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Resumo: A concepcgédo de projeto de um satélite universitdedaixo custo é tal que sua configuracdo devedste
as restricdes de lancamento como carga secundareyendo-se a possibilidade de ocorrer a pior ¢ofd inicial
possivel na separacdo entre o satélite e seu larcdesse trabalho apresenta uma abordagem para @wsagio
inicial e estabilizacdo da atitude do satélite wersitario ITASAT para o pior caso de erro de apom¢ato inicial e
com o acionamento da roda de momentum ocorrends agéparacao. O satélite ITASAT é estabilizadtréseixos
com uma Unica face voltada para o Sol e possui uoda de momentum para, em conjunto com trés
magnetotorqueadores, prover rigidez giroscépicaeeag torques para estabilizacdo da atitude em tonmoeixo de
rotagdo. O Sistema de Controle de Atitude (ACSjratha fechada é realimentado por estimativas dauddi em trés
eixos e da velocidade angular do satélite, que fefinecidas por um filtro de Kalman estendido quecgssa os
vetores de medidas da dire¢do do Sol e do campmageético. O desempenho do ACS é investigadomidagao.
O controle de atitude em malha fechada com o filleokKalman é interrompido durante os instantes diges, nos
quais o erro de estimagéo diverge devido a perdmfigmacao do sensor solar. Os resultados mostagficacia do
ACS no apontamento do satélite, que requer apracd@meente 1,5 dia para prover um erro de apontamahtoxo de
10 graus, partindo de um erro de apontamento ihid& 180 graus (pior caso) e menos de 2 dias paaaten esse
erro de apontamento abaixo de 0,1 grau. A atituteé@no do eixo de rotacdo da roda de momentumaodentro de
uma margem aceitavel em torno da referéncia adotiglado a erros de estimacao relevantes que perdwpos o
término do eclipse.

Palavras-chave: Satélite, controle de atitude, filtro de Kalmaneeslido, magnetdmetro, roda de momentum.

1. INTRODUGAO

O projeto ITASAT, atualmente em desenvolvimentataide um satélite universitario de baixo custa cajga util
principal consiste num sistema de coleta de dadisemtais. Seu proposito principal é a continuidddeSistema de
Coleta de Dados Ambientais Brasileiro, que consgste retransmitir dados meteoroldgicos a partir dstagdes
meteoroldgicas em solo, espalhadas pelo territBriasileiro, para antenas terrestres especificasm pasterior
processamento e previsdo do tempo. Esse sisterpaleta é hoje realizado pelos satélites SCD1 e Sa2rara e
Guedes, 1994; Kuget al 1999).

Tendo em vista a necessidade de se gerar a maxi@aca pelo painel solar, foi estudada uma cordigiio de
atitude de referéncia e oOrbita para o projeto d&SAT (Gentinaet al, 2009) tal que o satélite é estabilizado em 3
eixos, tem a forma de um paralelepipedo e possnelpsolar em apenas uma face, a de maior areqreerltada
para o Sol. Possui uma rodamementunpara, em conjunto com trés magnetotorqueadore<)8)Tprover rigidez
giroscoépica e gerar torques para estabilizacadit@e em torno no eixo de rotacéo. Possui a mis&b kilogramas e
dimensfes 700x600x400 mm. A érbita é circular, pelaom inclinacdo de 98° em relacao ao plano eqgaat, Sol-
sincrona — 10:30h AM e tendo 780-km de altitude.

O Sistema de Controle de Atitude (ACS) em malhddda aqui estudado é realimentado por um Sistema de
Determinacado de Atitude (SDA), que fornece estivaatida atitude em trés eixos e da velocidade andalaatélite, as
quais sdo geradas por um Filtro de Kalman Estendi#d). Esse filtro de Kalman processa os vetoeemddidas da
direcdo do Sol e do campo geomagnético para a &erdgs estimativas. O SDA implementado nesse rabal
baseado no SDA proposto por Santos e Waldamnn Y2208 um satélite de baixo custo estabilizadorptagao
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rigida que opera em 6érbita de baixa inclinacao *—28m relacdo ao plano equatorial, sendo o atDal I®sultado de
modificacbes para se adaptar a configuracao agesfigada. Adicionalmente, estima-se a velocidadgilar da roda

de momentuntom o objetivo de se incluir seu efeito na dind@mio satélite e filtrar as medidas do tacémetro que
fornece a velocidade angular da roda. Para melligridesempenho, essas estimativas de atitude evettaidade
angular do satélite e da velocidade da roda pmecser precedidas pela estimacdo em voadbids residual do
magnetdmetro.

O projeto ITASAT nédo contempla um langamento deticpara seu satélite. No lancamento é previstdélitea
como carga Util secundaria em um lancador ainder alefinido. Portanto, sua concep¢éo de projetal gue sua
configuracdo deve atender as restricdes de lan¢arnemo carga secundaria, prevendo-se a possitglida ocorrer a
pior condicdo inicial na separacéo do satéliteudtst em andamento mostraram que, em sendo a radardentum
ativada ainda quando o satélite esta posicionaddltmo estagio do langador, ou seja, o satélitelgdnjetado em
Orbita com a roda ja com sua velocidade nominatelatdo ao satélite, e para um erro inicial de tpoento de 15
graus, o sistema de controle requer pouco mais liea®s para prover um erro de apontamento abaixiddgaus e
aproximadamente 17 horas para manter esse errmoaflai 0,05 grau. Tendo-se entdo em vista as 1@strice
lancamento como carga Util secundaria, nesse @l ACS serd avaliado quando sujeito a pior c@mdigicial de
separacdo. O satélite € injetado em érbita conda iracialmente travada em relacédo ao corpo dditeats além disso,
com um erro de apontamento de 180 graus, ou sEatando para uma direcdo oposta aquela que seridirecdo de
referéncia de apontamento. Dessa forma, o cont®latitude prevé trés fases de operag&o. A pringeingiste em
ativar a roda denomentume prover sua rotagdo nominal em relacdo ao cogpsatklite; a segunda consiste em,
simultaneamente, eliminar o erro de apontameninpgimento de nutagdo e os componentes da velocafegldar do
corpo do satélite; e a terceira, finalmente, coa®s realizar a estabilizacdo da atitude do sa&tn torno do eixo de
rotacdo da roda nele embarcada.

2. MODELOS DA DINAMICA DA ATITUDE E DA ORBITA DO SATEL ITE

Aqui, o ITASAT é modelado segundo o conceito deldbzacdodual-spinou girostato (Hughes, 1986; Sidi,
1997). Baseia-se no principio de que uma parteatilite (a roda denomentum possui rotacdo elevada e fornece
rigidez giroscépica (estabilizacdo pmromentumangular), enquanto a outra parte (o corpo doisgténcontra-se
estaciondria ou com movimento minimo; uma revolugép 6rbita no caso de satélites geo-apontadosix® de
rotacdo da roda é perpendicular ao painel solast& ainhado com eixo principal de maior inérciasébélite, de
maneira que, em caso de falha da roda, o satéldedgem torno desse eixo, mas manterd seu apomtaméessa
configuracao, a face voltada para o Sol devera gimatorno de um eixo perpendicular ao plano digp#ch apenas
para acompanhar a translagéo da Terra em tornolda 8ma taxa de aproximadamente um grau poediassa forma
manter o painel solar sempre voltado para Sol. Bam é usado o controle magnético por meio doQMfjue séo
instalados no corpo do satélite e que ndo precisachaveados com elevada freqliéncia para amogawtacdo ou
redirecionar o apontamento — como nos satélitesbiigados porspin (Shigehara, 1972) —, o que torna a atuacgao
magnética muito mais eficaz nessa configuracd@da demomentuntdevera gerar torques para reorientar a antena em
torno do eixo dessa, quando necessario, e progstahilizacdo da atitude em torno desse eixo. torta restricdo de
atitude é que o eixo de rotacdo da roda estejais pmaximo possivel alinhado com a direcdo de Sohmue
maximize a irradiagéo sobre o painel solar e s;&mta@stabilizada em torno desse eixo.

Os sistemas de coordenadas cartesianas que desaeatitude do satélite e seu movimento ao longortaa
estdo mostrados na Fig. (Rs € o vetor posicao do centro do satélite em relagfioentro da Terraj € a posicéo
angular do satélite ao longo da sua 6rbita congdielao nodo ascendenteé a ascensdo reta do nodo ascendenta; e
inclinacdo da orbita. O eixo inerciglaponta para o equindcio vernal enqudgté ortogonal ao plano equatorial. O
eixo orbitali, aponta para o nodo ascendente, & perpendicular ao plano da 6rbita. Os anguloatitiede de Euler
usados na formulagé@o do problema sdo definidosgeejaéncia de rotacdeg:(azimute) em torno dk,, 6 (elevagéo)
em torno dg’, e ¢ (rotagdo) em torno de,.

O modelo da dinAmica do satélite em 6rbita, possuima roda denomentunoperando em configurac&ial-
spine sujeito a torques externos, é dado pela Eq ED. (2).

o =17l o)+ (1 @4 )x0+T-u,] W

b 1 b
Quw=1,1-1,80+U, (2)

sendo quel, é a matriz de inércia da roden;=[a)l W a)s]T eqQ, = [0 0 QW]T sdo, respectivamente, o vetor

velocidade angular do satélite com relacdo aomssstie referéncia inerci8|, ndo girante e centrado na Terra, e 0 vetor

velocidade angular da roda dementuncom relacdo ao satélite, ambos esses vetoressegpaedos no sistema de
b b

referéncia do corpow e Qw sdo, respectivamente, as derivadas temporais tdo welocidade angular do corpo do
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satélite e do da roda, ambas vistas por um obsarfixd ao corpo;T é somatério de torques externos agindo sobre o
sistema;u,, é o torque do motor, fixo ao corpo do satéliters@broda de momentum; e, além disso:

ly 0 O 00 O
Ly =l +lugs lua=| 0 Iyp Oli1,g=|0 0 O [ 1a=l+lyn; lo=1+1,. 3)
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Figura 1. Sistemas de coordenadas cartesianas ingcS;, orbital S, e do corpo § (Waschburgeret al., 2009;
Shigehara, 1972).

No projeto, adota-se o quatérnio como parametroegeesentacdo da atitude para evitar singularidedaster
melhor desempenho numérico. A cinematica da atitiedsatélite € descrita, usando-se quatérnio,gupléd).

A 0 -4 -w -wl|4
|y 0 _
g=|G |19 W -yl @
G| 2/ ~w; O 0] 7
s w @ -@ 0 O3

em queq = [/1 o O qs]T € 0 quatérnio que representa a orientacdo dorsistie referéncia do corpo com relagdo
ao sistema inercial. O torque de controle magnéTigoresulta da intera¢éo entre o dipolo magnético dQVM , e o
campo geomagnéticB , conforme a Eq. (5).

Ty =M xB (5)

O torque causado por correntes induzid@igyy,, devido ao magnetismo residual no corpo do satéitas
variagBes do campo geomagnético sofridas pelatsagéiando gira dentro desse campo, € modeladdEoel¢b).

Teday = ke((D X B)x B (6)

O coeficientek, depende da geometria e da condutividade do saf&litgaet al, 1987). O torque de perturbacéo

causado pelo gradiente de gravidatlgg, causado pela variagdo da atracéo gravitaciomeiesm corpo do satélite é
modelado pela Eq. (7),

Teo =B/ IR )R x 0 R, )

em qued € o tensor de inércigy € a constante gravitacional da TerrR g € o vetor unitario ao longo de,.

Trés MTQ'’s sdo posicionados ao longo dos eixojpaisiy, j, € k, € sdo chaveados de tal forma que apenas um
tnico MTQ é acionado por vez. Uma descrigdo maialltda sobre o funcionamento dos MTQ’s é encoated
Waschburgeet al (2009).
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3. SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE (ACS)

Esse estudo avalia o0 desempenho do ACS para acasor da condicao inicial de separacdo, em queétitsat
possui um erro de apontamento inicial de 180 geauselacdo a direcdo de referéncia de apontamemt@@a sendo
ativada somente apds o lancamento do satélite.if&rao controle de atitude prevé trés fases éeagfo que serdo
descritas nas subsecfes a seguir.

3.1. Fase I

Consiste em ativar a roda dementune prover sua rotacdo nominal em relacdo ao coopsattlite. Acontece
imediatamente apés a separac¢éo e injecao do sa#élitrbita. A velocidade de rotacdo da roda éoemtumentada a
uma taxa constante a partir de zero, alimentadatpedjue constante do motor acionador operando athanaberta,
até que atinja sua velocidade nominal de operag&bd RPM em relacéo ao corpo do satélite. Nessa éaacdo dos
magnetotorqueadores (MTQ'’s) encontra-se desallit@dorque constante do motor usado nessa fade {02 N.m.
Nessa fase, existe um torque de reagdo que prothgaio inversa do corpo do satélite. Devido a Esgxternos de
perturbacdo de pequena monta causados pelo amioighital, a variagdo donomentumangular total do sistema
composto pelo corpo do satélite mais a roda écaratnte nula.

3.2. Fase ll:

Consiste em, simultaneamente, eliminar o erro dmtamento, 0 movimento de nutacdo e 0os componelates
vetor velocidade angular do corpo do satélite. Agtéegida a velocidade nominal de operagdo damadgase |, a acdo
do motor da roda é desabilitada e imediatamentsmada a acdo de controle dos MTQ's. Nessa faseaquesenca de
torques externos, acontece a geragamamentunangular sobre o sistema.

O controle do apontamento realizado pelos MTQ'm wiabilidade é baseada na prova de estabilidasiatatica
relatada em Shigehara (1972), foi usado na inwesigy da configuracdo estabilizada ppin para o ITASAT
(Waschburgeret al, 2009) e aqui foi adaptado para a configuragéal-spinusada nesse trabalho. A atuacdo dos
MTQ'’s € no sentido de se reduzir a norma do vetor @emomentunangular

E=EE=H H (8)

s_ref —

entre 0 vetormomentumangular de referéncia e o vetoromentumangular do sistema satélite mais a roda de
momentum. O controle de apontamento deve selecMFQ que maximiza a taxa de decaimento da normneetbr
erro de momentum angular.

O vetormomenturmangular de referéncia é adotado aqui como sendarhG na direcdo do Sol, isto é:

H s_ref = 1OSdir (9)

em que édi, € o vetor unitario na dire¢o do Sol a partir dtélite. Esse valor baseia-se nos resultados abtido

configuracao anteriormente investigada, a estalifizoorspin do ITASAT para rigidez giroscopica, sendo o valar
Eq. 9 a metade do anteriormente utilizado para atane manobrabilidade do ACS.

Na configuragéo atual, o vetét, ¢ n&o é constante, pois precisa variar conformeraBe movimenta ao redor

do Sol a uma taxa de aproximadamente 1 grau poiPdia se contornar esse problema e ainda assien psdr os
resultados de estabilidade assintética investigpdo$higehara (1972), assume-se que, entre atramdss sensores,

o vetor Hg ¢ permanece constante. Para os resultados apresemesse trabalho, os dados da direcdo do Sol foram
atualizados a cada 5 segundos.

3.3. Fase lll:

Consiste em realizar a estabilizacéo da atitudéoeno do eixo de rotacdo. Essa fase acontece afidaliaacéo
da Fase Il. Para a estabilizacdo da atitude ero tioreixo de rotacédo da roda, foi usado o contool®d a seguir:

Uy ¢ :_Kp(¢ref _¢)_Kd (a)s_ref _%)1 vaKd >0 (10)

em queK, e Ky sdo ganhos constantes de contralg,. € torque de controle computado da rodacorresponde a

terceira rotacdo da sequéncia de rotacdes dosadndelatitude de Euler, em torno do eixo de rotalgémda — i.e., 0
eixo ky, do satélite visto na Fig.1-,@, € a velocidade angular do satélite em torno donoesixo. @ € & o SAO0
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os valores estabelecidos como referéncia paradatiéuvelocidade angular do satélite em torno do di rotacao.
Estabeleceu-se uma atitude de referéncia em t@sgedeixo, tal que o eixgpermanecesse sempre no plano da 6rbita
como requisito para melhor desempenho da transmisa@ados do satélite. Essa atitude corresponflg & +/- 90

graus. Para que se tenha o satélite estabilizadcésraixos, a velocidade angular de referéncia deve; ¢ = 0.

4. SIMULACAO E RESULTADOS

Na Tab. (2) séo descritos os parametros do ITASAIA érbita. O ACS foi avaliado durante as manobriagais
de aquisicéo de atitude e durante estado estaimiozxr termos do erro de apontamento do momentural@ne .,
erro dos angulos solaresy e sy, e da atitudgp em torno do eixo de rotagdo. Os angulos sola®sespectivamente a
elevacao e o azimute da direcdo do Sol em relag@xa sensivel do sensor solar, que devem seridoarém zero
para o que se tenha o correto apontamento dotsatlatitude de referéncia em torno do eixo dag&d é tal que o
eixo i, deve permanecer sempre no plano da 6érbita, cogquisito de desempenho para transmissdo de dados do
satélite. Essa atitude corresponde a ter comoérefiex para a terceira rotacdo na sequéncia dosoardgl Euler,@,. ,

igual +/- 90 graus.
O erro de apontamento do momentum angular é dado po

A (Heet H)
- 1
E,p =COS {—"H . " T (11)

Tabela 1. Pardmetros de Simulacdo (Waschburget al., 2009)

Matriz de Inércia modelo:

65 0 O
0 65 0|[Kg.m] (1)
0O 0 8

Matriz de Inércia verdadeira:
6.5080 -0.0080 -0.0080
-0.0080 6.4920 0.0080 |[Kg.m?] (2)
-0.0080 0.0080 8.0080

Atitude de referéncia em torno do eixo de rotagéo:
Brer = - 90% @y ot =0°/S; Q, ot = 450RPM

Dipolos magnéticos dos MTQ's:

Modelo: M=10 [A.nf] (Constante) (1)
Verdadeiro: M=10 +/- 1 [A.A} 2)
Coeficiente de torque devido a corrente induzida:

Ke=500 R/m’ (Wertz, 1978)

Inclinacdo da Orbita; i = 98°

Altitude da 6rbita: h = 780 [Km]

Anomalia verdadeira inicial medida a partir do nedeendenteq, = 0°
Ascenséo direita do nodo ascendente inicial:

{o = 320°

Excentricidade da 6rbita:

Modelo:e=0 (8]
Verdadeira: e = 0,001 2) (

Erro de apontamento inicidta,=180°; s; = -15° s, =180°

Data de langcamento: 01/01/2009; 00h:00min:00s

Covariancias dos erro de medidas:

R,, =4.10"1; [T]%

R<=D; [(0,5m/180F.I1.I51T'+10° .I;]. D T [rad]?; (3)
Ro, = (0,5/180f  [rad/sf
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Densidade espectral da poténcia erro de modelagem:

8l 4[1/ S] 04)(3 04><l
Q=| 04, 210°1[rad?/s% Osq
Opes Opa 210°[rad? /%]

Estado inicial do filtro de Kalman:
%lo =[0.3970 0.6931 0.5001 -0.3345

0.5*pi/180 0.5*pi/180 0.5*pi/180 0*2*pi/6Pad/s] |
Velocidade angular inicial do satélite:

[0.5%pi/180 0.5*pi/180 0.5*pi/180] [rad/s]

Roda demomentunem forma de anel:

Diametro médio (D): 0,35 [m]

Altura: 0,12 [m]

Massa (M): 7 [kg]

Momentos de Inércia;|= ly,=1/8M/D? 1,,5=1/4AMD?
Torque maximo do motor da roda: 0,2 [N.m]

Ky, = 0,01 eK¢=0,15

* A presente tabela foi adaptada de Waschbugat, (2009)
(1) Parametros usados a bordo para modelos siogulds no SDA.
(2) parémetros verdadeiros para modelos mais edber que melhor representam a dindmica do satélite
perturbacdes.
—sin(s,)sin(sy)  cos(;)cos@y)
(3) M =| =sin(s,) cos,) —cosk,)sin(sy)
cos@;) 0

As Fig. (2) e Fig. (3) mostram respectivamente lacigade angular da roda de momentum e o compornknte
velocidade angular do satélite em torno do eixooda na Fase |, que tem duragdo aproximada deesfidos.

500

400 - - A

300 -

Q,, [RPM]

1 1 1 1
0 2000 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Tempo [seq]

Figura 2. Velocidade angular da roda de momentum n&ase |.

w, [RPM]

1 1
600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Tempo [seg]

Figura 3. Componente da velocidade angular do sattd em torno do eixo de rotacéo na Fase I.
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A Fig. (4) mostra a acdo de controle dos MTQ naisigho e manutencdo da atitude do apontamento. Em
aproximadamente 1,5 dia o erro de apontamento «idkl a 10 graus (requisito de projeto limitandmagnitude
aceitavel para o erro de apontamento) partindo rdeerro inicial de 180 graus. Em menos de 2 diasro de
apontamento é praticamente eliminado, permanecehdixo de 0,1 grau de magnitude em estado estaicion#s
angulos solares, mostrados na Fig. (5), sdo eldom&m menos de 2 dias e mantidos abaixo de Oglbegn estado
estacionario.

200
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100+

e — 4 — — - — —

Eap [deg]
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Figura 4. Erro de apontamento
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Figura 5. Angulos Solares.

A Fig. (6) mostra a convergéncia assintética para do angulo de nutacéo:
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Figura 6. Angulo de Nutag&o.

A Fig. (7) ilustra o controle e manutencdo em deida velocidade angular do satélite, realizadenwosiy, ej, €
k, pelos MTQ'’s.
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. Figura 7. Velocidade Angular do satélite.

O momentum angular criado no sistema (corpo dditeaté roda de momentum) pelos MTQ’s, ao eliminar o
componentes da velocidade angular do satélite gerpdla ativacdo da roda, pode ser observado na&jigque
mostra a reducdo da norma do erro entre o vetmmentumangular do sistema e o vetoromentumangular de
referéncia.
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Figura 8. Erro de Momentum angular.

O controle da atitude em torno da direcao do Sokase lll, realizado pelo torqueamento da rodad®entumé
ilustrado na Fig. (9). O filtro de Kalman aqui irapientado conta com medidas do sensor solar. Roreamt eclipse
essas informag8es sdo interrompidas, causandodgrestimagéo de magnitude elevada. Por esse magivagoes de
controle séo desligadas nos eclipses. As oscilatéestitude em torno do eixo de rota¢do, mostradaBigura 10,
perduram ainda por alguns instantes apos o térdoneclipse. Porém, os resultados séo aceitaveistranoo no pior
caso picos de erro de 30 graus, ndo prejudicamattanio, a missdo do ITASAT na coleta de dados oneli@gicos.
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Figura 9. Atitude em torno do eixo de rotacéo.



VI Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 18 a 21 de Agosto 2010, Campina Grande - Paraiba

500

wof

300t

Q,, [RPM]

Tempo [dias]

Figura 10. Velocidade angular da roda de momentum.

A velocidade angular da roda em torno de seu ejue,aponta para o Sol, é mostrada na Fig. (10)fidééese que
ela se mantém sempre num valor muito proximo deRPI, sendo que a sua velocidade maxima é de 956(RHli,
1997). Na Fig. (11), é mostrado o torque do motoraba, que atinge no maximo 0,02 N.m de magnihaléase
inicial de aquisicdo de atitude e permanece al##x0,005 N.m em estado estacionario, sendo que&oetanaximo do
motor é de 0,2 N.m.
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Figura 11. Torque do motor da roda de momentum.

A demanda por carga elétrica pelos MTQ’s € mostredkig. (12). Observa-se uma demanda em torn®&eh2
apos 1,5 dia, o que é perfeitamente suprivel pteriba a bordo do satélite antes de iniciar a gecgela energia
absorvida nos painéis solares.

Tempo [dias]

Figura 12. Demanda de carga elétrica pelo MTQ’s.
5. CONCLUSAO
Avaliou-se aqui o controle durante a aquisicaoiahie estabilizacdo da atitude do satélite unitétisi ITASAT

para o pior caso de erro de apontamento iniciane @ acionamento inicial da roda d@mentunocorrendo apés a
separacdo e injecao do satélite em odrbita. Nessaladem, o sistema de controle de atitude € reatade por um
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estimador de atitude e de velocidade angular pa@éite universitario ITASAT, o qual é estabillpaem trés eixos
com uma das faces sempre voltada para o Sol. Gtesg@ssui uma roda dmomentunpara, em conjunto com trés
MTQ'’s, prover rigidez giroscopica e gerar torquasapestabilizacdo da atitude em torno do eixo the¢éo da roda. O
controle de apontamento realizado pelos MTQ'’s masse eficaz na aquisicdo e manutencéo da atifudbordagem
proposta prové um erro de apontamento inferior grads em aproximadamente 1,5 dia e, em menos aar#ém
esse erro abaixo de 0,1 grau. O controle de atfhidelativamente prejudicado por erros de estmaglevantes, que
perduraram até instantes apos o eclipse, duragigabo filtro de Kalman ndo dispde das medidas etsar solar,
tornando assim as estimativas tdo degradadas qupatim ter uso no controle de atitude do satéioeém, esses
erros ndo prejudicam o desempenho da missdo doATA® coleta de dados meteoroldgicos. Quando lEbaéncia
de eclipse, a rigidez giroscopica devidonaementunangular da roda mantém o satélite orientado ded@dequada.
A atitude em torno da direcdo do Sol foi mantidatdeda referéncia desejada, apresentando, em easemos, apds
o eclipse, picos de erro com, no maximo, 30 graugie € aceitavel para a missdo do ITASAT.
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