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Introducción I

La mayor parte de los veh́ıculos espaciales tienen instrumentos
o antenas que deben apuntar en una dirección. Por ejemplo:

Telescopios espaciales (Hubble).
Los satélites de comunicación deben orientar sus antenas.
Los paneles solares deben maximizar su exposición al Sol.
Las cámaras de fotograf́ıa deben apuntar a una localización.
Los radiadores deben estar orientados al espacio profundo.
Las toberas propulsivas de un veh́ıculo espacial deben estar
correctamente alineadas.
Otros instrumentos o sensores cient́ıficos.

Además existen otro tipo de requisitos:
Telescopios espaciales (Hubble).
Seguimiento de objetivos.
Direcciones prohibidas (p.ej. la dirección del Sol para óptica
sensible).

La orientación de un veh́ıculo espacial (respecto a otro
sistema de referencia de interés, p.ej. inercial o los ejes órbita)
se denomina actitud.
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Introducción II

Si un veh́ıculo tiene varias partes móviles, estas tendrán su
propia actitud (relacionada con la del cuerpo principal). Sin
embargo en principio esto es indeseable por la complejidad
adicional que aporta. Se suele reservar para casos
indispensables (p.ej. grandes paneles solares que deben seguir
al Sol para maximizar la generación de potencia, o
instrumentos cient́ıficos muy concretos).

Hipótesis simplificadora: En esta asignatura, consideraremos el
veh́ıculo como sólido ŕıgido. Por tanto, tiene 6 grados de
libertad, de los cuales 3 determinan la actitud, que vendrá
dada por la orientación de unos ejes solidarios al veh́ıculo (ejes
cuerpo) respecto a los ejes de interés.

Si existe alguna parta móvil la trataremos por separado.
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Introducción III

El subsistema encargado de conocer y controlar la actitud, es
el Sistema de Determinación y Control de Actitud, en inglés
ADCS (Attitude Determination and Control System) cuyas
funciones básicas son:

Determinar la actitud actual o instantánea, a partir de las
medidas de los sensores y el conocimiento de la actitud previo
(problema de estimación).
Emplear los actuadores disponibles para estabilizar la actitud y
corregir posibles desviaciones respecto a una actitud deseada
(problema de control).

Otras funciones posibles:

Generar maniobras de actitud, por ejemplo, para pasar de una
actitud inicial a una final deseada (problema de transferencia
de actitud)
Seguir un objetivo (problema de seguimiento o tracking).
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ADCS

Esquema genérico de un ADCS:
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govern the time taken to execute manoeuvres such as the repointing manoeuvres shown in 
Figure 9.7. If manoeuvre times are important. then these may determine the specification 
for this feature of the torquers. 

Momentum storage will normally be provided on spacecraft of medium to large size, 
especi ally when there is a requirement for fluctuating torque or momentum or when there 
are tight tolerances on pointing accuracy (see Table 9.2 and Section 9.4.1). A momentum 
storage device is basically a wheel fitted with a torque motor, each enabling one compo-
nent of momentum to be stored (but see Section 9.4.7). On small satellites they are less 
likely to be used because of their mass and cost, attitude control then being achieved by 
using external torquers. 

In operation, the wheel torque motor will be the prime means of achieving the point-
ing requirement of the structure, correcting any errors, however caused, in a feedback 
sense. In so doing, it will insert or extract momentum from the wheel. When the wheel 
reaches an extreme of its permitted range of speeds-its store of momentum has been 
filled-then its speed must be restored to its normal value, using external torquers to 
counter the torque on the wheel so as to maintain attitude control. This process is known 
as momentum dumping. 

Assessment of the required amount of storage will be based upon the mission, and it 
will be chosen to achieve infrequent use of the dumping process. Orbit considerations such 
as its eccentricity, imply rotation as shown in Figure 9.1, for example, and a momentum 
component (l w) along the normal to the orbit plane. Dumping will be required during 
every orbit unless the store can accommodate at least half of the difference between the 
maximum and the minimum values of I w. In addition, it must accommodate consequential 
momentum arising from disturbance torques. Table 9.1 shows a list of the potential sources 
of these. 

Manoeuvres such as the repointing one shown in Figure 9.7 must also be assessed in 
a similar way. 

Table 9.1 Disturbance torques 

Height range External torques 
source over which it is potentially dominant 

Aerodynamic 
Magnetic 
Gravity gradient 
Solar radiation 
Thrust misalignment 

Internal torques 
source 

Mechanisms 
Fuel movement 
Astronaut movement 
Flexible appendages 
General mass movement 

·Values depend upon the level of solar activity. 

<about 500km· 
500-35000km 
500-35000km 

>700km· 
all heights 
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9.2.3 Momentum bias 

The level of momentum that is involved in a storage system will be quite small, and much 
smaller than will bring any significant benefit from gyroscopic rigidity. This will come 
from momentum bias, which makes the direction of one axis of the spacecraft highly 
resistant to change. (See Section 3.4 of Chapter 3.) 

For example, if the mission requires that one axis of the spacecraft shall always lie in 
the direction of the normal to the orbit plane, or at right angles to the Sun vector, then the 
designer might include momentum bias in that direction. The magnitude of the bias, Hb, 
whilst not critical, is likely to be an order of magnitude greater than the storage system 
will handle. A torque T at right angles to it will cause the axis to precess at a rate T I Hb 
(see equation 3.29 of Chapter 3). The attitude response about the bias direction will not 
be altered. 

Momentum bias devices may be used for momentum storage too. If more than one bias 
device is used, and this may well be done in order to enhance the reliability, then it must 
be remembered that their momenta add vectorially to produce only one gyroscopically 
rigid axis. 

9.2.4 The ACS block diagram 

The block diagram in Figure 9.2 shows the major components of a general ACS system. 
The links between components identify major interactions, with arrows indicating that 
there is a cause-effect relationship; it is convenient to think of them as channels along 
which information flows. For example, the main structure of the spacecraft is subjected 
to time-varying torques from torquers, and will respond with attitude motion that will be 

Ground 
control 

Figure 9.2 Block diagram for an attitude-control system 
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Introducción IV

El problema de estimación de la actitud (“¿A dónde está
apuntando el veh́ıculo espacial?”) requiere:

Un modelo de la cinemática de la actitud del veh́ıculo.
Algoritmos de estimación (estad́ısticos, filtro de Kalman...)
Sensores

Ópticos (sensores solares, de horizonte terrestre, de estrellas).
Mecánicos (giróscopos, que también pueden ser electrónicos).
Magnéticos (magnetómetros).

Los sensores mecánicos proporcionan directamente la velocidad
angular, que puede ser integrada para obtener una estimación
continua de actitud (navegación inercial). No obstante este
tipo de estimación comete errores que crecen en el tiempo.
Otros sensores proporcionan una dirección (Sol, Tierra,
estrellas) medida en ejes cuerpo; si dicha dirección es conocida
en otros ejes, se puede emplear la medida para estimar la
actitud.

El problema de estimación se complica debido a la presencia
de incertidumbre (errores) en los sensores.
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Introducción V

El problema de control de la actitud requiere:
Modelos de cinemática y dinámica de la actitud del veh́ıculo.
Algoritmos de control (PIDs, control óptimo, no-lineal...).
Actuadores

Propulsivos.
Mecánicos (volantes, ruedas, giróscopos...).
Magnéticos (magnetopares).

Los objetivos principales del sistema de control de actitud son:
Alcanzar la actitud deseada (o seguir un perfil de actitud).
Estabilizar el sistema en dicha actitud deseada.
Reducir el impacto de las perturbaciones.

Otros objetivos adicionales pueden ser:
Evitar actitudes no deseadas (por ejemplo, que expongan
óptica delicada directamente al Sol).
Minimizar el consumo energético.

Este sistema se puede ver como un sistema de gestión de
momento cinético; dicho momento puede ser modificado,
aumentado, disminuido o conservado según las necesidades.
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Introducción VI

El problema de control se complica debido a la presencia de
diversas fuentes de error.

Por ejemplo, momentos perturbadores externos que afectan la
dinámica de actitud del veh́ıculo espacial, tales como:

Pares aerodinámicos (importantes en órbita baja).
Gradiente gravitatorio (por la forma no esférica del veh́ıculo
espacial), acopla la dinámica orbital con la dinámica de actitud.
Pares causados por la presión de radiación solar
Pares magnéticos.

También existen momentos perturbadores internos:

Movimiento de fluidos (combustible).
Movimiento de la tripulación.

Otras fuentes de error son debidas a errores de modelado, por
ejemplo:

Errores de fabricación del veh́ıculo.
Efectos de flexibilidad (paneles solares, veh́ıculos muy grandes).
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Perturbaciones

Lista de perturbaciones
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Ground 
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Introducción VII

Además según las distintas fases de la misión, los objetivos del
ADCS van cambiando.

356 Spacecraft Subsystems 11.1 

TABLE 11-1. Control System Design ProCess. An iterative process is used for designing the 
ADCS as part of the overaU spacecraft system. 

Step Inputs Outputs RreSat Example 
1 a Define control Mission Us! of different control Orbit InJection: none-provlded modes requirements, modes during mission by launch vehicle 
1b. Deflneorderlve mission profile, (See Table 11-2) Normal: nadir pointing, system-level type of Insertion Requirements and < 0.1 deg; autonomous requirements for launch constraints determination (Earth-relatlve) by control vehicle (See Table 11-3) mode Optional slew: One 30 deg 

maneuver per month to 
a target of opportunity 

2. Select type Payload, Method for stabilizing and Momentum bles stabilization of spacecraft thermal and control: 3-axis, spinning, or with a pitch wheel, electro-control by power needs gravity gradient magnets for momentum attitude Orbit, pointing dumping, and optionally, control mode direction thrusters for slewing (Sec. 11.1.2) (shared with AV system Disturbance In navigation) environment 
3. Quantify Spacecraft Values for forces from Gravity gradient 1.8 x 1 N'm disturbance geometry, orbit, gravity gradient, magnetic normal pointing; 4.4 x 1 ()-5 N'm environment solar/magnetic aerodynamics, solar during target-ot-opportunlty (Sec. 11.1.3) models, mission pressure, Intemal mode 

prome disturbances, and powered Magnetic: 4.5 x 1 ()-5 N'm flight effects on control 
(cg offsets, slosh) Solar: 6.6 x 10-6 N'm 

Aerodynamic: 3.4 x 1 N'm 
4. Select and . Spacecraft Sensor suite: Earth, Sun, 1 Momentum wheel, slzeADCS geometry, Inertial, or other sensing Momentum: 40 N'm-s hardware pointing devices 2 Horizon sensors, (Sec. 11.1.4) accuracy, Control actuators, e.g., orbit conditions, Scannlng,O.1 deg accuracy 

mission reaction wheels, thrusters, 3 Electromagnets, 
requirements, or magnatlc torquers Dipole moment: 10 A·m2 
lifetime, orbit, Data processing 4 Sun sensors, pointing electronics, if any, or 
direction, processing requirements 0.1 deg accuracy 
slew rates for other subsystems or 1 3-axis magnetometer, 

ground computer 1 deg accuracy 
5. Define All of above Algorithms, parameters, . Determination: Horizon dala determination and logic for each filtered for pitch and roll. and control determination and control Magnetometer and Sun sensors algorithms mode used for yaw. 

Control: Proportlonal-plus-
derivative for pitch, Coupled roll-
yaw control with electromagnets 

6. Iterate and All of above Reflned requirements 
document and design 

Subsystem specification 

the spacecraft is on station, the payload pointing requirements usually 
dommate. These may require Earth-relative or inertial attitudes, and fixed or spinning 
fields of view. In addition, we must define the need for and frequency of attitude slew 
maneuvers. Such maneuvers may be necessary to: 

11.1 Attitude Determination and Control 357 

TABLE 11-2. Typical Attitude Control Modes. Performance requirements are frequently 
taUored to these different control operating modes. . 

Mode Description 

Orbit Period during and after boost while spacecraft Is brought to final orbit. OptIons 
Insertfon Include no spacecraft control, simple spin stabHlzatlon ofsoOd rocket motor, and full 

spacecraft control using liquid propulsion system. 
AcqUIsition Initial determination of attitude and stabilization of vehicle. Also may be used to 

recover from power upsets or emergencies. 
Normal, Used for the vast majority of the miSS/on. Requirements for this mode should drive 
On-StatJon system design. 
Slew Reorienting the vehicle when required. 
Contingency Used In emergencies if regular mode fans or Is disabled. May use less power or 
or Safe sacrifice normal operation to meet power or thermal constraints. 
SpecIal Requirements may be different for special targets or time periods, such as eclipses. 

TABLE 11-3. Typical AHltude Determination and Control Performance Requirements. 

Area 

Accuracy 

Range 

Accumcy 

Range 

Jitter 

Drift 

SettJJng 17me 

Requirements need to be specified for each mode. The following lists the areas of 
perfonmanca frequently specified. 

Definition· Examples/Comments 
DETERMINATION 

How well a vehicle's orientation with 0.25 deg, 3 0, all axes; may be real-time 
respect to an absolute reference Is known or post-processed on the ground 
Range of angular motion over which Any attitude within 30 deg of nadir 
accuracy must be met 

CONTROL 
How well the vehicle attitude can be 0.25 deg, 3 0; Includes determination and 
controlled with respect to a commanded control errors, may be taken with respect 
direction to an Inertial or Earth-fixed reference 
Range of angular motion over which All attitudes, within 50 deg of nadir, within 
control performance must be met 20 deg of Sun 
A specified angle bound or angular rate 0.1 deg over 1 min, 1 degls,1 to 20 Hz; 
limit on short-term, high-frequency motion usually specified to keep spacecraft 

motion from blurring sensor daIa 

A Omit on slow, low-frequency vehicle 1 deglhr, 5 deg max. Used when vehicle 
motion. Usually expressed as angleltlme. may drift off target with Infrequent resets 

(espectally If actual direction Is known) 
Specifies allowed time to recover from 2 deg max motion, decaying to < 0.1 deg 
maneuvers or upsets. In 1 min; may be used to Ifm!t overshoot, 

ringing, or nutation 

• DefInItIons vary with procuring and designing agencies, espectally In details (e.g., 1 or 3 0, amount of 
averaging or mterlng aUowed). " Is always best to define exactly what Is required. 

• Repoint the payload's sensing systems to targets of opportunity 
• Maneuver the attitude control system's sensors to celestial targets for attitude 

determination 
• Track stationary or moving targets 
• Acquire the desired satellite attitude initially or after a failure 
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Bajo la hipótesis de sólido ŕıgido, la
actitud queda determinada especificando
la orientación de los ejes cuerpo respecto
a otros ejes de interés.

Por ejemplo, los ejes órbita tal como se
muestra en la figura, cuya definición
depende de la órbita concreta.

Ejes órbita para una órbita circular:

Eje x: en la dirección de la velocidad (tangente a la órbita).
Giro: roll.
Eje z: en la dirección del nadir (hacia el centro de la Tierra).
Giro: yaw.
Eje y: en la dirección contraria al momento cinético
(perpendicular al plano orbital). Giro: pitch.
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Representación de la Actitud!"##$%&'()*%+%,-.
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Es importante observar que a su vez los
ejes órbita tendrán una cierta actitud con
respecto a otros ejes. Por ejemplo los ejes
del s.d.r. geográfico o el geocéntrico
inercial; esta cadena puede contener
mucho más s.d.r intermedios.

La relación entre dos sistemas de
referencia se puede representar de varias
formas, por ejemplo:

Matriz de cosenos directores: son las matrices (ortogonales)
de cambio de base entre los sistemas de referencia.

Ángulos de Euler: son tres ángulos que corresponden a los tres
grados de libertad de la actitud, y representan tres giros
elementales. Existen 12 posibles conjuntos de ángulos de
Euler, según los giros elementales elegidos.

Cuaterniones: son 4 coordenadas que codifican la actitud.
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Cinemática de la Actitud

La cinemática relaciona la velocidad y la posición. Para el
movimiento del centro de masas (un punto), la cinemática
viene dada sencillamente por ~̇x = ~v .

Similarmente, la cinemática de la actitud son un conjunto de
relaciones (en forma de ecuaciones diferenciales) entre la
velocidad angular del veh́ıculo, ~ω, y su actitud, representada
mediante cualquiera de los métodos antes especificados.

Estas ecuaciones diferenciales se denominan ecuaciones
diferenciales cinemáticas (EDC).

Por ejemplo, para la representación mediante la matriz de
cosenos directores C (t), las EDC vienen dadas por Ċ = −ΩC
donde Ω es una matriz antisimétrica que se forma a partir de
las coordenadas de ~ω = [ω1 ω2 ω3]T de la siguiente forma:

Ω =

 0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0


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Dinámica de la Actitud I

La dinámica relaciona la velocidad con sus causas. En el caso
del movimiento del centro de masas (un punto), las causas
son fuerzas y la dinámica viene dada por la segunda ley de
Newton m~̈x = ~F .

La dinámica de la actitud relaciona la velocidad angular del
veh́ıculo con los momentos de las fuerzas que actúan en él, y
se basa en el teorema del momento cinético; las ecuaciones
diferenciales resultantes se denominan Ecuaciones de Euler.

El momento cinético respecto a un sistema de referencia fijo,
centrado en el centro de gravedad del veh́ıculo, se define
como ~Γ = ¯̄I · ~ω, donde ¯̄I es el tensor de inercia del veh́ıculo.

El teorema del momento cinético determina que ~̇Γ = ~M,
donde ~M es el momento de las fuerzas respecto al centro de
gravedad. Esta ecuación, escrita en el sistema de referencia
móvil ejes cuerpo, resulta en ¯̄I · ~̇ω + ~ω × (̄̄I · ~ω) = ~M.
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Dinámica de la Actitud II

Recordatorio: para todo sólido ŕıgido con tensor de inercia ¯̄I
existen unos ejes, llamados principales, tales que

¯̄I =

 I1 0 0
0 I2 0
0 0 I3


Escribiendo la anterior ecuación en ejes cuerpo principales, se
obtienen las Ecuaciones de Euler:

I1ω̇1 + (I3 − I2)ω2ω3 = M1

I2ω̇2 + (I1 − I3)ω1ω3 = M2

I3ω̇3 + (I2 − I1)ω2ω1 = M3

Obsérvese que las ecuaciones de Euler son tres ecuaciones
diferenciales de primer orden, no lineales y acopladas. Las
ecuaciones relacionan la velocidad angular con los momentos.
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Sólido en rotación libre

El movimiento de un sólido en rotación libre (sin momentos)
es una precesión del eje de rotación alrededor de un eje fijo.

El caso más simple y resoluble anaĺıticamente se da para el
caso de un sólido axilsimétrico, y geométricamente se describe
con dos conos, uno fijo (cono espacial) y otro (cono cuerpo)
en cuyo eje se encuentra el eje de simetŕıa del veh́ıculo y que
gira sin deslizamiento en torno al cono espacial.
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Rigidez giroscópica

Un sólido que se encuentra en rotación y
se somete a un momento constante no
reacciona de una forma “intuitiva” sino
que sufre perturbaciones en su rotación
inicial, provocándose movimientos de
precesión y nutación.

Estas perturbaciones son pequeñas si la
inercia del veh́ıculo es alta y/o su
velocidad de rotación es grande.

Esta resistencia a momentos
perturbadores se denomina rigidez
giroscópica. Es la base de funcionamiento
de las peonzas y de la estabilidad de las
bicicletas.
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Estabilidad de sistemas en rotación
!"#"$%&'$(%)*"+%),-."/",(

X

Y

Z • Ixx > Iyy > Izz

0 1-2'3%-4"51-2'3%-4"51-2'3%-4"51-2'3%-4"5 5*"+%"5%5,-./65,-./65,-./65,-./6

0 1"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"5 5*"+%"5%5,-./65,-./65,-./65,-./6

0 7+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"5 5*"+%"5

9+5,-./69+5,-./69+5,-./69+5,-./6

0 :+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+ ;<-+#65%

,<656%3659/,5

!  1"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"5 5*"+%.6;'865%

9+5,-./69+5,-./69+5,-./69+5,-./6

0 =<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3>>>>?4"5%?4"5%?4"5%?4"5%

!9/6!9/6!9/6!9/6

• Ixx > Iyy > Izz

0 1-2'3%-4"51-2'3%-4"51-2'3%-4"51-2'3%-4"5 5*"+%"5%5,-./65,-./65,-./65,-./6

0 1"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"5 5*"+%"5%5,-./65,-./65,-./65,-./6

0 7+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"57+,6386$"-,6%-4"5 5*"+%"5

9+5,-./69+5,-./69+5,-./69+5,-./6

0 :+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+:+63#(%$"55"*-,"'+ ;<-+#65%

,<656%3659/,5

!  1"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"51"+'3%-4"5 5*"+%.6;'865%

9+5,-./69+5,-./69+5,-./69+5,-./6

0 =<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3=<"5%"5%;-//6$%,<6%1-2'3>>>>?4"5%?4"5%?4"5%?4"5%

!9/6!9/6!9/6!9/6

MAJOR

IN
T
E
R
M
E
D
IA
T
E

MINOR

Para el sólido de la figura, I1 = Ix , I2 = Iy , I3 = Ix son
los momentos principales de inercia (dada la forma del
sólido). Además I1 > I2 > I3 por las dimensiones
aparentes en la figura, luego el eje x es el eje mayor
de inercia, el y el eje intermedio, y el z el eje menor
de inercia.

Se demuestra que si el sólido rota alrededor del eje
mayor o del eje menor, estas rotaciones son estables
(realmente son neutralmente estables: cuando la
rotación es perturbada, la perturbación no crece).

Sin embargo si la rotación es alrededor del eje intermedio,
dicha rotación es inestable (una perturbación se amplificaŕıa y
el eje instantáneo de rotación se alejaŕıa del eje intermedio).

Estos resultados cambian en presencia de disipación de
enerǵıa (que siempre existe): El eje menor es inestable si
existe disipación de enerǵıa (Regla del Eje Mayor).
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Sputnik vs. Explorer I
!"#$%&'()(*+",-./.(0

1 !"#$%&'(234(,3#%56/7(&%(89:;

1 <.-=/44-.(>-%3,7(?.35/2/,,@(3(.37&-(

34$.-%-A/.(3$(!$3%=-.7@(7/7#5/7($63$(!"#$%&'(

234(4"&%%&%B(3C-#$(3(4DAA/$.D(3+&4@(3%7($63$(

&$(A#4$(C/($6/(A3E-.(3+&4

1 F/(53,,/7(G<H($-(A3'/(4#./($63$($6/(*+",-./.(0(

7/4&B%(234($3'&%B($6&4(&%$-(355-#%$@(C#$(4/5#.&$D(

"./I/%$/7(6&A(=.-A(B/$$&%B($6.-#B6

1 *+",-./.(0(234(7/4&B%/7(34(3(A&%-.(3+&4(

4"&%%/.@(,3#%56/7(&%(89:J

1 !"#$%&'(234(,3#%56/7(&%(89:;

1 <.-=/44-.(>-%3,7(?.35/2/,,@(3(.37&-(

34$.-%-A/.(3$(!$3%=-.7@(7/7#5/7($63$(!"#$%&'(

234(4"&%%&%B(3C-#$(3(4DAA/$.D(3+&4@(3%7($63$(

&$(A#4$(C/($6/(A3E-.(3+&4

1 F/(53,,/7(G<H($-(A3'/(4#./($63$($6/(*+",-./.(0(

7/4&B%(234($3'&%B($6&4(&%$-(355-#%$@(C#$(4/5#.&$D(

"./I/%$/7(6&A(=.-A(B/$$&%B($6.-#B6

1 *+",-./.(0(234(7/4&B%/7(34(3(A&%-.(3+&4(

4"&%%/.@(,3#%56/7(&%(89:J

El Sputnik fue lanzado en 1957

El satélite estaba estabilizado por
rotación en torno a su eje mayor.

Los ingenieros de la NASA no eran
conscientes de este hecho, ni de la
regla del eje mayor (que no se puede
deducir con un modelo de sólido
ŕıgido).

!"#$%&'()(*+",-./.(0

1 !"#$%&'(234(,3#%56/7(&%(89:;

1 <.-=/44-.(>-%3,7(?.35/2/,,@(3(.37&-(

34$.-%-A/.(3$(!$3%=-.7@(7/7#5/7($63$(!"#$%&'(

234(4"&%%&%B(3C-#$(3(4DAA/$.D(3+&4@(3%7($63$(

&$(A#4$(C/($6/(A3E-.(3+&4

1 F/(53,,/7(G<H($-(A3'/(4#./($63$($6/(*+",-./.(0(

7/4&B%(234($3'&%B($6&4(&%$-(355-#%$@(C#$(4/5#.&$D(

"./I/%$/7(6&A(=.-A(B/$$&%B($6.-#B6

1 *+",-./.(0(234(7/4&B%/7(34(3(A&%-.(3+&4(

4"&%%/.@(,3#%56/7(&%(89:J

1 !"#$%&'(234(,3#%56/7(&%(89:;

1 <.-=/44-.(>-%3,7(?.35/2/,,@(3(.37&-(

34$.-%-A/.(3$(!$3%=-.7@(7/7#5/7($63$(!"#$%&'(

234(4"&%%&%B(3C-#$(3(4DAA/$.D(3+&4@(3%7($63$(

&$(A#4$(C/($6/(A3E-.(3+&4

1 F/(53,,/7(G<H($-(A3'/(4#./($63$($6/(*+",-./.(0(

7/4&B%(234($3'&%B($6&4(&%$-(355-#%$@(C#$(4/5#.&$D(

"./I/%$/7(6&A(=.-A(B/$$&%B($6.-#B6

1 *+",-./.(0(234(7/4&B%/7(34(3(A&%-.(3+&4(

4"&%%/.@(,3#%56/7(&%(89:J

El Explorer I fue lanzado en
1958, “estabilizado” por
rotación en torno a su eje
menor.
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Sputnik vs. Explorer II

!"#$%!&'(#)#*+,-!'&+))#&+.

/0")12+2-3-456789-:'.-.;""1.+,-&1-(+-

."#$%.&'(#)#*+,-'(1;&-#&.-<#$12-'0#.=--

3&-:+$&-#$&1-'->)'&-."#$-,;+-&1-

+$+2?@-,#..#"'&#1$=

A+).&'2--3-456BC9-:'.-."#$%.&'(#)#*+,-

'(1;&-#&.-<'D12-'0#.E-."#$$#$?-'&

'(1;&-CFF-GHI=

La estabilización en torno al eje menor
(rojo) no funcionó.

En pocas horas el Explorer 1 empezó a
girar en torno a su eje mayor (verde)
con un movimiento bastante caótico,
imposibilitando su misión.

!"#$%!&'(#)#*+,-!'&+))#&+.

/0")12+2-3-456789-:'.-.;""1.+,-&1-(+-

."#$%.&'(#)#*+,-'(1;&-#&.-<#$12-'0#.=--

3&-:+$&-#$&1-'->)'&-."#$-,;+-&1-

+$+2?@-,#..#"'&#1$=

A+).&'2--3-456BC9-:'.-."#$%.&'(#)#*+,-

'(1;&-#&.-<'D12-'0#.E-."#$$#$?-'&

'(1;&-CFF-GHI=

El Telstar I (el primer satélite de
comunicacioens) fue lanzado en
1962.

Estaba estabilizado por rotación
en torno a su eje mayor,
girando a 200 RPM.
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Regla del Eje Mayor: Excepciones

El eje menor es inestable, pero el
tiempo caracteŕıstico de la
inestabilidad es lento (horas).

T́ıpicamente se estabiliza por rotación
en torno al eje menor en las últimas
etapas de los veh́ıculos lanzadores,
antes de encender dichas etapas.

Esta rotación causa rigidez
giroscópica, que disminuye
mucho los errores causados por
una alineación no perfecta entre
la dirección deseada de
propulsión y la fuerza propulsiva
real.

Tras el encendido, dicha
rotación se detiene, por ejemplo
con un mecanismo yo-yo, o se
permite que la propia dinámica
la transfiera a una rotación en
torno al eje mayor.

Ejemplo: Mars Odissey.
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Efecto de una rueda en la dinámica rotacional!""#$%&'"&('%')&'*&+,-*&+%./-0-%1

X

Y

Z

2 3&4,-**-*5&)'%')&$.*&

4%./-0-6#&%7#&-*%#)8#9-.%#&

.:-4;&9#4%./-0-6#&'%7#)4&

2 +%./-0-%1&$'*9-%-'*

IR !!!!R > (Ixx-Iyy)!!!!y

2 34&<-%7&)-5-9&/'91;&#*#)51&

9-44-,.%-'*&$7.*5#4&

4%./-0-%1&)#4=0%4

" 4'8#&4%./0#&4,-*4&

/#$'8#&=*4%./0#

2 3&4,-**-*5&)'%')&$.*&

4%./-0-6#&%7#&-*%#)8#9-.%#&

.:-4;&9#4%./-0-6#&'%7#)4&

2 +%./-0-%1&$'*9-%-'*

IR !!!!R > (Ixx-Iyy)!!!!y

2 34&<-%7&)-5-9&/'91;&#*#)51&

9-44-,.%-'*&$7.*5#4&

4%./-0-%1&)#4=0%4

" 4'8#&4%./0#&4,-*4&

/#$'8#&=*4%./0#

!!!!R

R

Platform

Una rueda, volante de inercia o rotor situada
en el interior o exterior del veh́ıculo y que se
encuentre en rotación, produce un efecto de
estabilización al proporcionar rigidez
giroscópica al conjunto.

Además, con una rueda se puede estabilizar
el eje intermedio, o el menor, incluso en
presencia de disipación de enerǵıa.

Además se pueden provocar rotaciones (maniobras) por
reacción: si la rueda se acelera en un sentido, en ausencia de
momentos externos el veh́ıculo ha de girar en sentido contrario
debido a que el momento cinético total no puede cambiar.

El ejemplo más extremo de este principio es un CMG
(giróscopo de control de momentos); consiste en una rueda de
alta inercia y gran velocidad fija pero ejes móviles.
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Ejemplos de Veh́ıculos Espaciales con volantes de inercia!"#$%&'()(*'+,$-.,/$0#,#*1

2)+)31)$%4&&#*,$5*#6*'7 89#:'9$5#1.,.#3.36$%;1,)7

<3)$9'*6)$*#,#*

=>?@$05AB

C#4*$7#7)3,47$"/))91$

=1)D)*'9$,/#41'3E$05AB

Satélite Navstar (GPS).

4 volantes de inercia girando a varias
miles de RPM.

Sistema auxiliar: RCS (hidrazina).

!"#$%&'()(*'+,$-.,/$0#,#*1

2)+)31)$%4&&#*,$5*#6*'7 89#:'9$5#1.,.#3.36$%;1,)7

<3)$9'*6)$*#,#*

=>?@$05AB

C#4*$7#7)3,47$"/))91$

=1)D)*'9$,/#41'3E$05AB
Satélites DSP (Defense Support
Program), son parte del sistema
de alerta temprana de USA.
Posee sensores infrarojos.

Estabilizado por rotación con un
volante de inercia.
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Gradiente gravitatorio (G2)
!"#$%&'(!"#)%*+&,-&#.%/%0#&%1+

2 !"#$%&#&%1+#/,#&&"#3&%1+4

f  = µm/r2

2 5164,,f
1

> f
2
! &1"78*,%9,18&,

1:,&;*,6#<*

2 =1&&1>4,,f
1

> f
2
! &1"78*,%9,

%+&1,&;*,6#<*

2 ?+,.1&;,3#9*9@,&;*,&1"78*,%9,#,

"*9&1"%+< &1"78*@,&*+)%+<,&1,
>#A*,&;*,9#&*//%&*,9B%+<,/%A*,

#,6*+)8/8>

2 !"#$%&#&%1+#/,#&&"#3&%1+4

f  = µm/r2

2 5164,,f
1

> f
2
! &1"78*,%9,18&,

1:,&;*,6#<*

2 =1&&1>4,,f
1

> f
2
! &1"78*,%9,

%+&1,&;*,6#<*

2 ?+,.1&;,3#9*9@,&;*,&1"78*,%9,#,

"*9&1"%+< &1"78*@,&*+)%+<,&1,
>#A*,&;*,9#&*//%&*,9B%+<,/%A*,

#,6*+)8/8>

f
1

f
2

f
1

f
2

La forma y distribución másica no esférica de
un veh́ıculo espacial lo somete al llamado
momento gravitatorio, mientras circula en su
órbita, ya que F = µm/r2.

Por tanto existe una “fuerza restauradora”,
que tiende a hacer girar al veh́ıculo como un
péndulo, en torno a su posición de equilibrio.

El “G2” se puede aprovechar para estabilización;
no obstante apenas proporciona estabilidad en
guiñada. Por ello a veces se combina con un
volante de inercia.

La Luna está “estabilizada” por G2.

El satélite Polar BEAR, estabilizado por gravedad,
invertió su posición de equilibrio.

!"#$%&'(!"#)%*+&,-&#.%/%0#&%1+

2 3+,&4*,567,8#7,$%*8*),#7,9:"**;,

#&&%&<)*,=1+&"1/

2 3+,>*+*"#/?,9!@;,%7,+1&,#==<"#&*,

*+1<>4?,7A#=*="#:&,=#+,*$*+,:/%A,1$*"

2 B1&,"*#//',:"**?,.*=#<7*,1:,.11C,C#77

2 D18*$*"?,E".F1CC #+),G*=4-#&,@H

<7*,>"#$%&',>"#)%*+&,8%&4,:/*I%./*,71/#",

A#+*/7,1+,#+,*I&*+7%./*,8"#AA*",

#"1<+),&4*,.11C

2 G4*,J11+ %7,>"#$%&'(>"#)%*+&,

7&#.%/%0*)K,L#>"#+>*,MHNO5(HPHOQ,

7418*),&4%7

2 3+,&4*,567,8#7,$%*8*),#7,9:"**;,

#&&%&<)*,=1+&"1/

2 3+,>*+*"#/?,9!@;,%7,+1&,#==<"#&*,

*+1<>4?,7A#=*="#:&,=#+,*$*+,:/%A,1$*"

2 B1&,"*#//',:"**?,.*=#<7*,1:,.11C,C#77

2 D18*$*"?,E".F1CC #+),G*=4-#&,@H

<7*,>"#$%&',>"#)%*+&,8%&4,:/*I%./*,71/#",

A#+*/7,1+,#+,*I&*+7%./*,8"#AA*",

#"1<+),&4*,.11C

2 G4*,J11+ %7,>"#$%&'(>"#)%*+&,

7&#.%/%0*)K,L#>"#+>*,MHNO5(HPHOQ,

7418*),&4%7

G*=4-#& @HG*=4-#& @H
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Sistemas estabilizados en tres ejes

Los satélites que tienen un sistema ADCS que controla
totalmente su actitud se denominan estabilizados en tres ejes.

Por ejemplo, el sistema de control de actitud
del telescopio Hubble es uno de los sistemas
más precisos jamás construidos por el hombre.

El telescopio principal tiene que ser capaz de
mantener su posición respecto a un blanco con
una precisión de 0.007 segundos de arco (el
ancho de un cabello humano visto a 1.5 km de
distancia).

Un golfista con esa precisión (y la fuerza necesaria) seŕıa capaz
de realizar un “hoyo en uno” en un campo de golf en Málaga
efectuando la salida desde Moscú, 19 de cada 20 veces!

El Hubble realiza su control de actitud en tres ejes empleando
ruedas de reacción y volantes de inercia.
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Satélites ágiles

Los satélites de observación de la Tierra tienen
requisitos importantes de control de actitud.

Los llamados “satélites ágiles” están preparados
para adquirir múltiples imágenes o incluso 3D
(tomadas dos veces desde ángulos distintos).

Por ejemplo la constelación Pleiades (2 satélites
del CNES, agencia espacial francesa) tiene
capacidad de obtener imágenes con resolución
< 1 m. en cualquier punto de la Tierra!

Para sacar partido a la óptica es necesaria una
enorme precisión en el control/determinación de
actitud, pero también velocidad en las
maniobras; esto se consigue con los CMG
(control moment gyros), star trackers y
FOG de alta resolución.
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