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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. 2 / 46
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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:

290 A 7TITUDE CONTROL 

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 

ACS OVERVIEW 9.2 291 

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. 7 / 46
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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

Órdenes de magnitud de perturbaciones
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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 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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ô

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).

Esta relación entre dos sistemas de
referencia se puede especificar
matemáticamente de varias formas:

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. 11 / 46
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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


12 / 46
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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.

13 / 46
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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.

14 / 46
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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
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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).

17 / 46



Dinámica de la Actitud
Sensores y Actuadores

Introducción
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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. 19 / 46
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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 para
estabilizar la rotación.
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Gradiente gravitatorio (G2)
!"#$%&'(!"#)%*+&,-&#.%/%0#&%1+

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

f  = µm/r2

2 5164,,f
1

> f
2
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1:,&;*,6#<*

2 =1&&1>4,,f
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> f
2
! &1"78*,%9,

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

2 ?+,.1&;,3#9*9@,&;*,&1"78*,%9,#,
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#,6*+)8/8>

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

f  = µm/r2

2 5164,,f
1

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

1:,&;*,6#<*

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

f
2

f
1

f
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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+
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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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Sensores y Actuadores para ADCS

Además de los algoritmos y ordenadores de a bordo, el
sistema ADCS requiere un hardware especializado para llevar
a cabo su misión.

Clásicamente, los dispositivos se dividen en actuadores y
sensores.

Como sucede en muchos dispositivos realizados para veh́ıculos
espaciales, muchas veces los sensores y actuadores son
fabricados espećıficamente para cada misión
(“custom-made”), si bien hay un cierto número de
dispositivos estándar disponibles en el mercado.

Aunque no se mencionará, t́ıpicamente todos los diseños son
redudantes, permitiendo fallos (incluso simultáneos) de varios
dispositivos.
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Sensores

Existen tres tipos fundamentales de sensores, de acuerdo al
fenómeno f́ısico en el que se basan:

Ópticos: detectan la dirección relativa de un cuerpo planetario
o estelar.
Mecánicos: miden la velocidad angular del veh́ıculo respecto a
un sistema de referencia inercial.
Magnéticos: sólo se pueden usar en la proximidad (LEO) de
planetas con un campo magnético de intensidad suficiente
(p.ej. la Tierra).

Aunque no es técnicamente sencillo, está demostrado que es
posible usar el sistema GPS para altitudes desde LEO hasta
GEO. Su uso se basa en usar varias antenas receptoras,
deduciéndose la actitud de la diferencia en la señal recibida en
ambas.
T́ıpicamente se mezclan varios tipos de sensores con varios
anchos de banda y se obtiene la actitud de las medidas
mediante un Filtro de Kalman o similar.
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Sensores

Precisión de algunos sensores:

308 AmrUDE CONTROL 

The inverse relationship is 

'if, = (Wysin<,b+wlcos<,b)/cos6 

9 = Wy cos <,b - Wl sin <,b (9.25) 

= W;r + (Wy sin <,b + Wz cos <,b) tan 6 

When the angles are small, then 'if, wz, 9 Wy and W;r. 

Equations (9.25) indicate how, by integration, the attitude in the form of the Euler 
angles (1/1,6, <,b) may be obtained from measured components of angular velocity. The 
singularity at 6 = 90° shows up In the form of tan 6 and will lead to problems with the 
integration as 6 approaches this value. 

9.5.2 Measurement system fundamentals 

Fundamentally, the measurement of attitude requires the determination of three pieces of 
information that relate the spacecraft axes to some datum set, whether they are in the form 
of Euler angles or in other forms. The measurement subsystem must include sufficient 
sensors to enable the information to be extracted with the necessary accuracy and with 
reasonable simplicity. This must be done at all phases of the mission. 

There are two categories of sensor, and they are commonly used to complement each 
other in a measurement system: 

• The reference sensor gives a definite 'fix' by measuring the direction of an object 
such as the Sun or a star, but there are normally periods of eclipse during which its 
information is not available. 

• Inertial sensors measure continuously, but they measure only changes in attitude, 
effectively relative to a gyroscope rotor. They therefore need a fix-a calibration 
from reference sensors. In between fixes, their errors progressively increase because 
of random drifts. 

A measurement system may be formed by using reference and inertial sensors to com-
plement each other. In a simple combination, the reference sensors will calibrate the 
inertial sensor at discrete times and the latter will then effectively 'remember' the ref-
erence object's direction until the next calibration. This allows a period in eclipse to be 
covered. The accuracy of the system will fluctuate, being that of the reference sensor 
at the calibration instant, and steadily degrading until the next calibration, as shown in 
Figure 9.10. 

It is clear that the achievement of good system accuracy calls for good accuracy from 
the reference sensors, and a low degradation (drift) rate from the inertial sensors. In 
practice, it is likely that the mixing will take place in a computational Kalman filter to 
minimize errors, the design of which is a specialist topic. 

Complete attitude information requires three pieces of information as explained above. 
Reference sensors that are based upon detecting the direction of a single vector are inca-
pable of providing all three pieces. A sun sensor cannot detect any rotation of spacecraft 
about the Sun vector, for example. Two vector directions, ideally orthogonal, are needed 
for complete attitude information to be obtained from simultaneous measurements. 
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Probable error 

.' 

-5 Time 
Reference sensor sample numbers 

Figure 9.10 Error history for a mixed referencelinertial sensor system 

A star sensor may have the ability to track more than one star within its field of view 
(FOV), thereby monitoring the two or more vector that are needed .for full 
attitude information. The angle between these direcbons will be far from the Ideal of 
90°, however. 

In some cases, the two different vector directions can be monitored by just. one 
but with the measurements separated by a time interval. Then the change in attitude dunng 
the interval must also be measured, by using inertial sensors, and the time interval must 
be short enough for the build-up of errors from these sensors to be acceptable. . 

A star scanner is one example. It scans the heavens and so one sensor uses different 
star directions for complete attitude determination. The time lapse between viewing two 
stars in orthogonal directions will be short enough to avoid significant build-up of errors. 

An Earth sensor (detecting the local vertical) can be used in a similar fashion. The 
local vertical rotates in space through 90° in a quarter of a circular orbit, a lapse of about 
23minutes in LEO and 6hours in geostationary orbit. The Sun vector's '90° time' is 
three months-too long for use in this way! In practice, the Earth vector direction will 
be monitored continuously; the '90° time' merely gives an indication of the degradation 
in accuracy due to the sensor system's reliance upon inertial sensors. 

The accuracy required will normally be set by the payload, its pointing direction and the 
required measurement accuracy. There wiII be an ultimate accuracy of measurement that 
is determined by the object used by the sensor; stars provide the most accurate sources, 
with the Sun and Earth being progressively less accurate by virtue of the angle that they 
subtend at the sensor and the fuzziness of the Earth horizon. A rough guide to accuracies 
is shown in Table 9.3. 

Table 9.3 Potential accuracies of reference sensors 

Reference object 

Stars 
Sun 
Earth (horizon) 
RF beacon 
Magnetometer 
Narstar Global Positioning System (GPS) 

Potential accuracy 

1 arc second 
1 arc minute 
6 arc minutes 
1 arc minute 

30 arc minutes 
6 arc minutes 

Note: This table gives only a guideline. The GPS estimate depends upon the 'baseline' 
used (see text). 
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Sensores Ópticos

Un sensor óptico trata de deducir la dirección (respecto al
sistema de ejes en el que se encuentra montado, es decir, ejes
cuerpo) de un cuerpo planetario o estelar de referencia.

T́ıpicamente estos cuerpos serán el Sol, la Tierra o una
estrella.

Si bien en general determinan una dirección (es decir dos
ángulos), en algunos casos de sensores más sencillo se
encuentra un único ángulo.

Un sólido ŕıgido tiene tres grados de libertad en su actitud, y
puesto que t́ıpicamente se obtendrán bastantes medidas, el
problema de la estimación estará sobre-determinado. Para
resolverlo se emplean métodos estad́ısticos y/o filtros de
estimación (p.ej. el Filtro de Kalman, si también se usan
giróscopos).
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Sensores de radiación solar

Astronáutica y Vehículos Espaciales 4Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores de radiación solar: determinan la dirección en la que se
encuentra el Sol. Consisten en una cámara oscura provista de una
ranura de entrada y una retícula de detectores fotoeléctricos al fondo
de la cámara;  según los detectores que se activen, se puede calcular
el ángulo de incidencia. Un sensor es capaz de determinar un ángulo
relativo, para calcular los dos ángulos de una dirección es necesario
usar una configuración con dos sensores en perpendicular.

La precisión máxima es igual al diámetro
angular del sol (0.5 grados desde la 
Tierra).

Sensores de radiación solar:
determinan la dirección en la que
se encuentra el Sol.

Consisten en una “cámara oscura”,
fija al veh́ıculo, y provista de una
pequeña ranura de entrada con una
ret́ıcula de detectores fotoeléctricos
al fondo de la cámara.

Según los detectores de la ret́ıcula
que se activen, se puede calcular el
ángulo de incidencia.
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Sensores de radiación solar

Astronáutica y Vehículos Espaciales 4Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores de radiación solar: determinan la dirección en la que se
encuentra el Sol. Consisten en una cámara oscura provista de una
ranura de entrada y una retícula de detectores fotoeléctricos al fondo
de la cámara;  según los detectores que se activen, se puede calcular
el ángulo de incidencia. Un sensor es capaz de determinar un ángulo
relativo, para calcular los dos ángulos de una dirección es necesario
usar una configuración con dos sensores en perpendicular.

La precisión máxima es igual al diámetro
angular del sol (0.5 grados desde la 
Tierra).

Un sensor es capaz de determinar un ángulo relativo, para
calcular los dos ángulos de una dirección es necesario usar una
configuración con dos sensores perpendiculares.

La precisión máxima es igual al diámetro angular del sol (0.5
grados en LEO).
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Sensores digitales de aspecto solar

Astronáutica y Vehículos Espaciales 5Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores digitales de aspecto solar (DSADs): similares a los sensores
de radiación solar, mejoran la precisión usando una celda de sensores
fotoeléctricos más sensibles, capaces de determinar además del
ángulo, la intensidad de la radiación incidente. Una vez conocida la
dirección y ángulo de máxima intensidad, se puede calcular la
dirección en la que se haya el centroide del Sol, con una precisión de
segundos de arco.

Sensores digitales de aspecto solar
(DSADs): son similares a los sensores de
radiación solar, pero mejoran su precisión.

Usan una celda de sensores fotoeléctricos
más sensibles, capaces de determinar
además del ángulo, la intensidad de la
radiación incidente.

Una vez conocida la dirección y ángulo de máxima intensidad,
se puede calcular la dirección en la que se encuentra el
centroide del Sol, con gran precisión.

Se obtiene una precisión de segundos de arco.

31 / 46



Dinámica de la Actitud
Sensores y Actuadores

Sensores
Actuadores

Sensores de horizonte terrestre

Sensores de horizonte terrestre:
determinan la dirección en la que se
encuentra la Tierra.

Se basan en que la Tierra refleja la
radiación solar en el espectro infrarrojo.

Su precisión está limitada en parte por la
imprecisión de la linea de horizonte.

Existen dos tipos de sensores de horizonte terrestre:

Estáticos: detectan el “dibujo” del horizonte terrestre.
De barrido: en continua rotación, encuentran cuando empieza
y cuando acaba el horizonte.
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Sensores de horizonte terrestre

Astronáutica y Vehículos Espaciales 6Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores de horizonte terrestre: determinan la dirección en la que se
encuentra la Tierra. Se basan en que la Tierra refleja la radiación
solar. Existen dos tipos de sensores de horizonte terrestre:

  1. Estáticos: anillo de sensores infrarrojos
que detectan el “dibujo” del horizonte 
terrestre. Restringidos a órbitas circulares,
su precisión va de 0.1 grados (LEO) a 0.01
grados en GEO.

Sensor de tipo estático.

Complejo en órbitas
excéntricas.

Su precisión va de 0.1 grados
(LEO) a 0.01 grados (GEO).

Astronáutica y Vehículos Espaciales 7Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

2. De barrido: emplean un espejo en rotación continua que enfoca un
rayo de luz en un elemento llamado bolómetro que determina la
energía de la radiación incidente.  La rotación hace que el dispositivo
barra un cono completo, pudiendo medirse cuando la la señal del
horizonte terrestre aparece y desaparece; el tiempo transcurrido entre
estos dos eventos es usado para determinar el “ancho del horizonte”
que ve el sensor, de donde se puede calcular la dirección de la Tierra.

Sensor de tipo barrido.

Se calcula el ancho del horizonte en base
a cuando aparece y desaparece la señal.

Precisión variable (minutos de arco o
menos).
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Sensores de estrellas

Astronáutica y Vehículos Espaciales 8Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores de estrellas: determinan la dirección en
la que se encuentra  una estrella concreta, a la
que siguen (star trackers o rastreadores), o bien
buscan grupos de estrellas (star cameras), cuyas
posiciones son luego comparadas con mapas
estelares para determinar la actitud con
precisión. Puesto que la intensidad de radiación
emitida por una estrella suele ser baja, requieren
dispositivos muy sensibles o bien amplificadores
(que eran usados en el pasado). No son útiles en
vehículos estabilizados por rotación, puesto que a
velocidades angulares grandes dejan de ser
efectivos.

Sensores de estrellas: determinan la dirección
en base a las estrellas. Los más precisos.

Los star trackers o rastreadores encuentran
una estrella concreta, que siguen.

Las star cameras buscan grupos de estrellas,
cuyas posiciones son comparadas con mapas
estelares para determinar la actitud.

Puesto que la intensidad de radiación
emitida por una estrella suele ser baja,
requieren dispositivos muy sensibles o bien
amplificadores.

No son útiles en veh́ıculos estabilizados por
rotación, puesto que a velocidades
angulares grandes dejan de ser efectivos.
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Sensores mecánicos: giróscopos

Astronáutica y Vehículos Espaciales 9Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Sensores

Dinámica y Control de la Actitud

Sensores mecánicos: para medir la actitud se emplean giróscopos en
dos posibles configuraciones, que adicionalmente pueden tener uno o
dos grados de libertad, según el número de soportes (cardanes)

1. En balancín: el soporte exterior está fijo al vehículo y se dejan rotar
libremente las articulaciones de cada cardán, midiéndose las
velocidades angulares en cada instante.

2. Fijos (strap-down): se intenta mantener el sistema en la posición
inicial aplicando momentos (cuya magnitud es medida) en las
articulaciones de forma que la velocidad angular relativa sea cero en
todo instante. Giróscopos: T́ıpicamente en configuración

“strap-down” (fijos a los ejes cuerpo), los
giróscopos miden la velocidad angular en un
eje.

Tres giróscopos en ejes perpendiculares
podrán calcular todas las componentes de la
velocidad angular.

El principal problema de los giróscopos es que, aunque son
capaces de realizar medidas de gran precisión (desde 1 grado
por hora hasta 10 segundos de arco por hora), no
proporcionan una medida angular, sino de velocidad angular.

Dicha medida debe ser integrada en el tiempo (usando las
ecuaciones diferenciales cinemáticas) para obtener la actitud.
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Sensores mecánicos: giróscopos

Inevitablemente pequeños errores se acumularan y provocarán
un error de deriva en la medida.
Por ese motivo, los sensores giroscópicos siempre se usan en
combinación con otros sensores.
No obstante son muy deseables por su elevado ancho de
banda (bajo en el resto de los sensores).
Giróscopos no mecánicos: también existen giróscopos ópticos
(basados en principios de interferometŕıa) y électricos
(basados en sistemas electromecánicos, de baja precisión).
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Sensores magnéticos (magnetómetros)

Un magnetómetro mide el vector
campo magnético en el sistema de
referencia ejes cuerpos.

Se compara con el campo
magnético teórico en los ejes fijos
de la Tierra, para hallar la actitud.

No muy precisos por la
irregularidad del campo magnético
terrestre.

Satélite Ørsted, medidas precisas
del campo magnético terrestre.

“Boom” (mástil) de 8 metros para
minimizar las interferencias del
propio satélite en el magnetómetro.
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Actuadores

Existen diferentes tipos de actuadores para controlar la
actitud de un veh́ıculo espacial, entre los que destacan:

Propulsores: basados en la expulsión de masa a alta velocidad.
Ruedas/Volantes de inercia: discos de velocidad variables, que
controlan la actitud basándose en el intercambio de momento
cinético.
Giróscopos de control de momento (CMG): son volantes de
inercia que rotan a velocidad constante, pero que pueden ser
rotados en el espacio, de forma que provocan una reacción por
la conservación de momento cinético.
Magnetopares o varillas magnéticas, que utilizan el campo
magnético para provocar un par.
Elementos estructurales para control pasivo: mástiles,
“booms”, disipadores, sistemas yo-yo...

T́ıpicamente habrá dos o más tipos de actuadores en un
veh́ıculo, ya que son complementarios en sus caracteŕısticas.
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Propulsores

Astronáutica y Vehículos Espaciales 12Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Propulsores: constituyen el actuador más eficaz y capaz de ejercer
actuaciones de elevada magnitud con rapidez, pero al mismo tiempo,
son el más costoso y su uso está limitado ya que utilizan combustible,
que en general no se puede reponer.

Para control de actitud, se utilizan en una configuración en pareja (por
cada eje que se pretenda controlar) de forma que no afecten a la
órbita del vehículo, si bien en la práctica esto nunca es posible con
total precisión y deberá corregirse la órbita (stationkeeping) con otros
medios.

Son el actuador más eficaz, capaz
de ejercer actuaciones de elevada
magnitud con rapidez.

El más costoso y de uso limitado,
ya que utilizan combustible.

Para ejercer un par, se utilizan en
una configuración en pareja (por
cada eje que se pretenda controlar).

Nunca se utiliza un único par por
eje, sino varias toberas de forma
redundante.

El conjunto de elementos de
propulsión junto con la lógica de
control se denomina Sistema de
Control de Reacción (RCS)
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Ejemplos de RCS

Astronáutica y Vehículos Espaciales 13Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Nunca se utiliza un único par de propulsores por eje, sino que se
ubican varias toberas de forma redundante, para poder asumir el fallo
de una o más de ellas. El conjunto de todos los elementos de
propulsión junto con la lógica de control se denomina Sistema de
Control de Reacción (RCS).

El RCS del Apollo.

T́ıpicamente habrá toberas de empuje “pequeño” para
maniobras de actitud “finas”, y toberas de mayor empuje para
maniobras rápidas de actitud y maniobras orbitales.
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Ruedas y Volantes de Inercia

Astronáutica y Vehículos Espaciales 14Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Ruedas y volantes de inercia: son elementos compuestos por un disco
de elevada inercia (muy elevada en el caso de los volantes de inercia)
y un motor eléctrico que hace girar al disco.

La diferencia fundamental
entre los volantes de inercia y las
ruedas de reacción es que los volantes
de inercia (bias momentum wheel)
están diseñados para rotar
permanentemente a una cierta
velocidad (que proporciona estabilidad
giroscópica).

Son elementos compuestos por un
disco de elevada inercia (muy
elevada en el caso de los volantes
de inercia).

Poseen un motor eléctrico que hace
girar al disco con la velocidad
deseada.

La diferencia fundamental entre los
volantes de inercia y las ruedas de
reacción es que los volantes de
inercia (bias momentum wheel)
están diseñados para rotar
permanentemente a una cierta
velocidad de base (que proporciona
estabilidad giroscópica), sobre la
que se pueden realizar cambios
para absorber momentos
perturbadores o rotar el veh́ıculo.
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Ruedas y Volantes de Inercia

Astronáutica y Vehículos Espaciales 15Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Ambos elementos funcionan como
actuadores “absorbiendo” momento
angular en forma de rotación del
disco. Puesto que el momento
angular del conjunto vehículo-rueda
se conserva, mediante un conjunto
de ruedas se puede modificar a
voluntad el momento angular del
vehículo (y por tanto su velocidad
de rotación en cada eje), por
ejemplo se pueden usar las ruedas
para “almacenar” el momento
angular causado por pares
perturbadores.

Ambos elementos funcionan como
actuadores “absorbiendo” momento
cinético en forma de rotación.

Puesto que el momento cinético del
conjunto veh́ıculo-rueda se conserva,
mediante varias ruedas se puede
modificar a voluntad el momento
cinético del veh́ıculo (y por tanto su
velocidad de rotación en cada eje)

Por ejemplo se pueden usar las ruedas para “almacenar” el
momento cinético causado por pares perturbadores.
No obstante las ruedas tienen un ĺımite de saturación a partir
del cual el motor no puede aumentar el momento cinético.
Por tanto, se debe “descargar” el momento cinético con otro
elemento capaz de disminuirlo, por ejemplo propulsores o
actuadores magnéticos. 42 / 46
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1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Varillas magnéticas: son elementos que aprovechan la fuerza de
Lorentz (una partícula cargada en movimiento en un campo magnético
experimenta una fuerza) en la presencia del campo magnético de la
Tierra (u otro planeta). Normalmente se usan para maniobras de
adquisición de actitud (orientando al vehículo como si de una brújula
se tratase) y para descargar el exceso de momento angular de las
ruedas de reacción.

Magnetopares o Varillas magnéticas:
son elementos que aprovechan la
fuerza de Lorentz.

Esta fuerza es causada por una
part́ıcula cargada en movimiento en un
campo magnético, que será el de la
Tierra (u otro planeta).

Pueden ser permanentes (un imán permanente), que
normalmente se usan para maniobras de adquisición de actitud
(orientando al veh́ıculo como si de una brújula se tratase).
También pueden ser variables y usarse para control y
estabilización.
T́ıpicamente se usan en microsatélites, y también en satélites
más grandes para descargar el exceso de momento cinético de
las ruedas de reacción.
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Elementos de control estructurales

No son actuadores en el sentido más
estricto de la palabra, pero juegan un
papel importante en el control
(pasivo) de la actitud.

Consisten en partes móviles que
actúan de diversas formas:

Incorporando disipación: disipadores
de nutación.
Modificando los momentos de inercia
del veh́ıculo (y por tanto afectando
la estabilidad): mástiles, “booms”,
Expulsando masa para modificar el
momento cinético total: dispositivo
yo-yo.

Astronáutica y Vehículos Espaciales 20Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Disipadores de nutación

     Disipador tubular (ball-in-tube)  Disipador viscosoEjemplo: disipador de
nutación.

Su objetivo es evitar
desviaciones del eje de
rotación.
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1. Sensores y Actuadores: Actuadores
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Partes móviles para modificación de los momentos de inercia:
suelen ser mástiles motorizados o telescópicos. Se emplean
especialmente en vehículos estabilizados por gradiente gravitatorio,
de forma que se alcanze la orientación deseada.

Partes móviles para modificación de
los momentos de inercia: suelen ser
mástiles motorizados o telescópicos.

Se emplean especialmente en
veh́ıculos estabilizados por gradiente
gravitatorio, de forma que se alcanze
la orientación deseada.

Expulsión de masa: se emplean
para detener rápidamente una
rotación.

Ejemplo: sistemas yo-yo. Se
expulsan 2 masas atadas a la
estructura; al acelerarse
“concentran” el momento
cinético, frenando la rotación.

Cuando los cables se tensan,
las masas se liberan.

Astronáutica y Vehículos Espaciales 23Dec-20-07

1. Sensores y Actuadores: Actuadores

Dinámica y Control de la Actitud

Expulsión de masa para modificar el momento angular total: se
emplean para detener de forma efectiva y rápida un movimiento de
rotación. Un ejemplo son los denominados sistemas yo-yo (puesto que
imitan a este juego); el vehículo libera dos masas atadas por un cable
a la estructura, que al adquirir velocidad “concentran” el momento
angular del sistema, disminuyendo la velocidad de rotación del
vehículo; cuando los cables se tensan, las masas se liberan.
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Resumen de actuadores
Resumen de actuadores300 A TTITUDE CONTROL 

Table 9.2 Types of torquer 

External types 

Gas jets 

Magnetic 

Gravity 
gradient 

Solar radiation 

Internal types 

Reaction wheels 
(RW) 

Momentum wheels 
(MWs) 

Control moment 
gyroscope 
(CMG) 

Advantages 

Can control momentum build-up 

Insensitive to altitude 
Suit any orbit 
Can torque about any axis 

No fuel required 
Torque magnitude is 

controllable 

No fuel or energy needed 

No fuel required 

No fuel required 
Can store momentum 
Torque magnitude is controllable 

Continuous, fine-pointing 
capability 
Provide momentum bias 

Suitable for three-axis control 
Provides momentum bias 

Disadvantages 

Requires fuel 
On-off operation only 
Has minimum impulse 
Exhaust plume contaminants 
No torque about the local field 

direction 
Torque is altitude and latitude 
sensitive 
Can cause magnetic interference 
No torque about the local vertical 
Low accuracy 
Low torque, altitude sensitive 
Libration mode needs damping 
Needs controllable panels 
Very low torque 

Cannot control momentum build-up 

Non-linearity at zero speed 

Complicated 
Potential reliability problem 

Thrusters with very much lower levels of thrust are in common use in attitude-control 
systems for providing controllable external torquing, and hence controIIing the total 
momentum of the spacecraft. For this purpose, they will be mounted in clusters on the 
surface of the vehicle, pointing in different directions in order to provide three compo-
nents of torque. They have a number of advantages and disadvantages compared with 
their main rival, the magnetic torquer. 

Their main advantage is that their torque level is independent of altitude and there is 
potentially no limit to its magnitude. However, the magnitude is not controllable when 
installed; only the switch-on duration is. This torquing system integrates well with the 
station-keeping requirement for thrusters, since a common fuel and control system can 
be used. 

Thrusters have a number of disadvantages. If they are used as the prime means of 
orientating a spacecraft, their restriction to an on-off type of control leads to a limit 
cycle occurring, a similar process to that occurring in station-keeping manoeuvres (see 
Sections 5.6.3 and 5.6.4 of Chapter 5) but with a much shorter period. If they are used 
to achieve accurate pointing, then the torquers will need to provide small and consistent 
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impulses, and their minimum switch-on time of several miIliseconds leads to a low maxi-
mum torque being needed. Typically a minimum thrust impulse of order 10-4 Ns may be 
required. with a thrust level as low as 10-2 N. When the prime means of attitude control 
is a reaction wheel or momentum wheel (Section 9.4.7), then thrusters may be used for 
momentum dumping. In this case, their thrust level will be higher than above, and they 
may be used perhaps only once every several orbits. 

A variety of thruster systems may be used, ranging from cold gas to electric propulsion, 
as indicated in Sections 6.3 and 6.4 of Chapter 6. 

The fact that thrusters use fuel is another disadvantage. Although a large amount of 
fuel is not normally needed for attitude control it will eventually be exhausted. and a 
number of spacecraft have reached the end of their useful life because of this. 

9.4.2 Magnetic torque (external type) 

The magnetic field generated by a spacecraft interacts with the local field from the Earth 
and thereby exerts an external couple on the vehicle. This is a similar effect to that of 
a compass needle that attempts to align itself with the local direction of the field. If the 
spacecraft's magnetism is represented as a dipole whose magnetic moment is m, then it 
reacts with the local flux density B to produce a torque T given by 

T=mxB (9.17) 

Care must be taken that electric currents and spurious magnetic effects do not cause a 
significant disturbance torque (see Chapter 16). 

Electromagnets may be used to provide a controllable external torque. Their strength 
can be controlled by means of the current I. Their reaction with a local field B leads to 
the couple: 

T =nIA(e x B) (9.18) 

where n is the number of turns 
A is the cross-sectional area of the coil, 
e is the unit vector in the direction of the coil's axis. 

Rod-like electromagnets will normally be used, such as those shown in Figure 9.8. A 
range of strengths is available to suit the mission requirements, and they may be used in 
an on-off or a proportional control manner, for attitude control or momentum dumping. 

Three orthogonal magnets enable the direction and magnitude of the dipole to be 
controlled. Their mounting locations should be away from instruments that are sensitive 
to magnetic fields and separate from each other in order to avoid cross-coupJing. 

Magnetic torquers are in common use in sateIlites orbiting at altitudes up to geosta-
tionary altitude, but their utility decreases at the higher altitudes since the strength of the 
Earth's field reduces with height. The field's strength and direction also vary with the 
position of the spacecraft in its orbit in general, and when using magnetic torquers it is 
common practice to carry a magnetometer to measure the local field. 

A feature of magnetic torquers is that they cannot produce a torque component about 
the local field direction. In a polar orbit, any required torque direction can always be 
achieved at some point in the orbit since the field direction changes round the orbit. 
In the equatorial plane, however, the field lines always lie horizontally, north-south. 
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