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RESUMEN 

 
 
En este trabajo se presenta el estudio y desarrollo de un sistema que tiene como objetivo llevar a cabo 

el reajuste del centro de masa (CM) de un nanosatélite tipo Cubesat. Dicho sistema está compuesto de 

tres masas móviles internas (MMI) y trabaja de manera complementaria con el subsistema de 

orientación y estabilización de dicho aparato. El sistema aquí presentado, utiliza un conjunto de masas 
que se desplazan a lo largo de los tres ejes ortogonales, con el propósito de reajustar el CM y reducir el 

efecto de los pares perturbadores en órbita. Esta implementación disminuye la cantidad de energía 

necesaria para mantener la estabilidad, siendo una aportación novedosa en esta clase de satélites. 
El subsistema para la determinación y control de orientación se compone de sensores, actuadores, 

algoritmos y una computadora de abordo. Como complemento, también cuenta con una rutina para la 

estimación del CM del satélite en órbita y lleva a cabo el reposicionamiento de las masas. En conjunto, 
ambos sistemas utilizan como sensores: giróscopos y un magnetómetro, mientras que los actuadores 

están compuestos por bobinas de par magnético, ruedas inerciales y el sistema de masas móviles 

internas. 

Los pares perturbadores en órbita tomados en cuenta fueron: arrastre aerodinámico, viento solar y 
gradiente gravitacional. Se consideró al nanosatélite como un cuerpo rígido y se seleccionaron todos 

los componentes de los módulos involucrados, se estableció el esquema del sistema de orientación y 

estabilización se determinaron las restricciones de energía y precisión.  
 

El subsistema que reajusta el CM en órbita fue validado a través de simulaciones en Matlab® y se 

realizaron algunas pruebas de concepto en Tierra en un simulador físico, especialmente diseñado y 
construido para este proyecto. Dicho simulador está basado en un cojinete neumático esférico, el cual 

emula la falta de fricción presente en el medio ambiente espacial. La estructura completa del 

nanosatélite se coloca dentro una esfera hueca que flota sobre un colchón de aire, generado entre la 

propia esfera y una copa; a través de la cual se inyecta aire a presión al conjunto. 
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ABSTRACT 

 
In this dissertation, the study, design and development of a system to readjust the center of mass 
(CoM) of a Cubesat satellite is introduced. The proposed system is composed of a set of three internal 

controllable moving masses (IMMs), which complements the attitude determination and control 

stabilization subsystem. The IMMs can be displaced along three orthogonal axes, with the objective to 

change the CoM to a location closest to the geometrical center of the satellite’s structure, reducing the 
effect of on-orbit attitude disturbances. This implementation reduces de power consumption required 

by the actuators to maintain the nanosatellite stabilized, being this, a novel approach in this kind of 

satellites. 
Sensors, actuators, algorithms, and an onboard computer compose the attitude determination and 

control subsystem. As a complement, it also has an algorithm to estimate the position of the on-orbit 

CM, and performs the task of repositioning the masses. Together, both subsystems employ as sensors: 
gyroscopes and a magnetometer, meanwhile actuators are composed by inertial wheels and 

magnetorquers, and the IMMs system. External disturbance torques considered were: aerodynamic 

drag, solar radiation pressure and gravitational gradient. The satellite was modeled as a rigid body. A 

scheme of the attitude and control system was established and all of its components selected in 
concordance. Restrictions of pointing accuracy and power availability were determined. 

The system that readjusts the CM was validated throughout numeric simulations on Matlab ® 

Simulink, and some test were carried-out into a satellite simulator specifically designed and developed 
for this project. This simulator is based on a spherical air-bearing which emulates an almost 

frictionless environment. The complete nanosat structure is located inside a hollow sphere floating in 

an air cushion generated between the same sphere and a cup, through this last component air pressure 
is injected to the assembly 
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CAPÍTULO 

1 
1.- INTRODUCCIÓN 

 
 

Por definición, un satélite es un cuerpo natural que orbita alrededor de otro en el espacio exterior; por 

ejemplo, la luna es un satélite de la Tierra y ésta a su vez, es un satélite del Sol. Existen aparatos 
conocidos como satélites artificiales, que son lanzados hacia el espacio, por medio de cohetes y se 

mantienen en órbita alrededor de un cuerpo celeste, por la fuerza gravitacional de éste, de manera similar 

a como lo hacen los satélites naturales [1]. En este trabajo nos referiremos únicamente a los satélites 

artificiales, que son utilizados para cumplir con alguna misión, entre las que se encuentran: el monitoreo 
de los recursos naturales, el clima, las comunicaciones y el posicionamiento global, entre otras. Cada tipo 

de misión requiere de una órbita particular, lo que a su vez tiene repercusión en el diseño del satélite.  

En la Tabla 1.1 se muestra una clasificación de los satélites por tipo de misión y la órbita que 
requieren. 

 
Tabla 1.1. Tipos de misiones y órbitas utilizadas. 

Misión Tipo de órbita 

Comunicaciones Geoestacionaria para bajas latitudes, Molniya y 

Tundra para altas latitudes, constelaciones de satélites 

en órbita baja para cobertura hemisférica 

Recursos naturales  Órbita baja polar para cobertura global  

Clima Órbita baja polar, o geoestacionaria 

Navegación Órbita media para cobertura global 
Astronomía Órbita baja, órbita altamente elíptica, Geoestacionaria  

Militar Órbita baja polar   

Estaciones espaciales Órbita baja 

 

La combinación de la reducción en los presupuestos para el espacio y el incremento en la capacidad de 

los nuevos dispositivos electrónicos de bajo consumo han conducido hacia el desarrollo de una nueva 
clase de satélites con altas capacidades, tamaño reducido y de relativo menor costo para realizar diferentes 

tipos de misiones.  

En la Tabla 1.2, se muestra una clasificación de los satélites de acuerdo a la masa del mismo. 
 

Tabla 1.2. Clasificación de los satélites por su masa. 

Tipo de Satélite Masa [kg] 

Grande > 1000 

Mediano 500 – 1000 

Mini 100 – 500 

Micro 10 – 100 

Nano 1 – 10 

Pico < 1 
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Aunque los nanosatélites son físicamente pequeños, cuentan con sistemas complejos y tienen 
prácticamente todas las características de un satélite de mayor tamaño, pero a pequeña escala [2][3], lo 

que ha permitido utilizar este tipo de satélites para probar sistemas y conceptos que son susceptibles de 

ser escalados a satélites más grandes. Además de las comunicaciones, la percepción remota y algunas 

aplicaciones en el campo de la ciencia espacial, estos satélites miniatura se han enfocado en la educación 
y el entrenamiento de nuevos científicos e ingenieros, al proveer un medio directo para aplicar sus 

conocimientos y generar experiencia en varios aspectos de una misión satelital real; desde el diseño, la 

construcción, las pruebas, el lanzamiento y operación en órbita. En este trabajo se tomarán en cuenta las 
características relativas a un nano satélite tipo Cubesat 3U, que se detallará más adelante. 

 

1.1. Subsistemas de un satélite 
 

Un satélite puede ser visto como un sistema compuesto de dos elementos principales, la carga útil y el 

Bus, o Módulo de servicio. La carga útil es la motivación de la misión satelital. Con el fin de llevar a cabo 
correctamente el propósito de la carga útil, se requiere de ciertos recursos que serán provistos por el bus. 

Con lo anterior, un satélite se puede dividir en los distintos subsistemas que lo componen, como se 

esquematiza en la Figura1.1. En la Tabla 1.3, se enlistan los subsistemas básicos y su función dentro de la 
operación del satélite. 

 
Fig. 1.1. Subsistemas de una plataforma satelital [4]. 

 

1.2. Sistema para Determinación y Control de Orientación  
 

El Sistema para Determinación y Control de Orientación (SDCO), es uno de los componentes más 
complejos de un satélite artificial, ya que incluye diferentes sensores, actuadores, algoritmos y una 

computadora de abordo (ver Fig. 1.2). Dicho sistema se ve sometido a diferentes fuentes de ruido y debe 

funcionar correctamente en las condiciones extremas del espacio exterior, además, debe adaptarse a la 

forma geométrica del vehículo espacial, que a su vez está determinada por el tipo de misión que se lleva a 
cabo en el espacio. 
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Tabla 1.3. Subsistemas de un satélite y sus funciones [4]. 
Subsistema Función 

Análisis de la misión 

Seleccionar el vehículo de lanzamiento que enviará 

la nave, seleccionar la mejor órbita que permita 
alcanzar los objetivos de la misión, y determinar la 

forma en que la nave será transferida desde la 

plataforma de lanzamiento hasta su destino final. 

Carga útil 

Cumplir con el objetivo de la misión, haciendo uso 

de los componentes adecuados, (por ejemplo, 

cámara, telescopio, equipo de comunicaciones, etc.)  

Determinación y Control de orientación y órbita 

Lograr que el apuntamiento del satélite corresponda 

a su misión (por ejemplo: que un telescopio apunte a 

una galaxia distante, que los paneles solares apunten 

hacia el Sol para conseguir energía eléctrica o para 

apuntar una antena hacia una estación terrena ) 

Propulsión 

Hacer posible que la nave pueda cambiar de una 

órbita a otra y mantenerla adecuadamente para 

cumplir con la misión, haciendo uso de sistemas de 
cohetes a bordo. También puede servir para 

mantener la orientación del satélite. Poco usada en 

nanosatélites. 

Potencia 

Suministrar energía eléctrica para respaldar la 

operación de la carga útil y del resto de los 

subsistemas. 

Comunicaciones 

Proporcionar un enlace de comunicación con la 

estación terrena para transferirle los datos de la carga 

útil y la telemetría, y para recibir los comandos de 

control hacia la nave espacial. 

Control de temperatura 

Proporcionar un ambiente térmico adecuado a bordo, 

y así, asegurar una operación confiable de la carga 

útil y de los demás subsistemas. 

Diseño de la estructura 

Servir de soporte estructural al hardware de la carga 

útil y los subsistemas secundarios en todos los 
escenarios probables, desde el lanzamiento hasta la 

operación en órbita. 
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Fig. 1.2. Diagrama de bloques del Sistema para Determinación y Control de Orientación. 

 

El propósito del SDCO es lograr que la estructura completa del satélite, o en algunos casos algún 

sensor o una antena específica, apunten hacia el objetivo establecido en la misión. Lo anterior se debe a 

que la mayoría de los satélites en órbita, tienen una carga útil que requiere un apuntamiento determinado, 
por ejemplo: 

 

 Un satélite de comunicaciones requiere que sus antenas apunten a la estación terrena para recibir 

comandos y a su vez re-transmitir la información o datos relevantes para lo cual fue creado,  

 En los sistemas de observación terrestre, se requiere apuntar las cámaras o sensores de imagen a 
objetivos de interés en Tierra, y  

 Un observatorio espacial puede operar automáticamente o necesita responder a comandos 

enviados desde Tierra para apuntar una cámara, sensor o un telescopio, a objetos particulares del 

sistema solar o del espacio exterior. 
 

Al hablar de orientación, nos referimos a la posición del satélite desde el punto de vista de las 

rotaciones ocurridas en sus ejes, por lo que un cambio en dicha orientación implica una rotación en uno o 

más ejes [5]. Las perturbaciones externas como el viento solar, el arrastre aerodinámico y el gradiente 
gravitacional, causan un par en el satélite ya que su centro de masa normalmente no se encuentra 

localizado en el centro geométrico y son estos pares, los que causan que el satélite gire sobre su centro de 

masa [6]. 
Las tareas principales que desempeña el SDCO de un satélite, son: determinar la orientación del 

satélite en todo momento y mantener estable dicho estado rotacional, mediante el uso de actuadores a 

bordo, que producen un par estabilizador para reorientar al satélite y mantenerlo en la posición deseada. 
Los actuadores más utilizados en satélites pequeños, incluyen las ruedas inerciales y las bobinas de par 

magnético [7][8], que son capaces de producir los pares restauradores para obtener la orientación deseada. 
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Las mediciones de los sensores de orientación, que sirven para cuantificar la rotación de la nave, se 
envían a la computadora de abordo. Estas señales son procesadas por los algoritmos de estimación y 

control, que incluyen esencialmente los modelos matemáticos que calculan los ángulos de rotación actual 

de la nave y los pares necesarios para corregirla. Es decir, la orientación calculada es comparada con la 

requerida para lograr la precisión en el apuntamiento exigido por la misión, y si difiere, el algoritmo de 
control calcula el par necesario que debe aplicarse a los actuadores para corregir dicha orientación. 

La orientación de un satélite se representa por la matriz de rotación que describe su posición, pasando 

de un sistema de coordenadas fijo al cuerpo de la nave, a un sistema de coordenadas fijo de referencia 
(sistema de referencia inercial). Un aspecto relevante en el SDCO es que opera en un ciclo cerrado, que se 

repite automáticamente varias veces por segundo, por lo que la orientación de la nave es continuamente 

monitoreada y estabilizada.  
Los Sistemas para Determinación y Control de Orientación (SDCO), se componen de sensores, 

actuadores, algoritmos para la determinación de la orientación absoluta, y propagación de orientación, una 

computadora de abordo donde se programan dichos algoritmos y donde se generan los comandos para 

activar a los actuadores que llevan al satélite al apuntamiento deseado, a través de los algoritmos de 
control.  

 

1.2.1. Detección de la orientación del satélite en órbita 
 

En el espacio las naves o satélites disponen de varias fuentes de referencia para los fines de la 

determinación de su orientación y de su posición orbital en todo momento.  
La determinación completa de la orientación requiere de la información de tres vectores [4][9][10], 

que relacionan la posición de los ejes principales del satélite con el dato de orientación deseada, que 

puede ser especificada en ángulos de Euler o Cuaternión, principalmente. 
En la Tabla 1.4 se muestran las referencias disponibles y típicamente utilizadas en el proceso de 

determinación de la orientación del satélite en órbita [10]. Estos vectores son medidos a través de los 

sensores de orientación. 
 

1.2.2. Sensores de orientación 
 
De acuerdo a la fuente de referencia, se puede clasificar a los sensores de orientación en dos categorías 

[4]: Sensores de referencia y sensores inerciales. 

  

1. Sensores de referencia; Proporcionan información fija, al medir la dirección de un objeto celeste 
como el Sol, la Tierra o alguna estrella. 

Este tipo de sensores, en determinados periodos no están disponibles, por ejemplo, el de Sol no 

proporciona información cuando el satélite está en eclipse, el de estrellas puede dañarse si se 
activa mientras el Sol está presente, mientras que el de Tierra funciona de manera continua, por 

ejemplo. 

 
2. Sensores inerciales; realizan mediciones de manera continua, miden los cambios en la velocidad 

angular de los tres ejes del satélite. Como ejemplo de este grupo de sensores se encuentran los 

giróscopos, que como desventaja presentan el fenómeno de deriva y deben ser recalibrados por 

medio de una referencia conocida cada determinado tiempo. 
 

Los sensores de referencia, están basados en la detección de la dirección de uno a tres vectores. Son 

necesarios tres, idealmente ortogonales, para tener la información completa de la orientación de la nave, a 
partir de mediciones realizadas simultáneamente y los sensores de velocidad angular, también en tres ejes, 

para resolver las ecuaciones de movimiento. 

Un sistema de medición puede estar formado por la combinación de sensores de referencia y sensores 
inerciales [11]. Esta combinación permite complementar a los sensores de referencia con el fin de 
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calibrarlos cada cierto tiempo, permitiendo además, conocer la orientación durante los periodos de eclipse 
[4]. Con lo anterior, la precisión del sistema presentará variaciones, dependiendo de la calibración 

realizada por los sensores de referencia, a los sensores inerciales. En la Tabla 1.4 se presentan las 

principales fuentes de referencia utilizadas en satélites en órbita. 

 
Tabla 1.4. Fuentes de referencia para la determinación de la orientación [8][9]. 

Referencia Ventajas Desventajas 

Sol Una referencia muy brillante y 

sin ambigüedad. Debe ser 

conocida para las celdas solares 

y el equipo de protección 

Puede no estar visible durante parte de la órbita.  

Tierra Siempre disponible para satélites 

de órbita baja. Referencia de 

tamaño considerable.  

Algunos sensores requieren de movimiento de escaneo para 

detectar el horizonte. Los sensores de Tierra deben ser 

protegidos de los rayos del Sol, la resolución está limitada a 

0.1 °, debido a que la definición del horizonte, la órbita y la 

orientación están fuertemente acopladas. 

Campo magnético El sensor es económico, bajos 

requerimientos de potencia, 

siempre disponible para satélites 

en la órbita baja. 

Poca resolución, mayor a 0.5 °; limitada por la intensidad 

del campo y la precisión del modelo; la órbita y la 

orientación fuertemente acopladas; el satélite debe estar 

aislado magnéticamente. 

Estrellas, 
incluyendo 

planetas lejanos 

Gran precisión, 10-3 grados. 
Disponible en cualquier parte del 

cielo, independiente de la órbita. 

Sensores de complejos y costosos. La identificación de 
estrellas para múltiples objetivos es compleja y consume 

mucho tiempo de procesamiento. Los sensores de estrellas 

requieren protección para evitar los rayos del Sol. Estrellas 

dobles o múltiples, requieren un segundo sistema para la 

estimación inicial de la orientación.  

Espacio inercial: 

Giróscopos y 

acelerómetros  

No requieren sensores externos, 

independientes de la órbita, gran 

precisión para intervalos cortos 

de tiempo; implementación fácil 

abordo. 

Presentan grandes problema de deriva. Únicamente 

detectan los cambios en la orientación; no es una medición 

absoluta. En general en las órbitas terrestres no se puede 

utilizar acelerómetros como sensores de orientación. 

 
 

1.2.3. Algoritmos para la determinación de la orientación  
 

La determinación de la orientación consiste en encontrar la matriz de rotación que transforma los ejes 

fijos al cuerpo del satélite a un sistema de coordenadas de referencia. Este proceso consiste en obtener tres 
cantidades independientes con las cuales se puede obtener una forma paramétrica mínima de la matriz de 

rotación.  

Una clasificación de estos métodos está dada por el método matemático detrás del proceso de 
determinación, separándose en los que hacen uso del modelo matemático del satélite y los que no lo 

aplican, con lo cual se tienen dos grupos principales: 

 

o Determinación de la orientación (Métodos determinísticos)  
o Estimación de la orientación  

 
La Determinación de la orientación, se define como el proceso de extraer los parámetros de 

orientación a partir de las mediciones de al menos dos tipos de cantidades físicas independientes, 

provenientes de los sensores de orientación. Algunas veces este proceso también es referido como un 

método: determinístico, punto a punto o estático [9][10][23]. En esta categoría existen algoritmos 
ampliamente aplicados como el TRIAD o el método Q, que presentan muchas ventajas, tales como: baja 

carga computacional, y la independencia con respecto a las ecuaciones de movimiento del satélite, y que 

no requieren de un conocimiento previo de la orientación. Un requisito indispensable es el uso simultáneo 
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de las mediciones de dos sensores independientes. Es por esto que los algoritmos de esta categoría son 
conocidos como métodos estáticos, dado que dependen de las mediciones tomadas al mismo tiempo, o 

suficientemente cercanas en el tiempo, de tal manera que el movimiento del satélite ocurrido entre 

mediciones puede ser ignorado o fácilmente compensado [9][24].  

En la Tabla 1.5 se enlistan los métodos para la determinación estática de la orientación. 
 

Tabla 1.5. Métodos para la Determinación estática de la orientación. 

Soluciones matriciales  
 

 Método de la descomposición de valor singular 

(SVD) 

 Matriz de orientación óptima rápida (FOAM) 

 Problema de Wahba con dos observaciones  

Representación de la matriz de orientación en 

términos del cuaternión.  

 Método Q de Davenport 

 Estimador de Cuaternión (QUEST)  

 QUEST modificado  

 Método de rotaciones secuenciales  

 Estimador del cuaternión óptimo (ESOQ)  

 Segundo estimador del cuaternión óptimo (ESOQ2) 

 

La Estimación de la orientación se define como el proceso de extraer los parámetros de orientación a 

partir de mediciones de una sola cantidad física, o más, en conjunto con el modelo o ecuaciones de 
movimiento para la orientación del satélite [10]. Los algoritmos de estimación de la orientación, 

comprenden métodos de filtrado que hacen uso explícito del conocimiento del movimiento del satélite 

para acumular una memoria de mediciones pasadas, por ejemplo, el filtro de Kalman y sus derivados. Los 
métodos de estimación o filtrado, proporcionan la ventaja de ser capaces, inclusive, de tratar con las 

mediciones de un solo sensor, y de tomar en cuenta el ruido inherente al proceso de medición. Como 

desventaja, los algoritmos de estimación de la orientación se caracterizan por requerir una gran carga 
computacional y un modelo matemático preciso del satélite, que implican, además, el conocimiento de las 

propiedades de masa del satélite. 

Durante algunos modos de operación de los satélites, como lo es el modo de espera, sólo se tienen 

disponibles las mediciones del magnetómetro. En este caso, se debe utilizar un algoritmo de estimación 
para obtener la orientación. En los modos operacionales de alta resolución tales como el modo de captura 

de imágenes, cuando se tienen disponibles mediciones de múltiples sensores, se pueden utilizar, tanto 

algoritmos de estimación como de determinación, y dependerá de los requerimientos de la misión, cuál de 
ellos será utilizado.  

 

1.2.4. Métodos de Control y estabilización de la orientación de nanosatélites en órbita 
  

Cualquier cuerpo no controlado en el espacio, por ejemplo, un asteroide, rotará sin control alrededor 

de todos los ejes, en respuesta a las fuerzas naturales, como la radiación solar, el arrastre aerodinámico, 
los pares gravitacionales, y los pares de origen magnético [50]. Esta rotación sin control que se presenta 

de manera natural, no es aceptable para un satélite artificial, debido a que los paneles solares deben 

apuntar hacia el Sol para recargar las baterías, las antenas deben apuntar hacia la estación terrena para las 

comunicaciones, y los instrumentos científicos deben ser apuntados hacia sus objetivos, por lo que la 
orientación del satélite debe ser controlada. Así mismo, una rotación no controlada en presencia de 

arrastre aerodinámico puede provocar la ruptura de paneles solares u otras superficies expuestas [51].  

Se pueden definir los siguientes conceptos relativos al control de orientación de satélites, [10]:  
 

 Control de Orientación se define como el proceso de alcanzar y mantener un apuntamiento en el 

espacio.  

 Una maniobra de orientación es el proceso de reorientar al satélite desde una orientación inicial 

hasta otra. 
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  La adquisición de la orientación es una maniobra en la cual no se conoce la orientación inicial al 

momento de llevar a cabo la planeación de la reorientación.  

 La estabilización de la orientación es el proceso de mantener una orientación existente relativa a 
un sistema de coordenadas de referencia.  

 

El concepto de control de orientación también puede ser estudiado desde dos puntos de vista, 

dependiendo del tipo de objetivo de apuntamiento que se requiere para alcanzar la misión. Estos son: 
 

o Regulación  

o Seguimiento 
 

El subsistema para el control de orientación es considerado un elemento muy importante en el diseño 

de la misión, debido a los requerimientos de masa y energía, además de que en algunos casos influye 
directamente en el diseño de la forma del bus o módulo de servicio del satélite. 

 

El control por regulación se define como el proceso de producir un cambio en la orientación desde 

una posición inicial hasta una posición fija, por lo general el cuaternión identidad 𝒒0 = [1 0 0 0], y 

a una velocidad angular igual a cero 𝜔𝑂 = 0. El objetivo es llevar el cuaternión de orientación actual a un 

cuaternión comandado y constante, denotado por 𝑞𝑐. Esto requiere que la velocidad angular tienda a cero, 

acción referida como estabilización de la orientación. 
El control de orientación por Seguimiento, se utiliza para controlar al satélite de tal modo que siga 

una trayectoria variante en el tiempo, aunque también comprende el caso de Regulación, al establecer una 

orientación objetivo constante y la velocidad angular deseada igual a cero [9].  

Los métodos de control óptimo que minimizan una función de costo definida por el diseñador, están 
basados en la solución de problemas de valor de frontera de dos puntos. Estos, proporcionan el control de 

trayectoria en el periodo de tiempo deseado y no pueden ser ejecutadas en tiempo real. Son muy útiles 

para propósitos de análisis, pero de menor utilidad en el diseño de misiones satelitales reales, por ejemplo, 
cuando se requiere cambiar la orientación con rapidez  

Las técnicas por realimentación son las más adecuadas para aplicaciones de control de orientación 

para seguimiento, dado que pueden ser ejecutados en tiempo real  [9]. Este tipo de controladores requiere 
del conocimiento preciso de las propiedades de masa del satélite y los parámetros utilizados en cada 

controlador dependen de las características y requerimientos particulares de cada misión. Algunos son 

más susceptibles a los efectos de los pares perturbadores, por lo que, los controladores llamados ‘robustos’ 

se han desarrollado para amortiguar dichos efectos. Uno de los controladores para seguimiento es el 
llamado de Estructura–Variable o de modos–deslizantes (Sliding–Mode)[9]. 

 

1.2.5. Actuadores para el control de orientación  

 
En nanosatélites, los sistemas para el control de orientación están limitados por las características de 

masa, energía, y dimensiones inherentes a este tipo de equipos. En las primeras misiones Cubesat que 

fueron puestas en órbita, el control de orientación fue escaso o con pocas capacidades de precisión y 

estabilidad, siendo el uso de imanes permanentes el método más común [2][52]. El control con bobinas de 

par magnético para interactuar con el campo geomagnético también es uno de los métodos empleados con 
frecuencia y adecuados para Cubesats, dado que la mayor parte de estos satélites han sido colocados en 

órbita baja, donde el campo geomagnético puede ser aprovechado.  

El uso de ruedas inerciales va en aumento, incluso en arreglos de tres ruedas para un control triaxial.  
A la fecha, se ha planteado el uso de propulsores para maniobras de orientación, control de órbita y, 

para llevar al satélite a Tierra cuando termine su vida útil [53][54], aunque aún se encuentran en etapas de 

pruebas, como el propuesto para el LituanicaSAT-2, de la empresa Nanoavionics [55]. 
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En la Tabla 1.6, se presenta el estado del arte de los actuadores para nanosatélites, de acuerdo con 
[7][8][55][56]: 

 
Tabla 1.6. Características de los actuadores más comunes usados para el control de orientación. 

Actuador / tipo / 

momento 

Características Ventajas Desventajas 

 

 

Boom de gradiente 

gravitatorio / pasivo 

/ externo 

Consta de una masa que es 

separada del cuerpo del 

satélite, esta interactúa con el 

campo gravitacional 
alineando el satélite al centro 

de la tierra. 

No requiere de energía, 

apunta a nadir 

fácilmente. 

Baja exactitud, efecto de 

péndulo, sensible a la 

altitud. 

 

Vela solar / pasivo 

/ externo 

Aprovecha el par provocado 

por el viento solar, este 

mueve el punto de presión 

para cambiar el apuntamiento 

 

Sin combustible. 

Útil en órbitas altas. 

 

Necesita control de los 

paneles, bajo par de control. 

 

Imán permanente 

/pasivo/externo 

Barras de imanes que 

interactúan con el campo 

magnético de la tierra. 

No requieren energía, 

aseguran un 

apuntamiento en 2 ejes. 

Es el sistema de control 

principal, no útil para 

misiones de apuntamiento 

preciso 

 

Bobinas magnéticas 

/activo 

/externo 

 

Genera un dipolo magnético 

que interactúa con el campo 

magnético de la tierra. 

 

Magnitud del par es 

variable, fácil 

implementación. 

 

Útil en orbitas menores a 

600Km, 

Interferencia a sensores, 

control burdo. 

 

1.2.6. Computadora 
 

El SDCO requiere un sistema de procesamiento, donde se reciben las señales de los sensores de 

orientación, se procesan por medio de los algoritmos de estimación de orientación y donde también, se 

generan los comandos para activar los actuadores que producirán los pares que corregirán y estabilizarán 
la orientación del satélite. En los satélites Cubesat, dadas sus características, se tiende a ocupar la 

computadora de a bordo como elemento central para manejo de todos los subsistemas, la cual en la 

mayoría de los casos es una tarjeta que incluye uno o más microprocesadores y/o microcontroladores, 

módulos periféricos, memorias y sistema de comunicación, entre otros. También, se ha popularizado el 
uso de componentes comerciales disponibles, (COTS: Commercial Off The Shelf), con lo que se reducen 

costos y se tiene flexibilidad en el diseño de la arquitectura del sistema. En las primeras misiones se 

utilizaron microcontroladores, y una arquitectura propia, adecuada para los requerimientos y 
características particulares. Actualmente, el éxito probado de los nanosatélites Cubesat han permitido el 

surgimiento de varias empresas que desarrollan sistemas específicos para este tipo de satélites. 

Aunque no existe un estándar para la arquitectura interna de sistemas Cubesat, los diseñadores 
comerciales para este tipo de satélites han optado por utilizar el estándar PC–104 por las dimensiones de 

las tarjetas electrónicas [60], que además permite un diseño modular. 

 

1.3. Especificaciones de diseño del estándar Cubesat  
 

El tipo de satélite considerado en este trabajo corresponde a un satélite estándar Cubesat 3U. En el 
documento Cubesat design specification rev. 13, [70], se describen a detalle las características de diseño 

de todas las variantes y los requisitos que deben cumplirse para poder ser puestos en órbita a través del 

Poly Picosatellite Orbital Deployer (PPOD); se definen los requerimientos generales, mecánicos, 

eléctricos y de operación, además de las pruebas de verificación y calificación de los sistemas: vibración, 
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ciclos térmicos, impacto y de inspección visual a las que debe ser sometido el nanosatélite, con el fin de 
no comprometer la misión y en primera instancia, no afectar a la carga principal del cohete lanzador [71].  

 

1.3.1 Requerimientos generales. 
 

1. Todos los componentes deben estar fijos al satélite durante el lanzamiento y expulsión de la interfaz 

mecánica del cohete portador. 
2. Todos los componentes volátiles deben cumplir con la norma AFSPCMAN 91-710. 

3. Los materiales de construcción deben ser de baja gasificación. 

4. La pérdida de masa en el vacío debe ser menor o igual al 1% de la masa total. 

 

1.3.2 Requerimientos mecánicos. 
 
Los requerimientos mecánicos están basados en el lanzador diseñado por el CalPoly, ver Figura 1.5., que 

el nanosatélite mismo debe cumplir, con las especificaciones siguientes: 

 

1. El origen del sistema de coordenadas de la nave debe coincidir con el centro geométrico. 
2. Se deben respetar las dimensiones de los estándares: 1U (10x10x10), 2U (10x10x22.7), 3U 

(10x10x34.5) [cm].  

3. La masa máxima 1U (1.33), 2U (2.66) y 3U (4.2) [kg]. 
4. El centro de gravedad para el 1U debe estar dentro de una esfera de 2 cm de diámetro ubicada en el 

centro geométrico.  

5. El centro de gravedad para el 2U debe estar dentro de un cilindro de 2 cm de diámetro y 4.5 de altura 
ubicado en su centro geométrico. 

6. El centro de gravedad para el 3U debe estar dentro de un cilindro de 2 cm de diámetro y 7 de altura 

ubicado en el centro geométrico. 

7. Los materiales de construcción de la estructura deben ser aluminio en aleaciones: 7075, 6061, 5005 o 
5052. 

 

1.3.3. Requerimientos eléctricos. 
 

1. Todos los subsistemas deben estar apagados a la hora del lanzamiento  

2. Debe tener como mínimo un interruptor contenido en uno de los rieles. 
3. Debe contener un circuito de protección de batería para carga y descarga. 

 

1.3.4. Requerimientos de operación. 
 

1. Se debe contar con las licencias de radiofrecuencia. 

2. Deben cumplir las legislaciones de radio frecuencia del país de origen. 
3. Las antenas y paneles desplegables deben esperar 30 min para activarse después del lanzamiento. 

4. No se puede transmitir ningún tipo de información hasta pasados 45 min. 

5. Las pruebas de vibración, térmicas y de impacto son definidas por el sistema de lanzamiento. 
 

En este punto, el estándar establece que el centro de masa del satélite Cubesat 3U debe estar dentro de 

3 cm en los ejes X y Y, y 7 cm para el eje Z, esto como un requisito previo a su lanzamiento.  
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Fig. 1.5. Dibujo de las especificaciones de diseño mecánico para el Cubesat 3U [70]. 

 

1.3.5. Potencia  
 

El orden de magnitud de la potencia disponible en un Cubesat 1U es aproximadamente de 1 W, dado 
que los paneles solares proporcionan un estimado de 102 W/m2, [3], considerando todas las eficiencias, y 

la superficie máxima disponible que es de 10-2 m2, por cara. Lo anterior coincide con los datos 

proporcionados en [2], donde se señala que se dispone de menos de 2 W para nanosatélites de 1 Kg, y 
también, con los datos de potencia promedio lograda en los Cubesat que utilizan arreglos desplegables de 

celdas solares, por ejemplo, el Delfi-n3Xt, un Cubesat 3U que proporciona un promedio de 5.5 W de 

potencia, es decir, aproximadamente 1.8 W por cada Cubesat 1U, [14]. Se considera entonces que la 

potencia disponible es de 3 W para todos los sub sistemas de un satélite 3U, asumiendo que los paneles 
solares se encontrarán montados en el cuerpo del mismo. De la potencia disponible mencionada, sólo un 

porcentaje podrá ser utilizado por el sistema de orientación. Como una de las principales restricciones, la 

capacidad máxima que deberá tener el subsistema de potencia será de 3 W, para todos los subsistemas, 
incluyendo la carga útil. Con lo anterior se establece un presupuesto de potencia, es decir, se establecerá 

el consumo de cada elemento de los subsistemas, teniendo en cuenta los modos de operación del satélite. 

 

1.4. Justificación 
 

La estabilidad de la orientación se ve afectada constantemente por los pares perturbadores externos, 
principalmente el arrastre aerodinámico producto de la interacción del satélite con la atmósfera, la presión 

por la radiación solar y el gradiente gravitacional. Para la mayoría de las aplicaciones y experimentos 

realizados en misiones espaciales, es indispensable que el apuntamiento de la carga útil presente la 

orientación deseada de manera continua, precisa y estable, con el fin de que se lleven a cabo de manera 
adecuada las funciones programadas.  

El centro de masa (CM) de un satélite puede cambiar una vez es puesto en órbita, debido a algunas de 

las operaciones de reconfiguración que se llevan a cabo [72], por ejemplo el despliegue de algunos 
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instrumentos o de la misma carga útil, es decir, los paneles solares, las extensiones telescópicas, 
magnetómetros [73], antenas, cámaras [74], o velas solares, [75]. Otras causas pueden incluir la expulsión 

de la masa de combustible [79], aunque esto último no es muy común entre los Cubesats [2][3] [74], o 

inclusive por la deformación causada por fuerzas excesivas durante el lanzamiento, o las deformaciones 

causadas por las fuerzas gravitacionales o aerodinámicas y el estrés térmico, que pueden causar cambios 
en la geometría y en la posición del centro de masa [80]. 

Un corrimiento del CM en órbita, impacta en el efecto que causan los pares perturbadores presentes en 

el medio ambiente espacial, sobre la orientación del satélite [81]. 
El sistema de MMI propuesto requiere estimar la posición del CM del satélite; también los algoritmos 

de estimación de la orientación y estabilización requieren de este parámetro, así como la matriz de 

momentos de inercia, para resolver adecuadamente las ecuaciones de movimiento.  
En este trabajo se propone un sistema de masas móviles internas (MMI), que tiene el fin de reajustar el 

centro de masa del satélite y disminuir así el efecto que los pares perturbadores externos tienen sobre la 

orientación, al mismo tiempo que se reduce la cantidad de energía necesaria para mantener la estabilidad. 

Adicionalmente, el sistema propuesto puede ser utilizado como sistema de estabilización de respaldo.  
El desarrollar equipos espaciales de menor masa, como es el caso de los satélites Cubesat 3U, 

permitiría un acceso más fácil a la órbita terrestre, debido a los altos costos por kilogramo que se tienen 

en este tipo de proyectos. Por último, pero no por esto menos importante, es necesario mencionar que el 
sistema de orientación y estabilización de satélites, es estratégico para el desarrollo espacial de México. 

 

1.5. Hipótesis 

 
Es posible disminuir el efecto de los pares perturbadores externos y mejorar el desempeño del sistema 

de orientación y estabilización de un nano satélite Cubesat 3U, al ajustar su centro de masa, por medio de 

un sistema de masas móviles internas. 

 

1.6. Objetivos 
 

El objetivo primario de este proyecto es desarrollar un sistema que pueda efectuar el reposicionamiento 
del CM en un nano satélite Cubesat 3U, lo que permitirá reducir los pares perturbadores externos y que 

pueda funcionar también como sistema de orientación de respaldo. 

 

Como objetivos secundarios se tienen los siguientes: 
 

1.- Establecer el esquema de orientación y estabilización, dónde se utilice el sistema de masas 

deslizantes, para reducir los pares externos.  
2.- Determinar las restricciones de energía y precisión, para un nano satélite Cubesat 3U  

3.-  Seleccionar sensores, actuadores y especificar las características de la computadora de abordo. 

4.-Integrar componentes y efectuar la validación en Tierra del subsistema de masas deslizantes 

propuesto. 
 

1.7. Metodología 
 

Para el desarrollo del sistema propuesto se empleará la siguiente metodología: 

 

a. Revisión bibliográfica del estado del arte sobre los sistemas para la determinación y control 
de orientación de satélites, los métodos de estimación del centro de masa y sistemas de masas 

móviles en satélites, asegurando la originalidad del sistema propuesto. 
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b. Diseñar el sistema de masas móviles para el reposicionamiento del centro de masa tomando 
como referencia la estructura del satélite: establecer la configuración, determinar su viabilidad y 

las restricciones de energía y precisión, en el sistema de orientación y estabilización. 

c. Llevar a cabo el modelado dinámico y hacer pruebas de simulación por programación 

(MatLab®). 
d. Programación de los algoritmos de orientación y estabilización en un lenguaje de alto nivel, 

incluyendo las perturbaciones comunes en órbita como: gradiente gravitacional, arrastre 

atmosférico, viento solar y par magnético. 
e. Llevar a cabo pruebas de validación por software, con un programa de simulación 

especializado. 

e. Selección y adquisición de componentes i.e. sensores y actuadores. 
f. Diseñar y construir un simulador satelital físico especialmente adaptado para nanosatélites. 

g. Efectuar pruebas de funcionamiento en el simulador satelital físico. 

h. Validar resultados en conjunto. 

 

1.8. Metas 
 
Como resultado de este desarrollo y de todas las pruebas realizadas, se espera contar con: 

 

o Un sistema de masas móviles que permitan el reajuste del centro de masa del satélite, 

estableciendo los alcances y limitaciones del mismo. 

o Un subsistema de estabilización tri-axial susceptible de ser usado en nanosatélites de tipo 

Cubesat. 

o La reducción en la energía necesaria para mantener el apuntamiento del satélite en órbita. 

o Modelos de simulación por software  

o Nueva infraestructura de simulación física para la validación de subsistemas de 

determinación y control de estabilización, para nanosatélites. 

 

1.9. Revisión bibliográfica del estado del arte  
 

Con el fin de poner en contexto el desarrollo del concepto de este trabajo, se realizó una investigación 

del estado del arte, incluyendo los aspectos más relevantes de la propuesta. En este apartado, solamente se 

describen los sistemas que utilizan masas móviles para llevar a cabo acciones de reubicación del centro de 
masa, para propósitos de control de orientación. Recordando que al inicio de este mismo capítulo se hizo 

una descripción de los sistemas de determinación y control de orientación reportados en la literatura.  

 

1.9.1. Sistemas de elementos móviles 
 

La idea de modificar el centro de masa de aparatos en movimiento para alterar las características 

dinámicas de los mismos, ha sido estudiada anteriormente; por ejemplo, se reporta en sistemas de guía y 
control de proyectiles, principalmente. Por otra parte, el trabajo de Scholz et al. se enfoca en el estudio de 

un esquema de un Sistema de Control de Orientación con masas móviles para una nave espacial que 

cuenta con una vela solar [75], con el cual compensan la desviación del CM y el centro de presión de la 
radiación solar, cuando la vela solar es operada. Grubin presenta las ecuaciones de la dinámica para el 

análisis de los movimientos lineal y angular de un vehículo que contiene partes móviles [76]. Doroshin  

investiga el uso de un conjunto de dos masas móviles que se pueden mover en un plano para generar 
pares de control en conjunto con los impulsores [77]. Liang He et al. [78] estudian la factibilidad de un 

sistema compuesto de cuatro masas móviles distribuidas en un plano, en un esquema de control de 
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orientación en tres etapas, cambiando la posición de dichas masas, y en consecuencia el centro de masa 
del sistema, con el fin de generar pares de control a partir de la fuerza aerodinámica presente. Menon P. 

K., et al. [82], presentan un trabajo donde se modela, simula e integra un sistema de control de un 

proyectil utilizando un conjunto de actuadores basado en masas móviles, que reposicionan el centro de 

masa del artefacto. Un diseño similar es el reportado por Guo P. y Zhao [83], quienes presentan un 
sistema de control de orientación para una nave espacial rotatoria; dicho sistema de control consiste de 

dos masas internas que pueden moverse en dirección radial, proporcionando una técnica para cambiar el 

momento sobre la nave. En la tesis doctoral de Atkins [84], el autor estudia un sistema de masas móviles 
internas para la guía precisa de entrada a Marte de un vehículo: este sistema proporciona al vehículo la 

capacidad de control de momentos, mejorando la precisión del sistema de guía de aterrizaje. Byrnem et al.  

presentan el diseño de un sistema de control con masas de ajuste para maniobras de reingreso de 
vehículos espaciales [85]; el sistema que describen consiste de tres elementos que son reposicionados con 

el fin de obtener un centro de masa deseado. En otro caso similar, un sistema de masas móviles para 

generar y modificar el ángulo de ataque de vehículos aeroespaciales se propone en [86] por Robinett et al. 

Otro ejemplo es el trabajo de Chesi et al [87], donde se propone un conjunto de masas móviles para tomar 
ventaja de la fuerza aerodinámica presente en órbita, para generar un par externo, con el propósito de 

llevar a cabo el control de orientación. Un trabajo similar es presentado por Polat, en su tesis de maestría, 

[88], donde propone un conjunto de tres masas móviles para cambiar el centro de masa del satélite con 
fines de control de orientación. En [89], Kumar presenta un esquema de control de orientación para 

satélites pequeños con un elemento de masa móvil lineal, que genera pares de control en órbita. En el caso 

de la investigación de Bean J. [90], se presenta un sistema de masas móviles internas para el control de 
orientación de satélites pequeños como actuadores principales. El propósito de dicho estudio es validar un 

modelo que describe la dinámica sub-actuada de un Cubesat 3U, y probado en un simulador satelital 

basado en un balero de aire. Dentro de las aplicaciones que encuentran los elementos de masa móvil en 

naves espaciales se incluye la desarrollada por Edwards [91], que consiste en un método para frenar el 
giro descontrolado de una nave espacial tripulada en caso de falla, con el que pretende llevar este 

movimiento angular en sus tres ejes a un movimiento rotacional simple por medio de la acción de dos 

masas móviles.  
 

1.9.2. Estimación del centro de masa 

 
En tierra, la identificación de las propiedades de masa del satélite puede realizarse con varios métodos 

y herramientas específicas, como se muestra en la Tabla 1.7 

 
Tabla 1.7. Técnicas de medición física de las propiedades de masa de objetos [92]. 

Técnicas de medición de las propiedades de masa 

Del eje pivote o filo de cuchillo 

Celda de carga 

Suspensión 

Fotogrametría de rango corto 

Flexión de cantiliver 

Método de balanceo 

 
En la ingeniería de diseño de sistemas aeroespaciales, en las etapas iniciales se determina el centro de 

masa haciendo uso de dibujos asistidos por computadora (CAD), utilizando software como SolidWoks ®. 

Entre las herramientas que cuenta gran parte del software CAD se tienen aquellas que permiten calcular el 

valor del CM [92], y la matriz de momentos de inercia, aunque este valor analítico puede ser considerado 
como el CM real. La desventaja es que resulta difícil tomar en cuenta algunos elementos como el 

cableado, arneses, conectores o elementos con formas geométricas irregulares. Por lo anterior, la 

medición del CM llevada a cabo en el Laboratorio en Tierra puede presentar un error de solamente unos 
cuantos milímetros, de acuerdo a la técnica utilizada [92][93].  
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Los valores obtenidos por medio de un modelo CAD pueden mejorarse aplicando algoritmos de 
estimación. Las principales técnicas de estimación del centro de masa y las propiedades de masa de 

cuerpos rígidos son: 

 

 Mínimos cuadrados Recursivo (RLS) 

 Mínimos cuadrados por lotes  (BLS) 

 Estimación secuencial por filtro de Kalman (KF) 

 Métodos que combinan LS y KF 
 

Se encontró que el método con mayor uso es el que está basado en la aplicación de mínimos cuadrados, 

en este sentido se pueden mencionar los trabajos de Edward Wilson et al. [72], que desarrollan un método 

de identificación de las propiedades de masa de un satélite controlado con impulsores. La identificación 
se realiza al aplicar el método de mínimos cuadrados a los datos de velocidad angular entregados por el 

giróscopo. Long H. Dam [94], utiliza el mismo método de mínimos cuadrados para la identificación de 

las propiedades de masa del simulador satelital de la Cal Poly. En los trabajos de Silva [95] y de Long 
[96], se expone un método de identificación del CM aplicado al mismo simulador satelital de la CalPoly, 

donde se utilizan datos experimentales y el algoritmo de Mínimos Cuadrados Recursivo (Recursive Least 

Squared). En el trabajo de Keim et al [97], se aplica el algoritmo RLS para obtener las propiedades de 

masa de una plataforma de simulación satelital basada en cojinete neumático.  
El método de estimación por lotes (Batch Least Squared) se reporta en otros artículos, como el de Liao 

H. Et al. [98], donde se aplica la identificación del centro de masa en órbita para calibrar un acelerómetro 

electrostático, que requiere que el dato del centro de masa del satélite sea preciso. Otro caso en el que se 
aplica el algoritmo BLS corresponde al trabajo de Kim y Agrawal [99], utilizado para la identificación del 

CM y la Matriz de Momentos de Inercia (Moments Of Inertia) con el fin de balancear automáticamente 

un simulador satelital. En el trabajo de tesis de Wright [100], se diseñó e implementó un algoritmo de 
estimación de propiedades de masa para ser ejecutado de manera autónoma, que utiliza mínimos 

cuadrados recursivos con un factor de olvido para converger la estimación de las propiedades de masa a 

los valores verdaderos, y puede ser aplicado en el caso de que el satélite se acople con algún otro vehículo 

en órbita. 
La estimación secuencial es otro enfoque empleado para la estimación de las propiedades de masa, a 

través del uso del Filtro de Kalman, como en el trabajo realizado por Zhao et al. reportado en [101]. 

Kim D. H. Et al. [102], aplican un método de estimación combinando la técnica por lotes y el filtro de 
Kalman, a partir de los datos proporcionados por el giróscopo. Jo y Bang [103], proponen un método de 

estimación que combina el filtro de Kalman y el algoritmo de RLS para obtener las propiedades de masas 

y la velocidad angular de un satélite que no utiliza giróscopos. Wilson & Suttera proponen un método 
basado en los mínimos cuadrados, denominado Multiple Concurrent Recursive Least Squares para la 

estimación tanto del centro de masa y la matriz inversa de momentos de inercia, como de la magnitud del 

par proporcionado por los impulsores; lo anterior aplicado a los robots MIT Spheres [104]. 

 

1.9.3. Resultados de la revisión bibliográfica  
 

En los últimos años se han popularizado los programas de pico y nanosatélites, en especial los 
desarrollados conforme las especificaciones del estándar Cubesat. Este estándar permitió en un inicio una 

gran cantidad de proyectos satelitales dentro de las universidades. Los resultados exitosos de estos 

proyectos fueron un aliciente para que organizaciones privadas, no gubernamentales como la Planetary 
Society y los grandes consorcios espaciales, como ejemplo, la NASA, la Boeing y la Aerospace 

Corporation, de Estados Unidos, utilicen este tipo de satélites para probar sistemas e instrumentos, 

convirtiéndose a la fecha en los principales desarrolladores de este tipo de equipos Cubesat. 
Las grandes compañías e institutos como son la Aerospace Coorporation, la NASA o Canadian Space 

Agency, cuentan con las facilidades para el desarrollo de sistemas espaciales, que incluyen instrumentos, 
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laboratorios y personal dedicados a esta tarea. En algunos casos como el de la California Polytechnic 
State University, de la Stanford University de Estados Unidos, de la Surrey University de Inglaterra, o de 

la University of Applied Sciences Aachen de Alemania, cuentan con laboratorios específicos para el 

desarrollo de los subsistemas de satélites Cubesat. 

En México participan en el desarrollo de algún sistema relacionado con satélites o tecnología espacial, 
instituciones como el Instituto Politécnico Nacional, el Centro de Investigación Científica y Educación 

Superior de Ensenada (CICESE), el Instituto Nacional de Astrofísica, Óptica y Electrónica (INAOE), la 

Benemérita Universidad Autónoma de Puebla, y en la UNAM el Instituto de Ingeniería (II-UNAM), la 
Facultad de Ingeniería (FI-UNAM),  el instituto de Ciencias Nucleares (ICN-UNAM), la Unidad de Alta 

Tecnología (UAT-UNAM), el instituto de Geografía (IGg_UNAM), principalmente. Actualmente están 

en progreso los esfuerzos del Programa Espacial Universitario (PEU). 
En el  caso del Laboratorio de Percepción Remota Alternativa y Tecnología Avanzada del Instituto de 

Geografía de la UNAM, se han diseñado diferentes simuladores satelitales, llamados SIMUSAT, en 

diferentes versiones, con un amplio intervalo de capacidad de masa de prueba (de 1 a 65 kg). Estos 

sistemas sirven para probar de manera experimental el desempeño de componentes en desarrollo, como 
sensores, actuadores y algoritmos de control de orientación que serán incluidos posteriormente en equipos 

espaciales. Además, hace las veces de plataforma estructural para la integración de sensores, actuadores, 

baterías, sistemas de comunicaciones y controladores, permitiendo así una evaluación de su desempeño 
global [6]. En la revisión bibliográfica que incluyó una gran cantidad de satélites pequeños se observó que, 

en general, los Cubesat tienen capacidades de apuntamiento que van desde un alineamiento de 2 ejes 

haciendo uso de sistemas magnéticos pasivos (imanes permanentes), sensores de Sol de poca precisión y 
bobinas de par magnético, logrando exactitudes dentro de los ±5°, hasta un control avanzado en 3 ejes con 

ruedas inerciales y múltiples sensores, que logran una precisión en la determinación de la orientación de 

0.5°. Sin embargo, en esta categoría de satélites aún no se ha demostrado dicha exactitud en el control de 

orientación, ya que los datos de vuelo reportados están en orden de ±1°, en los mejores casos [45]. En 
general, en cuanto a los pico y nanosatélites la precisión en el apuntamiento está dentro de los 2°, [7]. Lo 

anterior se debe principalmente a las restricciones que impone la especificación Cubesat, en la cual el 

volumen de 10x10x10 cm3 impide montar dispositivos ópticos con una apertura (D) mayor a los 10 cm, 
por ejemplo. Otra restricción es en cuanto a la masa, que afecta la cantidad de baterías que se pueden 

llevar a bordo, disminuyendo el desempeño del sistema de potencia, y como consecuencia, se limita el 

uso de actuadores de precisión como son las ruedas inerciales o de sensores de mayor precisión, como el 

de estrellas, que requieren dimensiones mayores a 10 cm, así como de mayores recursos computacionales. 
La exactitud en la determinación de posición utilizando los sensores de estrellas actualmente en desarrollo, 

son de 0.01° para Yaw, y 0.05° para pitch y roll [3][17].  

 
En contraste con trabajos previos estudiados, aquí se propone el reposicionamiento del CM en un nano 

satélite Cubesat 3U, para reducir el brazo de palanca involucrado en los pares perturbadores, con lo que se 

mantendrá la estabilidad del apuntamiento por un periodo más prolongado, disminuyendo el ciclo de 
trabajo del SDCO, lo que a largo plazo resulta en la reducción de la potencia empleada para mantener la 

estabilidad del apuntamiento del satélite. El sistema propuesto en este trabajo representa un método 

novedoso para la reducción de pares perturbadores externos, aplicable a nanosatélites [105]. 

 
Finalmente, cabe resaltar la importancia del desarrollo de sistemas para determinación y control de 

orientación en el contexto nacional, como señala la Agencia Espacial Mexicana (AEM) y el Programa 

Espacial Universitario:  
 

“En cuanto al diseño y desarrollo de distintas misiones satelitales, la tecnología de control de orientación 

en tres ejes de plataformas orbitales, es estratégica y fundamental para cualquier desarrollo espacial 
nacional” [106]. 
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Resumen del Capítulo. 
 

Dentro de este capítulo se ha presentado una breve introducción para la contextualización general de 

este trabajo de tesis. Se presentaron la justificación, la hipótesis y los objetivos del mismo. Se realiza una 
descripción de la revisión bibliográfica referente a los aspectos más importantes involucrados en la 

determinación y control de orientación en nanosatélites y se describen los últimos avances de sistemas 

que emplean masas móviles para estos propósitos, para contextualizar el sistema aquí presentado. 
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CAPÍTULO 

2 
2. PARAMETRIZACIÓN DE LA ORIENTACIÓN Y PARES PERTURBADORES EN 

EL AMBIENTE ESPACIAL  
 

Para el análisis del comportamiento del satélite en órbita se emplean las ecuaciones de movimiento, 

con base en la dinámica y cinemática del mismo, y los distintos sistemas de referencia involucrados. 
En este capítulo, además se incluyen distintas formas de representar la orientación del satélite, es decir, 

distintos entes matemáticos con lo que se puede describir y cuantificar el estado rotacional del satélite. 

También, se presentan los modelos matemáticos empleados para describir el ambiente espacial y su 
interacción con el satélite.  

 

2.1. Elementos Keplerianos  
 

La órbita de un cuerpo alrededor de otro describe una trayectoria con forma de elipse, como se 

muestra en la Figura2.1. En el caso de la Tierra (foco) y un satélite artificial, el periapsis es el punto de 
la órbita donde la separación entre el satélite y la Tierra es menor. La apoapsis es el punto de mayor 

separación. Se representa al semieje mayor con a y al semieje menor con b. La excentricidad se indica 

con e. Para e<1 la órbita es una elipse, con a>0 y 𝑝 = 𝑎(1 − 𝑒2) > 0. La ubicación de la periapsis con 

respecto al foco se denota por qe, donde 𝑞 = 𝑎 (
1

𝑒
− 1). El parámetro p, llamado Cuerda, o semi–latus 

rectum, es la longitud medida desde el foco hasta la trayectoria, y que forma un ángulo recto con la 

línea de ápsides. Los ejes formados por la Cuerda y el eje qe forman un sistema cartesiano, utilizado 
como sistema de coordenadas para describir el movimiento de los dos cuerpos. Este sistema de 

coordenadas se conoce como sistema coordenado peri–focal. La trayectoria de un sistema de dos 

cuerpos puede ser descrita completamente por seis elementos escalares constantes, los cuales son 
denominados elementos orbitales [107][108]. 

 
Fig. 2.1. Geometría de la órbita de un satélite alrededor de la Tierra. 

 

Existen varios conjuntos de elementos orbitales obtenidos a partir de los vectores de posición y 

velocidad iniciales, 𝐫𝟎, 𝐯𝟎, que permiten determinar la órbita sin ambigüedad. Dado que el movimiento 
orbital del satélite se encuentra en un plano, se puede fijar la posición y la velocidad al definir el plano 
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del movimiento y especificar la posición y la velocidad en este plano orbital. Los ángulos de Euler son 
utilizados para representar al plano orbital, éstos en combinación con los parámetros Keplerianos para 

representar la elipse a, e, y el tiempo de periapsis, 𝝉, forman los Elementos Orbitales Clásicos, como 

se muestra en la Figura2.2 

 

 
Fig. 2.2. Elementos Orbitales Clásicos. 

 

En la Figura anterior, el sistema cartesiano SXYZ corresponde al sistema inercial con centro en la 
Tierra. El eje SX se toma fijo en dirección al equinoccio vernal, el cual indica la posición del Sol 

cuando cruza el plano ecuatorial desde el sur hacia el norte, es decir, el equinoccio vernal indica la 

dirección a lo largo de la intersección del plano ecuatorial terrestre con el plano de la órbita de la 
Tierra alrededor del Sol, llamado plano de la eclíptica [107]. En la tierra, el equinoccio vernal ocurre el 

primer día de primavera. El eje SZ puede ser el eje de rotación de la Tierra o el eje normal al plano de 

la eclíptica, y el eje SY completa el sistema ortogonal de coordenadas. 

En la Tabla 2.1 se resumen los seis parámetros orbitales que describen las órbitas de Kepler 
conocidos también como elementos Keplerianos 

 

Tabla 2.1. Parámetros orbitales. 
a Semi eje mayor de la elipse Tamaño de la órbita, define el periodo de la órbita 

e Excentricidad Forma de la órbita, con:  0<e<1 para órbitas elípticas y, e=0 para órbitas 
circulares 

i  Inclinación de la órbita Ángulo de inclinación de la órbita con respecto al plano ecuatorial de la 

Tierra:  

0≤i≤180° 

𝜴  Ascensión recta del nodo 

ascendente 

Ángulo de rotación del plano orbital respecto al eje que va del centro de la 

Tierra hacia el equinoccio vernal: 

0 ≤ 𝛺 ≤ 360° 
𝝎 Argumento del Perigeo Ángulo formado entre el nodo ascendente y el eje semi mayor: 

0 ≤ 𝜔 ≤ 360° 

𝝊 Anomalía verdadera Ángulo que se forma entre el satélite y el perigeo, indica la posición del 
satélite en la órbita: 

0 ≤ 𝜐 ≤ 360° 

 

2.2. Matriz de rotación  
 

Un vector puede ser expresado en una variedad de marcos o sistemas de referencia, cada cual es 

representado por una triada de vectores unitarios. En el caso de los satélites se requiere utilizar 
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distintos sistemas de referencia, para poder ubicar la posición y el apuntamiento que presenta su 
estructura, con respecto de un sistema de referencia inercial. 

Para transformar las coordenadas de un sistema de referencia a otro que se encuentra rotado, 

partimos del siguiente análisis[10][107]. Se considera un sistema de coordenadas (OXYZ), con  ejes 

OX, OY, y OZ, denotados por vectores unitarios i, j, k, respectivamente. El marco es rotado alrededor 
del origen, O, para producir un nuevo sistema (O’X’Y’Z’) denotado con los vectores unitarios i’, j’, k’, 

ver Figura 2.3 [107]. 

 

 
Fig. 2.3. Rotación de un sistema de referencia [107]. 

 
Ahora, se considera un vector A, expresado en términos de sus componentes en el sistema original 

y en que ha sido rotado , como sigue: 

 

{

𝐴′𝑥
𝐴′𝑦
𝐴′𝑧

} = R{

𝐴𝑥
 

𝐴𝑦

𝐴𝑧

}                                                                     (2.1) 

 
donde R es la matriz de la ec. (2.2), y atendiendo a la definición de producto interno, consiste en los 

cosenos de los ángulos entre los ejes de los dos sistemas de referencia y es conocida como Matriz de 

Cosenos Directores, o también como Matriz De Rotación: 
 

R =̇ {

𝐢′ ∙ 𝐢      𝐢′ ∙ 𝐣      𝐢′ ∙ 𝐤

𝐣′ ∙ 𝐢      𝐣′ ∙ 𝐣       𝐣′ ∙ 𝐤

𝐤′ ∙ 𝐢      𝐤′ ∙ 𝐣     𝐤′ ∙ 𝐤

}                                                    (2.2) 

 
La Matriz de Rotación puede ser utilizada con distintos propósitos, por ejemplo, como una 

transformación de un vector representado en un sistema de coordenadas a otro, como una rotación de 

un vector en un mismo sistema de referencia, y finalmente, como una descripción de la orientación 
mutua entre dos marcos de referencia [5].  

La matriz de rotación R del sistema de coordenadas a al sistema b se denota por 𝑅𝑎
𝑏. La rotación de 

un vector 𝒙 se escribe de la siguiente manera: 

 

𝑥𝑠_𝑑𝑒𝑠𝑡𝑖𝑛𝑜 = 𝑅𝑠_𝑜𝑟𝑖𝑔𝑒𝑛
𝑠_𝑑𝑒𝑠𝑡𝑖𝑛𝑜𝑥𝑠_𝑜𝑟𝑖𝑔𝑒𝑛                                                    (2.3) 

 

2.3. Representación de la orientación 
 

La orientación del satélite es referida entre los distintos Sistemas de coordenadas con el fin de 

obtener el dato de los ángulos de rotación en cada eje, es decir, la orientación a partir de los datos de 
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los sensores de orientación y de velocidad angular, que proporcionan mediciones en el sistema de 
referencia fijo al satélite. Por lo anterior, se requiere un método de conversión entre sistemas de 

referencia para representar correctamente la orientación y la velocidad angular del satélite. La 

transformación en ángulo de Euler es uno de los métodos que se utilizan frecuentemente en estos casos 

[6], porque es simple y confiable, aunque presenta singularidades en la transformación de coordenadas. 
Para evitar dichas singularidades es usado el método que representa la orientación con un Cuaternión, 

que además, incrementa la velocidad de los cálculos, siendo este un aspecto de suma importancia para 

el éxito del sistema control de orientación [5]. En la Tabla 2.2 se enlistan las principales formas de 
representar a la matriz de rotación.  

 

Tabla 2.2. Distintas formas de representar la orientación.  
Parámetros  Notación Ventajas Desventajas 

Matriz de 

cosenos 

directores 

𝐴 = [𝐴𝑖𝑗] No presenta singularidades. Seis parámetros redundantes 

Ejes y ángulo de 

Euler 

E, Φ Clara interpretación física Eje indefinido para sin𝛷  = 0 

Cuaternión de 

orientación  
𝒒 =  [ 𝜂 𝜀1 𝜀2 𝜀3 ] No presenta singularidades, 

ni funciones 
trigonométricas. 

Un parámetro redundante, sin 

interpretación física obvia 

Vector de Gibbs g Sin parámetros redundantes 

ni funciones 
trigonométricas. 

Valor infinito para una rotación 

de 180° 

Ángulos de Euler ϕ, θ, ψ Sin parámetros redundantes, 

interpretación física 

Funciones trigonométricas, 

singularidades para algunos 

ángulos. 

 

En el estudio de las ecuaciones de movimiento de satélites se utilizan con mayor frecuencia los 
ángulos de Euler  y el cuaternión de orientación, que a continuación se detallan.  

 

2.3.1. Representación de la orientación con ángulos de Euler 
 

Para especificar de manera única la orientación de un satélite se requiere un máximo de tres 

rotaciones sucesivas, llamadas grados de libertad [107], con lo que se pueden utilizar tres ángulos, 
cada uno alrededor del un eje coordenado, para describir la orientación dada. Esta representación de la 

orientación por tres ángulos es llamada La Representación En Ángulos De Euler. 

Se pueden especificar los ángulos de Euler y los ejes de las rotaciones secuenciales utilizando, por 

ejemplo, la notación (𝜓)3 , (𝜃)2, (𝜙)1 [107], la cual denota una rotación de OXYZ por un ángulo 𝜓 

alrededor del eje OZ, resultando en la orientación intermedia, OX’Y’Z’, seguida por una rotación por 

un ángulo 𝜃 alrededor del eje OY’, llevando a la orientación  OX’’Y’’Z’’, y después una rotación final 

por un ángulo 𝜙  alrededor del eje OX’’, para producir la nueva orientación, OX’’’Y’’’Z’’’. Esta 
orientación en ángulos de Euler, que es una descripción de la orientación de una aeronave relativa a un 

horizonte local utilizando los ángulos de Euler, Yaw (𝜓), pitch (𝜃), y roll (𝜙), se puede observar en la 

Figura 2.4 [6][107]. La matriz de rotación correspondiente a la orientación (𝜓)3, (𝜃)2, (𝜙)1, se obtiene 
a partir de la siguiente ecuación: 

 

𝑅 = 𝑅1(𝜙)𝑅2(𝜃)𝑅3(𝜓) = (2.4) 
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(
cos 𝜃 cos 𝜓 cos 𝜃 sin𝜓 − sin𝜃

sin𝜙 sin𝜃 cos 𝜓 − cos 𝜙 sin𝜓 sin𝜙 sin 𝜃 sin𝜙 + cos 𝜙 cos 𝜓 sin𝜙 cos 𝜃
cos 𝜙 sin𝜃 cos 𝜓 + sin𝜙 sin𝜓 cos𝜙 sin 𝜃 sin𝜓 − sin𝜙 cos 𝜓 cos𝜙 cos 𝜃

) 

 

 
Fig. 2.4. Representación de la orientación por ángulos de Euler, (𝝍)𝟑, (𝜽)𝟐, (𝝓)𝟏 [107]. 

 

Para especificar la orientación por medio de ángulos de Euler, debe ser posible determinarlos de 

forma única a partir de la matriz de rotación. Partiendo de la ecuación (2.4), los ángulos de Euler para 

la representación, (𝜓)3, (𝜃)2, (𝜙)1, pueden ser obtenidos de acuerdo a la transformación inversa [107]: 

 

𝜙 = 𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑐23

𝑐33
) 

 

𝜃 = −sin−1(𝑐13) 
 

𝜓 = tan−1 (
𝑐12

𝑐11
) 

 

(2.5) 

donde 𝑐𝑖𝑗 representan los elementos (i, j) de la matriz de rotación R. Cabe comentar que, los elementos 

𝑐11 y 𝑐33 no deben ser cero, de otra manera los ángulos 𝜓 y 𝜙 no podrán ser determinados. 

 

Se puede observar de las ecuaciones anteriores que los ángulos de Euler no son únicos. Además, 

existen algunas orientaciones para las cuales dichos ángulos no pueden ser determinados a partir de la 
matriz de rotación, R. En estos casos, la representación se denomina singular, y se vuelve inservible.  

La transformación de ángulos de Euler se presenta usando los ángulos de cabeceo  θ, de alabeo ϕ y 

de guiñada ψ, descritos anteriormente. Estos parámetros ayudan en la determinación de la orientación 
del satélite relativa al Sistema de referencia orbital. 

 

El ángulo de cabeceo es el ángulo de rotación 𝜽 alrededor del eje 𝑋𝐵, el ángulo de alabeo 𝝓 es el 

correspondiente a la rotación alrededor del eje 𝑌𝐵 , y 𝝍 es el ángulo de rotación alrededor del eje 𝑍𝐵 

(ver Figura 2.5). El problema principal en el uso de ángulos de Euler es la existencia de singularidades, 

siendo una desventaja, que restringe su aplicación donde la rotación principal esté limitada a 

orientaciones no singulares.  
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Fig. 2.5. Ángulos de Euler. 

 

2.3.2. Parámetros Simétricos de Euler: Cuaternión   
 

Un cuaternión es un conjunto compuesto de cuatro parámetros escalares mutuamente dependientes, 

𝑞1, 𝑞2, 𝑞3, 𝑞4, tales que, los primeros tres forman un vector conocido como la parte vectorial, q, [107] 

[111]: 

𝐪 =̇ {

𝑞1

𝑞2

𝑞3

}                                                                       (2.6) 

 

y la cuarta componente, 𝑞4, representa la parte escalar, 𝜼. La representación de la orientación por 

medio de un Cuaternión puede ser derivada del eje de Euler, e, y del ángulo principal de rotación 𝛷, 

como sigue [9][107]:  

𝑞𝑖 =̇ 𝑒𝑖 sin
𝛷

2
        (𝑖 = 1,2,3), 

𝑞4 = 𝜂 =̇ cos
𝛷

2
                                                                               (2.7) 

 

Las componentes 𝑒𝑖 , 𝑐𝑜𝑛 𝑖 = 1, 2, 3, corresponden al eje de rotación y 𝛷 al ángulo de rotación. De la 

ec. (2.4), se tiene que 𝑞1, 𝑞2, 𝑞3, 𝑞4, deben satisfacer la ecuación restrictiva: 

 
 

𝑞1
2 + 𝑞2

2 + 𝑞3
2 + 𝑞4

2 = 1                                                       (2.8) 
 

Dado que los cuatro elementos del cuaternión satisfacen la ecuación (2.8), se puede decir que el 
apuntamiento de la orientación varía a lo largo de una superficie esférica unitaria de cuatro 

dimensiones carente de singularidades [9][107]. La principal ventaja del uso del cuaternión, sobre 

otras representaciones de la orientación, está en que no se requiere la resolución computacional de 
funciones trigonométricas, cuando se obtiene a partir de la matriz de rotación [107].  

La matriz de rotación, R, puede ser escrita en términos del cuaternión de orientación al sustituir las 

definiciones de la ec. 2.18 en la fórmula de Euler, conduciendo a la ecuación (2.9), [9][107]: 

 

R = (𝑞4
2 − 𝐪𝑇𝐪)𝑰 + 2𝐪𝐪𝑇 − 2𝑞4S(𝐪)                                           (2.9) 
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Donde S(q) es la siguiente función matricial anti–simétrica formada con los elementos de la parte 
vectorial q: 

 

𝑺(𝐪) = (
0 −𝑞3 𝑞2

𝑞3 0 −𝑞1

−𝑞2 𝑞1 0 
)                                                 (2.10) 

 

Se puede escribir la ecuación (2.9) en términos de los elementos individuales del Cuaternión de 

orientación de la siguiente manera [107]: 
 

R = (

𝑞1
2 − 𝑞2

2 − 𝑞3
2 + 𝑞4

2 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞3𝑞4) 2(𝑞1𝑞3 − 𝑞2𝑞4)

2(𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4) −𝑞1
2 + 𝑞2

2 − 𝑞3
2 + 𝑞4

2 2(𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞4)

2(𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4) 2(𝑞2𝑞3 − 𝑞1𝑞4) −𝑞1
2 − 𝑞2

2 + 𝑞3
2 + 𝑞4

2 

)           (2.11) 

 
De la ecuación anterior se obtienen las siguientes expresiones para calcular los elementos del 

cuaternión a partir de los elementos de la matriz de rotación, 𝑐𝑖𝑗: 

 

 

𝑞1 =
𝑐23 − 𝑐32

4𝑞4
, 

 

𝑞2 =
𝑐31 − 𝑐13

4𝑞4
 

 

𝑞3 =
𝑐12 − 𝑐21

4𝑞4
, 

 

(2.12) 

donde: 

  

𝑞4 = ±
1

2
√1 + 𝑐11 + 𝑐22 + 𝑐33 = ±

1

2
√1 + 𝑡𝑟𝑎𝑧𝑎 𝑅                               (2.13) 

 
Cabe notar en la ecuación anterior que los dos signos posibles implican, como en el caso del eje de 

Euler y ángulo principal obtenidos a partir de la matriz de rotación, una rotación 𝛷 alrededor del eje e, 

que es la misma rotación por  −𝛷, alrededor de – e. Así mismo, la derivación anterior sólo es válida si 

𝑞4 ≠ 0, [9][107]. 

 

2.4. Sistemas de referencia para la orientación del satélite en órbita  

 
La orientación de un satélite en órbita es entendida como la posición que presentan los ejes 

principales de dicho aparato con respecto a otro sistema o marco de referencia dado. Existen varios 
sistemas de referencia utilizados en la representación de la orientación de un satélite. En esta sección 

se presentan cinco sistemas, tres con origen en el centro geométrico de la Tierra y dos con origen en el 

centro de masa de la nave. 
 

2.4.1. Sistema de referencia inercial con centro en la Tierra (SRIT) 
 

Este es un marco de referencia para la navegación terrestre; se define fijo en el espacio, lo cual 

implica que se trata de un marco no acelerado, en el cual las leyes de Newton son aplicables [108]. Las 

coordenadas de este sistema se denotan por el subíndice I. El origen de este sistema se sitúa en el 
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centro geométrico terrestre, con el eje Xi apuntando hacia el equinoccio vernal, el eje Zi apunta hacia el 
polo norte terrestre y el eje Yi completa el sistema coordenado cartesiano; siendo ortogonal a los otros 

dos ejes, por lo que se encuentra 90° al Este en el plano ecuatorial. (ver Fig. 2.7).  

 

2.4.2. Sistema de referencia fijo con centro en la Tierra (SRFT) 
 

El origen de este sistema de referencia está localizado en el centro de la Tierra. Los ejes X y Y rotan 
alrededor del eje Z con respecto al Sistema de referencia inercial con centro en la Tierra. Dicho 

movimiento es 𝜔𝑒 = 7.2921 × 10−5[𝑟𝑎𝑑 𝑠⁄ ], que corresponde a la velocidad de rotación de la Tierra.  

A las coordenadas en este sistema las denotamos con el subíndice  E. El eje Ze apunta al polo norte, el 
eje Xe se extiende a lo largo de la línea que une al centro de la Tierra con la intersección del meridiano 

de Greenwich con el ecuador. Como en el caso anterior, la dirección del eje Ye es ortogonal a  Xe y Ze 

(Figura 2.6) [108]. 

 
 

Fig. 2.6. Marco referencia SRFT en contraste con el SRIT. 

 

2.4.3. Sistema de referencia orbital con centro en la Tierra (SROT) 
 

Los elementos Keplerianos se establecen en este marco de referencia para describir la órbita del 

satélite [108]. Las coordenadas en este marco se denotan con el subíndice oe. El eje Xoe apunta al 
perigeo (e) , Yoe apunta hacia el eje semi menor (n) y, el eje Zoe es perpendicular al plano de la órbita 

(h). La velocidad angular orbital al recorrer el satélite su órbita en este marco referencial es denotada 

como 𝜔𝑜𝑒  y es relativa al sistema inercial SRIT. Este sistema de referencia se presentó anteriormente 
para definir los elementos Keplerianos, ver Figura 2.2. 

 

2.4.4. Sistema de referencia orbital con centro en el satélite (SRO) 
 

Este marco de referencia, cuyas coordenadas son denotadas por el subíndice O, establece su origen en 

el centro de masa del satélite, con el eje ZO que apunta hacia el centro de la Tierra, el eje XO es 
tangencial a la órbita, que va en la dirección en la que viaja el satélite y, el eje YO completa el sistema 

con la regla de la mano derecha, [108], ver Figura 2.7. 
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Fig. 2.7. Sistema  de referencia orbital con centro en el satélite (SRO). 

 

2.4.5. Sistema de referencia fijo al satélite (SRFS) 
 

Para este sistema de coordenadas, también denominado de cuerpo y denotado por B, se establece el 
origen en el centro de masa del satélite, los ejes coordenados XB, YB y ZB, se hacen coincidir con sus 

ejes de inercia (idealmente el centro de masa coincide con el centro geométrico de la estructura del 

satélite), [57][108], ver Figura 2.8. Este sistema de referencia es una referencia móvil fija al cuerpo de 
la nave. La orientación se determina con relación a la referencia orbital SO, mientras que la velocidad 

angular se expresa en el sistema fijo al satélite SRFS.  

El objetivo del sistema de control y estabilización de orientación es que el Sistema de Referencia 

Fijo al Satélite y el Sistema de referencia orbital coincidan. La rotación que presentan los ejes de este 
sistema con respecto al SRO se conocen como ángulos de cabeceo (Roll), alabeo (Pitch) y guiñada 

(Yaw), que se representan por θ, ϕ y ψ, respectivamente. De igual manera a los ejes de este sistema se 

les conoce como XB de cabeceo, YB de alabeo y ZB de guiñada [10][108]. 
 

 
Fig. 2.8. Sistemas de referencia fijo al cuerpo del satélite (SRFS).  

 

2.5. Modelos del medio ambiente espacial 
 

El medio ambiente o entorno espacial, es considerado como el espacio cercano a la Tierra y la 
atmósfera en el que funcionan los sistemas espaciales ubicados en la órbita baja, hasta los 1000 Km. 
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Las características de esta región tienen una gran influencia en el funcionamiento y vida útil de estos 
sistemas, al afectar su forma, tamaño, masa, complejidad y costo [61].  

La estabilidad de la orientación de los satélites se ve constantemente afectada por la interacción del 

satélite con el medio espacial, ya que se generan fuerzas que al no ser aplicadas en el centro de masa 

del aparato, producen pares perturbadores que afectan la orientación y la órbita del mismo, provocando 
desviaciones del valor de referencia establecido. Dado que los pares perturbadores tienen componentes 

que afectan los tres ejes del satélite, es deseable que el CM se encuentre posicionado cercano al centro 

geométrico, con lo que se reduce el brazo de momento donde se aplica la fuerza que produce el par 
perturbador. En el diseño del sistema de control y estabilización de orientación de los satélites se debe 

considerar todos los pares que tengan la capacidad para afectar la orientación del satélite. 

Las fuentes de las perturbaciones pueden ser clasificadas de acuerdo a las causas especificas: los 
efectos más importantes que pueden modificar la órbita y la orientación del satélite, pueden dividirse 

en dos clases [61]: 

 

1. Fuerzas gravitacionales 
o Gradiente gravitacional  

o Variaciones de la gravedad por la forma achatada de la Tierra 

o Fuerza de atracción de otros cuerpos celestes 
2. Fuerzas no Gravitacionales  

o Arrastre atmosférico  

o Presión por el viento solar 
o Efectos del campo magnético  

 

2.5.1 Par por arrastre atmosférico 

 
El par por arrastre aerodinámico es el resultado del impacto de las moléculas de gas atmosférico 

remanentes sobre las superficies del satélite en su trayecto orbital. En la determinación del par 
aerodinámico se requiere conocer las características de la atmósfera y su movimiento resultante de la 

rotación terrestre, además, de las propiedades aerodinámicas y de masa del satélite, así como de la 

velocidad relativa del satélite con respecto a la propia atmósfera.  
El par aerodinámico es muy importante para la orientación del satélite, y es tomado en cuenta en el 

dimensionamiento de los actuadores del sistema de control de orientación. Para minimizar los pares 

por arrastre atmosférico se requiere atender a la geometría y las características de la superficie exterior 

del satélite, particularmente la configuración y las propiedades de la superficie de estructuras 
extendidas tales como arreglos de paneles solares grandes, antenas y extensiones telescópicas. Otro 

aspecto que impacta en la magnitud de los pares de origen aerodinámico, son las propiedades de masa, 

es decir, la posición del centro de masa y los momentos de inercia del satélite. 
 

A. Fuerza aerodinámica 
 

Para el análisis de la fuerza aerodinámica  se considera la teoría del Flujo molecular libre [57][114], 

que establece que las moléculas de gas de la atmósfera remanente que impactan al satélite son re 

emitidas y viajan lejos antes de chocar con otras moléculas, por lo que se considera que el flujo 
incidente no es afectado por la presencia del satélite. Esta condición permite que el par aerodinámico 

total sea calculado como la suma de las contribuciones de par de cada elemento del satélite. De esta 

manera, el vehículo puede ser estudiado como formas geométricas simples separadas para facilitar la 
estimación de las fuerzas aerodinámicas.  

Una primera aproximación a la magnitud del par aerodinámico sobre el satélite se puede realizar 

por medio de la ecuación (2.14) [114]: 
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𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜 =
1

2
𝐶𝐷𝜌𝑉2𝐴                                                                    (2.14)  

 

donde F es la fuerza aerodinámica total, 𝜌 es la densidad atmosférica, y A es el área proyectada del 

elemento de superficie del satélite normal al flujo incidente, V es la velocidad del satélite, 𝐶𝐷 es el 
coeficiente de arrastre, que puede establecerse en un valor de 2.6 para esta primera iteración. Una 

mejor aproximación de la fuerza aerodinámica total puede ser obtenida utilizando modelos de 

interacción partícula/superficie simplificados, que también se apoyan en la teoría del flujo molecular 

libre. De la referencia [114], se toma uno de estos modelos para obtener la fuerza aerodinámica sobre 
un elemento de área: 

 

 𝑑𝐅 = −𝜌𝑉2[(2 − 𝜎𝑛 − 𝜎𝑡)(𝐞𝑣 ∙ 𝐞𝑛)
2𝐞𝑛 + 𝜎𝑡(𝐞𝑣 ∙ 𝐞𝑛)𝐞𝑣  ]𝑑𝐀                        (2.15) 

 

𝜎𝑛 , es el coeficiente de intercambio de momento normal, 𝜎𝑡  es el coeficiente de intercambio de 

momento tangencial, 𝐞𝑣 es el vector unitario de velocidad del satélite, 𝐞𝑛 es el vector unitario normal 

al elemento de superficie 𝑑𝐀. En la ecuación (2.15) se observa que existe una relación lineal entre 𝑑𝐅 y 

la densidad atmosférica, 𝝆, por lo cual se requiere un modelo preciso de la densidad atmosférica. Los 

coeficientes de intercambio de momento son, en general, considerados como función del material de la 

superficie del satélite. En la practica se utiliza un valor de 0.8 para ambos coeficientes. 
 

B.  Par aerodinámico 
 

Cuando la expresión dada por la ecuación (2.14) es utilizada para evaluar la fuerza aerodinámica, el 

par aerodinámico es estimado con la expresión: 

 

𝝉𝑎𝑒𝑟𝑜 = ℓ𝐹                                                                       (2.16) 
 

donde  𝜏𝑎𝑒𝑟𝑜  es el par aerodinámico total, y ℓ es el brazo de momento. F está dado por la ecuación 

(2.14). Para la estimación del torque a partir de este modelo, el brazo de momento ℓ se asume sea al 
menos un tercio de la dimensión máxima del satélite [114], incluyendo todos los elementos 

desplegables, incluso si el aparato es simétrico, y mayormente si el centroide del área proyectada y el 

centro de masa están separados una gran distancia. 

El centro de presión es un concepto utilizado en la estimación de los pares aerodinámicos. Se 
considera al centro del área proyectada de la superficie expuesta al flujo atmosférico como el centro de 

presión, donde se localiza la línea de acción de la fuerza aerodinámica. El brazo de momento es, 

entonces, el vector que une al centro de masa y al centro de presión. Con lo anterior, el cálculo del par 
por arrastre aerodinámico queda como: 

 

𝝉𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝐫𝑎𝑒𝑟𝑜 × 𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜                                                             (2.17) 
 

Donde el brazo de momento se define como 𝐫𝑎𝑒𝑟𝑜 = (𝐫𝐶𝑃𝑎 − 𝐫𝐶𝑀), como se puede observar en la 

Figura 2.9, donde se muestra la geometría y los sistemas de referencia para el análisis, tanto de los 

pares de origen aerodinámico, como por radiación solar. 
 

Cabe comentar que en este análisis se considera al flujo atmosférico, y a la fuerza resultante como 

tangente a la órbita, es decir que, la fuerza aerodinámica es colineal al eje 𝐗O, en la dirección opuesta 
al movimiento del satélite.  
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Fig. 2.9. Pares perturbadores aerodinámico y por radiación solar: geometría y sistemas de 

referencia.  

 

Datos de vuelo han mostrado que los pares aerodinámicos pueden perturbar de manera significativa 

la orientación de un satélite, afectando su velocidad angular,  por lo que deben ser considerados en el 
diseño del sistema de control de orientación del satélite [115][116]. El par aerodinámico es una 

importante consideración en el diseño de satélites con una altitud del perigeo en el rango de 120 a 1000 

km. Debajo de los 600 km la fuerza por radiación es del mismo orden de magnitud que la fuerza 
aerodinámica y, por lo tanto, también debe ser incluida en los cálculos. Debajo de los 120 km, las 

fuerzas aerodinámicas se vuelven de gran magnitud lo que provocará que la vida útil del satélite sea 

muy corta [114].  

El par aerodinámico cambia su magnitud por el corrimiento del centro de masa, que puede ser 
causado por la expulsión de masa al consumir combustible, al desplegar paneles o alguno otro 

instrumento, cambios en la superficie (por ejemplo, por la temperatura). 

 

2.5.2 Par por radiación solar 
 

Otro par perturbador presente en el medio ambiente espacial es resultado de la fuerza de la 
radiación en todas las superficies del satélite. La principal fuente de fuerza por radiación es por la 

iluminación directa del Sol. La luz solar reflejada por la Tierra y la emisión infrarroja de la tierra y su 

atmosfera también son fuentes de radiación para un satélite en la órbita terrestre. Así mismo, la 
emisión de energía electromagnética, en forma de calor y señales de radio, desde el interior del satélite 

también son consideradas como fuentes de radiación [80]. 

Los factores más importantes en la determinación de los pares por radiación son [80]: 
 

(1) La intensidad, espectro, y dirección de la radiación incidente o emitida 

(2) La forma de la superficie y la posición del Sol con respecto al centro de masa del satélite 

(3) Las propiedades ópticas de las superficie sobre la que incide la radiación o desde la cual es 
emitida 
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Dado que la magnitud de la radiación solar varia con el inverso del cuadrado de la distancia entre el 
satélite y el Sol, para un satélite en la órbita terrestre, la fuerza por radiación solar es considerada 

independiente de la altitud.  

En comparación con los otros pares perturbadores, el par por radiación solar es más significativo 

para satélites en altitudes mayores a los 1000 Km. 
Para considerar los pares producto de la radiación solar en la orientación del satélite y en el 

dimensionamiento de los actuadores  de control, en su cálculo se deben tomar en cuenta todas las 

superficies expuestas, en cuanto a su geometría y características ópticas. 
La configuración y la orientación de arreglos de grandes paneles solares y antenas, en conjunto con el 

efecto de los recubrimientos de control térmico sobre las superficies debe ser considerado 

cuidadosamente. 
Cuando el satélite despliega estructuras extensibles, flexibles, las deformaciones o deflexiones 

causadas por las fuerzas gravitacionales o las fuerzas aerodinámicas y el estrés térmico pueden causar 

cambios en la geometría y en la posición del centro de masa.  

La radiación incidente sobre la superficie del satélite genera fuerzas que pueden causar un par 
alrededor del centro de masa del satélite. Las fuentes de radiación electromagnética que causa fuerzas 

y probablemente pares que actúan sobre el satélite son [80]: 

 
(1) Radiación solar directa de fotones 

(2) Radiación solar reflejada por la tierra y su atmósfera 

(3) Radiación de la tierra y su atmosfera 
(4) Radiación del satélite 

 

La causa más importante de pares por radiación es la solar directa de fotones. Las fuerzas causadas 

por otras fuentes son usualmente al menos un orden de magnitud menores.  
El Sol proporciona una radiación esencialmente colimada con una intensidad y espectro (el disco 

solar visible se subtiende un ángulo de 32 [arcmin] a 1 [AU] (Astronomical Unit), razonablemente 

definidos. La constante solar 𝐼0 es la razón de cambio a la cual la energía solar a todas las longitudes 
de onda es recibida sobre la atmósfera en una superficie normal a una radiación incidente y a una 

distancia media de la Tierra y el Sol. Un valor común de esta constante es 1353 ± 20 [
𝑊

𝑚2
]. 

La órbita excéntrica de la Tierra alrededor del Sol causa una variación periódica en la intensidad 

solar observada (I) que para satélites en órbita baja puede ser expresada como una función del tiempo:  
 

𝐼 = 𝐼0𝛽(𝑡)                                                                        (2.18) 
 

La radiación solar causa variaciones periódicas en todos los elementos orbitales. Tiene un efecto 
mayor en objetos ligeros con una gran superficie expuesta. El área de la superficie del satélite expuesta 

al Sol, es determinante en el resultado de la aceleración causada por esta perturbación.  

La fuerza que produce la radiación solar resulta en un par, cuando dicha fuerza no es aplicada en el 
centro de masa de la nave (ver Fig. 2.14). La superficie del satélite está sujeta a la presión de la 

radiación solar, esto es, una fuerza por unidad de área igual al vector resultante de la diferencia entre el 

momento incidente y el reflejado, producido por el flujo. 

La magnitud de la aceleración, 𝒂𝒓𝒂𝒅, en 𝑚/𝑠2 provocada por la radiación solar se describe con la 
ecuación (2.19), [61]: 

 

𝒂𝒓𝒂𝒅 =
(1 + 𝐾)\𝑝𝑠𝐴

𝑚
[
𝑚

𝑠2
]                                                        (2.19) 

 

donde A es el área de la nave expuesta al Sol, en 𝑚2, m es la masa del satélite en Kg, y K es el factor 

de reflexión (reflectividad). 𝐾 = 0  para la absorción total; 𝐾 = 1  para la reflexión especular, con 
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incidencia en la normal; y 𝐾 =  0.4 para reflexión difusa y 𝑝𝑠 ≈  4.51 × 10−6  [
𝑁

𝑚
] es la fuerza de la 

presión solar por unidad de área [61][80]. Finalmente, el par debido a la radiación solar puede ser 
calculado por medio de la ecuación (2.20), [80]: 

 

𝛕𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 = 𝐫𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 × 𝐅𝑠  = (𝐫𝐶𝑃𝑠  – 𝐫𝐶𝑀) ×
𝜌𝑠

𝐜
𝐴𝑠(1 + k)                            (2.20) 

 

En la ecuación anterior, 𝐫𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟  corresponde al brazo de momento, calculado como el centro de 

presión solar, 𝐫𝐶𝑝𝑠, menos el centro de masa 𝐫𝐶𝑜𝑀 . 

 

2.5.3 Pares gravitacionales  

 
Los pares gravitacionales son provocados por el efecto del Gradiente gravitacional, debido a que la 

gravedad es un campo gravitacional no uniforme, que se vuelve débil conforme se incrementa la altura, 

por lo que, un cuerpo dentro del campo gravitacional sólo estará en equilibrio estable si su eje de 
menor inercia se alinea con la vertical local [4], esto quiere decir que, el gradiente gravitacional es la 

tendencia del satélite a alinear su eje de mayor longitud con el vector de gravedad, que apunta hacia el 

centro de la tierra [4][117]. 

El modelo que describe la fuerza gravitacional 𝑑𝐹 en un elemento de masa 𝑑𝑚, está dado por la 
ecuación (2.21), [4][117]: 

 

𝑑𝐹 = µ
�⃗�  

𝑅3
𝑑𝑚                                                                     (2.21) 

 

donde µ =  0.3986 × 1015 m3/𝑠2, es la constante gravitacional terrestre, y R es la distancia desde el 

centro de la Tierra hacia el elemento de masa dm. 
Al sumar los momentos alrededor del centro de masa, las componentes del par perturbador pueden 

expresarse por medio de la ecuación (2.22), [4]: 

 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑥
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦) sin(2𝜙) cos2(𝜃) 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑦
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥) sin(2𝜃) cos2(𝜙)                                    (2. 22) 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑧
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦) sin(2𝜃) cos2(𝜙) 

 

donde 𝜙 y 𝜃 son los ángulos de roll y pitch, respectivamente. 
El par por gradiente gravitacional proporciona un medio pasivo de auto alineamiento para el satélite, 

y es utilizado en algunas misiones para estabilizar la orientación al incorporar una extensión para 

alinear algún eje con el vector de gravedad [2]. 

En cuanto a los pares gravitacionales también se debe considerar la variación que tienen la 
gravedad de la Tierra sobre el satélite y la fuerza de atracción de otros cuerpos celestes como el Sol y 

la Luna. 

 

2.6. Matriz de Momentos de inercia. 
 

La combinación de las ecuaciones de movimiento del satélite con la matriz de momentos de inercia 
para el caso particular del satélite de interés, que corresponde a un Cubesat 3U, permitirá realizar un 

análisis del comportamiento del mismo en órbita.  
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Fig. 2.10. Cuerpo rígido para analizar los momentos de inercia [118]. 

 

Partiendo de la Figura 2.10, el momento angular de un cuerpo rígido alrededor de su centro de masa,  
se describe por medio de la  ecuación (2.23) [118]: 

 

  𝐇𝐺 = ∫ 𝝔 × (𝜔 × 𝝔)
 

𝑚 
𝑑𝑚                                                          (2.23) 

 

El integrando de la ecuación anterior se puede reescribir utilizando la identidad vectorial 𝐴 ×
(𝐵 × 𝐶) = 𝐵(𝐴 ∙ 𝐶) − 𝐶(𝐴 ∙ 𝐵) [110]: 

 

𝝔 × (𝝎 × 𝝔) = 𝝎𝜚2 − 𝝔(𝝎 ∙ 𝝔)                                                     (2.24) 
 

Para el cuerpo rígido bajo estudio, se establece un sistema coordenado xyz que se mueve junto con 

su centro de masa, G. Los vectores unitarios de este sistema son  𝒊 ̂ , 𝒋 ̂  y 𝒌 ̂. Los vectores de posición 𝝔 

y de velocidad angular, 𝝎, se pueden expresar en términos de sus componentes en las coordenadas del 
sistema xyz como: 

𝝔 = 𝑥�̂� + 𝑦�̂� + 𝑧�̂� 

 

𝝎 = 𝜔𝑥 �̂� + 𝜔𝑦 �̂� + 𝜔𝑧�̂� 

 

al sustituir las expresiones vectoriales anteriores en la parte derecha de la ecuación (2.24), se obtiene: 

 

𝝔 × (𝝎 × 𝝔) = (𝜔𝑥 �̂� + 𝜔𝑦 �̂� + 𝜔𝑧�̂�)(𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2) − (𝑥�̂� + 𝑦�̂� + 𝑧�̂�)(𝜔𝑥𝑥 + 𝜔𝑦𝑦 + 𝜔𝑧𝑧) 

 

al simplificar la expresión anterior se llega a la siguiente ecuación: 
 

𝝔 × (𝝎 × 𝝔) = [(𝑦2 + 𝑧2)𝜔𝑥 − 𝑥𝑦𝜔𝑦 − 𝑥𝑧𝜔𝑧]�̂� 

 

+[−𝑦𝑥𝜔𝑥 + (𝑥2 + 𝑦2)𝜔𝑦 − 𝑦𝑧𝜔𝑧]�̂� 

 

+[−𝑧𝑥𝜔𝑥 − 𝑧𝑦𝜔𝑦 + (𝑥2 + 𝑦2)𝜔𝑧]�̂� 

 

(2.25) 

Si se combina el resultado anterior con el integrando de la ecuación (2.23) se obtiene la ecuación 

(2.26): 

 

𝐇𝐺 = 𝐻𝑥 �̂� + 𝐻𝑌 �̂� + 𝐻𝑍�̂�                                                      (2.26) 
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donde las componentes del vector de momento angular corresponden a: 
 

{

𝐻𝑥

𝐻𝑦  

𝐻𝑧

} = [

𝐼𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦  𝐼𝑦𝑧

𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧

] {

𝜔𝑥

𝜔𝑦

𝜔𝑧

}                                          (2.27) 

 
que se puede escribir en notación matricial como: 

 
{𝐇} = [𝐈]{𝛚}                                                          (2.28) 

 
Donde {I}, es la matriz de momentos de inercia alrededor del centro de masa, cuyas componentes 

se pueden obtener de la siguiente manera [118]: 

 

𝐼𝑥 = ∫(𝑦2 + 𝑧2)𝑑𝑚     𝐼𝑥𝑦 = −∫𝑥𝑦 𝑑𝑚     𝐼𝑥𝑧 = −∫𝑥𝑧𝑑𝑚  

𝐼𝑦𝑥 = 𝐼𝑥𝑦                      𝐼𝑦 = ∫(𝑥2 + 𝑧2)𝑑𝑚     𝐼𝑦𝑧 = −∫𝑦𝑧𝑑𝑚  

𝐼𝑧𝑥 = 𝐼𝑥𝑧                        𝐼𝑧𝑦 = 𝐼𝑦𝑧                   𝐼𝑧 = ∫(𝑥2 + 𝑦2)𝑑𝑚 

 

(2.29) 

Se puede observar que la matriz [I] es una matriz simétrica, por lo que: [𝐈]T = [𝐈]. Además, se 

tiene que, mientras los productos de inercia 𝐼𝑥𝑦 , 𝐼𝑥𝑧   y 𝐼𝑦𝑧  pueden ser positivos, negativos o cero, los 

momentos de inercia 𝐼𝑥𝑥 , 𝐼𝑦𝑦  y  𝐼𝑧𝑧  son siempre positivos y nunca cero o negativos para cuerpos de 

dimensiones finitas [118], por lo que, [I] es una matriz definida positiva.  

Los momentos de inercia reflejan cómo es que la masa de un cuerpo rígido se encuentra distribuida. 
Dichos momentos manifiestan la inercia rotacional del cuerpo, es decir su resistencia a ser puesto en 

movimiento rotacional o a ser detenido una vez que se encuentra en rotación. Esto es indicativo de 

cómo la masa del cuerpo se encuentra distribuida, y que determina cómo el cuerpo responderá a los 

pares de fuerza aplicados. 
Las siguientes expresiones relativas a los productos de inercia permiten realizar simplificaciones en 

la matriz de inercia [118]: 

 

Si el plano xy es un plano de simetría del cuerpo, entonces  𝐼𝑥𝑧 = 𝐼𝑦𝑧 = 0. 

Si el plano xz es un plano de simetría del cuerpo, entonces  𝐼𝑥𝑦 = 𝐼𝑦𝑧 = 0. 

Si el plano yz es un plano de simetría del cuerpo, entonces  𝐼𝑥𝑦 = 𝐼𝑥𝑧 = 0. 

 

Con las consideraciones anteriores, si el cuerpo tiene dos planos de simetría relativos al sistema de 

referencia xyz, entonces los tres productos de inercia desaparecen, y la matriz [I] se convierte en una 
matriz diagonal, de la forma: 

 

[𝐈] = [
𝐴 0 0
0 𝐵 0
0 0 𝐶

]                                                                (2.30) 

 

donde A, B y C son los momentos de inercia principales, todos positivos, y los ejes xyz corresponderán 

a los ejes de inercia principales. En este caso, relativo a su centro de masa o a un punto fijo de rotación, 
se  tienen las componentes del momento angular de la siguiente manera [118]: 

 

𝐻𝑥 = 𝐴𝜔𝑥      𝐻𝑦 = 𝐵𝜔𝑦      𝐻𝑧 = 𝐶𝜔𝑧                                       (2.31) 
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Cada uno de los tres momentos de inercia de la ecuación (2.30) y (2.31) pueden ser expresados de 
la siguiente forma: 

 

𝐴 = 𝑚𝑘𝑥
2     𝐵 = 𝑚𝑘𝑦

2     𝐶 = 𝑚𝑘𝑧
2                                       (2.32) 

 

donde m es la masa del cuerpo y 𝑘𝑥 , 𝑘𝑦  y 𝑘𝑧  son los tres radios de giro. Lo anterior se puede considerar 

como que la masa del cuerpo está concentrada alrededor de su eje principal a una distancia igual al 

radio de giro. Los momentos de inercia de varias formas comunes se enlistan en la Figura 2.11, en 

donde se observa que, por su simetría, los productos de inercia desaparecen para los ejes coordenados 
utilizados.  

 

 
Fig. 2.11. Momentos de inercia de tres sólidos homogéneos de masa m. (a) Cilindro circular 

sólido, (b) Tubo cilíndrico circular, (c) Paralelepípedo rectangular [118]. 

 

Resumen del capitulo 
 

En este capítulo se presentaron los parámetros necesarios para el estudio de la orientación del satélite. 

Primero, los sistemas de referencia y la matriz de rotación que nos permite especificar un vector de un 
sistema de referencia a otro. Además, se incluye la representación de la orientación y de la matriz de 

rotación por medio de distintos entes matemáticos, describiendo sus ventajas y desventajas. En los 

algoritmos del sistema para la determinación y control de orientación se hará uso del cuaternión de 

orientación para representar la orientación del satélite. 
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CAPÍTULO   

3 
3. SISTEMA DE MASAS MÓVILES PARA EL REAJUSTE DEL CENTRO DE MASA 

EN ÓRBITA.  
 

 
En este apartado se describe el concepto y el diseño de un sistema que está compuesto por tres 

masas móviles internas, que se pueden desplazar a lo largo de tres ejes ortogonales, con el propósito de 

re–ajustar el centro de masa (CM) en un nano satélite Cubesat 3U. Este procedimiento reducirá la 

magnitud de los pares presentes en la órbita terrestre, al reposicionar el CM lo más cercano posible al 
centro geométrico de la estructura del satélite, lo cual reduce el brazo de momento involucrado en la 

generación de dichos pares. Esta implementación disminuye, además, la potencia requerida para 

mantener estable la orientación en el largo plazo.  

 

3.1 El centro de masa y los pares perturbadores 
 

La estabilidad de la orientación se ve afectada constantemente por los pares perturbadores externos, 

principalmente el arrastre aerodinámico producto de la interacción del satélite con la atmósfera 

remanente, la presión por la radiación solar y el gradiente gravitacional.  
Para la mayoría de las aplicaciones y experimentos realizados en misiones espaciales, es indispensable 

que el apuntamiento de la carga útil presente la orientación deseada de manera continua, precisa y 

estable, con el fin de que se lleven a cabo de manera adecuada las funciones programadas. Un 

corrimiento del CM en órbita impacta en el efecto que causan los pares perturbadores presentes en el 
medio ambiente espacial sobre la orientación del satélite.  

El centro de masa  de un satélite, que ha sido ajustado en Tierra, puede cambiar una vez que es puesto 

en órbita y durante el transcurso de la misión debido a diversas causas, entre las que se pueden 
mencionar: las operaciones o reconfiguraciones que se llevan a cabo [72], por ejemplo, el despliegue 

de algunos instrumentos o de la misma carga útil, es decir, los paneles solares, las extensiones 

telescópicas, magnetómetros [73], antenas, cámaras [74], o velas solares, [75]. Otras causas incluyen la 
expulsión de la masa de combustible [79], aunque esto último no es muy común entre los Cubesats 

[2][3][74], o inclusive por la deformación causada por fuerzas excesivas durante el lanzamiento, o las 

deformaciones causadas por las fuerzas gravitacionales o aerodinámicas y el estrés térmico, que 

pueden provocar cambios en la geometría y en la posición del centro de masa [80]. La información de 
las propiedades mecánicas es aprovechado por los algoritmos de control de orientación que utilizan el 

modelo de la dinámica del satélite, por lo que los parámetros de CM y momentos de Inercia (MOI) son 

de vital importancia en el desempeño de la misión. 
 

3.1.1. Evaluación de los pares perturbadores en órbita 
 

La interacción del satélite con el medio espacial genera fuerzas, que al no ser aplicadas en el centro 

de masa del aparato, producen pares perturbadores que afectan la orientación y la órbita del mismo; 

provocando desviaciones del valor de referencia establecido. Estas fuerzas pueden llegar a dominar el 
movimiento de los aparatos en órbita, incluso con la capacidad de llevarlos al reingreso, en casos 

extremos. 
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En el diseño de los actuadores se debe considerar el efecto de las perturbaciones provocadas por el 
entorno espacial sobre el satélite. Con este propósito, a continuación se evalúan los pares perturbadores 

considerando casos extremos, en los que la fuerza de la perturbación se aplica en el punto más alejado 

del centro de masa, provocando un par máximo. En la Tabla 3.1 se enlistan las características de la 

misión consideradas en el cálculo del par perturbador. 
 

Tabla 3.1. Características de la misión para el cálculo de los pares perturbadores. 

Parámetro Valor 

Masa total del satélite 4.2 Kg 

Momento de inercia de cada rueda inercial 𝐼𝑤𝑖
= 3.092 × 10−5  [𝐾𝑔 𝑚2] 

Matriz de momentos de inercia 𝐼𝑠𝑎𝑡 = [
0.005 0 0

0 0.025 0
0 0 0.025

] [𝐾𝑔 𝑚2] 

Posición del Centro de Masa, 𝐫CoM [0.02 −0.03 −0.04] 𝑚 

Órbita Polar LEO, Altitud: 370 Km, inclinación 92° 

Centro de masa  CM = [0.045 0.035 −0.04] m 

 

A. Par producido por el gradiente gravitacional 

 
Para las características del satélite considerado, y utilizando la ecuación (3.1), se obtiene el par 

producto del gradiente gravitacional: 

 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑥
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦) sin(2𝜙) cos2(𝜃) 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑦
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥) sin(2𝜃) cos2(𝜙)                                        (3.1) 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣𝑧
= (3µ 2𝑟3⁄ )(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦) sin(2𝜃) cos2(𝜙) 

 

donde 𝑛 = µ/𝑟3 , es el número de órbitas por unidad de tiempo, µ = 398 600 𝐾𝑚3/𝑠2, es la constante 

gravitacional geocéntrica de la Tierra, r es la magnitud del vector que va desde el centro del planeta 

hasta el centro de masa del satélite, redondeada a 7000 Km, 𝐼𝑥𝑥 , 𝐼𝑦𝑦  e 𝐼𝑧𝑧 , corresponden a los 

momentos de inercia principales y 𝜙 , θ son los ángulos de cabeceo y guiñada.  

Con esta información el par máximo de origen gravitacional resulta: 

 

𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣 = [−0.1191 × 10−12 0.1191 × 10−12 0] N ∙ m  

 

|𝜏𝑔𝑟𝑎𝑣| = 1.6842 × 10−13 [N ∙ m] 

 

B. Par producido por la radiación solar 
 

El efecto de la radiación solar en la orientación del satélite se puede obtener con la ecuación (3.2): 
 

𝛕𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 = 𝐫𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 × 𝐅𝑠  = (𝐫𝐶𝑝𝑠  – 𝐫𝐶𝑜𝑀) ×
𝜌𝑠

𝐜
𝐴𝑠(1 + k)                            (3.2) 

 

El efecto de los rayos solares es mayor cuando éstos inciden de manera perpendicular [57], el 

centro de la presión, en el caso extremo, se encuentra en uno de los vértices de la cara expuesta al Sol, 
en el punto más alejado del centro de masa: 

 

𝜏𝑆𝑜𝑙𝑎𝑟 = [0.8119 × 10−6 0.3383 × 10−6 0.3383 × 10−6] N ∙ m 
 

|𝜏𝑆𝑜𝑙𝑎𝑟| = 9.4232 × 10−7 [N ∙ m]  
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C. Par producto del arrastre atmosférico  
 

Para calcular el par producido por el arrastre aerodinámico que se genera por la interacción del 

satélite en órbita con el remanente de la atmósfera terrestre, se hace uso de la ecuación (3.3): 
 

𝝉𝒂𝒆𝒓𝒐 = (𝐫𝐶𝑝𝑎 − 𝐫𝐶𝑜𝑀) ×
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷                                                    (3.3) 

 

Donde(𝐫𝐶𝑝𝑎 − 𝐫𝐶𝑜𝑀) es el vector que une el centro de presión aerodinámico con el centro de masa 

del satélite, con estos datos, se calcula el par aerodinámico máximo: 

 

𝜏𝑎𝑒𝑟𝑜 = [0.2061 × 10−8 0.0859 × 10−8 0.0859 × 10−8] N ∙ m 
 

|𝜏𝑎𝑒𝑟𝑜| = 2.4 × 10−9 [N ∙ m ] 
 

D. Par restaurador requerido 
 
Finalmente, al contabilizar los pares perturbadores máximos, se tendrá un estimado del par de control 

necesario para reorientar y estabilizar al satélite. El vector que toma en cuenta la suma de todos los 

pares externos máximos resulta: 
 

𝜏𝑇𝑀𝑎𝑥
= [ 0.8139 × 10−6   0.3391 × 10−6   0.3391 × 10−6] N ∙ m 

 

cuya magnitud es: 

|𝜏𝑇𝑀𝑎𝑥
| = 0.9447 × 10−6  [N ∙ m] 

 

El valor de 𝜏𝑇𝑀𝑎𝑥
 debe ser considerado dentro de los requerimientos en las especificaciones de los 

actuadores que se emplearán. 

La magnitud de los pares perturbadores dependen de la posición orbital, esto es, la Longitud, 

Latitud y Altitud. En la Figura 3.1 se muestra una gráfica con los valores de par perturbador, 
considerando un rango de altitudes de 200 a 1000 Km, donde se ubica la órbita baja. 

 

 
Fig. 3.1. Pares perturbadores en órbita para diferentes altitudes para un Cubesat 3U 
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Se puede observar que tanto el par aerodinámico como el gravitacional reducen su magnitud 
conforme aumenta la altitud. El par solar permanece prácticamente constante a diferentes altitudes. 

Aunque la magnitud de estas perturbaciones es baja, son capaces de modificar la orientación en el 

corto plazo. 

 

3.1.2. El Centro de masa y su relación con el consumo de potencia de los actuadores 
 

Con el fin de observar el comportamiento de la dinámica del satélite con el CM localizado en 

diferentes posiciones y su relación con el consumo de potencia de los actuadores del sistema de 

orientación, se llevaron a cabo una serie de simulaciones numéricas en MATLAB.  

Para comparar el efecto que tendría sobre las perturbaciones externas el relocalizar el centro de 
masa del satélite, se presenta la gráfica de la Figura3.2, en la que se muestra el resultado de una 

simulación, en la cual se cambia el centro de masa desde una desviación de 0 hasta 9 cm. Utilizando 

los modelos de las perturbaciones presentados en el capítulo 2, se obtiene la magnitud la suma de los 
pares aerodinámico, gravitacional y solar. En esta gráfica se puede observar cómo es que aumenta el 

par perturbador total, al incrementarse la desviación del centro de masa. 

 

 
Fig. 3.2. Efecto de los pares perturbadores externos al aumentar la desviación del centro de masa 

del satélite. 

 

3.2. Sistema de masas móviles para el reajuste del centro de masa 
 

Con base en el resultado de las simulaciones anteriores, se plantea la posibilidad de disminuir los 
efectos que a largo plazo tendrían los pares externos sobre la orientación del satélite, al relocalizar el 

centro de masa, esto a través de un sistema interno de masas móviles.  

El sistema propuesto, funcionaría una vez que el satélite se encuentre en órbita, después del frenado 
inicial, cuando se haya alcanzado un nivel de estabilidad que permita realizar las operaciones de 

reconfiguración que impliquen el despliegue de algún elemento, como paneles solares, sensores de 

orientación o como parte de la carga útil, ya sea antenas, cámaras o extensiones telescópicas. 

Recordando que en Tierra existe un acomodo de todos los sistemas que componen al sistema satelital, 
el cual debe estar en una configuración adecuada para el lanzamiento y que puede no coincidir con la 

de operación en órbita.  

El procedimiento de ajuste con las masas consiste de tres pasos: estimar el centro de masa, seguida 
por la comparación con un valor de umbral establecido, y por último, si el centro de masa requiere un 

ajuste se realiza el cálculo del desplazamiento para cada masa y se envía el comando para activar estos 
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actuadores. El proceso se realiza hasta que el centro de masa se encuentre dentro del umbral y se 
verificará cada cierto periodo durante el desarrollo de la misión, para mantener el ajuste. 

El funcionamiento del sistema propuesto sigue el diagrama de flujo que se muestra en la Figura 3.3: 

 
Fig. 3.3. Diagrama de flujo del funcionamiento del sistema propuesto. 

 

3.2.1.  Modelo matemático del satélite con masas móviles internas  
 

Para el desarrollo del modelo matemático del sistema propuesto, se consideró al satélite formado 
por dos partes. La primera, el bus principal del Cubesat (al cual nos referiremos como el satélite), 

como un cuerpo rígido, (B), de masa 𝑀𝑠 y centro de masa 𝐶𝑀𝑠. La segunda sección, corresponde al 

conjunto de tres elementos de masa móviles, considerados como puntos de masa, 𝑚𝑚1, 𝑚𝑚2, 𝑚𝑚3, con 

vectores de posición 𝑃𝑚1, 𝑃𝑚2, 𝑃𝑚3 . La masa total del sistema completo está dada por M𝑇 = 𝑚𝑆 +
∑ 𝑚𝑚𝑖

3
𝑖=1 . 

El modelo de la dinámica involucra tres sistemas de coordenadas o de referencia. El sistema fijo al 

cuerpo del satélite, denotado por  𝑥𝑏𝑦𝑏𝑧𝑏 , con origen en el centro geométrico de la estructura del 

Cubesat, O, y alineado con los ejes principales del satélite, como se observa en la Figura 3.4. El 

sistema de referencia orbital 𝑥𝑂𝑦𝑂𝑧𝑂, también con su origen en O, el 𝑒𝑗𝑒 − 𝑥𝑂 en dirección del vector 

de velocidad del satélite, tangente a la órbita, el 𝑒𝑗𝑒 − 𝑧𝑂  que apunta hacia el centro de la Tierra y el 

𝑒𝑗𝑒 − 𝑦𝑂 que completa el sistema ortogonal. Finalmente, el sistema de referencia inercial, 𝐼𝑥𝐼𝑦𝐼𝑧𝐼, con 

origen en el centro de la Tierra, el 𝑒𝑗𝑒 − 𝑥𝐼 apunta hacia el primer punto de Aries, el 𝑒𝑗𝑒 − 𝑧𝐼  apunta 

hacia el norte geográfico y el  𝑒𝑗𝑒 − 𝑦𝐼 completa el sistema coordenado. 
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Fig. 3.4. Sistemas de referencia utilizados en el desarrollo del modelo matemático. 

 

La matriz de inercia del satélite que incluye tres elementos de masa móvil, con respecto al centro 

geométrico 𝑂𝑏, se puede describir con la ecuación (3.4), [118]: 
 

𝑰 = 𝑰𝑺 − ∑𝑚𝑖[𝑷𝑚𝑖
(𝑡)×][𝑷𝑚𝑖

(𝑡)×]

3

𝑖=1

                                                       (3.4) 

 

donde 𝑰𝑺 es la matriz de inercia del satélite sin las masas móviles, y 𝑷𝑚𝑖
 es el vector de posición de 

cada elemento móvil con respecto al origen, 𝑂𝑏 en el sistema de coordenadas fijo al cuerpo del satélite. 

El momento angular total del satélite, 𝑯𝑇, se obtiene, como en el caso general, con la formulación 

Newton–Euler [9][10][57], que establece que el momento angular cambia directamente con el 

momento lineal aplicado: 𝑯 = 𝒓 × 𝒑: 
 

𝑯𝑇 = 𝑰𝝎 + ∑𝑚𝑖

𝟑

𝒊=𝟏

(𝑷𝒎𝒊
× �̇�𝑚𝑖

) + 𝑀𝑆(𝐫𝐶𝑀𝑆
× �̇�𝐶𝑀𝑠

)                                  (3.5) 

 
Donde 𝝎 es la velocidad angular, 𝐫𝐶𝑀𝑠

  es la posición del centro de masa del satélite sin las masas 

móviles desde el origen 𝑶. La derivada del momento angular H puede ser obtenida de acuerdo a la 

segunda ley de Newton, y tomando en cuenta las siguiente consideraciones; 𝑎) 𝒗 × 𝒗 = 0, 𝑏) 𝒑 = 𝑚𝒗: 

 

𝛿

𝛿𝑡
(𝑯) =

𝛿

𝛿𝑡
(𝒓 × 𝒑) + 𝒓 × (

𝛿

𝛿𝑡
(𝒑)) = 𝒗 × (𝑚𝒗) + 𝒓 × 𝑚𝒂 = 𝒓 × 𝑭 = 𝝉                        (3.6) 

 
donde p es el momento lineal, r es el vector radial desde el origen hasta el punto donde es aplicado p, v 

es el vector de velocidad lineal, m es la masa, F es la fuerza aplicada y 𝝉 es el par total resultante. 

Siguiendo este análisis, la derivada del momento angular para el sistema completo, tomando en cuenta 
las tres masas móviles se puede obtener con la ecuación (3.7): 
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�̇�𝑇 + 𝝎 × 𝑯𝑇 + (𝐫𝐶𝑀𝑇
× M𝑇𝐚) = 𝝉𝑇                                                        (3.7) 

 

En la ecuación anterior, el término 𝐚 representa la aceleración del sistema de referencia del cuerpo 

con respecto al sistema inercial: 
 

𝐚 + �̈�𝑪𝑴𝑻
= 𝒂𝑪𝑴𝑺

                                                                          (3.8) 

 

𝐚 = 𝒂𝑪𝑴𝑺
− �̈�𝑪𝑴𝑻

                                                                          (3.9) 

 

Entonces, 𝒂𝑪𝑴𝑺
 es la aceleración del centro de masa del satélite sin las masas móviles, y se utiliza 

para calcular la suma de fuerza externas dada por la ecuación (3.10): 

 

 

∑𝑭𝒆𝒙𝒕 = 𝑀𝑇𝒂 = (𝑚𝑠 + ∑𝑚𝑚𝑖

3

𝑗=1

)𝒂𝑪𝑴𝑺
                                               (3.10) 

 
 

De acuerdo con la definición del centro de masa total, 𝐶𝑀𝑇 , el vector de posición puede ser 

calculado con la ecuación (3.11): 
 

 

𝐫𝐶𝑀𝑇
=

𝑀𝑆 𝐫𝐶𝑀𝑆
+ ∑ 𝑚𝑚𝑖

𝐫𝑚𝑖

3
𝑖=1

𝑀𝑠 + ∑ 𝑚𝑚𝑖

3
𝑖=1

=
𝑀𝑆 𝐫𝐶𝑀𝑆

+ ∑ 𝑚𝑚𝑖
𝐫𝑚𝑖

3
𝑖=1

𝑀𝑇
                           (3.11) 

 

 
La ecuación de la dinámica del sistema puede ser obtenida al combinar las ecuaciones previas  

como: 
 

𝛿

𝛿𝑡
(𝑰𝝎 + ∑𝑚𝑚𝑖

 

𝟑

𝒊=𝟏

(𝑷𝒎𝒊
× �̇�𝑚𝑖

) + 𝑀𝑆(𝐫𝐶𝑀𝑆
× �̇�𝐶𝑀𝑠

)) + 𝝎

× (𝑰𝝎 + ∑𝑚𝑖

𝟑

𝒊=𝟏

(𝑷𝒎𝒊
× �̇�𝑚𝑖

) + 𝑀𝑆(𝐫𝐶𝑀𝑆
× �̇�𝐶𝑀𝑠

))    

+ (𝐫𝐶𝑀𝑇
× (M𝑇 (

∑𝑭𝒆𝒙𝒕

𝑀𝑇
− �̈�𝑪𝑴𝑻

))) = 𝝉𝑇    

                                                                                                                        (3.12) 

 

Se realizan algunas consideraciones para reducir los términos en las ecuación anterior; A) se asume 

que los términos que son variantes en el tiempo de la matriz de inercia son pequeños en relación con 
los constantes, por lo que su derivada es cero. B) El centro de masa del satélite sin las masas móviles 

es constante,  C) Cada elemento de masa móvil puede trasladarse únicamente de forma lineal a lo largo 

de su eje, de forma paralela a los ejes del sistema coordenado fijo al cuerpo del satélite, y D) La 
velocidad de traslación de las masas es muy baja.  
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Con lo anterior, el modelo de la dinámica del satélite con las masas móviles se puede reescribir 
como: 

  

𝑰�̇� + 𝝎 × 𝑰𝝎 +
𝑀𝑆

𝑀𝑇
𝐫𝐶𝑀𝑆

× ∑𝑭𝒆𝒙𝒕 +
𝟏

𝑀𝑇
(∑𝑚𝑚𝑖

𝟑

𝒊=𝟏

𝐫𝑚𝑖
) × ∑𝑭𝒆𝒙𝒕 = 𝝉𝑇                  (3.13) 

 

3.2.2. Estimación del centro de masa en órbita mediante el método RLS 

 
La posición del centro de masa de un satélite Cubesat está restringida por el estándar [70], que 

indica que dicho parámetro debe encontrarse dentro de un radio de 2 cm medidos desde el centro 

geométrico para los ejes +X y +Y, y un radio máximo de 7 cm para el eje +Z, para ser colocado en 
órbita por medio del sistema PPOD. Los ejes de referencia mencionados se muestran en la Figura 3.5.  

 

 
Fig. 3.5. Ejes de referencia para localizar el centro de masa del satélite Cubesat 3U. 

 
En este trabajo se propone emplear un método analítico para estimar el centro de masa, basado en el 

algoritmo de mínimos cuadrados recursivo, (RLS: Recursive Least Square). El principio de los 

Mínimos Cuadrados (LS: Least Squares), es un método clásico y estándar para obtener una solución 
óptima de un sistema sobre determinado para minimizar la suma de los residuales al cuadrado [122]. 

Para aplicar el método RLS, se requiere de una ecuación del sistema con la forma: 𝐴𝒙 = 𝑏, donde 

el vector 𝒙 contiene los parámetros a ser estimados. Para la aplicación aquí propuesta, se toman en 

cuenta los pares perturbadores gravitacional, 𝝉𝑔 , por radiación solar, 𝝉𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 , y aerodinámico, 𝝉𝑎𝑒𝑟𝑜 , 

estudiados en el capitulo 2, así como los pares proporcionados por los actuadores, específicamente de 

las ruedas inerciales, 𝛕𝑐𝑡𝑟𝑙.  
Partimos de la ecuación de la dinámica del satélite con los pares perturbadores del ambiente 

espacial: 

 

𝐈𝑠𝑎𝑡�̇�𝑠𝑎𝑡 + 𝛚𝑠𝑎𝑡 × (𝐈𝑠𝑎𝑡𝛚𝑠𝑎𝑡) = 𝐫𝐶𝑝𝑎 × 𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜 + 𝐫𝐶𝑝𝑠 × 𝐅𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 + 𝛕𝑐𝑡𝑟𝑙 + 𝝉𝑔              (3.14) 

 

En la Figura 3.6 se muestra un esquema, en el que se indican los centros de presión para cada 
perturbación, Cpa, en el caso de la fuerza aerodinámica, Cps, para la fuerza por radiación solar. Así 

mismo, los sistemas coordenados y la dirección de las fuerzas perturbadoras. 
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Fig. 3.6. Sistemas coordenados para la estimación del CM en órbita. 

 

Con el fin de obtener la forma estándar del algoritmo LS, 𝑨𝒙 ≈ 𝒃, se reescribe la ec. (3.14), 

considerando que: 𝐫𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟 = 𝐫𝐶𝑃𝑠 − 𝐫𝐶𝑀𝑇
 y 𝐫𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝐫𝐶𝑃𝑎 − 𝐫𝐶𝑀𝑇

, lo cual nos permite combinar y 

reacomodar esta ecuación para obtener: 

 
(𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜

× + 𝐅𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟
× )𝐫𝐶𝑀𝑇

= 𝐈𝑠𝑎𝑡�̇�𝑠𝑎𝑡 + 𝜔𝑠𝑎𝑡 × (𝐈𝑠𝑎𝑡𝛚𝑠𝑎𝑡) − 𝝉𝑐𝑡𝑟𝑙 − 𝝉𝑔 + 𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜
× 𝑟𝐶𝑃𝑎 + 𝐅𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟

× 𝐫𝐶𝑃𝑎 

 

        (3.15) 
 

Entonces, los elementos que se requieren en el algoritmo RLS para la estimación del CM se pueden 

definir de la siguiente manera: 

 

A𝐱 = b 
 

 

  

A = (𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜
× + 𝐅𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟

× ), 𝐱 = 𝐫𝐶𝑀𝑇
, (3.16) 

  

b = 𝐈𝑠𝑎𝑡�̇�𝑠𝑎𝑡 + 𝜔𝑠𝑎𝑡 × (𝐈𝑠𝑎𝑡𝛚𝑠𝑎𝑡) − 𝝉𝑐𝑡𝑟𝑙 − 𝝉𝑔 + 𝐅𝑎𝑒𝑟𝑜
× 𝑟𝐶𝑝𝑎 + 𝐅𝑠𝑜𝑙𝑎𝑟

× 𝐫𝐶𝑝𝑎  

 

 

3.2.3. Ajuste del centro de masa 
 

El sistema propuesto consiste de un conjunto de tres masas colocadas sobre ejes ortogonales y que 
se moverán en las direcciones de ejes fijos al cuerpo del satélite y con origen en el centro geométrico 

de su estructura, como se muestra en la Figura 3.9. Se desplazarán a lo largo de las direcciones de 

vectores unitarios representados como 𝒗𝟏, 𝒗𝟐 y 𝒗𝟑. Los vectores 𝒍𝟏, 𝒍𝟐 y 𝒍𝟑 expresan la posición inicial 

de las masas de ajuste. 
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Los desplazamientos de cada masa, denotados por 𝑑1, 𝑑2 𝑦 𝑑3, están referenciados a las respectivas 

posiciones iniciales. Con los datos anteriores, el vector de posición, 𝑷𝑖 , de cada masa se puede 

representar por medio de la ecuación (3.17): 

 

𝑷𝑖 = 𝒍𝑖 + 𝑑𝑖𝒗𝑖       𝑓𝑜𝑟 𝑖 = 1,2,3                                                 (3.17) 
 

En la Figura 3.7, 𝐂𝐌𝑜𝑓𝑓 es la posición del centro de masa estimado por medio del algoritmo RLS, 

es decir, 𝐂𝐌𝑇, el centro de masa total. Entonces, 𝐂𝐌𝑜𝑏𝑗  corresponde a la posición del centro de masa, 

que se espera alcanzar una vez el sistema de masas sea aplicado, que se acercará al centro geométrico 

de la estructura Cubesat. Los vectores de posición de 𝐂𝐌𝑜𝑓𝑓 y 𝐂𝐌𝑜𝑏𝑗  están denotados por 𝐫off y 𝐫obj, 

respectivamente. El vector de error, 𝐫err, establece la diferencia entre 𝐫off y 𝐫obj, como se denota con 

la ecuación (3.18): 
 

𝐫off = 𝐫obj + 𝐫err                                                                  (3.18) 

 

 
Fig. 3.7. Diagrama del Sistema de masas móviles para ajuste del CM. 

 

Entonces, el valor de 𝐫err representa la desviación que debe ser corregida con el sistema de masas. 

El vector de posición de 𝐂𝐌𝑜𝑓𝑓 puede ser calculado con la ec. (3.19): 

 

𝐫off =
1

𝑚
[(𝑚 − 𝑚𝐵)𝐏𝟎 + ∑𝑚𝑖(𝒍𝑖 + 𝑑𝑖𝒗𝑖)

3

𝑖=1

]                                     (3.19) 

 

Donde m es la masa total del satélite Cubesat incluyendo al sistema de masas móviles, con 𝑚𝐵 =
𝑚1 + 𝑚2 + 𝑚3, como la suma de las masas de los elementos moviles. 𝐏𝟎 corresponde a la posición del 

centro de masa cuando los elementos móviles no están presentes en la estructura. Este vector debe ser 
obtenido en el laboratorio, previo al lanzamiento.  
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Como establece el estándar Cubesat [70], el CM tiene estar localizado dentro de un margen de 2 cm 
desde el centro geométrico para los ejes X y Y, y 7 cm en el caso del eje Z. 

La posición del vector 𝐫obj puede ser calculada con las distancias iniciales de las masas móviles 

iguales con cero, esto resulta: 

 

𝐫obj =
1

𝑚
[(𝑚 − 𝑚𝐵)𝐏𝟎 + ∑𝑚𝑖(𝒍𝑖)

3

𝑖=1

]                                        (3.20) 

 

Como una restricción inherente, 𝐫off será definido dentro de un umbral, el cual limitará el margen 

de acción del sistema de masas móviles. Dado lo anterior, la distancia 𝑑𝑖  a la cual debe ser posicionada 

cada masa, estará definida por el vector de error, el cual puede ser calculado por medio de la ecuación 
(3.21): 

 

 

Resumen del capítulo 
 

En este apartado se presentó la propuesta novedosa del uso de un sistema de masas móviles internas 
para el ajuste fino del centro de masa de un nano satélite en órbita. También se mostraron simulaciones 

numéricas para la estimación de la posición del centro de masa y, la comprobación en la reducción de 

los pares perturbadores después del reajuste.  
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CAPÍTULO   

4 
4. DISEÑO Y CONSTRUCCIÓN DE UNA PLATAFORMA DE  SIMULACIÓN  

SATELITAL Y ESQUEMA DE CONTROL 
 

 

 
Todo sistema que tenga la intensión de trabajar en el espacio debe ser probado exhaustivamente en 

Tierra. Por lo general se requieren de varios equipos para probar el desempeño de los subsistemas que 

componen a los satélites, dadas sus características y la naturaleza de las pruebas  [6][93][123][124] 

[125][126]. En este capítulo se describe el diseño y desarrollo de una plataforma de simulación 
satelital, basada en un cojinete neumático esférico, para obtener el giro irrestricto de una esfera que 

contiene en su interior el modelo de ingeniería de un nano satélite Cubesat 3U. Este simulador permite 

probar el subsistema de orientación y estabilización en condiciones dinámicas similares a las que 
encontraría el satélite en órbita, al proporcionar un ambiente con fricción prácticamente nula.  

Las características básicas que se requieren en los simuladores satelitales son: servir como mesa de 

pruebas del sistema de determinación y control de orientación, proporcionar movimiento en los tres 

ejes, generar un medio con fricción casi nula, y suministrar potencia eléctrica, así como comunicación 
inalámbrica para enviar telemetría y recibir comandos.   

En  este trabajo, se propone un esquema para el sistema de orientación y estabilización tri–axial de 

un nano–satélite Cubesat 3U, conformado por un magnetómetro y un giróscopo, ambos en tres ejes, 
como sensores, una computadora de abordo, ruedas inerciales y bobinas de par magnético como 

actuadores. Además, se desarrolló una interfaz inalámbrica y un sistema de monitoreo para recibir la 

telemetría en una computadora personal, a modo de estación terrena. El simulador presentado en este 
capítulo incluye al sistema de masas móviles para reajustar el centro de masa del satélite. 

 

4.1. Esquema de componentes mecánicos del sistema desarrollado 
 

El hardware del simulador puede ser divido en dos partes principales, una relacionada el arreglo de 

la esfera y la copa: siguiendo el concepto básico de un cojinete neumático esférico, y la otra qué está 
compuesta por el SDCO colocado dentro de una estructura Cubesat 3U [127][128].  

 

4.1.1. Arreglo esfera–copa: cojinete neumático esférico 
 

El sistema de cojinete neumático esférico, está compuesto por una copa maquinada en bronce y una 

esfera, construida mediante un proceso de manufactura aditiva (impresión 3D), como se muestra en la 
Figuras 4.1 y 4.2. A la copa se le inyecta aire a presión para formar un colchón neumático entre la copa 

y la esfera, lo cual genera un ambiente con fricción prácticamente nula. La estructura del satélite se fija 

dentro de la esfera, permitiéndole un movimiento irrestricto de 360 °, en los tres ejes ortogonales. La 
esfera está hecha en dos piezas, para permitir el acceso al satélite.  
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Fig. 4.1. Concepto del simulador satelital, vista en 3D. 

 

 
Fig. 4.2. Concepto del simulador satelital, vista lateral. 

 

A. Copa 
 

Con base en el diseño propuesto en [6], se maquinó en bronce una copa con las dimensiones y 

curvatura adecuadas para acoplarse a la esfera. En la Figura 4.3 se puede observar el modelo en 3D y 

las medidas con las cuales fue diseñada la copa. Las dimensiones de esta pieza se calcularon 

considerando que la esfera pudiera rotar libremente sobre ella, sin perder equilibrio y salirse del eje 

Esfera de dos piezas 

impresa en 3D  
Estructura completa de 

un Cubesat 3U con el 

Sistema de Orientación y 

estabilización  

Copa de 

Bronce 
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vertical del conjunto. En la Figura 4.4 se muestra una fotografía de la pieza terminada, además de la 
brida sobre la cual es montada. 

 
Fig. 4.3 Diseño de la copa y brida: dimensiones.  

 

 
Fig. 4.4. Copa maquinada en bronce y brida en aluminio. 

 

B. Esfera 
 

Las dimensiones de la esfera toman en cuenta las especificaciones que establece el estándar 

Cubesat 3U, de tal manera que la estructura completa del satélite pueda colocarse dentro de ella, ver 

Fig. 4.5. Se construyó de dos piezas, de tal manera que pudieran embonar y desarticularse con 

facilidad, con el fin de acceder a la estructura del satélite, [121][128]. El diseño puede adaptarse 
fácilmente para realizar pruebas con distintos satélites. En la Figura 4.6 se muestra una fotografía de 

las dos piezas que conforman la esfera. 
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Fig. 4.5. Diseño CAD para la manufactura aditiva de la esfera. 

 

Mediante un proceso de manufactura aditiva (impresión 3D) se construyó cada una de las dos 
partes de la esfera, de tal manera que pudieran embonar y desarticularse con facilidad, con el fin de 

acceder a la estructura del satélite e incluso realizar pruebas con distintos satélites. En este proceso se 

utilizo el material PLA: Polylactide. 

 

 
Fig. 4.6. Piezas de la esfera fabricadas mediante manufactura aditiva para lograr la precisión 

adecuada, después de pulirlas. 

 

4.1.2. Estructura del nano satélite estándar 3U 
 

La estructura se diseñó con base en las especificaciones del estándar Cubesat 3U [129]. A partir de 
los  dibujos, las piezas fueron cortadas con láser sobre una placa de aluminio 6061 de 3 mm de espesor. 
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Posteriormente, se unieron las caras con barras de sección cuadrada y tornillos para formar la 
estructura que se muestra en la Figura 4.7. 

 
Fig. 4.7. Estructura Cubesat 3U construida. 

 

4.2. Subsistema para la Determinación y Control de Orientación  
 

Este subsistema se compone de: (a) Sensores, (b) Actuadores, (c) Computadora, (d) Algoritmos de 

determinación y control de orientación. Cabe mencionar que el SDCO aquí implementado es tri–axial, 

por lo que se utilizan sensores y actuadores alineados en los tres ejes del cuerpo del satélite. 
En el sistema aquí presentado, se incluyen dos baterías, una para alimentar a la computadora, 

sensores y comunicaciones, y otra para el sistema de potencia de los actuadores. Los sensores 

utilizados en este subsistema; magnetómetro y giróscopo, proporcionan la información necesaria para 

determinar la orientación: ángulos de rotación y velocidades angulares.  
En la Figura4.8 se muestra el esquema utilizado para el sistema de orientación y estabilización 

propuesto para el nano satélite Cubesat 3U. Se hace uso de una unidad de medición inercial (IMU), 

que incluye magnetómetros, acelerómetros (no usados en órbita) y giróscopos, todos en tres ejes; como 
sensores de orientación. Como actuadores se integró un conjunto de tres ruedas inerciales y dos 

bobinas de par magnético. Como computadora de a bordo se utiliza una Raspberry PI 2.  

 

A. Computadora de a bordo 
 

El elemento central del SDCO es la computadora de a bordo, donde las señales de los sensores de 
orientación son recibidos y procesados, y donde los algoritmos de control de orientación son 

implementados, al calcular los pares de control y las señales de comando correspondientes para activar 

a los actuadores.  

La computadora a bordo fue programada para supervisar el estado del nano satélite enviando 
información de forma inalámbrica al sistema de monitoreo, desarrollado como aplicación mediante el 

software Labview®. 
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Fig. 4.8. Esquema del subsistema de orientación y estabilización en tres ejes.  

 
De acuerdo al diagrama de bloques del esquema del sistema mostrado en la Fig. 4.8, se plantean los 

requerimientos mínimos la computadora de abordo, ver Tabla 4.1.  

 
Tabla 4.1. Requerimientos de la computadora de abordo. 

Requerimiento Característica 

Interfaces de comunicación I2C, SPI, RS232, USB 

Módulos Analógico-Digital Convertidor A/D 

Generación de señales de control PWM, Salidas digitales de propósito General (GPIO) 
Procesamiento de los algoritmos de control Programación en lenguaje de alto nivel: C, C++, 

Python, Java 

 

Se seleccionó la computadora Raspberry Pi 2 Modelo B (RPI) en una sola tarjeta [130], con un 

procesador Broadcom BCM2836 de arquitectura ARM Cortex–A7, con velocidad de procesamiento de 
900 MHz, y 1 GB de RAM. Cuenta con 4 puertos USB 2.0, 1 puerto HDMI, y 40 GPIO, en los cuales 

se pueden activar módulos I2C, PWM, SPI, RS232. Esta computadora puede programarse directamente 

en lenguajes C, Python, Java, y soporta el sistema operativo Linux Raspbian. Cabe notar que, aunque 

fueron analizadas diferentes opciones, se encontró que la RPI fue calificada para vuelo especial, 
estando en operación en el proyecto Astro PI [131], llevado a cabo por la agencia especial del Reino 

Unido, esto, dentro de la estación espacial internacional desde 2014. 

Lo anterior, aunado al costo y disponibilidad comercial de esta computadora, fueron las razones 
principales para su adquisición y uso en el simulador. 
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Fig. 4.9. Computadora Raspberry PI 2 Model B. 

 

B. Sensores 

 
Magnetómetro 

 

El magnetómetro es utilizado para medir el campo magnético terrestre presente en la órbita baja, en 

conjunto con un modelo matemático del campo geomagnético [132] para determinar la orientación. 
Por lo anterior, este sensor debe operar en el margen de detección del campo geomagnético, esto es 

desde 1 [µGauss] a 10 [Gauss] [18]. 

En el estudio del estado del arte realizado en este trabajo, se observó que la mayoría de los satélites 
Cubesat que utilizan un magnetómetro son del tipo Magneto–resistivo [2][52][52], por sus 

características de tamaño y masa reducidos, también, se debe a que los magnetómetros disponibles 

comercialmente son de este tipo, con menores costos y mayor disponibilidad. Después de comparar las 
distintas opciones, se seleccionó la brújula electrónica EZ-COMPASS-4 [133], que proporciona el dato 

de ángulo con respecto al norte geográfico conocido como heading, y los ángulos de Pitch y Roll, 

además de entregar las componentes del campo geomagnético y la temperatura.   

 

 
Fig. 4.10. Brújula electrónica EZ Compass–4. 

 
Giróscopo  

 
Los algoritmos del SDCO requieren de las mediciones de velocidad angular para resolver las 

ecuaciones de movimiento. Estas señales se pueden obtener de distintas fuentes, por ejemplo, al 
calcular la derivada temporal de sensores como el de Sol, Tierra o magnetómetro. Sin embargo, las 

mediciones directas de los giróscopos son preferibles, evitando errores cuando se obtienen dichas 

mediciones de sensores que no son de velocidad angular.  
En este trabajo se integra la unidad de medición inercial (IMU) modelo MPU9150 [134], que se 

incluye en la tarjeta de sensores SEN-11486 de la marca sparkfun, de la cual se utilizará únicamente 

los datos del giróscopo, ver Fig. 4.11.  
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Fig. 4.11. Tarjeta de sensores para la IMU MPU9150. 

 

C. Actuadores 
 

Interfaces de potencia 

 
Aunque la computadora de abordo genera las señales para activar los actuadores, éstos requieren de 

una interfaz de potencia que les proporcionará el voltaje y la corriente que requieren para generar los 

pares de control. Para este propósito se utiliza el módulo de control de motores de corriente directa” y 
a pasos de la marca Adafruit® [135]. Tiene cuatro canales para controlar motores de corriente directa, 

con una capacidad de 1.2 A@12 V. La RPI puede controlar varios módulos al mismo tiempo, de forma 

independiente, al contar con una interfaz I2C. Estos módulos se utilizan para controlar los motores a 
pasos que mueven las masas móviles para el ajuste del centro de masa. 

 
Ruedas Inerciales  
 

El uso de ruedas inerciales como actuadores en satélites pequeños proporciona gran capacidad de 

estabilización y apuntamiento fino, al ser capaces de entregar pares de control de gran magnitud. Sin 
embargo, en satélites de 10 Kg o menos, esto sólo ha sido posible en años recientes [2][8][52]. El 

máximo par proporcionado por el motor limita el par generado con la rueda inercial. Para obtener un 

par de mayor magnitud, se requiere una mayor masa en la rueda y, consecuentemente un motor con 

más potencia. Para entregar un torque por las ruedas inerciales se utiliza la siguiente ecuación: 
 

𝜏𝑜 = �̈�𝜔𝐼𝑤                                                                      (4.3) 
 

y se puede calcular la aceleración angular necesaria al resolver �̇� 𝑚𝑎𝑥 = �̈�𝜔𝑛 ∙ 𝑡𝑡𝑜𝑡. Una vez que se 

tiene 𝜏𝑜 y �̈�𝜔 se resuelve la ecuación (4.3) para calcular el momento de inercia de la rueda inercial 𝐼𝑤 , 
requerido. Para calcular las dimensiones de la rueda, se considera un diseño anillo–disco, ver Figura 

4.12.  

  
Fig. 4.12. Diseño de la rueda en configuración Disco–anillo. 
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Con la división de la rueda en estas tres partes, se obtiene su momento de inercia como la suma de 
la inercia de cada una de las partes, como establece la ec. (4.4): 

 

𝐼𝑤 = 𝐼𝑎 + 𝐼𝑑 + 𝐼𝑐 =
1

2
𝑚𝑎(𝑟𝑒

2 + 𝑟𝑖
2) +

1

2
𝑚𝑑𝑟𝑒

2 +
1

2
𝑚𝑐𝑟𝑐

2                               (4.4) 

 
donde 𝐼𝑤  es el momento de inercia total de la rueda, 𝐼𝑎 es el momento de inercia del anillo, 𝐼𝑑  es el 

momento de inercia del disco, 𝑚𝑎 es la masa del anillo, 𝑚𝑑 la masa del disco, 𝑟𝑒 es el radio exterior 

del disco y el anillo, y 𝑟𝑖 es el radio interior del anillo, 𝑚𝑐 corresponde a la masa del cilindro soporte 

del eje del motor, y  𝑟𝑐   es el radio del cilindro. 

La masa de cada pieza se calcula con  las ecuaciones (4.5 – 4.7): 

 

𝑚𝑎 = 𝜌𝛿𝑎𝜋(𝑟𝑒
2 − 𝑟𝑖

2)                                                        (4.5) 

𝑚𝑑 = 𝜌𝛿𝑑𝜋𝑟𝑒
2                                                                     (4.6) 

𝑚𝑐 = 𝜌𝛿𝑐𝜋𝑟𝑐
2                                                                     (4.7) 

 

en la ecuación anterior 𝜌 es la densidad del material, 𝛿𝑎 es el espesor del anillo, 𝛿𝑑 es el espesor del 

disco, 𝛿𝑐 es el espesor del cilindro de soporte. 

 

Diseño de las ruedas para el simulador 
 

En este trabajo se realizó el diseño de las ruedas inerciales específicamente para el simulador, por lo 

que se tomaron en consideración las propiedades de masa de todo el simulador, es decir, del conjunto 
de la estructura con la esfera impresa en 3D. Cabe mencionar que el peso final de la esfera es de 1.8 

Kg, por lo que las ruedas deben ser capaces de mover el peso adicional. Esto puede ser tomado como 

un factor de seguridad en el diseño de este actuador.  

Las dimensiones finales se enlistan la Tabla 4.2: 
 

Tabla 4.2. Dimensiones de diseño de las ruedas inerciales. 

Parámetro Valor 

Espesor del anillo 𝛿𝑎 11 mm 

Espesor del disco 𝛿𝑑 3 mm 

Espesor del cilindro 𝛿𝑐 6 mm 

Radio del cilindro 𝑟𝑐 4 mm 

Radio exterior 𝑟𝑒 20 mm 

Radio interior 𝑟𝑖 12 mm 

Material  / densidad Bronce / 8890 
𝑘𝑔

𝑚3 

Masa de la rueda 114.8 g 

Inercia de la rueda 2.1392 × 10−5   Kg ∙ m2 

 

En la Figura 4.13 se muestra una fotografía de la rueda inercial maquinada en bronce, con las 
dimensiones previamente calculadas. 

 
Fig. 4.13. Imagen de la rueda inercial maquinada en bronce. 
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Bobinas  

 
Los sistemas de control de orientación con bobinas de par magnético se utilizan de manera efectiva 

para llevar a cabo maniobras de frenado inicial (detumbling), apuntamiento y de control de 

estabilización en órbita. Son relativamente sencillas, de masa reducida y no tienen partes móviles. Para 

los fines de la estabilización de la orientación, este actuador produce un momento dipolar magnético 

que interactúa con el campo geomagnético, generando un par, normal al plano de la sección transversal 
de la bobina. El sentido del momento magnético se determina de acuerdo a la regla de la mano 

derecha, con base en la polaridad con que se hace circular la corriente por la bobina [10][50][137]. Si 

se considera que el campo magnético Terrestre se encuentra entre 0.3 [gauss] en el ecuador y 0.7 
[gauss] en los polos [140], una estimación del par requerido por cada bobina para contrarrestar los 

efectos de los pares perturbadores externos, se puede calcular tomando un valor intermedio del campo 

geomagnético 𝐵 =  5 [𝑔𝑎𝑢𝑠𝑠] = 5 × 10−4 [𝑇𝑒𝑠𝑙𝑎], con lo que: 
 

𝒎𝑟𝑒𝑞 = 0.0189 [𝐴 ∙ 𝑚2] 

 

Los parámetros de diseño para lograr el par requerido se muestran en la Tabla 4.3: 

 
Tabla 4.3. Características de diseño de las bobinas de par magnético. 

Longitud 𝝓𝒆𝒙𝒕 N R V I P Masa 

6 [cm] 1.3 [cm]  2000 30 Ω 5 [V]  167 [mA] 0.833 [W] 75 [g] 

 

 

La Figura 4.14 muestra el arreglo de bobinas desarrollado en este proyecto. 
 

 
Fig. 4.14. Arreglo de las bobinas de par magnético. 

 

4.3. Diseño mecánico del sistema de masas móviles. 

 
Como parte de la prueba del concepto se propuso un diseño mecánico para la implementación del 

sistema de masas móviles. Para dicho fin se seleccionó un motor a pasos lineal con una masa añadida 

en forma de toroide, maquinada en bronce que se acopla al motor.  
En la Figura 4.15 se presenta el dibujo del Sistema de Masas Móviles Internas (MMI), que muestra 

la disposición de los tres elementos de masa móvil, dentro de la estructura Cubesat 3U. 

La figura 4.16, se muestra el detalle de cada elemento, donde el motor es de tipo lineal no cautivo, 
que se mueve a lo largo del tornillo, en ambas direcciones, al cual se le añade una masa extra. 
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Fig. 4.15. Sistema de Masas Móviles Internas en la estructura 3U. 

 

 
 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 4.16. Motor a pasos y masa añadida. 

 

 

 

 

4.4. Integración del Sistema de Determinación y Control de Orientación. 
 

Por medio de herramientas CAD se realizaron dibujos que permitieron visualizar el acomodo de los 
distintos sistemas que integrarían al Cubesat, incluyendo a las MMI. En la Figura 4.17 se muestra una 

imagen generada por computadora. 

Motor a pasos 

lineal 

Masa añadida 

Tornillo: eje de 

desplazamiento 
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Fig. 4.17. Sistema de masas móviles internas en el satélite Cubesat 3U. 

 
Finalmente, los componentes del sistema desarrollado, se integraron como se muestra en la Figura 

4.18. 

 
Fig. 4.18. Prototipo del sistema de determinación y control de orientación, integrado en una 

estructura Cubesat 3U. 
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Masas móviles 
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Computadora y 
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IMU  
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En la Figura 4.19 se muestra el detalle del Sistema de Masas Móviles propuesto. 
 

 
Fig. 4.19. Detalle del sistema de masas móviles internas, integrado sobre una estructura 3U. 

 

 

4.4.1. Interfaz de monitoreo inalámbrico: Estación Terrena 
 

 

Las pruebas fueron realizadas utilizando una estación Terrena desarrollada específicamente para 
este proyecto, la cual establece una conexión inalámbrica bidireccional con el satélite. Esta interfaz fue 

desarrollada para enviar comandos al satélite, y para recibir datos de los sensores de orientación. Un 

módulo de radio Xbee transmite los datos de los sensores colocados en el Cubesat hacia una PC, donde 
una aplicación en Labview® fue desarrollada para la recepción, almacenamiento y despliegue de los 

parámetros generados por estos dispositivos de orientación. En la Figura 4.20 se muestra el panel 

frontal de dicha interfaz. El panel frontal de la Estación Terrena muestra varias gráficas con el historial 

de los datos de los sensores a bordo del simulador, incluyendo al magnetómetro, giróscopo y valores 
de los ángulos de Roll, Pitch y de Heading. Así mismo, se muestra una representación gráfica de la 

orientación del satélite por medio de un modelo CAD 3D. Los ejes orto normales, indicados en la 

figura, se mueven de acuerdo a la orientación actual del satélite. 

Masa eje X 

Masa eje Y 

Masa eje Z 
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Fig. 4.20. Panel frontal de la interfaz de monitoreo: Estación Terrena. 

 

Esta misma aplicación, almacena los datos recibidos en un archivo con formato de Tabla .xlsx, con 
el fin de llevar a cabo un pos procesamiento de los datos recabados y del comportamiento del 

simulador y de los algoritmos de control programados, ver Figura 4.21. Los datos de los sensores se 

almacenan cuatro veces por segundo. 
 

 
Fig. 4.21.  Archivo con formato de Excel® conteniendo los datos recabados de la telemetría en 

cada prueba.  

Resumen del capítulo 
 

En este capítulo de presentó el diseño mecánico y desarrollo de un simulador satelital físico basado 
en un cojinete neumático esférico, que tiene como propósito llevar a cabo pruebas del Sistema para la 

Determinación y Control de Orientación, diseñado especialmente para nanosatélites Cubesat. Se hizo 

una breve descripción del esquema de determinación y control de orientación desarrollado en este 

proyecto. También se explicó brevemente el funcionamiento del sistema de monitoreo que hace las 
veces de estación terrena que envía comandos y recibe la telemetría desde el nanosatélite bajo prueba. 
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CAPÍTULO   

5 
 

 

5. SIMULACIONES NUMÉRICAS Y PRUEBAS  
 

En este apartado se presentan las pruebas que se realizaron al sistema propuesto. Se presentan 

cálculos y simulaciones numéricas de las distintas partes que componen al conjunto propuesto, de 
acuerdo al diagrama de flujo de funcionamiento del mismo. 

 

5.1. Simulación numérica del Sistema de Determinación y Control de Orientación 
 

Considerando el desarrollo de un satélite Cubesat 3U, a partir de los modelos de cuerpo rígido y de 

las perturbaciones de arrastre aerodinámico, presión solar y gradiente gravitacional y considerando 
como actuadores tres ruedas inerciales, se implementó un modelo en Matlab–Simulink, con el fin de 

llevar a cabo simulaciones numéricas. Con base en [5], se utiliza un algoritmo de control LQR [138]. 

En la Figura 5.1 se muestra el diagrama de flujo correspondiente. 

 

 
 

Fig. 5.1. Diagrama de flujo para el algoritmo de control de orientación con ruedas inerciales 

como actuadores. 

 



CAPÍTULO 5                                                                                                       SIMULACIONES NUMÉRICAS Y PRUEBAS 

 

   82  

El desarrollo de la simulación se realiza considerando que el satélite se encuentra en órbita con 

velocidad angular cero y una orientación inicial, la cual será corregida por el algoritmo programado, 

hasta obtener la orientación deseada, manteniendo el apuntamiento en estado estable con las ruedas 
inerciales. 

En la Tabla 5.1 se enlistan los parámetros considerados en las simulaciones del modelo por 

programación del satélite. 
 

 

Tabla 5.1. Parámetros utilizados en las simulaciones. 
Parámetro Valor  

Velocidad angular inicial 𝜔𝑜𝑏
𝑏 = [0  0  0]′ 

Orientación deseada [𝜙  𝜃  𝜓] = [0  0  0] 
Tipo de Órbita  Polar LEO 

Altitud: 370 Km 

 inclinación 92° 

Masa del satélite 4.2 Kg. 

Matriz de momentos de Inercia 
𝐼𝑠𝑎𝑡 = [

0.005 0 0
0 0.025 0
0 0 0.025

] [Kg ∙ m2] 

Momento de inercia de cada rueda inercial 𝐼𝑤𝑖
= 3.092 × 10−5  [Kg ∙ m2] 

Centro de masa 𝐶𝑀 = [0.03 0.03 0.03] 

 

 

En la Figura 5.2 se muestra el modelo de simulación programado en Simulink, los detalles de cada 

bloque se explican en el Apéndice A. 
 

 
Fig. 5.2. Bloques de simulación programados en Simulink. 

 
 

En la Figura 5.3 se muestra una simulación de una maniobra de reorientación, partiendo de los 

ángulos iniciales [𝜙  𝜃  𝜓] = [6 −3 9], llevando estos ángulos a cero.  
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Fig. 5.3. Simulación del SDCO para una maniobra de reorientación. 

 

En las gráficas de la figura anterior, se muestra la evolución de los ángulos de orientación al aplicar un 

algoritmo de control LQR, considerando el uso de ruedas inerciales como actuadores y las 

perturbaciones solar, aerodinámica y gravitacional. En este caso, se considera que el centro de masa se 
coincide con el centro geométrico del satélite. Se observa que los ángulos de orientación son llevados a 

cero en un tiempo aproximado de 25 s. Este modelo es utilizado a más adelante para evaluar el efecto 

sobre la orientación, que tiene el sistema de masas móviles internas al cambiar la posición del CM. 
 

5.2. Estimación del centro de masa  
 

Para evaluar el desempeño de este método de estimación en el proceso de identificación del centro 

de masa, se llevaron a cabo una serie de simulaciones en Matlab–Simulink, que incluyen las 

perturbaciones solar, aerodinámica y por gradiente gravitacional, además de ruido blanco agregado. 
El modelo simulado incluye las ecuaciones de la dinámica y cinemática del satélite, considerando 

un Cubesat 3U, además de las características que se mencionan en la Tabla 5.2.  

Las pruebas consisten en la evaluación de la dinámica de la orientación con parámetros definidos 

previamente y con un CM conocido, los valores de la velocidad angular y las fuerzas perturbadoras se 
obtienen en cada paso de la simulación, mismos que son aplicados en la formulación RLS de la ec. 

(3.16), con lo cual se obtiene un valor del CM estimado.  

 

Tabla 5.2. Parámetros utilizados en las simulaciones del algoritmo RLS en Simulink.  
Parámetro Valor 

Masa total del satélite Cubesat 3U 4.2 Kg 

Momento de inercia de cada rueda inercial 𝐼𝑤𝑖
= 3.092 × 10−5  [𝐾𝑔 𝑚2] 

Matriz de momentos de inercia del satélite  
𝐼𝑠𝑎𝑡 = [

0.005 0 0
0 0.025 0
0 0 0.025

] [𝐾𝑔 𝑚2] 

Vector de posición del CM, 𝐫CoM [0.02 −0.03 −0.04] 𝑚 

Cpa: Centro de presión de la fuerza aerodinámica  [0.15 0 0] 𝑚 

Cps: Centro de presión de la radiación solar [0 −0.05 0] 𝑚 
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En la Figura 5.4, se muestran las gráficas para los valores estimados con el algoritmo propuesto, 

para una simulación de 180 s. El valor del centro de masa utilizado en el modelo dinámico 

implementado fue: CM = [0.02 −0.03 0.04] m , considerando esta posición como el valor 
verdadero de la posición del CM, a manera de ejemplo, aunque se realizaron pruebas con distintos 

datos, obteniendo resultados similares.  

 
Fig. 5.4.  Valores estimados del centro de masa con el método RLS. 

 

 
Fig. 5.5.  Error relativo en la estimación del CM. 
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Las gráficas anteriores muestran que la solución de la simulación tiende a valores constantes para 

cada componente del centro de masa, en aproximadamente 120 segundos. En dichas gráficas se puede 

observar un error, que se debe al ruido blanco agregado.  
En la gráfica de la Figura 5.5 se muestra el error relativo que se obtiene con la simulación de este 

algoritmo RLS, para este ejemplo. Estas gráficas muestran que el error relativo es menor al 5%, lo cual 

se traduce en un error que se ubica en el intervalo de milímetros.  
Cabe recalcar que este método para estimar el CM está pensado para ser aplicado una vez que el 

satélite se encuentra en órbita. 

 

5.3. Ajuste del centro de masa 
 

En la Tabla 5.3 se establecen las características del sistema de masas propuesto. Por medio de la 

ecuación (5.1), al resolver para 𝑑𝑖, con la información del centro de masa estimado con el algoritmo 

RLS, se puede obtener el margen de ajuste que proporciona el sistema de masas móviles propuesto, 

donde el CM ajustado del satélite se puede calcular para distintas posiciones de los elementos de masa 
móvil dentro del campo de acción de cada masa, es decir los desplazamientos máximos que puede 

tener cada elemento dentro de la estructura del satélite.  

𝐫err = 𝐫off − 𝐫obj =
1

𝑚
∑𝑚𝑖𝑑𝑖𝒗𝑖

3

𝑖=1

                                                  (5.1) 

 

Tabla 5.3. Parámetros para las simulaciones numéricas del sistema de masas móviles internas.  
Parámetro Valor 

Masa total del satélite incluyendo las 

masas de ajuste 
𝑚𝑠𝑎𝑡 = 4.2 [Kg] 

𝐶𝑀𝑜𝑏𝑗 , objetivo a alcanzar 
𝐂𝐌𝐨𝐛𝐣 = [ 3.0    3.0    3.0] [cm] 

 

Masa de cada actuador de ajuste 𝑚𝑝 = 0.170 [Kg] 

Vectores unitarios de los ejes de 
desplazamiento de las masas 

𝑈1 = [1 0 0] 
𝑈2 = [0 1 0] 
𝑈3 = [0 0 1] 

Posición inicial de los actuadores 

𝑙1 = [0.01  0.01 0.01][m] 
𝑙2 = [0.01 0.01 0.01] [m] 
𝑙3 = [0.01 0.01 0.01] [m] 

 

La compensación del CM depende de los elementos de masa móvil y de la distancia a la cual cada 

elemento puede ser desplazado. De acuerdo a los resultados de los cálculos realizados, la máxima 
compensación del centro de masa sería de 5 [mm] en cada eje, para las características y condiciones del 

sistema propuesto.  

 

5.3.1. Efecto del reajuste del centro de masa en la orientación. 
 

Para  ilustrar un caso particular, se seleccionó arbitrariamente un valor para la posición del centro 
de masa, observando el efecto que los pares tienen sobre la cinemática del satélite, reflejado en la 

evolución de su orientación en el tiempo.  

 

A. Satélite con CM desajustado 
 

En las gráficas de la Figura 5.6 se muestra el cambio en la orientación del satélite desde una 
posición inicial, con velocidad angular cero en un periodo orbital, esto es 5500 s, en este caso se 
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consideró una posición del 𝐶𝑀 = [4.5 3.5 −4.0] cm, este se toma como CM inicial, el cual será 

ajustado por medio del sistema de masas. 

 

 
Fig. 5.6. Gráfica de la orientación del satélite para:  𝐂𝐌 = [𝟒.𝟓 𝟑. 𝟓 −𝟒. 𝟎] 𝐜𝐦. 

 

En la Figura 5.7, se muestran las gráficas de la magnitud total de los pares perturbadores en cada eje 
del satélite, para este escenario. 

 

 

 
Fig. 5.7. Magnitud de los pares perturbadores para un 𝐂𝐌 =  [𝟒. 𝟓 𝟑.𝟓 −𝟒.𝟎] 𝐜𝐦. 
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En esta simulación, para mantener la orientación estable, se programó a los actuadores para ser  

activados una vez que los ángulos de orientación alcanzan un umbral de 0.9°, y son desactivados 

cuando están por debajo de 0.01°. Se observa que la orientación presenta oscilaciones debido a los 
pares perturbadores, y que no logra estabilizarse.  

Para este caso, en la Fig. 5.8 se presentan las gráficas de consumo de potencia por parte de los 

actuadores para estabilizar la orientación. 
 

 
Fig. 5.8. Consumo de potencia de las ruedas inerciales con 𝐂𝐌 = [𝟑. 𝟓 𝟑.𝟓 𝟑.𝟓] cm.  

 
Un centro de masa de masa alejado del centro de presión de los pares perturbadores provoca pares 

indeseados, que alteran la orientación del satélite del valor deseado. Lo anterior implica el uso de los 

actuadores para llevar a cabo maniobras de reorientación, como se observa en la gráfica de la figura 

anterior. 
 

 

 
 

 

B. Satélite con CM ajustado 

 
Por otra parte, cuando en la simulación se establece que el centro de masa se encuentra en CM =

[3.0 3.0 3.0] , la orientación permanence cercana al valor deseado, con oscilaciones de menor 
frecuencia y magnitud, que las que se presentan con el centro de masa alejado del centro geométrico 

del satélite, como se puede observar en las gráficas de la Figura 5.9, donde, la orientación es mantenida 

en el valor establecido a lo largo del tiempo de simulación correspondiente a una órbita. 
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Fig. 5.9. Gráfica de la orientación del satélite para:  𝐂𝐌 = [𝟑.𝟎 𝟑. 𝟎 𝟑. 𝟎] 𝐜𝐦. 

 

En este caso, para el centro de masa en CM = [3.0 3.0 3.0], se reduce la magnitud de los pares 

perturbadores, aproximadamente un orden de magnitud, ver Fig. 5.10, con lo que se disminuye su 
efecto sobre la orientación, tal como se puede observar en la figura anterior. 

 

 
Fig. 5.10. Gráfica de los pares perturbadores:  𝐂𝐌 = [𝟑.𝟎 𝟑.𝟎 𝟑. 𝟎] 𝐜𝐦. 

 
En la Figura 5.11 se puede observar la gráfica de consumo de potencia de las ruedas inerciales, 

cuando el centro de masa es re-ajustado en la posición:  CM =  [3.0 3.0 3.0] cm. 
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Fig. 5.11. Consumo de potencia de las ruedas inerciales: 𝐂𝐌 = [𝟑. 𝟎 𝟑.𝟎 𝟑.𝟎] cm. 

 

La gráfica de la Figura anterior indica que, al mantenerse estable la orientación durante más tiempo, 
los actuadores son activados con mucho menor frecuencia. Al contabilizar los tiempo en los que se 

encuentran activos los actuadores en los dos casos analizados, se puede observar una disminución de 

cerca del 30%, para una órbita completa, con lo que se prueba que la posición del centro de masa tiene 
una relación directa con el consumo de potencia para mantener estable la orientación a lo largo de la 

misión. 

 

5.3.2. Pruebas con el programa EOSim QB50 Hardware-in-the-Loop Satellite 

Simulator 
 

El software EOSim se desarrolló como una herramienta para el proyecto QB50, que pretende 

establecer una red de 50 satélites Cubesats multipunto para mediciones in-situ de la baja termósfera y 

para el estudio de reingreso de satélites [141]. Para estos nanosatélites, se desarrolló un sistema para la 
determinación y control de orientación, denominado Cubesense [142], que cuenta con GPS, 1 sensor 

de Sol fino y 6 sensores de Sol burdos, sensor de Tierra, magnetómetro, 3 Bobinas magnéticas, una 

rueda de momentos y una tarjeta de procesamiento para el SDCO.  

El EOSim es un software modular para simular escenarios de satélites Cubesat que orbitan la Tierra. 
Hace uso de una configuración de simulación orientada a objetos con una visualización virtual [73]. El 

simulador permite establecer las características de la misión, que incluye a los parámetros orbitales, las 

propiedades de masa del satélite, algunos parámetros de los sensores y actuadores a bordo, además de 
que permite probar distintos algoritmos de control preestablecidos, esto, con el fin de analizar el 

comportamiento de sensores, actuadores, algoritmos e incluso la potencia generada por los paneles 

solares del satélite bajo distintas configuraciones, generando distintas gráficas de la orientación, de los 
pares perturbadores, potencia generada por los paneles solares, y una representación tridimensional de 

la orientación del satélite y su órbita. 

 

En la Figura 5.12, se muestra la pantalla principal de este programa de simulación.  
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Fig. 5.12. Pantalla principal del simulador EOSim. 

 

En las pruebas realizadas con este programa, se configuró la simulación para mantener una 

orientación [𝜙  𝜃  𝜓] = [0 0 0] , utilizando la rueda de momentos para dicho propósito. Se 

considera que la orientación esta provista por los sensores a bordo, mediante un algoritmo de 

estimación Extended Kalman Filter.  
 

Centro de masa desajustado 

Para probar el concepto del ajuste del centro de masa, primero se realizó la simulación para el caso 

en que éste se localice en la posición: 𝐶𝑀 = [3.5 3.5 −3.5] cm.  En la Figura 5.13 se puede 
observar la evolución de la orientación para el periodo de una órbita.  

 
Fig. 5.13. Gráfica de la orientación del satélite para:  𝐂𝐌 = [𝟑.𝟓 𝟑. 𝟓 −𝟑. 𝟓] 𝐜𝐦. 
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Fig. 5.14. Gráfica de los pares perturbadores para un 𝐂𝐌 = [𝟑.𝟓 𝟑.𝟓 −𝟑. 𝟓] 𝐜𝐦. 

 

En este primer caso, para un centro de masa lejano del centro geométrico, la orientación presenta 
oscilaciones iniciales de hasta 20° durante los primeros 1000s. En las gráficas de la Figura 5.14, se 

observan las perturbaciones por radiación solar y por arrastre aerodinámico en cada eje, para este caso. 

La Figura 5.15 muestra una gráfica de la potencia que requiere la rueda de momento para mantener la 

orientación deseada. 
 

 
Fig. 5.15. Potencia requerida por la rueda de momentos cuando el Centro de masa está en: 

𝐂𝐨𝐌 = [𝟑.𝟓 𝟑.𝟓 −𝟑.𝟓] cm.  
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En la Figura 5.15 se observa que el sistema de control de orientación enciende la rueda de momento 

y cambia la velocidad angular de forma oscilatoria, dado que debe contrarrestar los pares perturbadores 

cíclicos, que se observan en la Figura 5.14. En esta simulación la potencia promedio requerida es de 
0.89 W, durante un periodo de simulación de 4 órbitas. 

 

Centro de masa ajustado 

En la siguiente prueba realizada en EOSim, se programó la posición del centro de masa en CM =
[3.0 3.0 3.0] cm, al igual que en el caso anterior, se inicia con una orientación inicial [𝜙  𝜃  𝜓] =
[0 0 0], y se observa la evolución del apuntamiento conforme el satélite avanza en la órbita. En la 

simulación se utiliza la rueda de momentos que se encuentra en el eje –Y para mantener el 
apuntamiento deseado. 

 

En la gráfica de la Figura 5.16 se observa que la orientación presenta un sobrepaso inicial durante 
los primeros 500 s de simulación, y oscilaciones de aproximadamente ±2° después de este punto.  

En contraste con el modelo implementado en Matlab–Simulink®, las simulaciones realizadas con 

EOSim resultan más realistas, al tomar en cuenta la posición orbital para el cálculo de los pares 
perturbadores y en las ecuaciones de movimiento, por lo que el comportamiento dinámico observado 

en las gráficas de orientación obtenidas en esta prueba presentan oscilaciones constantes durante todo 

el tiempo de simulación.  

 

 
Fig. 5.16. Gráfica de la orientación del satélite para:  𝐂𝐌 = [𝟑.𝟎 𝟑. 𝟎 𝟑. 𝟎] 𝐜𝐦. 

 

En la Figura 5.17 se muestran las gráficas correspondientes a las perturbaciones sobre el satélite 

cuando el centro de masa se encuentra en CM =  [3.0 3.0 3.0] cm. 
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Fig. 5.17. Gráfica de los pares perturbadores para un 𝐂𝐌 = [𝟑.𝟎 𝟑.𝟎 𝟑. 𝟎] 𝐜𝐦. 

 
En comparación con las gráficas obtenidas con al tener el centro de masa más alejado del centro 

geométrico, la magnitud de los pares perturbadores es menor, aproximadamente de un orden de 

magnitud. 
Finalmente, en la gráfica de la Figura 5.18, se muestra la potencia requerida por la rueda de 

momento para mantener la orientación indicada. 

 

 
Fig. 5.18. Consumo de potencia de los actuadores para el 𝐂𝐨𝐌 = [𝟑. 𝟎 𝟑. 𝟎 𝟑. 𝟎]cm. 
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Al analizar esta última gráfica, se observa que la rueda requiere una potencia promedio de 0.68 W, 

además de que presenta menores oscilaciones para mantener la orientación deseada. 

Las pruebas realizadas en EOSim confirman que un centro de masa más cercano al centro 
geométrico disminuyen la magnitud de los pares perturbadores y la magnitud del par necesario para 

mantener una orientación especificada, esto se ve reflejado en una menor velocidad angular de la rueda 

de momento, que se utiliza como actuador.  

 

Resumen del capítulo 
 
En este capítulo se han presentado las pruebas realizadas al sistema desarrollado, mediante 

simulaciones numéricas por software, con modelos implementados en Matlab–Simulink y en el 

software específico para el SDCO de nanosatélites EOSim. 
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CAPÍTULO   

6 
6. RESULTADOS Y CONCLUSIONES  

 

6.1. Resultados 

 
Los nanosatélites y en particular los que siguen el estándar Cubesat, han probado ser una 

herramienta útil para probar distintos conceptos, entrenar recursos humanos en tecnología de misiones 

espaciales, y han facilitado el acceso al espacio a un costo relativamente menor que el de las misiones 

de naves espaciales de mayores dimensiones [2][7][8][143]. En este sentido países de América Latina 

como Argentina, Brasil, Chile, Colombia, Ecuador, Perú y Uruguay han puesto en órbita al menos un 
nanosatélite Cubesat, y otros países cuentan con algún proyecto de este tipo. Actualmente, a nivel 

mundial las empresas privadas encabezan el número de misiones de nanosatélites en órbita, seguidos 

por los proyectos universitarios. Un ejemplo que destaca es la misión Flock [144], de la empresa Planet 
Labs, que ha puesto una constelación de 100 Cubesats 3U con la intensión de capturar imágenes de la 

Tierra. En cuanto a proyectos académicos, se puede mencionar a la misión QB50 [141], que tiene como 

objetivo poner en órbita 50 satélites Cubesat 3U con fines de estudiar la termósfera y realizar 

experimentos científicos en órbita, al 13 de diciembre  de 2017, 36 satélites afiliados al proyecto han 
sido puestos en órbita por distintos medios.  

La mayor parte de los nanosatélites Cubesat se encuentran en órbitas de entre 350 y 700 Km de 

altitud, donde las partículas remanentes de la atmósfera provocan los pares perturbadores de mayor 
magnitud debido al fenómeno conocido como arrastre aerodinámico.  

Una vez que el satélite es puesto en órbita, su centro de masa puede cambiar debido a alguna acción 

de reconfiguración. En el caso de los satélites Cubesat, el despliegue de paneles solares, antenas u otros 
instrumentos, son las principales acciones de reconfiguración que se llevan a cabo. La magnitud de los 

pares perturbadores es proporcional a la distancia que existe entre el centro de masa y el centro 

geométrico de la estructura del satélite. Esta fue la hipótesis principal del trabajo de tesis aquí 

presentado y los resultados que arrojaron las simulaciones numéricas indicaron que ajustar el centro de 
masa del satélite, lo más cerca al centro geométrico, reduciría la carga del subsistema de control de 

orientación; lo cual se traduce en la reducción del consumo de potencia por parte de los actuadores para 

mantener la orientación deseada de manera estable a largo plazo, siendo esta la principal ventaja del 
sistema desarrollado.  

En las pruebas numéricas realizadas, ajustar el centro de masa de 𝐂𝐌 = [𝟑. 𝟓 𝟑.𝟓 𝟑.𝟓]cm a  

[𝟑. 𝟎 𝟑.𝟎 𝟑. 𝟎]cm, representó una reducción de aproximadamente 20% de la potencia requerida por 

los actuadores para mantener la orientación deseada, en el periodo estudiado.  
En esta tesis se propuso un sistema de tres masas móviles internas, cada una con movimiento lineal 

a lo largo de un eje ortogonal, con el fin de ajustar el centro de masa una vez que el satélite es puesto 

en órbita, y después de todas las acciones de reconfiguración que se deban aplicar para iniciar la misión. 
El primer paso en este método consiste en estimar el CM actual del satélite. Para este propósito, se 

desarrolló un método de mínimos cuadrados recursivo de estimación del CM. Este método de 

estimación utiliza las ecuaciones de movimiento del satélite, incluyendo la contribución de par de las 
ruedas inerciales, y los pares perturbadores externos por gradiente gravitacional, arrastre aerodinámico, 

y viento solar. El método de estimación fue simulado en un modelo dinámico para un Cubesat 3U en 

Matlab–Simulink. Los resultados de las simulaciones realizadas muestran una convergencia del valor 

del CM tomado como valor real en aproximadamente 120s, mientras que el error relativo es menor al 
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5%. Una vez que se tiene el valor estimado del centro de masa se calcula el desplazamiento necesario 

de cada uno de los tres elementos o masas móviles. Después de desplazar las masas móviles, el sistema 

tendrá un nuevo CM que requiere ser estimado. Este ciclo se repite hasta que el valor del CM estimado 
se encuentre dentro de un umbral preestablecido. Las simulaciones numéricas muestran que el sistema 

propuesto puede ajustar la posición del centro de masa dentro de un rango de 5mm en cada eje, para un 

Cubesat 3U. Derivado del análisis de la posición del centro de masa y su relación con el efecto de los 
pares perturbadores en la orientación, se observa que, cuando el CM se encuentra cerca del centro 

geométrico de la estructura del satélite, esto se traduce en una disminución en la frecuencia de 

activación de los actuadores. Lo anterior representa una reducción en el 20% de la potencia que 
consumen los actuadores del SDCO en el largo plazo, mientras se mantiene la orientación del 

nanosatélite estabilizada en los tres ejes. 

El sistema de masas móviles interno (MMI) que se ha propuesto en esta tesis está pensado para 

realizar un ajuste fino del centro de masa del satélite, con lo cual se reduce el brazo de momento 
involucrado en la generación de los pares perturbadores debidos a las fuerzas presentes en el medio 

ambiente espacial. En contraste con los trabajos previos que involucran algún tipo de masa móvil, el 

MMI aquí presentado no tiene la intención de generar pares de control, sino reducir los pares 
perturbadores al reposicionar el centro de masa (CM) lo más cerca posible al centro geométrico de la 

estructura del satélite. Esto es útil cuando una reconfiguración del satélite ocurre en órbita, o en caso de 

fallo en el despliegue de algún componente como antenas o paneles solares. El sistema de masas 
móviles descrito en este trabajo representa un método novedoso para la reducción de pares 

perturbadores externos y es aplicable a nanosatélites. 

 

Productos 
 

El proyecto de tesis aquí presentado contó con el apoyo financiero del fondo sectorial AEM–

CONACYT a través del proyecto AEM-2014-01-247812, del cual se derivaron los siguientes 
desarrollos: 

 

o Prototipo funcional de un sistema de estabilización satelital triaxial 

 Simulador satelital con movimiento irrestricto en tres ejes que permite colocar dentro una 
estructura de un Cubesat 3U. Está basado en el concepto de cojinete neumático esférico, con 

una copa de bronce y una esfera de PLA impresa en 3D  

 Estructura Cubesat 3U 

 Sistema para la determinación y control de orientación que consta de: 

 Computadora de abordo 
 Sensores 

 Actuadores 

 Sistema de masas móviles  

 Baterías 
 Módulo de comunicación inalámbrico 

 Interfaz de monitoreo: Estación terrena 

 Sistema de masas móviles internas para reajustar el centro de masa del nanosatélite. 

o Modelos de simulación numérica de la dinámica satelital implementados en Matlab–Simulink y 
EOSim 

o Sistema para determinar el Centro de masa en Nano satélites Cubesat Estándar 1U y 3U. 

o Sistema para la determinación de los momentos de inercia principales en satélites Cubesat 3U 
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6.2. Conclusiones 
 

Se puede afirmar que se han cumplido todos los objetivos y metas planteadas al inicio de este 
trabajo de tesis. Se cuenta con un subsistema para efectuar el control de orientación satelital, que opera 

de manera complementaria con un sistema de reposicionamiento del centro de masa de un nanosatélite 

en órbita. En este respecto, se llevó a cabo el análisis para su implementación que incluyó un método 

para estimar el CM en órbita, y el cálculo de los desplazamientos requeridos por los elementos de 
masas móviles. Se desarrollaron, además, modelos para la simulación numérica de la dinámica del 

satélite que incluye a los pares perturbadores del medio ambiente espacial. Se utilizaron dos programas 

diferentes para la simulación de la dinámica de satélites Cubesat. Estas herramientas permitieron 
confirmar la hipótesis de que el reposicionamiento del centro de masa en órbita reduciría los pares 

perturbadores. Las simulaciones realizadas, tanto en el modelo realizado en Matlab como en EOSim 

ayudaron a comprobar la relación entre la posición del centro de masa y la magnitud de los pares 
perturbadores, observando que al mover el centro de masa cerca del centro geométrico, se puede 

reducir la carga de los actuadores encargados de mantener estable la orientación, al menos en un 20%. 

Esto se refleja en un ahorro en el consumo de energía a largo plazo. 
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APÉNDICE A 

 
 

BLOQUES DE SIMULACIÓN MATLAB – SIMULINK 

A continuación se detallan los bloques de SIMULINK y el código de MATLAB desarrollados en la 
simulación de los modelos del satélite. En la Figura A.1 se muestra el diagrama general para la 

simulación de los algoritmos de control de orientación: 

 

 
Fig. A.1. Bloques de simulación programados en Simulink. 

 
En la figura anterior, se tiene la configuración del control de orientación de acuerdo al esquema de 

control mostrado en la Figura 5.2. En este caso, los ángulos de referencia mostrados corresponden al 

valor deseado de la orientación del satélite, establecidos todos en cero. En el bloque de valores de 

referencia, detallado en la Figura A.2 se realiza una transformación de los valores de los ángulos de 
Euler a su representación en cuaterniones, dado que los cálculos internos se realizarán con este ente 

matemático. La entrada del bloque son los tres ángulos, alabeo, cabeceo y guiñada, que primero se 

expresan en radianes, este último valor entra a la función angle2quaternions definida en MATLAB y, 
finalmente, se normaliza. Adicionalmente, se obtiene la derivada de éste cuaternión, que se requiere en 

la implementación del espacio de estados. 

 
Fig. A.2 Detalle del bloque Valores de referencia. 
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El siguiente bloque es el de Control que se muestra en la Figura A.3: 

 

 
Fig. A.3. Bloque Controlador. 

 

Para este bloque, se tienen como entradas el cuaternión de estado actual x y la derivada del mismo 
x_dot, cuyos valores son realimentados desde el bloque de la dinámica del satélite, éstos en conjunto 

con los valores deseados de los estados q_d y q_d_dot entran a un bloque en el que se llama al script 

del controlador LQR. El código del controlador LQR se presenta a continuación: 
 

%*******************************************************************  

% Archivo LQR_Control.m %  

% tau = Controller(in) es la implementación de un controlador % 

LQR % %*******************************************************************  

function tau = LQR_control(in)  

global Kopt  

%ENTRADA DEL SISTEMA  

q_dot_d = in(1:4); 

q_d = in(5:8);  

x_dot = in(9:15);  

x = in(16:22);   

%VARIABLES DEL SISTEMA  

eta_dot_d = q_dot_d(1);  

epsilon_dot_d = q_dot_d(2:4);   

eta_d = q_d(1);  

epsilon_d = q_d(2:4);   

eta_dot = x_dot(1);  

epsilon_dot = x_dot(2:4);  

w_B_IB_dot = x_dot(5:7);   

eta = x(1);  

epsilon = x(2:4);  

w_B_IB = x(5:7);   

% VECTOR DE ESTADOS DESEADOS  

x_d = 

 [epsilon_d(1);epsilon_dot_d(1);epsilon_d(2);epsilon_dot_d(2);epsilon_d(3); 

epsilon_dot_d(3)];  

% VECTOR DE ESTADOS REAL  

x =  

 [epsilon(1);epsilon_dot(1); epsilon(2);epsilon_dot(2);epsilon(3);epsilon_dot(3)]; 

% PAR NECESARIO %  

tau = - Kopt*(x - x_d); 
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De este bloque de control se obtiene el valor del par necesario para corregir la orientación actual del 

satélite, que es la entrada al bloque Dinámica, mostrado en la Figura A.4. 

 

 
Fig. A.4. Detalle del bloque Dinámica del satélite. 

 

 
La entrada de este bloque es el par de control requerido para corregir la orientación, al cual se le suman 

los efectos de arrastre atmosférico y de la presión de la radiación solar. El valor par total ingresa al 

bloque que contiene el script para el cálculo de la dinámica del satélite, cuyo código se muestra a 
continuación: 

 

 
 

function output = EoM(in)  

global I w_O Iinv  

% STATE SPACE VARIABLES  

w_B_IB = in(1:3);  

% SYSTEM INPUT (TORQUE)  

tau = in(4:6);  

% The  Equation of MoTION  

w_B_IB_dot = Iinv*(tau - cross(w_B_IB,(I*w_B_IB)));  

output = [w_B_IB_dot]; 

 

 

 

La salida que genera el código anterior contiene al estado actual del espacio de estados que se 
realimenta al bloque del controlador LQR, como se menciona anteriormente, donde, de los primeros 

tres valores se puede obtener la orientación actual del satélite a través del bloque llamado 

quaternion2angles. Este valor de la orientación es realimentado a los bloques que calculan los pares 
perturbadores del medio ambiente espacial. 

 

En las Figuras A.5 y A.6 se muestra el contenido de los bloques de Arrastre aerodinámico y de 

Perturbación Solar, respectivamente. 
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Fig. A.5. Bloque para el cálculo del par por arrastre aerodinámico. 

 
Fig. A.6. Bloque para el cálculo del par por presión solar. 

 

El proceso a seguir para realizar las simulaciones, consiste en abrir y correr el script que 

contiene el código de inicialización de las variables que se utilizan durante el algoritmo de 

control. El código de dicho script es el siguiente: 
 

%*********************************************************************  

%ARCHIVO DE INICIALIZACIÓN %*********************************************************************  

clc clear all; close all;  

global I w_O K Kopt Ixx Iyy Izz Ixxinv Iyyinv Izzinv  

%%MATRIZ DE INERCIA 

Ixx=0.005; Iyy=0.025; Izz=0.025;  

Iw=3.092e-5; % Kg m^2 Momento de las ruedas inerciales  

Iw1=Iw; Iw2=Iw; Iw3=Iw;  

rpm=6500;  

acw=14e3; %aceleración angular del motor rad/s^2  

OW=rpm*((2*pi)/60); %velocidad angular de las ruedas  
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Hw=Iw*OW; %Momento angular de cada rueda   

I = [Ixx 0 0;0 Iyy 0;0 0 Izz];  

%Matriz de Inercia  

Imatinv=inv(I); %Matriz de Inercia Inversa y sus elementos  

Ixxinv=Imatinv(1);  

Iyyinv=Imatinv(5);  

Izzinv=Imatinv(9);   

%%DATOS DEL SATÉLITE  

m = 4; % [kg]  

CG=[0.035 0.035 0.01]'  

M = 5.9742e24; % Masa de la Tierra [kg]  

G_const = 6.6720e-11; % Constante de la Gravedad  

E_G_C = G_const*M; % Constante de la Gravedad Terrestre  

re_e = 6.378137e6; % Radio Ecuatorial de la Tierra [m]  

rp_e = 6.356752e6; % Radio Ecuatorial de la Tierra [m]  

h_s = 686e3; % Altura del Satélite [m]  

eccentricity = sqrt(1 -(rp_e/re_e)^2); %Excentricidad de la Órbita  

r_total = re_e + h_s; % Distancia al Centro de la Tierra [m]  

T_e = round (8.6164130e4); % Longitud entera del día Sideral [s]  

w_E = 2*pi/(T_e); % Velocidad Angular de la Tierra [rad/s]  

w_O = sqrt(E_G_C/(r_total^3)); % Velocidad Angular del Satélite [rad/s]  

omega_o=w_O; T_O = 2*pi/w_O; % Periodo Orbital del Satélite [s]  

v_O = h_s*w_O; % Velocidad del Satélite [m/s]  

V=700000;    

[T rho] = atmosnrlmsise00( 400e3, 0, 0, 2016, 1, 1) ;% Cálculo de la densidad atmosférica  

rho=rho(6) %%Densidad atmosférica  

S=0.1; %%Área proyectada de la nave, que es perpendicular al vector velocidad omega0 Cd=1.5; %%Coeficiente de arrastre, 

usualmente se selecciona entre 1 y 2 para un flujo molecular libre  

Fa=0.5*rho*(v_O^2)*S*Cd; %%Fuerza aerodinámica  

Krad=0.5;%%Reflectividad de la superficie de la nave (0<K<1)  

Is=1400;%%Irradiación solar a una Unidad Astronómica (Distancia entre el planeta Tierra y el Sol) 

 cs=2.9979e6;%%Velocidad de la luz  

ps=(Is/cs);%%Relación entre la irradiación solar y la velocidad de la luz A=0.7*0.4;%%Área proyectada de la nave, normal al 

vector solar  

Frs=(1+Krad)*ps*A;%%Fuerza de la radiación solar  

Trs=rrs*Frs;%%Par de Radiación Solar  

 %%CONDICIONES INICIALES  

deg_0 = (pi/180)*[6; 9; -10]; %Orientación Inicial en Ángulos de Euler 

q_0 = angle2quat(deg_0(1),deg_0(2),deg_0(3)); %Orientación Inicial en Cuaterniones R_O_B = 

Rquat(q_0); %Transformación de w_B_OB a w_B_IB 

R_B_O = R_O_B'; c2 = R_B_O(:,2);  

w_B_OB = [0; 0; 0]; 

 w_B_IB = w_B_OB - w_O*c2;  

% Vectores de Estado iniciales  

w0=[w_B_IB(1);  

w_B_IB(2);  

w_B_IB(3)];  

x0=[q_0(1); q_0(2); q_0(3); q_0(4); w_B_IB(1); w_B_IB(2); w_B_IB(3)];  

%%SISTEMA LINEAL %Definiciones  

kx = (Iyy - Izz)/Ixx; ky = (Ixx - Izz)/Iyy; kz = (Iyy - Ixx)/Izz; 
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 %Modelo en variables de estado  

A = [0 1 0 0 0 0; 

     -4*kx*w_O^2 0 0 0 0 (1 - kx)*w_O; 

     0 0 0 1 0 0; 

     0 0 -3*ky*w_O^2 0 0 0; 

     0 0 0 0 0 1; 

     0 -(1 - kz)*w_O 0 0 -kz*w_O^2 0];  

B = [0 0 0;1/(2*Ixx) 0 0;0 0 0;0 1/(2*Iyy) 0;0 0 0;0 0 1/(2*Izz)]; 

C = [1 0 0 0 0 0;0 0 1 0 0 0;0 0 0 0 1 0];  

D=0;  

% Valores Característicos del Sistema Linealizado  

eigenValues = eig(A);  

% Controlabilidad  

rang = rank(ctrb(A,B));   

% % CONTROLADOR LQR %Selección de las Matrices   

Q = diag([1 0 1 0 1 0])*1;   

R = diag([1 1 1])*1;  

%Cálculo de la Ganancia para el Control Óptimo  

Kopt = lqr(A,B,Q,R);     

%%Motor1 ka1=38e-3; kb1=39e-3; R1=22; Jw1=6.9000e-08;  

%%Motor2 ka2=0.38; kb2=0.39; R2=22; Jw2=6.9000e-08;  

%%Motor3 ka3=0.38; kb3=0.39; R3=22; Jw3=6.9000e-08;    

%%Constantes de voltaje del motor Kv1=0.373e-3; Kv2=0.373e-3; Kv3=0.373e-3; %%Constantes de velocidad angular del 

motor  Kvv1=2682; Kvv2=2682; Kvv3=2682; %%Inercia de las Ruedas inerciales [kg*m^2] %  

Iw1=3.092e-5; Iw2=3.092e-5; Iw3=3.092e-5; %%Momentos de Inercia de las ruedas In_W=[Jw1+Iw1 0 0;0 Jw2+Iw2 0;0 0 

Jw3+Iw3]; 

%Inercia del motor más la inercia de las Ruedas  

In_W_inv=inv(In_W); %*****************************************************************  

% Caracteríticas de las bobinas magnéticas  

% % N_x, N_y, N_z - Numero de embobinados  

% A_x, A_y, A-z - Área transversal de las bobinas [m^2] 

% R_x, R_y, R_z - Resistencia de las bobinas [ohm]  

% i_max - Máxima corriente permitida [A]  

% m_max - Momento magnético máximo 

[Am^2] %*****************************************************************  

% Numero de embobinados N_x = 4000; N_y = 4000; N_z = 4000;  

% Área transversal de las bobinas [m^2] A_x = 0.000154; A_y = 0.000154; A_z = 0.000154;  

% Resistencia de las bobinas [ohm] R_x = 53.7; R_y = 53.7; R_z = 53.7;  

% Momento magnético máximo [Am^2] m_max = 0.474;  

% Máxima corriente permitida [A] i_max=0.335;  

% Constante para calcular la corriente demandada por las bobinas 

c=.00162; %*****************************************************************  

mrw=0.100  % Masa de la rueda inercial; Kg  

D1=0.04     % Diámetro de la rueda; m  

D2=0.024    % Diámetro interno del anillo m  

rho_rb=8899 % Densidad del material de la rueda: bronce  

rho_ra=2700 % Densidad del material de la rueda: Aluminio  

Ld=0.003 % Grosor del disco  

La=0.11  % Grosor del anillo  

J_mot=0.69e-7 % Inercia del motor Kg m^2  
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w_w_max=6000  % velocidad máxima del motor  

%Cálculo de la inercia y par del motor  

J_L_D=(pi/32)*rho_rb*Ld*D1^4  

%Inercia del disco J_L_A=(pi/32)*rho_rb*La*((D1^4)-(D2^4)) J_T=J_L_D+J_L_A+J_mot  
%Cálculo del momento angular máximo 

h_max=J_T*w_w_max*((2*pi)/360)  
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