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“Todo lo que una persona puede imaginar, otras podrán hacerlo realidad"   

Jules Verne 

“La única manera de descubrir los límites de lo posible es aventurarse un poco más allá de ellos, hacia 

lo imposible”  

Arthur C. Clarke   
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Resumen 
En los últimos años el desarrollo de nano y picosatélites ha sido un tema de investigación 

importante para instituciones tanto educativas como privadas. El concepto CubeSat es una 

iniciativa que persigue desarrollar tecnología satelital disminuyendo los costos de inversión 

y facilitando el acceso de esta tecnología a instituciones educativas en todo el mundo. El 

concepto CubeSat ofrece muchos retos, uno de ellos, de los más importantes, es el referente 

a los medios de estabilización o de apuntamiento satelital. Particularmente existen diversas 

aplicaciones que requieren un estricto nivel de apuntamiento por lo que es imprescindible 

tener un gran control sobre la estabilización del satélite, el cual se alcanza con sensores e 

instrumentos científicos, computadoras y algoritmos de gran complejidad. La naturaleza 

no lineal del problema de apuntamiento satelital, junto con las perturbaciones que inciden 

sobre él ha promovido la investigación en este tema durante décadas y así lo continuará 

haciendo. 

En esta tesis se presenta el diseño mecánico de un sistema de ruedas inerciales que será parte 

del sistema de estabilización y control de apuntamiento que pueda integrarse en un 

nano satélite experimental desarrollado en el Instituto de Ingeniería de la UNAM. 

El contenido de este documento está estructurado en 7 capítulos. El primer capítulo está 

constituido por los antecedentes del proyecto CubeSat así como de la arquitectura que lo 

integra. 

En el segundo capítulo se revisan algunos modelos matemáticos que gobiernan el 

movimiento de un satélite así como los distintos tipos de perturbaciones que inciden sobre 

él. 

El tercer y cuarto capítulos están dedicados al diseño mecánico de los volantes de inercia y 

el módulo de ensamble de las ruedas inerciales, en ambos capítulos se analizan las 

necesidades del proyecto, se presentan los requerimientos y especificaciones en la etapa de 

diseño conceptual y finalmente se revisa el diseño de configuración para los componentes. 
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En el capítulo cinco se revisa la teoría básica de las vibraciones que inciden sobre los 

nanosatélites en la etapa de lanzamiento y se presentan simulaciones estructurales por 

elemento finito que se aplicaron en ciertos puntos críticos del sistema, se da atención 

especial al análisis de vibración por ser uno de los factores más influyentes en la etapa de 

lanzamiento de cualquier vehículo espacial. 

En el capítulo seis se abordan los procesos de manufactura con los que se elaboraron los 

prototipos. 

El capítulo 7 aborda las conclusiones generadas en esta tesis así como las recomendaciones 

que pueden aplicarse a trabajos futuros relacionados con este tema y mejoras al sistema 

propuesto. 
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Capítulo 1 

Antecedentes de los satélites 

CubeSat 

1.1 Introducción 

La tecnología satelital surge como respuesta a la necesidad de transmitir información a 

distancias sumamente largas. Sin embargo, debido al incremento en la cantidad de 

información digital que requieren las poblaciones del mundo durante los últimos años, la 

cantidad de satélites requeridos también va en aumento y por lo mismo es necesario 

desarrollar nuevos sistemas satelitales cada vez más pequeños y económicos. Esta tendencia 

ha permitido que varias universidades sean capaces de desarrollar tecnología satelital con 

relativamente pocos recursos. 

U na de las primeras ideas que originó el desarrollo de la tecnología satelital surgió en el año 

de 1945 cuando el secretario de la Sociedad Interplanetaria Británica, Arthur C. Clarke 

publicó un artículo en el que habló de la posibilidad de transmitir información a través de 

largas distancias sin la necesidad de cables coaxiales empleando un satélite artificial 

posicionado a una altura de aproximadamente 36 mil kilómetros sobre el nivel del mar 

Algunos años más tarde la marina de los Estados U nidos de América realizó varios 

experimentos en los que pretendía corroborar las ideas de Clarke [2]. En la siguiente 

década, en el año geofísico internacional (1957-1958) comenzó la carrera espacial 

protagonizada por Los Estados U nidos de América y la Unión Soviética, siendo esta ultima 

la primera en tener éxito en poner en órbita un satélite artificial, el satélite Sputnik 1. A partir 

de este momento comenzó una invasión al espacio que se mantiene hasta la actualidad 
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1.3 Arquitectura de un nanosatélite 

La arquitectura de un satélite tipo CubeSat depende en gran medida de la misión a la que 

esté destinado el satélite. El Instituto de Ingeniería UNA M en su Laboratorio de Desarrollo 

de Sistemas Aeroespaciales presenta una propuesta de un satélite experimental tipo 3U bajo 

la norma CubeSat, la arquitectura de este satélite pretende seguir la tendencia que han 

mostrado otros CubeSats diseñados bajo la misma norma. Por lo tanto la arquitectura 

propuesta queda conformada por los siguientes subsistemas: 

Estructura Satelital 

Computadora de vuelo 

Subsistema de Potencia 

Subsistema de Comunicaciones 

Subsistema de control de apuntamiento (ADCS) 

Carga útil (Pay Load) 

Cada uno de los subsistemas se describen brevemente a continuación. 

1.3.1 Estructura 

La estructura tiene la función de contener y proteger al resto de los dispositivos que 

componen al satélite de las solicitaciones mecánicas que se presentan durante el 

lanzamiento, siendo la vibración uno de los más importantes a considerar durante su diseño 

La estructura del satélite también debe de ser compatible con la interfaz de lanzamiento P

POD (The Poly Picosatellite Orbital Deployer) estandarizada por Cal Poly. 
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[17]. 

Las aplicaciones que pueden desarrollarse con un CubeSat son ilimitadas y van desde la 

investigación hasta aplicaciones comerciales y militares. Un excelente ejemplo del potencial 

de estos satélites es presentado por el CubeSat STRaND-l desarrollado por la Universidad 

de Surrey que incorpora el sistema Android como sistema operativo del satélite 

1.4 La importancia de los sistemas de estabilización 

La orientación de un vehículo espacial puede definirse como la relación entre sus ejes 

coordenados y un sistema coordenado inercial. Dentro de los sistemas que conforman un 

satélite, el subsistema de control de orientación es uno de los más complejos y redituables 

para desarrollar satélites de alta utilidad para la sociedad [18]. 

Los satélites estabilizados en tres ejes pueden tener cualquier forma, sin embargo, 

usualmente tienen la forma de un cubo. De esta forma la cara del satélite donde se instalan 

las antenas de comunicaciones es orientada hacia la Tierra. 

Los sistemas de estabilización son importantes no solo en el campo satelital, también en el 

mundo actual ya que ellos forman parte crucial en las aeronaves. 

1.4.1 Tipos de estabilización en satélites pequeños 

Dependiendo del tipo de misión que el satélite deba realizar, se selecciona el método con el 

que el satélite será estabilizado. Generalmente se clasifican los métodos de control en 

pasivos y activos. 

Métodos Pasivos 

El control de orientación mediante el despliegue de un gradiente gravitacional permite el 

aprovechamiento de las propiedades inerciales del vehículo espacial para mantenerlo 

apuntando hacia la Tierra. El eje longitudinal del vehículo espacial tiende a alinearse hacia 

el centro de la Tierra cuando éste se encuentra dentro del campo gravitacional terrestre, 

siendo un método de control en dos ejes del vehículo espacial. Este medio de estabilización 

es relativamente económico y no requiere de consumo energético una vez desplegado del 

satélite. 
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Otro método pasivo de control es el uso de imanes permanentes a bordo del vehículo 

espacial para alinear el campo magnético de los imanes con el de la Tierra. Este método 

presenta mejor rendimiento en vehículos espaciales con apuntamiento hacia la Tierra con 

orbitas cercanas al ecuador, donde la orientación del campo magnético terrestre es casi 

constante. Este sistema de estabilización es ligero y económico. Las técnicas de control de 

giro son métodos pasivos de control estabilización, en donde el vehículo espacial gira de tal 

manera que el vector de movimiento angular permanece fijo inercialmente en el espacio, 

empleando estabilidad giroscópica. El movimiento giratorio es estable si el vehículo 

espacial gira en torno al vector que cuenta con el mayor valor de momento de inercia [14]. 

Métodos Activos 

Los satélites estabilizados en tres ejes son cada vez más comunes que aquellos que usan un 

gradiente gravitacional o estabilización giratoria. 

Estos pueden realizar maniobras de apuntamiento y ser estables y precisos, dependiendo de 

sus sensores y actuadores. Los pares de control generados en los tres ejes del satélite 

provienen de la combinación de ruedas inerciales, toberas de propulsión, bobinas de par 

magnético, giróscopos de control de momento (CMGs) o ruedas de momento constante. 

Existen variantes de este tipo de sistemas de estabilización. En sistemas de momento-cero, 

las ruedas inerciales responden a los pares de perturbación que afectan al satélite y a señales 

de error de apuntamiento que el satélite pueda generar durante su misión. Sin embargo, 

existe la posibilidad de que se presente una saturación de la velocidad de giro de las ruedas 

debido a pares de perturbación repetitivos. 

Para ello se requiere aplicar pares externos que pueden ser generados por toberas de 

propulsión o bobinas de par magnético para reducir el giro de la rueda hasta cero. Este 

proceso es conocido como de saturación de momento angular [18] . 
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1.6 Algunas misiones nanosatelitales CubeSat exitosas con sistemas de 

estabilización 

Desde que comenzó el proyecto CubeSat en Estados U nidos a finales de la década de los 

noventa del siglo pasado un gran número de organizaciones alrededor del mundo tanto 

académicas como particulares han invertido en el desarrollo de esta tecnología 

permitiéndoles formar investigadores en el campo satelital así como validar gran diversidad 

de experimentos en el ambiente espacial. De la gran cantidad de misiones que han 

implementado sistemas de estabilización tanto pasivos como activos, a continuación se 

mencionan algunas misiones exitosas que han integrado en su arquitectura el sistema de 

estabilización por medio de ruedas inerciales. 

1.6.1 Jugnu, 2011 

Jugnu, es un nanosatélite diseñado y desarrollado por estudiantes del Indian Institute of 

Technology (lIT), Kanpour. Jugnu fue puesto en órbita el 12 de Octubre de 2011 Con un 

equipo final integrado por más de 45 estudiantes y 14 profesores este proyecto perseguía 

como objetivos el involucrar a los estudiantes en la investigación de actividades basadas en 

la aplicación de tecnologías MEMS para nanosatélites así como probar nuevas soluciones 

de bajo costo para misiones espaciales [19] . La misión que tenía J ugnu pretendía validar las 

siguientes aplicaciones: 

Sistema de Micro Imagen 

GPS para localizar la posición del satélite en la orbita 

MEMS basados en UMI (Unidad de Medición Inercial) 
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Capítulo 2 

Dinámica del satélite 

2.1 Introducción 

Generalmente cuando un nanosatélite es desplegado en el espacio éste presenta un 

movimiento caótico que puede ser reducido con el uso de elementos de estabilización 

pasivos como gradientes gravitacionales o colas magnéticas entre otros. Además, incluso 

en el espacio existen fuerzas naturales que pueden destruir el estado de equilibrio en el que 

se encuentre un cuerpo, estas fuerzas generalmente reciben el nombre de torques 

perturbadores [13] . 

Debido a estos factores es necesario analizar el comportamiento dinámico del satélite en el 

espacio con el fin de controlarlo y estabilizarlo, por lo que en este capítulo se analizan los 

modelos matemáticos empleados en el control y estabilización espacial, además se 

mencionan las diversas fuerzas que actúan sobre el satélite así como algunas definiciones 

de sistemas de referencia básicos. 

2.2 Sistemas de Referencia 

2.2.1 Marcos de referencia de la Tierra 

El marco de referencia ECI (Earth Centered Inertial) está fijo en el espacio siendo por lo 

tanto, un sistema de referencia sin aceleración en el cual las leyes de movimiento de Newton 

son válidas. El origen de este marco de referencia se encuentra localizado en el centro de la 

Tierra. 
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 [25]

[23]

𝑅𝑥(∅) = [
1 0 0
0 𝐶∅ 𝑆∅
0 −𝑆∅ 𝐶∅

]

𝑅𝑦(𝜃) = [
𝐶𝜃 0 −𝑆𝜃
0 1 𝑆∅

𝑆𝜃 0 𝐶∅
]

𝑅𝑍(Ѱ) = [
𝐶Ѱ −𝑆Ѱ 0
𝑆Ѱ 𝐶∅ 0
0 0 1

]

𝑅𝑥(∅)𝑅𝑦(𝜃)𝑅𝑍(Ѱ) = [
1 0 0
0 𝐶∅ 𝑆∅
0 −𝑆∅ 𝐶∅

] [
𝐶𝜃 0 −𝑆𝜃
0 1 𝑆𝜃

𝑆𝜃 0 𝐶𝜃
] [

𝐶Ѱ −𝑆Ѱ 0
𝑆Ѱ 𝐶∅ 0
0 0 1

]

𝑅(∅, 𝜃, Ѱ) = [
𝐶𝜃𝐶Ѱ 𝐶𝜃𝑆Ѱ −𝑆𝜃

−𝐶∅𝑆Ѱ + 𝑆∅𝑆𝜃𝐶Ѱ 𝐶∅𝐶Ѱ + 𝑆∅𝑆𝜃𝑆Ѱ 𝑆∅𝐶𝜃
𝑆∅𝑆Ѱ + 𝐶∅𝑆𝜃𝐶Ѱ −𝑆∅𝐶Ѱ + 𝐶∅𝑆𝜃𝐶Ѱ 𝐶∅𝐶𝜃

]
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𝑅𝑏
0 = [

1 − 2(𝜀2
2 + 𝜀3

2) 2(𝜀1𝜀2 − 𝜀3𝜂) 2(𝜀1𝜀3 + 𝜀2𝜂)

2(𝜀1𝜀2 + 𝜀3𝜂) 1 − 2(𝜀1
2 + 𝜀3

2) 2(𝜀2𝜀3 − 𝜀1)

2(𝜀1𝜀3 − 𝜀2) 2(𝜀2𝜀3 + 𝜀1) 1 − 2(𝜀1
2 + 𝜀2

2)

]

𝜀 = [𝜀1 𝜀2 𝜀3]𝑇 = 𝑒𝑠𝑒𝑛 (
𝜃

2
) ; 𝜂 = 𝑐𝑜𝑠 (

𝜃

2
) ; 𝑒 = [𝑒1 𝑒2 𝑒3]𝑇

𝜀

𝑒

𝜃
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𝑀 = 𝐼𝛼

𝐼 = [

𝐼𝑥 −𝐼𝑥𝑦 −𝐼𝑥𝑧

−𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦 −𝐼𝑦𝑧

−𝐼𝑧𝑥 −𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧

]

𝐼 = [

𝐼𝑥 0 0
0 𝐼𝑦 0

0 0 𝐼𝑧

]
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1 x = 1]2m(b2 + e2 ) 

1 y = ]l2m(c2 + a2) 

1 z = ]l2m(a2 + b2) 
x 

Figura 2.4 Ecuaciones para calcular el momento de inercia de un prisma rectangular en 

los ejes "x, y, z". [26J 

2.3.4 Perturbaciones que afectan al satélite 

Aunque en el espacio exterior pareciera que no hay elementos que puedan interactuar con 

el satélite, lo cierto es que el espacio exterior no es un vacío perfecto. Además de la presencia 

en el espacio de una baja densidad de partículas (predominantemente hidrógeno), los 

satélites están expuestos a una gran cantidad de perturbaciones cuyo origen puede o no 

ser conocido. Las fuerzas perturbadoras mencionadas comúnmente en la literatura son 

gradientes gravitacionales, arrastre aerodinámico, radiación solar y torques magnéticos, 

que se describen a continuación [24]. 

Gradiente gravitacional. Un satélite en una órbita baja no experimenta la misma atracción 

gravitacional en todas sus partes, esto provoca que el satélite gire orientando su eje principal 

de inercia en dirección hacia la tierra. 
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Arrastre aerodinámico. Este tipo de perturbación se presenta generalmente en satélites 

cuya orbita es menor a los 500 km, con el tiempo el arrastre aerodinámico puede disminuir 

la altitud del satélite. 

Radiación solar. Son las perturbaciones producidas cuando la radiación y las partículas 

provenientes del sol golpean la estructura del satélite. Los efectos de la radiación pueden 

controlarse en cierta medida con el acabado superficial que tenga el satélite. 

Campo magnético. Los componentes electrónicos dentro del satélite pueden producir 

dipolos magnéticos residuales que podrían interactuar con el campo magnético de la tierra 

y producir efectos no deseados en la orientación del mismo. 

La forma en la que estas perturbaciones actúan sobre el satélite puede ser predicha hasta 

cierto punto y ser contrarrestadas con la aceleración constante de las ruedas inerciales. En 

caso de que esta aceleración sature a las ruedas inerciales y el satélite ya no pueda ser 

maniobrado, las bobinas de torque magnético se encargan de producir un torque en la 

dirección contraria a la producida por las ruedas inerciales y como consecuencia 

desacelerándolas permitiendo de nuevo el control de la orientación del satélite. 

Aunque es posible elaborar un modelo matemático que describa el comportamiento de las 

perturbaciones mencionadas anteriormente existen ciertos elementos externos que no se 

pueden predecir por su naturaleza aleatoria, eventos como los vientos solares o los 

impactos por meteorito no pueden ser determinados con gran exactitud. 
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Capítulo 3 

Diseño del volante de inercia 

3.1 Introducción 

El diseño es una capacidad intrínseca y extraordinaria del ser humano, y es una 

demostración de creatividad y capacidad de sobreponerse al entorno para obtener 

satisfactores. Es sin duda una de las actividades más gratifican tes y enriquecedoras para el 

ingeniero en particular. 

Como se mencionó antes, una de las aplicaciones más importantes de las ruedas inerciales 

es la estabilización, y esta se logra por las propiedades físicas que poseen los volantes de 

inercia así como las excitaciones a las que se ven expuestos. 

El volante de inercia es, básicamente, un sistema de almacenamiento de energía mecánica. 

Su principal característica frente a otros sistemas es la capacidad de absorber y ceder energía 

en poco tiempo [28] . Generalmente el diseño de un volante de inercia consiste en una rueda 

o disco acoplada a una flecha de motor. U no de los campos en los que se emplean volantes 

de inercia se encuentra en el frenado de un vehículo, el volante de inercia absorbe la energía 

de frenado de modo que esta puede reutilizarse en la aceleración del vehículo [29]. 

3.2 Requerimientos y especificaciones 

Para elaborar el diseño de cualquier elemento mecánico o eléctrico es necesario que se 

definan los requerimientos del mismo ya que estos reflejan tanto sus propiedades 

mecánicas o eléctricas y constituyen la base principal del diseño. 
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Figura 3.11 Vistas lateral y frontal del motor EC 20 FLAT, brushless Maxon [30). 

Por otro lado también se detallan en la figura las dimensiones de los orificios donde se 

colocan los tornillos de cabeza plana para la sujeción del motor, estos son de tamaño 

M2x1.8mm. Tomando en consideración esto, se definió una distancia "d" (figura 3.1) igual 

a 1.5 mm, de esta manera es posible colocar un tornillo sin que la cabeza de este interfiera 

con el volante de inercia. 

Tomando en cuenta las consideraciones anteriores, se diseñó el volante de inercia 

considerando un cilindro hueco, en la figura 3.2 se observan las dimensiones del volante de 

inercia propuesto. 
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Figura 3.2 Dimensiones del Volante de inercia [mm]. 
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𝐼𝑧 =
1

2
∗ 𝜋 ∗ (𝑅2

4 − 𝑅1
4) ∗ ℎ ∗ 𝜌

𝐼𝐷𝑃 =
1

2
∗ 𝜋 ∗ (0.84 − 0.094) ∗ (0.2) ∗ (8.9)   [ 𝑐𝑚4 ∙ 𝑐𝑚 ∙

𝑔

𝑐𝑚3
]

𝐼𝐷𝑃 = 1.145    [𝑔 ∙  𝑐𝑚2] 

𝐼𝐶𝐼 =
1

2
∗ 𝜋 ∗ (0.194 − 0.094) ∗ (0.45) ∗ (8.9)    [ 𝑐𝑚4 ∙ 𝑐𝑚 ∙

𝑔

𝑐𝑚3
]

𝐼𝐶𝐼 = 0.007786     [𝑔 ∙  𝑐𝑚2]

𝐼𝐶𝐸 =
1

2
∗ 𝜋 ∗ (1.0254 − 0.84) ∗ (0.8) ∗ (8.9)    [ 𝑐𝑚4 ∙ 𝑐𝑚 ∙

𝑔

𝑐𝑚3
]

𝐼𝐶𝐸 = 7.7641    [𝑔 ∙  𝑐𝑚2]

𝐼𝑇=𝐼𝐷𝑃 + 𝐼𝐶𝐼 + 𝐼𝐶𝐸                                                    (3.5) 

𝐼𝑇=18.32105 + 0.12457 + 124.226 = 8.917    [𝑔 ∙  𝑐𝑚2]
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4.2 Diseño Conceptual 

El diseño conceptual ayuda a visualizar en su totalidad la forma del objeto proyectado, esta 

es la etapa más crítica del proceso de diseño mecánico, debido a que en esta fase se pretende 

dar solución a los problemas que se plantean en las especificaciones y proponer así un 

modelo que realice las funciones de acuerdo a lo solicitado. 

4.2.1 Identificación de la necesidad 

La identificación de la necesidad marca el inicio del proceso de diseño. Para efectos de 

identificar la necesidad, es necesario conocer el planteamiento del problema, que en este 

caso es el siguiente: 

Diseñar una estructura que contenga las 3 ruedas inerciales conformadas cada una por un 

motor sin escobillas EC-20 Flat y un volante de inercia. Además deberá servir como soporte 

para las tres bobinas de torque magnético que requiere el nano satélite tipo CubeSat de 3 

unidades. 

Dado que tanto el espacio disponible como el peso permitido para el subsistema de 

estabilización son desconocidos debido a que los demás subsistemas no están desarrollados 

en su totalidad es importante que tanto el peso como la altura de la estructura deben ser los 

mínimos posibles y deberá montarse en la tarjeta electrónica que controlara al sistema 

triaxial de ruedas inerciales. Así mismo es preferible que la estructura no genere campos 

electromagnéticos para que no interfiera con la electrónica de los subsistemas. 

Una vez que se ha planteado el problema, se traduce esta información en elementos que 

permitan definir el diseño que resolverá esta necesidad. 

4.2.2 Requerimientos y especificaciones 

Partiendo de la necesidad planteada se identifican una gran cantidad de datos interesantes. 

El hecho de que el producto final será utilizado en el ambiente espacial, indica ciertos 

elementos que también se traducen en requerimientos. Los requerimientos principales son 

los siguientes: 
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Pequeño. El sistema debe tener las dimensiones mínimas para cumplir con su función sin 

comprometer la integridad estructural. Dado que debe de montarse sobre la tarjeta 

electrónica que controlara al sistema, se toman las dimensiones de ésta como los límites del 

módulo, por lo que no debe superar una sección transversal de 95 x 92 [mm]. 

Ligero. Que la masa sea el mínimo posible, dado que para que sea efectivo el sistema de 

estabilización el centro de gravedad del satélite tiene que estar cerca de su centro 

geométrico, es necesario que no se coloque peso de más que dificulte el posicionamiento de 

los subsistemas en el interior del satélite. 

Durable. Que el tiempo de vida sea alto. 

Seguro. Que el módulo resista las solicitaciones a las que estará sometido durante la etapa 

de lanzamiento. 

Permeabilidad magnética. Que no genere campos electromagnéticos. 

Resistente a la temperatura. Debe de soportar los cambios térmicos que se suscitan en el 

espacio. Generalmente la temperatura se encuentra en el rango entre los 120°C a la luz 

directa del sol, y a -100°C cuando se está en la fase de eclipse [31]. Se pueden aplicar 

métodos de control de temperatura al interior de la estructura del satélite y de esta manera 

generar un ambiente dentro del rango de temperaturas de operación de los componentes. 

4.2.3 Concepto propuesto 

En la tabla 4.1 se presentan algunas de las soluciones desarrolladas por diferentes entidades 

tanto académicas como privadas para la manufactura de los sistemas de ruedas inerciales y 

de las bobinas de torque magnético. 

En una gran cantidad de misiones en las que se emplean bobinas de torque magnético, estas 

se colocan generalmente en los extremos de la estructura del satélite. En la tabla 4.1 se 

presentan ejemplos de configuraciones donde las bobinas se encuentran colocadas en una 

tarjeta electrónica. 
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Se puede ver en las opciones 1 y 3 de la configuración de los sistemas de ruedas inerciales 

que éstas pueden ocupar un espacio reducido en el PCB, del mismo modo en las opciones 

de los sistemas combinados ADCS se ve que es posible integrar tanto ruedas inerciales como 

bobinas de torque magnético en una misma PCB. 

Sin embargo, todas estas configuraciones tienen en común el hecho de que es indispensable 

conocer la organización de los componentes electrónicos que conforman la tarjeta 

electrónica para no interferir con ninguno de estos. 

Tabla 4.1 Alternativas para los sistemas de control de orientación. 

Función 

Ruedas 

inerciales 

Bobinas de 

Torque 

Magnético 

Sistemas 

combinados 

ADCS 

Opción 1 

Delfi n3Xt 

ZACube 1 

Isis 

Opción 2 Opción 3 

" 

<@> ,. 

" :~~ 
PSSCT-2 Clyde Space 

Isis rncubed 

Isis 
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El modulo consiste en una estructura adecuada a las dimensiones del PCB en el que se 

monta el sistema ortogonal de ruedas inerciales así como dos bobinas de torque magnético 

en los ejes horizontales, mientras que la bobina en el eje vertical se adapta a la forma de la 

misma estructura. 

4.3 Diseño de configuración 

El diseño de configuración es la parte del proceso en la cual, una vez hecho el diseño 

conceptual, se desarrolla, de acuerdo a los criterios técnicos y económicos, nueva 

información donde se determina un marco general de diseño; es decir, la forma preliminar 

del diseño como las formas de los componentes y los materiales, en esta etapa se detallan 

las interacciones que existen entre todos los componentes del diseño. 

4.3.1 Sujeción de los motores al módulo 

En el capítulo 3 se estudió el diseño del volante de inercia, en esta sección se verá su 

ensamble al motor y al módulo de integración. Los motores EC-20, tienen 3 orificios 

roscados de 2 milímetros de diámetro por 4 de profundidad. Para sujetar el motor a la 

estructura se diseñó una placa de 1 milímetro de espesor que sujetará el motor al módulo 

de integración (figura 4.2). Con el fin de aprovechar lo mejor posible el espacio disponible 

para la fijación de las ruedas inerciales, se diseñaron tres placas, una de ellas, la 

correspondiente al eje vertical posee una geometría diferente. Ambos modelos tienen como 

base un cuadrado de 25 x 25 [mm], sin embargo, una placa tiene un corte ya que no es 

necesario para la fijación al módulo de integración. 

Figura 4.2 láminas de sujeción para los motores EC-20. 
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El ensamble se lleva a cabo mediante 3 tornillos M2 que fijan el motor a la placa de aluminio, 

posteriormente se realiza el ensamble del volante de inercia a la flecha del motor utilizando 

un procedimiento de ajuste por interferencia (también es conocido como ajuste a presión), 

es una unión que se realiza cuando el diámetro del eje es más grande que el diámetro del 

agujero donde se va a introducir el eje y se logra mediante la fricción que se produce por el 

contacto entre las dos piezas, de esta forma se impide el movimiento entre ambas piezas. 

En la figura 4.3 se observa la vista de los elementos que conforman el ensamble del motor 

con el volante de inercia. 

Figura 4.3 Vista del ensamble de la rueda inercial. 

Una vez realizado el sub-ensamble de las ruedas inerciales, este se sujeta al módulo de 

integración empleando tornillos y tuercas M3. Los tornillos se insertan desde la parte 

exterior del módulo de tal manera que el sub-ensamble de ruedas inerciales pueda entrar 

fácilmente desde el interior, una vez posicionado el sub-ensamble se colocan las tuercas que 

terminaran de sujetar los elementos al módulo. 
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Por otro lado, el motor EC-20 tiene colocado su cable electrónico en uno de los extremos 

del motor, por tal motivo la zona en la que va a ser contenido dicho motor tiene dos ranuras, 

una inferior y una superior que otorgan mayor flexibilidad en el momento de ensamblar 

las ruedas inerciales proporcionando dos opciones para dirigir los cables. En la figura 4.4 

(a) se observa la forma de ensamblar las ruedas inerciales al módulo de integración así como 

las ranuras que permiten el acceso de los cables del motor EC-20. 

b) 

a) 

Figura 4.4 a) Integración del sub-ensamble de ruedas inerciales al módulo de 

integración, b) Motor EC-20. 

4.3.2 Sujeción de las bobinas de torque magnético 

Las bobinas de torque magnético son actuadores de pequeñas dimensiones y cuya demanda 

energética es muy reducida una cualidad muy importante en pequeños satélites donde no 

se tiene un gran suministro de energía. U na bobina de torque magnético recibe una 

corriente eléctrica y produce un momento magnético; la bobina reacciona al campo 

magnético de la tierra y produce un torque mecánico que resulta en el movimiento 

dinámico del nanosatélite. 
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En este satélite experimental la principal función que realizarán las bobinas de torque 

magnético es la de saturación del torque generado por las ruedas inerciales con el objetivo 

de mantener una cara del satélite orientada hacia el planeta. Para lograr este propósito se 

han realizado gran variedad de experimentos que van desde modificar los núcleos de las 

bobinas hasta las técnicas del embobinado. 

Dado que no se tenía experiencia en la elaboración de bobinas de torque magnético 

calificadas para volar en nanosatélites, se tomaron las dimensiones de un sistema comercial 

que ofrece la compañía ISIS Space. El diámetro que maneja la compañía es de 9 milímetros, 

tomando esta dimensión como referencia se adaptó al espacio disponible en el módulo de 

integración, recordando que este sistema de control de orientación y apuntamiento estará 

integrado por 3 bobinas de torque magnético, una de las cuales (eje vertical) está formada 

por la estructura externa del módulo. Las dos bobinas restantes consisten de dos cilindros 

con 2 diámetros diferentes, en los extremos tienen un diámetro de 8 milímetros mientras 

que el resto del cilindro tiene un diámetro de 6 milímetros, este último sirve como indicador 

para la zona en la que se debe realizar el embobinado. En la figura 4.5 se ilustra el diseño del 

soporte de las bobinas con núcleo de aire cuyas longitudes son dependientes del espacio 

disponible en el módulo de integración. 

Figura 4.5 Diseño del soporte de la bobina de torque magnético. 
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4.3.3 Contactos entre el módulo de integración y la tarjeta electrónica 

El módulo se diseñó con la finalidad de no ocupar demasiado espacio en el PCB 

permitiéndole colocar la cantidad de componentes electrónicos requerida por el 

subsistema, sin embargo, debido a que en ciertas posiciones existían componentes que no 

lograron reubicarse el diseño del módulo se adaptó a la configuración de la tarjeta 

electrónica. En la figura 4.8 se ilustra el diseño de las ranuras que permiten colocar 

componentes electrónicos en las orillas del PCB. 

Figura 4.8 Modulo de integración montado en la tarjeta electrónica. 

La integración de las tarjetas electrónicas con el nano satélite se realiza a través de los 

conectores de costilla colocados en cada PCB así como con la presencia de 4 varillas 

roscadas que van de extremo a extremo del satélite, estas varillas roscadas pasan por los 

orificios de los PCB's donde se colocan separadores de aluminio entre tarjeta y tarjeta. 

Empleando este mismo método de ensamble, el módulo de integración queda sobrepuesto 

en la tarjeta electrónica, se colocan separadores de aluminio sobre las esquinas del módulo 

por las que pasan las varillas roscadas y queda prensada por el peso de los subsistemas 

superiores que serán la carga útil del satélite. Para proteger los elementos internos se diseñó 

una tapa de FR-4 que cubrirá a las ruedas inerciales y a las bobinas de torque magnético. 

Esta tapa tiene las ranuras necesarias que permiten el libre paso de los cables de los motores 

así como el espacio que requieren los sujetadores de las bobinas de torque magnético. 
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En la figura 4.9 se observa el ensamble de algunos subsistemas que integran el nanosatélite 

experimental, en la figura 4.10 se ilustra el diseño final del subsistema de ruedas inerciales. 

Separadores de 

aluminio 

parrago roscado 

Figura 4.9 Integración de algunos subsistemas del nanosatélite experimental. 

Figura 4.10 Diseño final del subsistema de estabilización. 
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Capítulo 5 

Análisis de vibración por el 

método de elemento finito 

5.1 Introducción 

La etapa más crítica en el ciclo de trabajo de un nanosatélite se encuentra en su lanzamiento 

debido a la aceleración que debe alcanzar el lanzador para dejar la superficie terrestre, 

durante esta etapa el lanzador transmite vibraciones mecánicas hacia el satélite que pone 

en riesgo no solo la estructura mecánica del satélite sino también a la electrónica que lo 

compone. 

La prueba de vibración aleatoria es una de las pruebas obligatorias para cada satélite que 

pretenda ser lanzado al espacio. Esta prueba consiste en someter al satélite entero a una 

vibración aleatoria con el fin de validar que puede continuar operando superando esta 

etapa. Esta prueba válida tanto la parte estructural como la electrónica involucrada en el 

satélite y una vez superada constituye un gran indicador de que la misión pueda tener éxito. 
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Durante el lanzamiento de un nanosatélite, el lanzador transmite vibraciones mecánicas al 

P-POD que es el contenedor del satélite, el hecho de que deban realizarse pruebas de 

vibración al satélite se debe a que estas vibraciones pueden dañar tanto a los elementos 

mecánicos como a los componentes eléctricos del mismo. Uno de los efectos menos 

deseados de las vibraciones mecánicas es el efecto de resonancia. 

La resonancia es un fenómeno particular que se produce cuando un cuerpo capaz de vibrar 

es sometido a la acción de una fuerza periódica, cuyo periodo de vibración se acerca al 

periodo de vibración característico de dicho cuerpo (frecuencia natural), en el cual, una 

fuerza relativamente pequeña aplicada en forma repetida hace que una amplitud de un 

sistema oscilante se haga muy grande. 

En estas circunstancias el cuerpo vibra, aumentando de forma progresiva la amplitud del 

movimiento tras cada una de las actuaciones sucesivas de la fuerza. La frecuencia natural es 

la frecuencia a la que un sistema mecánico seguirá vibrando, después que se quita la señal 

de excitación. Si el periodo de resonancia es lo suficientemente grande puede llevar a la falla 

de los materiales que conforman el sistema. En el caso de los sistemas sin amortiguamiento, 

la resonancia teóricamente causa un movimiento ilimitado del sistema. El 

amortiguamiento, sin embargo, pone un límite a la respuesta de las estructuras debido a las 

cargas resonantes. 

Durante el análisis mecánico de un sistema es importante ser meticuloso e idealizar al 

máximo el sistema para simular su comportamiento. En el caso de estructuras más 

complejas es necesario incluir más grados de libertad para describir el comportamiento 

dinámico. Además de los supuestos que se hacen sobre las leyes físicas, también es decisión 

del ingeniero si estudia el sistema como un medio continuo o discreto. 

5.4 Simulación de vibración para el sistema de control de orientación 

El objetivo de las simulaciones y de las pruebas de vibración es el de reproducir en el 

laboratorio el ambiente dinámico del satélite durante su lanzamiento espacial, en la etapa 

de diseño las simulaciones permiten identificar factores de riesgo en el diseño yen dado 

caso pasar a una etapa de rediseño con el fin de optimizar o resolver problemas de 

funcionamiento u operación. 
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Los métodos tradicionales de vibración incluyen la vibración aleatoria, vibración senoidal 

y la vibración transitoria, recientemente se han realizado combinaciones de estos métodos. 

De acuerdo a los estándares publicados por la NASA es obligatorio acreditar la prueba de 

vibración aleatoria para que un satélite este calificado para ser lanzado al espacio, por lo que 

en esta tesis solo se realizara la simulación de este tipo de prueba. 

Las pruebas de vibración aleatoria someten al satélite a una excitación en todas las 

frecuencias dentro de un ancho de banda prescrito, normalmente de 20 a 2000 Hz [4]. La 

energía en cada frecuencia se controla a un nivel especificado. Las amplitudes reales son 

aleatorias con una distribución gaussiana alrededor del nivel de prueba deseada. La prueba 

de vibración aleatoria proporciona en general la mejor simulación de una gran cantidad de 

entornos reales y es el método predominante para las pruebas de vibración. 

En la práctica no se puede excitar cada frecuencia en un ancho de banda ya que hay un 

número infinito de ellas. Para hacer pruebas al azar el ancho de banda se divide en bandas 

estrechas de frecuencias o "líneas". El ancho de banda de la línea se determina por la 

capacidad del sistema de control de vibración y la preferencia de los operadores. Aunque 

las pruebas de vibración aleatoria deban realizarse en un ancho de banda predeterminado, 

los lanzadores de CubeSat tienen registrados datos sobre el rango de frecuencias que sus 

lanzadores transmiten a los nano satélites (tabla 5.1). 

Tabla 5.1 Vibración de frecuencia baja en diferentes vehículos de lanzamiento [4}. 

VEHICULO DE RANGO DE 

LANZAMIENTO FRECUENCIAS [Hz] 

Atlas- Centaur O-50 

Titan 5-100 

Arian 5-100 

Delta 5-100 

PSLV 5-100 

Long March 8-100 
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 5.4.1 Especificaciones de los materiales 

Para realizar la simulación por elemento finito es necesario conocer las propiedades de los 

materiales utilizados, ya que estos repercuten indiscutiblemente en el comportamiento 

mecánico de todo elemento. Existen varios factores que deben tomarse en cuenta al 

momento de elegir materiales que se utilizaran en el espacio. La NASA es una entidad que 

ha dedicado gran parte de sus recursos a la investigación de materiales con aplicación 

espacial ya que estos deben cumplir diversos requisitos. El que los materiales no gasifiquen 

bajo determinados ambientes es uno de los aspectos más importantes para un material de 

calificación espacial, ya que de no cumplir este requisito podría provocar graves accidentes. 

Debido a que esta lista de materiales es de acceso restringido la selección final de materiales 

se realizó tomando en cuenta los requerimientos y especificaciones vistos en el capítulo 

anterior así como de la documentación disponible sobre misiones exitosas de nanosatélites 

disponibles en la red. La información de los materiales así como sus propiedades principales 

se muestra en la tabla 5.2. 

Tabla 5.2 Propiedades de los materiales utilizados en el sistema de control de orientación. 

[34}, [35} 

Componente Material Propiedades 

Tarjeta electrónica FR-4 
Densidad: 2.3 gr/cm3 

Resistencia a la flexión: 415MPa 

Acero Inoxidable 
Densidad: 7.8 gr/cm3 

Tornillería Módulo de elasticidad: 200 GPa 
304 

Resistencia a la fluencia: 310 MPa 

Láminas de sujeción de 
Densidad: 2.7 gr/cm3 

Aluminio Módulo de elasticidad: 66.6 GPa 
motores, motores 

Resistencia a la tensión: 230-570 MPa 

Densidad: 8.9 gr/cm3 

Volante de inercia Bronce Módulo de elasticidad: 80 GPa 

Resistencia a la tensión: 300 GPa 

Módulo de integración, Densidad: 1.14 gr/cm3 

sujetadores de bobinas y 
Nylamid 901 

Módulo de elasticidad: 2.35 GPa 

bobinas de torque Resistencia a la fluencia:70.6 MPa 

magnético. Temperatura de servicio: 127 oC 
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 5.4.2 Modelado y resultados 

Un modelo real tiene una cantidad infinita de frecuencias naturales. Sin embargo, un 

modelo de elementos finitos tiene una cantidad finita de frecuencias que es igual a la 

cantidad de grados de libertad considerada en el modelo. 

Al construir la geometría de un modelo, generalmente se crea según la forma original (no 

deformada) del modelo. Algunas cargas, como el peso de la estructura, están siempre 

presentes y pueden causar efectos considerables en la forma de la estructura y en sus 

propiedades modales. En muchos casos, este efecto puede omitirse, ya que las desviaciones 

inducidas son pequeñas. 

Las cargas externas afectan las características de modalidad de un sólido. Por ejemplo, las 

cargas compresivas disminuyen las frecuencias de resonancia y las cargas de tracción las 

aumentan. Este hecho se demuestra fácilmente modificando la tensión de las cuerdas de un 

violín; entre más alta sea la tensión, más alta será la frecuencia (tono). 

El objetivo de esta simulación es encontrar las frecuencias a las cuales el sistema pudiera 

entrar en resonancia. Para este fin se empleó un análisis de frecuencias, el cual arrojara un 

listado de frecuencias que podrían ser riesgosas para el sistema. 

U na vez que se haya realizado el ensamble todas las uniones mecánicas se reforzaran con 

adhesivo lock tight, por esta razón y para simplificar el modelo tridimensional se retiraron 

los elementos de tornillería en el modelo. A todos los elementos se les aplicó un mallado 

fino para obtener mejores resultados (figura 5.2), se definieron contactos rígidos entre todas 

las uniones entre los elementos y se fijaron las restricciones de movimiento como fijas solo 

en los orificios en los que estarán unidas todas las tarjetas con las varillas roscadas. 

En este estudio de frecuencias no se aplicaron cargas externas ya que el mismo programa 

imposibilita esta opción para este tipo de análisis. U na vez definidas todas las condiciones 

necesarias se realiza la simulación, en las figuras 5.3, 5.4, 5.5 se ilustran algunos de los 

resultados obtenidos y en la tabla 5.3 se listan las 10 primeras frecuencias perjudiciales 

obtenidas. 
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Nom bre demodelo:~dcs 
Nombre de e stu dio: E stu dio de frecue ncl~ l(-Predetermin~do-) 

Tipo de mall~: Mall~de sólido 

Figura 25.2 Mallado del modelo tridimensional. 

Nombre demodelo:~dcs 
Nombre de estudio: Estudio de freCl~ndll 1 (-Predeterminado-) 

Tipo de resultado: FrecuenciaAmplitud1 
Form~mod~I:1 V~lor .. 858.76 Hz 
Escala de defo rmación: 0.00124615 

Figura 5.3 

AMPRES 

9.043e +OOO 

8.28ge+OOO 

7.536e +OOO 

_ 6.782e+OOO 

_ 6.02ge +OOO 

5.275e +OOO 

4.522e +OOO 

3.768e+OOO 

3.014e +OOO 

2.261e +OOO 

1.507e+OOO 

7.536e-001 

O.OOOe +OOO 

Efectos de la vibración a 858.76 Hz. 
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Nombrl!: dI!: modelo: acles 
Nombre de estud io: Est udio de frecuenda l~Predeterm inadO-) 
Tipo de re sultado : Frecuencia Amplitud2 
Forma modal: 2 V alor '" 89 4,64 Hz 
Escala de deformacioo: 0,00133853 

Figura 5.4 

Nombrl!: de modelo: adcs 
Nombre de estudio: Estudio de frewenda l(-Prtdei:er mi nado-) 
Tipo de resultado: Frecuencia AmplitudlD 
Forma modal: 10 Valo r · 1235,1 Hz 
Escala de deformación: 0,00134134 

Figura 5.5 

AMPRES 

8,6S4e+000 

1,933I!: + OOO 

1,211e+OOO 

6,490e + OOO 

Efectos de la vibración a 894.64 Hz. 

Efectos de la vibración a 1235.7 Hz. 
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Tabla 5.3 Modos de vibración del ensamble. 

Número de 
Hertz 

frecuencias 

1 858.76 

2 894.64 

3 951.96 

4 989.81 

5 999.76 

6 1036.2 

7 1106.3 

8 1127 

9 1141.9 

10 1235.7 

Las imágenes 5.3, 5.4 Y 5.5 reflejan las deformaciones que puede tener el ensamble en tres 

frecuencias distintas, lo que caracteriza estos rangos de frecuencia de los demás obtenidos 

en la simulación es que específicamente en estos modos de vibración se presenta la mayor 

deformación en el módulo de integración, siendo los 1235.7 Hz la frecuencia donde presenta 

un mayor desplazamiento en su geometría. En los 7 modos restantes no se visualiza una 

deformación importante. 

Es importante evidenciar que a diferencia de las partes de Nylamid, el subensamble 

motores-volante de inercia presenta desplazamientos graves e importantes. Una vez 

alcanzados los 858.76 Hz y en todos los modos de vibración siguientes se presentó una 

deformación en el área de unión entre el volante de inercia y la flecha del motor. 
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Sin embargo, de los resultados obtenidos se observa que el primer modo de vibración de 

858.76 Hz, se encuentra por encima de la frecuencia de excitación generada por el vehículo 

de lanzamiento Long March de 100 Hz (tabla 5.1) por lo que con estos datos la integridad 

del ensamble no se ve comprometida. Se observa que los motores son los elementos 

mecánicos más sensibles de este ensamble, en las figuras anteriores se ve que la deformación 

en el eje de los motores es demasiada pero se debe tener en cuenta que los software de 

simulación manejan una escala geométrica en los resultados visuales, por lo que la 

deformación mostrada en la simulación puede ser mayor o menor a la real. En este caso el 

software maneja una escala de deformación predeterminada del 10% por lo que minimizo 

la deformación con el fin de que sea visible, esto implicaría que la deformación real puede 

ser mayor a la mostrada por lo que es recomendable realizar ensayos físicos. No obstante, 

aunque estas deformaciones en la realidad sean muy pequeñas es importante recordar que 

se está trabajando con elementos rotativos y el desbalanceo en este sistema por muy 

pequeño que sea, provocará que la matriz de inercia cambie y los algoritmos de 

estabilización no trabajen correctamente. 



52 

 

 

 



53 

 

 

 



54 

 

 



55 

 

Capítulo 7 

Conclusiones y recomendaciones 

En el presente trabajo de tesis se diseñó con éxito el sistema mecánico de un sistema triaxial 

de ruedas inerciales que será empleado con el fin de orientar y estabilizar un nano satélite 

experimental tipo CubeSat. Además se maquinaron los componentes diseñados, 

permitiendo la visualización física del diseño propuesto. 

En el transcurso de esta tesis se presentaron las bases teóricas de la dinámica a la que se 

encuentra sujeta un satélite o cualquier otro vehículo espacial. 

El empleo de una metodología es imprescindible para obtener mejores resultados evitando 

tener desperdicios, en la presente tesis se aplicó el proceso de diseño de una manera flexible 

debido a que durante el desarrollo las interacciones con los diferentes subsistemas del 

satélite y sus modificaciones fueron presentando nuevos y diferentes requerimientos a los 

de las establecidos al inicio del trabajo. Esto resultó en la adquisición de experiencia en la 

interacción que se realiza entre elementos mecánicos con tarjetas electrónicas de control así 

como en un mayor aprendizaje y entendimiento del funcionamiento de algunos 

componentes eléctricos y de la tecnología aeroespacial. 

Se denota la gran importancia que tiene el software de diseño y simulación CAD-CAE en la 

actualidad, facilitando y acelerando los procesos de diseño y simulación de eventos. Se 

realizaron con éxito simulaciones de análisis de frecuencias por elementos finitos 

permitiendo predecir el comportamiento de los elementos mecánicos del sistema de control 

y orientación al ser excitados a frecuencias perjudiciales al sistema. 
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Durante la etapa de manufactura se presentaron ciertos defectos en las piezas terminadas, 

principalmente en aquellas donde la presencia de un operador es requerida la mayor parte 

del tiempo. Sin embargo, se considera que es parte del trabajo del diseñador tomar en 

cuenta todos los aspectos desde la precisión del operador, las herramientas disponibles y el 

comportamiento del material al maquinarlo para tener un producto final aceptable. En este 

caso, la mayoría de estos problemas lograron solucionarse aumentando la tolerancia en los 

diseños de algunas piezas, en el caso del módulo de integración donde no se logró 

incrementar estas tolerancias fue necesario el empleo de maquinaria más especializada. 

En la presente tesis se realizó el análisis de frecuencias considerando que el mayor riesgo 

que corre módulo de ruedas inerciales es producido por la vibración en la etapa de 

lanzamiento del satélite. Sin embargo, durante esta etapa el sistema también se encuentra 

sometido a otro tipo de cargas mecánicas, acústicas y térmicas por lo que este trabajo puede 

ampliarse aún más además de validar los resultados con pruebas físicas. 

El módulo de integración cumple con el objetivo de servir de soporte para las ruedas 

inerciales y las bobinas de torque magnético sin interferir con la tarjeta electrónica o algún 

otro componente del satélite. Para mejorar el sistema presentado en este trabajo a 

continuación se presentan algunas recomendaciones. 

Uno de los aspectos que siempre será relevante en satélites pequeños es la masa, por lo que 

se recomienda investigar con mayor profundidad materiales ligeros que resistan las 

solicitaciones mecánicas y térmicas así como su validación y aprobación por la NASA. 

Aunque el Nylamid 901 mantiene su rigidez a temperaturas de hasta 127°C es 

recomendable realizar un análisis térmico para saber el comportamiento de este material a 

temperaturas altas y bajo cero ya que el satélite estará expuesto a ambos extremos varias 

veces al día. 

Se recomienda rediseñar el módulo de integración con el fin de facilitar el ensamble, 

considerando los pequeños espacios. Una opción para incrementar el espacio disponible es 

seleccionar otro tipo de motor de cuyas dimensiones sean más reducidas a las presentadas 
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en esta tesis. Recientemente han salido al mercado motores sin escobillas aún más pequeños 

y con una mejor integridad estructural una característica que como se vio en las 

simulaciones de análisis de frecuencias es importante en este tipo de piezas 

electromecánicas al ser sometidas a grandes solicitaciones mecánicas. 

El empleo de análisis para ensamble puede ser beneficioso para determinar elementos que 

no son necesarios en el diseño actual y facilitar su manufactura, algunos de los métodos que 

pueden emplearse son el método de Boothroyd - Dewhurst y el método Lucas. 

Se deben realizar simulaciones de vibración más completas, ya sea incluyendo todos los 

subsistemas que integran al satélite o análisis lineales de vibración aleatoria que se 

encuentra disponible en algunos software de elementos finitos. Para estos últimos se 

requieren realizar pruebas a los materiales para determinar su coeficiente de 

amortiguamiento. En ambos casos la demanda de recursos computacionales será mayor. 

También es recomendable realizar pruebas físicas de vibración aleatoria, para conocer 

cómo deben de ser aplicadas estas pruebas se pueden consultar las normas GSFC-STD-7000 

y MIL-STD-1540. 
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Apéndice 
Hoja de especificaciones del motor EC 20 flat 

EC 20 f lat 0 20 mm, brushless, 3 Watt 

_ Stock program 
c=J Standard program 

SpeciaJ prograrn (on request) 

Yalues al nominal voltage 
Nominal voItage 

A wilh Hall sensors 
B senso<Iess 

No load speed rpm 
No load currenl mA 

4 Nominal speed rpm 
5 Nominallorque (max. oonmuous torque) mNm 

Nominal amen! (max. continuous currenl) A 
StaJl torque mNm 
Startingcurrent A 
Max. etficiency % 
Characteristics 

10 Terminal resistance phase lo phase e 
11 Terminal inductance phase lo phase rnH 
12 Torqueoonstant m~/A 

13 Speed oonstan1 rpm I V 
14 Speed/torquegradient rpm/mNm 
15 MechanicaJ time constan! 
16 Rotofinertia 

A with hall sensors 

Order Number 

6.0 9.0 
8960 9630 
62.5 44.9 
3160 4230 
3.07 3.91 

0.548 0.470 
5.29 8.04 

0.900 0.957 
55 62 

6.67 9.40 
0.639 1.30 
5.88 8.40 
1620 1140 
1840 1270 
74.1 51.2 
3.84 3.84 

B sensorless 

12.0 24.0 -----1 
9370 9310 
33.1 16.2 
3530 3840 
3. 16 3.67 

0 .292 0.163 
5.67 7.12 

0.503 0.309 
56 60 

23.9 77.7 
2.35 9.80 
11.3 23 
847 414 
1790 1400 
72.1 56.2 
3.84 3.84 

tiffitH #h ji.!.g Operating Range Commenls 

17 =I~hou~ 15.3K/W n [rpm1 
18 ThermaI resistance wrong-housing 7.5 K I W 
19 ThermaI time ronstant winding 328 s 
20 ThermaI time constan! motor 25.4 s 
21 Antlienttemperature -40 ... +1ocrc 
22 Max.. permissi>le windW1g tel'fl)erature + 12S-G 

Mechanical data (pre~ded ball bearings) 
23 Max. permissible speed 15000 rpm 
24 AxiaJ play al axial load < 2..0 N O mm 

>2.0N 0.14 mm 
25 Radial play 
26 Max. axial load (dynamic) 
27 Max. Iofce ter press fits (stalic) 

(""tic, shaH"-""""""l 

p-
1.8N 
10N 

200 N 

_ Continuous op8ration 

In observation 01 aboYe Usted thermal resistance 
(lines 17 and 18) the maximum permissible winding 
temperature will be reached during conlinuous 
operation al 25-C ambienl. 
.. Thermallimit 

Short .rm operation 
The molor may be briefty overloaded (recurring). 

-- Au igMd power rating 

28 Max. radialloading, 5 mm fmm flange 

Other specrfications 
29 Ntmber 01 pele pahs 
30 Ntmber 01 phases 

1.8 N 4,,61 ( . 1,4 ~ fttmFfti#M!§" 04G@, ¡,¡W;¡ji*;¡MN 

31 Weig¡t 01 motor 

4 
3 

15 9 
VakJes listad in the table are nominal. 

Connection w ith hall sensors 
PinI 4.5 ... 24VOC 
Pin 2 Hall sensor 3 
Pin 3 Hall sensor 1 
Pin 4 Hall S8flSOf 2 
Pin5 GND 
Pin 6 Motor wr.dWlg 3 
Pin 7 Motor winding 2 
Pin 8 Motor windWlg 1 
Adapter Order Number 
$M p. 308 220300 
Conneclor Artide number 
AMP 1487951·1 
MOLEX 52207·1190 
MOLEX 52089-1110 
Pin lor design with Ha! sensors: 

sensorless 
Motorv.indillgl 
Motorv.indillg2 
Motor v.indiog 3 
J...neutralpoinl 

arder Number 
220310 
Art)ele number 
487951-4 
52207.0490 
52089.()410 

FPC, 11 poIe, pitd11 .0 rrm, top contad. styla 
WJñng diagram loc Ha. sensors sea paga 29 

SpurGe8me.d 
020.3 mm 
0.06 - 0.25 Nm 
Paga 22' 
P"neblry GeerhMd 
022 mm 
0.5 - 2.0 Nm 
Paga 224/.226 =E1l t ~ 

Rocom! EIocIron;c., 
OECS 5015 Paga 288 
OEC 24/1 288 
OEC Module 2412 289 
Notos 20 

muon Ee motor 185 
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25 

17.33 
14.17 

12.50 
6 

3 

V 
I I ~ 

I 

,,~ ~ ~ s;¡ -. _N • " ~ 
~ 

vY 
1/ 

J/ 

~ 

L237 • 

~ 
N 

ToIeroncias: +/ - 0.2 mm 
Materiol: ALuminio 
Escala: 2: 1 
Dimensiones: mm 
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Material: Nylamid 901 

No . Piezas: 2 

Al menos que se indique lo 
contrario las tolerancias 
generales son de ! 0. 1 

Al menos que se indique lo 
contrario las tolerancias 
para barrenos son H 7 

Las dimensiones estan en 
= 
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SECCiÓ N B-B 

Al menos que se indique 10 
contrario las tolerancias 
generales son de :! 0. 1 

Al menos que se indique lo 
contrario las tolerancias 
para barrenos son H7 

Las dimensiones estan en 
mm 
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Al menos que se indique lo 
contrario las tolerancias 
generales son de ± 0. 1 

Al menos que se indique 10 
contrario las tolerancias 
para barrenos son H7 
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