE.

O valor escolhido para o bias do girdmetro do eixo X também é muito importante, visto que uma pequena variagao
nessa medida influencia diretamente na medida da velocidade angular sobre este eixo, levando a imprecisdes na
estimacdo da inércia e, por conseguinte, na posi¢do do CG. Outro fator indispensavel a anélise é a estimacédo do atrito.
O sensor é pouco preciso e muito ruidoso para estimar de forma precisa um coeficiente de atrito muito pequeno, da
ordem de 1072,

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

Modelo CAD Valores Experimentais
2.1863 —0.0907 0.0168 1.108 0.080 —0.001
Matriz de Inércia I=1-00907 19732 0.0024] i=]0080 1437 -0.004
0.0168  0.0024 2.1748 —0.001 —0.004 2211
Posicdo do CG | Reg = [—3.77x107* — 6.11x10™* — 4.16x1072]T | Reg = [—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 prdximo passo seria ajustar as condi¢@es iniciais com base nas estimativas
feitas pelo FKE. No entanto, o foco deste trabalho é estimar as caracteristicas de massa e compara-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 comparagdo ao experimento com 0s
dados simulados, é explicada pela menor incerteza no modelo de observacgoes.

5. CONCLUSAO

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 relacdo ao centro de rotacdo do mancal. O
conhecimento acurado da dindmica de atitude sem o atrito viscoso fez com que a incerteza em relacdo 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 parametros fosse dificultada. Para compensar esse
fato, a incerteza do modelo foi considerada bem alta, em comparagdo 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 caracterizagdo do sensor & necessaria para ter um melhor modelo de observagdes e, por conseguinte,
menor incerteza nas medidas. Os ruidos do sensor poderiam ser modelados através do célculo da Variancia de Allan,
diminuindo a incerteza das observac@es (Hou e El-Sheimy, 2003).

O FKE precisa de boas estimativas iniciais para que convirja de forma satisfatoria. Para o experimento real, a
observagdo e 0 modelo possuem incertezas muito grandes, fazendo com que as estimativas finais das caracteristicas de
massa possuam variancias consideraveis.

De qualquer modo, futuros experimentos serdo feitos nesta mesa aerostatica a fim de melhorar a estimacéo 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 variagdes nesses parametros serdo compensadas pelo controle. Obviamente, a melhor
estimativa deles também indica para uma melhor robustez do sistema de controle de atitude.
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Abstract: Air bearings have been used for tests on satellite attitude control systems and for software and embedded
electronic inspection for over50 years. To validate the simulation environment of the attitude control system, the
accurate knowledge of the mass characteristics (moments of inertia and center of gravity) of the assembly is necessary.
This characterization is very important, since a misalignment between this center and the air bearing rotation center
causes undesirable torques on the table, wich can be higher than those disturbances normally found at the space
environment. This paper proposes a method for estimating the mass characteristics of a three degrees of freedom air
bearing table. The method measures angular velocities from a inertial sensor, body-fixed, and it is capable of
estimating the attitude, moments of inertia and the gravity center of the assembly. The algorithm is based on the
nonlinear dynamics of a rigid body attitude motion together with nonlinear techniques of estimation.

Keywords: nonlinear filtering, parameters estimation, air bearing, inertial systems.



