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INTRODUCCION

La industria espacial tiene gran relevancia en el desarrollo de cualquier nacién y

provee de soluciones importantes a grandes problemas de la humanidad. Durante
los tltimos afios el gobierno de México ha tenido gran interés por hacer crecer esta
industria en el pais, ya que esto fortalecerd dreas como: protecciéon de la soberania
nacional, sustentabilidad ambiental, proteccién civil, autonomia, desarrollo, inova-
ciéon tecnoldgica y prevencion de desastres naturales. (Secretaria de gobernacion,
2011)
Los nanosatélites han tenido gran popularidad en la tltima década debido, a que
son una opcidn factible en el desarrollo de sistemas espaciales de universidades y
empresas pequefias. Comparado con los satélites grandes, los nanosatélites poseen
ventajas como: menor tiempo de desarrollo, menor costo y mayor oportunidad de
lanzamiento. (Maheshwarappa, 2014)

El gran potencial de los nanosatélites, hace que en la actualidad exista un gran
interés por desarrollar nuevos componentes satelitales y miniaturizar otros ya exis-
tentes en satélites de mayor tamafio.

El estdandar CubeSat es un estdndar para nanosatélites que contempla toda una pla-
taforma de desarrollo que abarca desde las especificaciones de construccion hasta
la puesta en 6rbita del satélite.

El sistema de control de orientacion es un subsistema satelital muy importante en
cualquier misién espacial, sobre todo si la nave requiere apuntar a la tierra o hacia
cualquier otro cuerpo celeste. La precision y velocidad de apuntamiento del sis-
tema de control de orientacién asi como la capacidad mantener estable el satélite
frente a las perturbaciones que pueda presentar el medio, influird de manera signi-
ficativa el alcance y tipo de misién que el satélite pueda realizar.

Las ruedas de reaccién son uno de los actuadores mds precisos utilizados en los
sistemas de control de orientacion, ellas responden a las perturbaciones del vehicu-
lo generando pares de fuerzas correctivos al cambiar su velocidad angular.

Es comtin que, en los satélites, los actuadores (y cualquier sistema con partes movi-
les) se presente una mayor probabilidad de falla que en otros subsistemas, también,
se tiene el problema que los dispositivos que utilizan motores para su funciona-
miento consumen mayor energia y son pesados. Es por esto que constantemente
se busca desarrollar nuevos sistemas actuadores que sean mucho mds confiables,
eficientes y ligeros, y esto es gran reto para el drea de disefio mecénico.

Un buen disefio siempre busca como finalidad tener un producto funcional, segu-
ro, confiable, competitivo, ttil que se puede fabricar y en dado caso comercializar.



1.1 JUSTIFICACION

1.1 Justificacién

Los sistemas de ruedas de reaccién para CubeSats tienen el problema de que una
vez en el espacio su lubricacién es casi imposible, lo que conduce a un aumen-
to de la friccién y finalmente al fracaso. Las ruedas de reaccién son dispositivos
mecdnicos de funcionamiento continuo que presentan gran probabilidad de falla.
Actualmente existen diferentes métodos para resolver estos problemas en satelites
grandes. Sin embargo, existen pocas propuestas para las ruedas de reaccién utiliza-
das en CubeSat. Con base en la necesidad que existe en obtener ruedas de reacciéon
con mejor desempefio, se hace la presente propuesta con el fin de dar una solucién
a este y otros problemas.

1.2 Hipotesis

El rodamiento de bolas utilizado normalmente en las ruedas de reaccion tiene como
proposito varias tareas entre ellas servir de soporte y alineacién del elemento en
rotacién (volante de inercia) soportar las cargas axiales y radiales, asi como permitir
la rotacién del eje con la minima friccién posible. Separar estas tareas en diferentes
mecanismos disminuird el riesgo de falla y solventara los problemas de lubricacién.
(se tiene que comprobar)

1.3 Objetivo:

Disefiar y construir el prototipo de un arreglo de ruedas de reaccién, para el siste-
ma de control de orientacién de nanosatélites tipo CubeSat 3U, el cual elimine los
problemas de lubricacién existentes en los sistemas de ruedas de reaccién nanosa-
telitales actuales, sin comprometer el peso y el consumo de energia.

Objetivos particulares:

1. El disefio del arreglo de ruedas de reaccién contard con las caracteristicas ne-
cesarias para ser facilmente implementado de manera modular en el sistema
de control de orientacién de nanosatélites tipo CubeSat 3U.

1.4 Alcances:

&% Realizar el disefio y mecédnico del un arreglo de ruedas de reaccion.

@ Disenar el controlador electrénico e implementar la ley de control de veloci-
dad en un microcontrolador

@ Construir el prototipo « del sistema

xiii



Parte I

MARCO TEORICO



SATELITES EN LA FI-UNAM

El 4 de octubre de 1957 la entonces Unién de Reptblicas Socialistas Soviéticas

(URSS) dio el banderazo de salida a la carrera espacial al lograr poner exitosamente
en Orbita el primer satélite artificial en la historia de la humanidad.
El Sputnik-1, como fue nombrado, orbité a una altura méxima* de 939 kilémetros,
tenia una masa de 83.6 kg y no era més grande que un balén suizo (J 58 cm); Orbi-
t6 la tierra durante 3 meses donde uno de sus objetivos era determinar la densidad
de la atmdosfera superior. [57] El triunfo del Sputnik-1 fue sin duda un evento tinico
en la historia humanidad. que inspir6 y animé a muchos paises a realizar sus pro-
pios proyectos espaciales, provocando asi nuevos cambios en los &mbitos politico,
militar, y tecnolégico. En este capitulo hablaremos sobre el desarrollo de satélites
desarrollados en México.

Figura 1: Fotografias del primer satélite, el Sputnik I

En el afio de 1962, el entonces presidente mexicano, Adolfo Lé6pez Mateos, quien
sabfa de la importancia de que México tuviera un pie en el espacio, cre6 la Co-
misién Nacional del Espacio Exterior (CNEE o CONEE), la cual es el antecedente
de la actual Agencia Espacial Mexicana (AEM), en ese mismo afio, la Universidad
Nacional Autonoma de México (UNAM) establecié el “Departamento del Espacio
Exterior” en el Instituto de Geofisica con el fin de realizar investigaciones en el
area de la astrofisica [42, 52]. El 29 de enero de 1990 se cre6 el Programa Univer-
sitario de Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE), el cual tenia el objetivo de
realizar investigacion e ingenierfa aeroespacial, asi como promover la docencia e
impulsar una politica espacial en México.[34, 42] Gracias al PUIDE se pudo desa-
rrollar, en esos afios, el proyecto de un microsatélite llamado UNAM-SAT, el cual
tuvo la misién de funcionar como radar para determinar la velocidad radial® de los
meteoritos incidentes sobre la atmosfera terrestre.[31, 42]

Se refiere a la altura del apogeo de la 6rbita, medida a partir del nivel del mar
2 Es la velocidad de un objeto a lo largo de la linea visual del observador, es perpendicular a la
velocidad transversal del objeto.



2.1 EL SATELITE UNAM-SAT

2.1 El Satélite UNAM-SAT

El UNAM-SAT, fue un microsatélite desarrollado por alumnos de la Facultad de
Ingenieria de la UNAM, bajo la direccién del radio aficionado David Liberman;
durante el proyecto contaron con la asistencia técnica de la Radio Amateur Satellite
Corporation (AMSAT) y el apoyo del Instituto Sternberg de la Universidad estatal
de Moscu. Gracias a este tltimo, el UNAM-SAT consiguié la oportunidad de ser
puesto en 6rbita por el cohete ruso Start-1.3

El lanzamiento del UNAM-SAt fue realizado el 28 de marzo de 1995 desde la base
militar de Plesestsk en Rusia. Por desgracia el cohete Star-1 no logré completar su
encomienda debido a una falla en su 4° etapa, provocando asi la destrucciéon del
UNAM-SAT. Sin embargo, El modelo de ingenieria del UNAMSAT, denominado
UNAMSAT-B fue acondicionado y lanzado exitosamente con la ayuda del Instituto
de Aviaciéon de Mosct y la Empresa Espacial Lavochkin Association el 5 de sep-
tiembre de 1996.

El UNAM-SAT-B logré posicionarse a una altura de aproximadamente 700 km y
mandar datos telemétricos durante 52 dias, los cuales lograron ser captados por la
estacion terrena de la UNAM vy la estaciéon de Rusia. El microsatélite UNAM-SAT
fue el proyecto de mayor relevancia en la historia del PUIDE. y se convirti6 en un
antecedente significativo para los futuros proyectos satelitales de la universidad.
Esto se fundamenta en el hecho de que fue y sigue siendo el primer y tinico satélite
construido en su totalidad en México por manos mexicanas. [1, 31, 32]

El proyecto UNAMSAT cont6 con
la participacion de profesionales a
cargo de diversas dreas los cuales,
a modo de homenaje, se mencio-
nan a continuacién: Dr. Gianfranco
Bisiacchi Giraldi, (Director del PUI-
DE); David Liberman S., (Director
del Proyecto UNAMSAT); Ing. José
Luis Garcia Garcia, (Area de Elec-
trénica); Ing. Sadl de la Rosa Nie-
ves, (Area de Electrénica); Ing. Eloy
Martinez Martinez, (Area de Elec-
trénica); Ing. Luis Bustamante Mu-  Figura 2: Satl de La Rosa con el UNAM-SAT-B

rillo, (Area de Electrénica); Héctor A. Sosa Rojas, (Pasante de Ingeniero en Compu-
tacion); Eduardo G. Garcia Gama, (Pasante de Ingeniero en Computacién); y Juan
Antonio Asencio Armenta,( Pasante de Ingeniero Mecénico) [32].

Lamentablemente en 1997 el PUIDE fue cancelado por un acuerdo universitario emi-
tido por el entonces rector de la UNAM Francisco J. Barnés de Castro [51]. También
durante esos afios algunos laboratorios dedicados al desarrollo espacial fueron di-
sueltos y hubo varios proyectos satelitales que quedaron inconclusos.

3 El cohete Star-1 fue construido mediante la conversién de un misil intercontinental T6épol
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Estos y otros acontecimientos fueron muy probablemente una de las principales
causas del atraso, de més de veinte afios, que tuvo la universidad en materia de
desarrollo espacial. Sin embargo debido a la importancia que tiene dicha actividad
y con el fin de fortalecer el desarrollo de las ciencias y tecnologias espaciales en
la UNAM, el 11 de octubre de 2010, el Rector de la Universidad Nacional Auténo-
ma de México, el Dr. José Narro Robles, expidi6 el acuerdo por el que se creé la
Red Universitaria del Espacio (RUE), una red que abarca proyectos en el drea de
telemedicina, comunicacién, microelectrénica, plataformas satelitales y percepcion
remota. [52].

(a) Monumento (b) Placa

Figura 3: Primer y tnica piedra del laboratorio de tecnologia espacial

Hoy en dia la Facultad de Ingenieria de la UNAM cuenta con la Unidad de Alta
Tecnologia (UAT) en Juriquilla, Querétaro; que es un puerto de vinculacion entre
la academia y la industria de la Facultad. Cuenta con un laboratorio de sistemas
espaciales y una estacion de control satelital. La UAT est4d adecuadamente equipado
para realizar pruebas y certificacién de proyectos espaciales.

2.2 LIESE-UNAM

En noviembre de 2014 inicié operaciones el Laboratorio de Instrumentacion Elec-
trénica de Sistemas Espaciales (LIESE), vinculado al Departamento de Ingenieria
Electrénica de la Facultad de Ingenieria. El laboratorio tiene la misién de contri-
buir en la formacién de especialistas en el drea de disefio electrénico de sistemas
espaciales y ayudar a los estudiantes a incorporarse en el campo de la ingenieria
espacial.

Actualmente el laboratorio cuenta con estudiantes de diversas ingenierias colabo-
rando en proyectos satelitales del laboratorio mediante servicio social y/o tesis de
licenciatura, maestria o doctorado. Las areas de investigaciéon del LIESE incluyen,
pero no se limitan a: sistemas de comando y manejo de informacién a bordo de
satélites, estructuras mecanicas y optomecanicas para sistemas espaciales, sistemas
tolerantes a fallas, sistemas de telemetria de abordo y sistemas de control de orien-
tacion satelital.
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Figura 4: Placa del laboratorio

2.2.1 Reconocimiento Internacional

Los estudiantes pertenecientes al LIESE han sido reconocidos por su trabajo en
diferentes foros nacionales e internacionales del drea espacial; asimismo han sido
acreedores de becas y premios internacionales tales como el programa Emerging
Space Leaders (ESL) en 2016 y la beca para el International Symposium on Space
Technology and Science (ISTS) de Japén en 2015 y 2017.

El proyecto aqui presentado, como trabajo de tesis, fue galardonado con una beca
completa otorgada por los organizadores del 31th International Symposium on
Space Technology and Science realizado del 3 al 9 de junio de 2017 en Matsuyama-
Ehime, Japon.

Figura 5: Castillo Matsuyama
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LOS SATELITES PEQUENOS
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3.1 Miniaturizacion de los satélites

Los primeros satélites artificiales construidos por la humanidad fueron por necesi-
dad pequefios (e.g. el Sputnik-1), sin embargo, la exigencia de tener mayor capaci-
dad y realizar misiones cada vez mds complejas alentaron, de manera natural, un
incremento en las dimensiones y peso de los satélites. Esta tendencia fue limitada
en un principio por la capacidad de los cohetes disponibles de la época y mas tarde
por el capital y la infraestructura tecnolégica.

Los proyectos espaciales necesitan una s6lida base tecnolégica y una enorme inver-
sién, por este motivo, durante muchos afios el espacio estuvo limitado solo para
aquellos paises con gran poder econdémico y militar. No obstante en las ultimas
décadas han existido grandes cambios en las ideologias politicas y tecnolégicas de
muchos paises, lo que ha originado una cooperacién internacional y una silenciosa
y constante revolucion en las tecnologias satelitales. En la actualidad existen misio-
nes espaciales que son desarrolladas mediante colaboraciones internacionales las
cuales permiten realizar las etapas de disefio, construccion y lanzamiento de un
satélite en diferentes partes del mundo [27].

Durante los afios 70s, los avances en la integraciéon de dispositivos electrénicos a
muy gran escala (VLSI, por sus siglas en inglés) permiti6 la construccién de elemen-
tos sofisticados muy pequefios, ligeros y con requerimientos de energia minimos,
esto permiti6 la aparicion de los pequefios satélites actuales y condujo a una poten-
cial reduccién en los costos de los programas satelitales. En la tabla 1 se puede ver
como es que los satélites se clasifican segtin su masa y la correspondencia con su
costo.

Una analogia para explicar la relaciéon entre los satélites mas pequefios (menor de
10 kg) y los satélites convencionales mas grandes (més de 1000 kg), seria compararlos
con la relacién que existe entre las microcomputadoras ( i.e. computadora personal
o PC) y las computadoras convencionales ( i.e. macrocomputadora o mainframe.*
) es decir, un microsatélite tiene un costo relativamente bajo y posee la suficien-
te capacidad para ser de utilidad a una comunidad especifca de usuarios la cual
es un poco mas amplia que la comunidad de usuarios de las versiones mds grandes.

Un mainframe es una gran y poderosa computadora utilizada como sistema central en grandes
organizaciones 0 empresas que necesiten procesar gran cantidad de datos o soportar una gran
cantidad de usuarios. Un mainframe puede funcionar afios sin problemas ni interrupciones; incluso
puede repararse mientras funciona.
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Tabla 1: Clasificacién de los satélites segtin su masa[17]

Categoria Masa (kg) Costo (MUS$)
Satélites grandes >1000 >130
Satélites pequerios 500 — 1000 30—130
Minisatélites 100 — 500 8—30
Microsatélites 10—-100 1-8
Nanosatélites 1—10 0.12—1
Picosatélites <1 <0.12

La asombrosa evoluciéon de la microelectrénica estimulada cada vez mds por el
mercado de consumo en lugar de las necesidades militares, ha provocado que la
tecnologia cotidiana o civil evolucione velozmente en cuanto a capacidad y miniatu-
rizacién, frente a la tecnologia espacial convencional que antepone la confiabilidad
a la modernidad. Esto ha generado que los disefiadores de satélites pequefios adop-
ten — cada vez mds a menudo — la filosofifa de utilizar componentes sacados del
estante (COTS, por sus siglas en inglés) los cuales son componentes microelectré-
nicos desarrollados para uso terrestre y que son adaptados — en cierta medida —
para el entorno espacial.

La nuevas tecnologias han tenido un impacto directo en la potencia y sofisticacién
de los sistemas espaciales; asi mismo han favorecido el nacimiento de una nueva
generacion de satélites de alta capacidad mucho mds pequefios, mas baratos y con
mayor velocidad de procesamiento, los cuales pertenecen a la escala de nanosaté-
lites y tienen el potencial de realizar gran variedad de misiones cientificas y de
comunicaciones de manera individual o en constelacidén?; asi mismo, estos satélites
pequenos pueden realizar la tarea de apoyar a satélites méas grandes y mas comple-
jos que por la naturaleza de su misién requieren ser de gran tamafio.

3.2 Aplicaciones de los nanosatélites

En la década de 1960 el espacio tenia tres aplicaciones: comunicacion, deteccion
remota y exploracién, en los 70s la navegacion se vio afectada por la revolucién y
la aplicaciéon del Gps. Pero fue en la década de 1980 cuando aparecié una innova-
dora aplicacién en la universidad de Surrey, la cual fue utilizar a los satélites (en
especial sus versiones de menor tamafio) para la educacién. Los nanosatélites son es-
pecialmente adecuados para esta tltima aplicacion debido a que su tamafio y costo
resulta idoneo para su desarrollo en universidades y empresas privadas. Cada afio
un mayor ntimero de satélites son construidos para esta aplicacién que para las

Una constelacion de satélites es un grupo de satélites artificiales que trabajan en concierto para una
tarea especifica. (e.g. el sistema GPS)
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otras cuatro combinadas[24]. En La figura 6 se muestra una gréfica donde se puede
observar un estimado del niimero de nanosatélites lanzados en afios anteriores y
como este incrementa afio con ano[37].

El boom de este desarrollo ha originado en los ultimos afios el surgimiento de
diferentes plataformas nanosatelitales con variadas caracteristicas, las cuales son
elegidas por los usuarios deacuerdo a sus necesidades. Un ejemplo son los TubeSat
(figura 7a) que son un tipo de nanosatelite muy popular desde el puno de vista di-
déctico por su bajo costo y facil construcciéon. Sin embargo, estos satélites son muy
ineficientes energéticamente por lo que nos son adecuados para su uso fuera del
ambito académico. En contraste estan los Spheres los cuales son nanosatélites de
uso especifico desarrollados por el (MIT) con el propésito de monitorear el estado
de la Estacion Espacial Internacional. (ISS, por sus siglas en inglés). En la Figura 7
(c) se puede ver a un astronauta probando el control de orientacién de los Spheres;
la meta de los Spheres es que tengan la capacidad de realizar formaciones en en-
jambre para monitorear el interior de las naves espaciales y en un futuro, ;por qué
no?, hacerlo también en el exterior.
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Figura 6: Nanosatélites por afio de lanzamiento

De entre las plataformas nanosatelitales hay una que sobresale entre las demas, no
solo por ser tener un concepto innovador, sino por que ha detonado una industria
en su entorno y la facilitado que nuevos actores se integren al desarrollo espacial.
Estamos hablando de los CubeSats (Figura 7 (b)), y con justa razén, ya que a di-
ferencia de los nanosatélites antes mencionados los CubeSats cuenta con toda una
documentacion detrads que estandariza muchos aspectos de su construccién y funcio-
namiento; es por esto que no es raro que estos satélites también se conoscan como
El estdndar CubeSat.
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(a) TubeSat

(c) Spheres en la ISS (d) Sphere

Figura 7: Plataformas Nanosatélites.

3.3 El Estandar CubeSat

Convenientemente durante la miniaturizacién de los satélites se encontré que son
particularmente adecuados para la educaciéon y formaciéon de jovenes cientificos
e ingenieros, ya proporcionando un medio para la experiencia teérica y practica
de todas las etapas3 y aspectos de una mision satelital real. Este punto de vista
educativo ha tenido un impulso considerablemente grande gracias al proyecto Cu-
beSat, desarrollado por el profesor Bob Twiggs del departamento de aerondutica y
astrondutica de la universidad de Stanford en colaboracién con el profesor Jordi
Puig-Suari del departamento aeroespacial de la universidad politécnica del estado
de California (Cal Poly) en 1999 (Ver Figura 8). El propésito del proyecto CubeSat
es proporcionar un estdndar para el disefio y desarrollo de nanosatélites, para asi
como reducir costos, tiempo de desarrollo y aumentar la accesibilidad de universi-
dades y microempresas al espacio exterior [11]. Actualmente el proyecto CubeSat
es una colaboracion internacional de més de cien universidades, escuelas secunda-
rias y empresas privadas que desarrollan nanosatélites con cargas tutiles de muy
variada aplicacion, lo cual permite a los desarrolladores beneficiarse del intercam-
bio de informacién dentro de la misma comunidad.

3 Las etapas de toda mision satelital son: disefio, construccién, pruebas, lanzamiento y operacién.
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(a) Profesor Bob Twiggs (b) Dr. Jordi Puig-Suari

Figura 8: Creadores del estaindar CubeSat.

Un nanosatélite CubeSat, deacuerdo al estandar, es un cubo de 10X 10 X 10 [cm] y
una masa méxima de 1.33 [kg] el cual es denominado como una unidad o 1U [11].
Esta Unidad CubeSat puede ser escalada a sus ligeramente més grandes derivados
(Las llamadas unidades 2U y 3U ) las cuales pueden desarrollar misiones méas com-
plejas debido a su mayor tamafio y potencia disponible (Ver Figura 9).

Figura 9: Estructuras de algunas escalas CubeSat

En el estdndar CubeSat consta de una documentacién donde se establecen requeri-
mientos de tipo eléctrico, mecédnico y operacionales los cuales son indispensables
sobre todo para las etapas de lanzamiento y puesta en Orbita del satélite. En la
tabla 2 se en listan algunos requerimientos que aparecen en el estindar CubeSat
para la escala 3U. También, en la figura 10 se muestra un plano con las dimensiones
de los CubeSat 3U [11]. El proyecto CubeSat no solo estandariza al satélite en si,
también lo hace para el sisterma de despliegue conocido con el nombre de P-POD y que
es utilizado para colocar en 6rbita a los CubeSat. El P-POD es capaz de llevar tres
CubeSats 1U en su interior y sirve como interfaz entre los satélites y el vehiculo de
lanzamiento(Ver figura 11). Para profundizar mds en los requerimientos y detalles
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sobre el estaindar CubeSat se recomienda visitar http://www.cubesat.org/
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Figura 10: Dimensiones de un CubeSat 3U

Figura 11: P-POD y su interior

La gran revolucién de contar con un estdndar para nanosatélites ha generado que
estos puedan desarrollarse en una escala de tiempo increiblemente corta (aproxima-
damente 12 meses) y que cuenten con una oportunidad de lanzamiento muy pero
muy grande, siendo asi que estos son lanzados en grandes cantidades utilizando
tnicamente un cohete; como ejemplo se tiene la constelacion de 88 satélites Cube-
Sat 3U que Planet Labs lanz6 el 15 de febrero de 2017, siendo asi la mayor flota de
satélites lanzados con un solo cohete en la historia [5]. Los satélites Dove, conocidos
colectivamente como Flock 3p fueron lanzados con el vehiculo de lanzamiento de
satélites polares de la India (PSLV, por sus siglas en inglés) a una altitud de 500 km;
su misién consistird en tomar imagenes de la tierra para monitorear los recursos
naturales y prevenir desastres naturales.

Es cierto que los satélites pequefios no pueden satisfacer todos los objetivos, espe-
cialmente cuando se requiere potencias muy grandes de transmisién, arreglos de
antenas, o aperturas Opticas que son requeridas para aplicaciones como transmisién
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e No se permiten dis-
positivos Pirotécnicos

e Los materiales de-
ben cumplir con el cri-
terio de gasificaciéon

e Pérdida total de ma-
sa (TML)< 1.0%

e Material Condensa-
ble Volatil Recolectado
(CVCM)K 0.1%

3.4 FILOSOFIA DE DISENO PARA NANOSATELITES

Tabla 2: Requerimientos de CubeSat 3U [11]

e La masa médxima de un CubeSat
3U es de 4,00 kg y sus dimensiones
maximas son 10x10x34.05cm

¢ Los dispositivos desplegables de-
ben ser restringidos por el CubeSat,
no por el P-POD

e La tolerancia del centro de grave-
dad del CubeSat 3U es de £2cm en
los ejes Xy Y; y £7cm en el eje Z

e Se debe utilizar aluminio 7075,
6061, 5005 y/0 5052 para la estruc-
tura principal y los rieles.

e Los resortes de separacién no son
necesarios para CubeSats 3U

e Un interruptor de despliegue de-
be desconectar eléctricamente los
sistemas dentro del P-POD

e Se deben incorporar circuitos de
proteccion para carga y descarga de
las baterias

e Debe cumplir con los acuerdos
y restricciones de licencia de radio
del pais

e Todas las trasmisiones deben ha-
cerse 45 min después de la puesta
en Orbita

e El campo magnético exterior al
CubeSat no debe superar 0.5 gauss

el campo magnético terrestre

directa de TV o comunicacion mévil desde 6rbitas geoestacionarias. Sin embargo
la capacidad de procesamiento a bordo ha avanzado mucho en los tltimos afios asi
que muchas misiones, que hasta ahora solo eran factibles con satélites grandes, son
posibles de realizar con el uso de micro y nanosatélites utilizando una fraccion del
costo de una misién tradicional.

La llegada de los CubeSats y otros satélites de tamafio similar planteo la posibili-
dad de realizar misiones satelitales utilizando enjambres de pequefios satélites para
formar redes robustas que puedan realizar una tarea mas grande en conjunto, co-
mo la llamada sintesis de apertura.*

Los satélites pequefios y de bajo costo, por si solos, no dan lugar a misiones de bajo
costo; el bajo costo se logra mediante la aplicacién de una cierta filosofia de disefio
durante toda la misién. [17] De hecho, para muchos no es el tamafio de la nave
espacial como tal, sino la aplicacién de esta filosofia de disefio lo que distingue a
los pequefios satélites de los convencionales.

3.4 Filosofia de Disefio Para Nanosatélites

Los satélites modernos se construyen en cortos periodos de tiempo (tipicamente
de 12 a 18 meses) a un costo relativamente bajo y aprovechando al maximo las
tecnologias COTS de tltima generacién. Los nanosatélites deben poder realizar una
funcionalidad compleja y al mismo deben evitar o minimizar lo mds posible la de-

La sintesis de apertura o imédgenes sintéticas es un tipo de interferometria que mezcla sefiales de
una coleccién de telescopios para producir imagenes que tienen la misma resolucién angular que
un instrumento del tamafio de toda la coleccién
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pendencia de mecanismos complejos y/o estructuras desplegables.

El veloz desarrollo de los modernos dispositivos electrénicos conlleva a que los
nanosatélites a menudo utilicen tecnologias de tdltima generacién con poca o nula
experiencia de vuelo, esto plantea un problema inmediato el cual es: ;Cémo saber
si estas tecnologias funcionaran en el espacio, si nunca han volado antes? Esto es
especialmente cierto para las tecnologias COTS, las cuales por su naturaleza es im-
probable que hayan sido disefiadas para resistir el duro ambiente espacial.

En las misiones espaciales convencionales normalmente hay suficiente tiempo para
llevar a cabo un programa exhaustivo de pruebas en tierra antes del vuelo, pero
esto se vuelve problemético y poco préctico si lo que se desea es reducir los costos
y el tiempo de disefio de la misién, ya que estos son los principales motores del
proyecto para el caso de los satélites pequefios y por esto un enfoque diferente es
ciertamente necesario.

Los nanosatélites son disefiados para costar solo lo necesario para cumplir con los
objetivos de su misién durante el tiempo de vida — y no més. Los objetivos de la
misién se verifican cuidadosamente contra el costo, con el fin de lograr el 80% de
la capacidad de una misién convencional y un 20% del costo de la misma. El enfo-
que general para minimizar los riesgos asociados con el uso de tecnologias COTS
es confiar més en las practicas de disefio por sondeo, en la experiencia y en las
pruebas a nivel de sistema, en lugar de realizar costosos programas de pruebas a
componentes individuales. Un manejo cuidadoso del riesgo permite que mdas mi-
siones espaciales se realicen con mas regularidad.

Probar nuevas tecnologias también puede considerarse en cierto sentido como una
aplicacion de los nanosatélites, ya que debido al relativo bajo costo de ellos es
posible utilizarlos como base de pruebas para nuevos componentes, tecnologias o
nuevas innovaciones en dispositivos ya existentes; tal como es el caso de del pro-
ducto desarrollado en esta tesis.

Mientras que el espacio se consider6 alguna vez como el campo en donde la nueva
tecnologia nacia, actualmente se ha convertido mds bien en su casa de retiro. Los
grandes sistemas requieren una enorme inversion, el miedo al fracaso ha elimina-
do la adopcién de nuevas tecnologias. los satélites pequefios, por el contrario, han
adoptado una filosofia completamente opuesta llenando asi este nicho de oportu-
nidad que antes no se lograba aprovechar completamente; es asi como los nanosa-
télites liderados por los CubeSat y su estdndar han convirtiendo asi investigacion
y desarrollo de nueva tecnologia como su 6a aplicacion.
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La manera en que un satélite estd ubicado en el espacio depende principalmente
por dos aspectos: su posicion y su actitud’. La posicién hace referencia a la 6rbita
que describe el satélite y sus caracteristicas (altura, excentricidad, etc). Mientras
que la actitud corresponde a la orientacion tridimensional del satélite con respecto
a un sistema de referencia especifico.

El control de posicion es de interés principalmente cuando el satélite necesita rea-
lizar maniobras de cambio o mantenimiento de érbita utilizando algun medio de
propulsién; en tanto que el control de actitud es fundamentalmente necesario para
apuntar al satélite hacia alguna direccion especifica. La orientacién del satélite es
por lo general independiente de la posicién en el espacio, por lo tanto, el control de
actitud debe distinguirse claramente del control orbital o de posicién. De aqui en
adelante se utilizard el término control de orientacién en lugar del término control
de actitud, ya que este define de manera mas adecuada, en el idioma espafiol, el
concepto que se desea describir.

El sistema de control de orientacién, conocido como Attitude Control System (ACS,
por sus siglas en inglés) es el subsistema cuya funcién principal es orientar la estruc-
tura principal del satélite correctamente con la precisién requerida. En casi todas
las misiones espaciales (tripuladas o no tripuladas) se utiliza algtin tipo de control
de orientacion, ya sea porque la carga ttil lo requiera o porque es necesario realizar
maniobras indispensables para el correcto funcionamiento de ciertos componentes
de la nave. La funcionalidad y el rendimiento de las cargas ttiles satelitales estdn
estrechamente relacionadas con el sistema de control de orientacién. Contar con un
buen sistema de orientacién amplia, en gran medida, los alcances que puede tener
cualquier misién satelital.

Los sistemas de control de orientacion pueden ser clasificados en dos grandes ra-
mas: sistemas de control activo y sistemas de control pasivo. Los primeros requie-
ren ser alimentados por una fuente de energia externa para poder realizar su fun-
cién y utilizan actuadores que son gobernados mediante un controlador o driver.
No obstante los sistemas de control pasivo aprovechan la interaccién del medio y la
dindmica propia del satélite para obtener la orientacién deseada, sin la necesidad
de utilizar alguna fuente externa de energia.

El sistema de orientacién activo consiste en un sistema de control de lazo cerrado
el cual esta constituido de manera general por tres diferentes subtareas: [28][9]

1. Medir y determinar la orientacién actual utilizando sensores de orientacién.

2. Comparar la orientacién actual con la orientaciéon deseada y estimar el error.

1 Proviene de la traduccion literal de la palabra en ingles Attitude.
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3. Manejar los actuadores a través de un controlador para lograr la orientacion
deseada.

El objetivo de la misién (en base a la carga 1til) proporciona las condiciones limite
para la elecciéon de sensores y actuadores apropiados. El disefio del sistema de
control de orientacién (ACS) influye en gran medida en el desempefio de otros
subsistemas del satélite. Por lo tanto el es un sistema critico que tiene un cierto
nuimero de funcionalidades indispensables las cuales deben ser garantizadas:

» Proteger el rendimiento del sistema de potencia (orientar de manera estable
los paneles solares con respecto al Sol).

» Garantizar las condiciones térmicas de la nave (control de orientaciéon del
satélite respecto al Sol y la Tierra).

» Ajustar o mantener la orientacién deseada (Apuntar a un objetivo de interés)

Asi mismo, la ejecuciéon del control de orientacién puede ocurrir de tres modos
diferentes segtn sea la funcién:

1. Bajo aspectos de seguridad como control robusto (Modo seguro)

2. Con el objetivo de mejorar el rendimiento como el control fino (Modo ciencia,
modo preciso)

3. Para amortiguar y controlar las variaciones de la orientacién del satélite o
para adquirir alguna orientacién nueva (Modo de transferencia)

El tipo y disefio del ACS estd determinado principalmente por los requisitos funcio-
nales de la carga ttil (Ver Tabla 3). Ademads de estos requisitos funcionales, también
existen requisitos de desempefio para cualquier tipo de control de orientacién, tales
como: La exactitud, la estabilidad y la agilidad.

Hay que tener en cuenta que durante la misién, la orientacion del satélite se deter-
mina a bordo en tiempo real debido a que se basa en los datos disponibles en cada
momento. No obstante, esta determinacién no es tan precisa como la que se puede
realizar en tierra después de un postprocesamiento.

La orientacién de la nave s6lo puede ser influenciada mediante la aplicacién de un
momento de fuerza. El momento no ajusta la orientacién directamente, sino que
provoca un cambio en el momento angular que es proporcional a la velocidad an-
gular de la nave espacial. Si los tiempos de maniobra y la agilidad del satélite son
de importancia para la misién entonces estos son una especificacién para determi-
nar la magnitud de los pares necesarios.

El almacenamiento de momento es ampliamente utilizado en naves de tamafio
medio a grande, especialmente cuando hay tolerancias estrictas en la precisién de
apuntamiento.
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4.1 REPRESENTACION DE LA ORIENTACION

Tabla 3: Requisitos Funcionales para un ACS. [28]

Requisito de Requerimientos funcionales Calidad
Subsistema de Potencia Orientacién de paneles solares Tosco
Subsistema Térmico Orientacién de radiadores Tosco

Orientacién de telescopios
Cargas ttiles 6pticas Maniobras de giro Muy exacto

Rastreo de objetivos

L . .. Orientacién de antenas de alta ganancia
Cargas ttiles de comunicaciéon

Maniobras de giro Exacto

L D Maniobras de giro y rotacién
Cargas ttiles cientificas sroy

Rastreo de objetivos Tosco

Orientacién de paneles solares
Modo seguro

Estabilizacion de la orientacion Tosco
g Amortiguar altas tasas de rotacién €j. 10°/s
Modo de adquisiciéon g T . . ) ) /
Determinacién inicial de la orientacién ej. Dentro de 100 s

41 Representacion de la orientacion

La orientacién siempre se describe con respecto a un sistema de referencia, ya
sea mediante vectores directores en un sistema coordenado o usando dngulos que
definan ejes de referencia. La orientacion instantdnea de los satélites comtnmente

se describe a través de los dngulos de cabeceo, alabeo y guifiada (en inglés Pitch,
Roll and Yaw) [9]

4.1.1  Sistema de referencia inercial

En mecénica es necesario utilizar un marco de referencia, el cual se considera, que
en si mismo no tiene aceleracion de traslacién ni de rotacion relativa a las estrellas
tijas. Dicha referencia es llamada Marco de Referencia Inercial o Marco de Referencia
Absoluto. Se designa mediante las literales Xy, Y1,Z; y los vectores unitarios Ij K.
Las magnitudes medidas respecto al marco de referencia fijo reciben el nombre de
absolutas (ej. aceleracion absoluta).

En Mecénica orbital se tiene las siguientes convenciones: el sistema de referencia
inercial (Rp) tiene su origen en el centro del planeta Tierra, el eje X; apunta en
direcciéon del Equinoccio Vernal o Primer Punto de Aries?el eje Z; apunta hacia
el Polo Norte geografico y el eje Y; completa el sistema de referencia ortogonal
respetando la regla de la mano derecha.

El eje de rotacién de la tierra no es perpendicular al plano de la ecliptica (Plano formado por la
orbita de la tierra alrededor del sol). Presenta un dngulo de inclinacién de aproximadamente 23.4°.
Por lo tanto, el plano ecuatorial de la tierra y el plano de la ecliptica se cruzan a lo largo de una
linea recta, que tiene en un extremo en el primer punto de Libra y en el extremo diametralmente
opuesto el punto de Aries.
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4.1 REPRESENTACION DE LA ORIENTACION

4.1.2  Sistema de referencia orbital

El centro del sistema de referencia orbital (Rp) se localiza en el centro de masa del
satélite. El eje Xp apunta en la misma direccién que el vector de velocidad lineal
del satélite; tangente a la 6rbita que describe. Ver Figura 12. El sentido del eje Xgp
cambia conforme cambia el sentido del vector velocidad lineal. El eje Zg siempre
apunta en direccion del centro de la tierra; y al igual que el caso anterior el eje Yo
completa el sistema de referencia ortogonal derecho.

4.1.3 Sistema de referencia movil

También llamado sistema de referencia fijo al cuerpo (Rp) debido a que este se
puede mover, trasladarse y rotar libremente o de manera incorporada a un objeto
fisico (como un carro, un satélite, 0 una nave espacial). El sistema fijo al cuerpo

claramente, tiene la misma velocidad angular que el cuerpo al que esta vinculado.

Las magnitudes medidas respecto al marco de referencia mévil reciben el nombre
de relativas (ej., aceleracion relativa).

Los ejes se designan mediante las literales Xg,Xp,Zp, y los vectores unitarios son
1,j,k. los cuales coinciden con los ejes principales de inercia del satélite. Asi mismo
el origen del sistema se encuentra en el centro de masa del satélite.

Zs Z:
Ye A
Yok)%@ﬁ\&ix"
Xo / Zo

»Y1

X1

Figura 12: Sistemas de referencia

4.1.4 Convenciones de ejes

Convencién LVLH [38]
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4.2 DINAMICA DE LA ORIENTACION

4.2 Dinamica de la Orientacion

Los satélites en el espacio estdn sometidos a un movimiento general en tres dimen-
siones (tiene seis grados de libertad). La descripcién de su movimiento esta es-
trechamente relacionado con el teorema del matemético francés Michael Chasles
(1793-1880). El teorema de Chasles afirma que: el movimiento de un cuerpo rigido
puede ser descrito mediante el desplazamiento de cualquier punto del cuerpo (El
punto base), mds una rotacién alrededor de un eje tinico que pasa a través de ese
punto [12]. La magnitud de la rotacién no depende del punto base. Por lo tanto, en
cualquier instante un cuerpo rigido en estado general de movimiento tiene un vector
velocidad angular cuya direccién es la del eje instantdneo de rotacion.

Si se toma como punto base el centro de masa del satélite (C), la dindmica de trayectoria
proporciona las reglas que gobiernan el movimiento de C en relacién con algin
marco de referencia inercial (control de posicién). Por otro lado, la dindmica de la
orientacion utiliza el centro de masa C del satélite como un punto de referencia para
el movimiento de las demds partes del cuerpo (control de orientacién).

4.2.1  Momento Angular

La cantidad de movimiento angular (también llamado momento cinético o momen-
to angular H, ) es una magnitud fisica que desempefia, respecto a las rotaciones, un
papel andlogo al momento lineal en las traslaciones. Mateméaticamente se describe
como el producto cruz del vector de posiciéon del centro de masa por la cantidad
de movimiento lineal: H, = r x mv. El momento angular de una superficie cerra-
da S con respecto a un punto O es la suma de los momentos de la cantidad de
movimiento lineal de todas las particulas que la conforman:

Hy,=) (rxmv) (4.1)

Donde tanto r como v son relativos al punto O.

Superficie Cerrada S

Figura 13: Superficie Cerrada S
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4.2 DINAMICA DE LA ORIENTACION

4.2.1.1  Tasa de cambio del momento angular H

Para obtener una relaciéon entre el momento de las fuerzas externas respectoa O y
el movimiento del objeto, se toma el producto cruz de la segunda ley de Newton
por r:
dv
erF:rxma:rme (4.2)

La derivada con respecto al tiempo de la cantidad (H, =1 x mv) es:

i(r><mv)— E><mv + 1'><mﬂ (4.3)
dt ~\dt dt 43
| —

=0
Donde el primer término del lado derecho es cero porque dr/dt =v y el produc-
to cruz de vectores paralelos es igual a cero. Utilizando este resultado es posible
escribir la ecuacion 4.2 como:

dH,

LF=
r X n

(4-4)

Se toma al momento angular como el momento de la cantidad de movimiento lineal
del objeto respecto a O; la ecuacién 4.4 establece que el momento r x ZF es la razén
de cambio del momento angular con respecto al punto O. Si el momento es cero
durante un intervalo de tiempo, H, es constante.

Integrando la ecuacién 4.4 respecto al tiempo, se obtiene:

t2
J (r x £F)dt = (Ho); — (Ho); (4-5)
t

Impulso angular

La integral de la izquierda se llama impulso angular y la ecuacién se llama principio
del impulso y de la cantidad de movimiento angular: el impulso angular aplicado a un
objeto durante un intervalo de tiempo es igual al cambio en su cantidad de movi-
miento angular. Las dimensiones del impulso y la cantidad de movimiento angular
son (masa) x (longitud)?/(tiempo).

La explicacién que sigue a continuacién solo aplica cuando el punto de referencia
es el centro de masa (C) o un punto (I) inercialmente fijo. no se aplica para otros
puntos.

En el campo de de la ingenieria espacial, el momento angular puede cambiar de
dos maneras que son de gran interés, siendo la primera:

» Mediante la aplicacién de una o mas fuerzas que tengan momento con respec-
to al punto de referencia. El término par externo (T) puede ser utilizado para
referirse a ambos casos (punto C o punto I). Por lo tanto, la tasa de cambio de
H, referida a C o0 a I es descrita por la ecuacién Newtoniana:

d(H)
ar =T (4.6)
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4.2 DINAMICA DE LA ORIENTACION

A diferencia de los pares externos, los pares internos actdan entre particulas internas
del satélite, tales como mecanismos, combustibles, etc. Sin embargo este tipo de
pares no cambian el momento angular total de la nave.

La segunda manera de cambiar H es:

» Mediante la eyeccién de algunas particulas que tengan momento con respecto
al punto de referencia. Esto puede ocurrir durante el lanzamiento de cohetes
cuando los vectores de empuje no pasan exactamente por el centro de ma-
sa. Esta segunda manera se estudia principalmente para maniobras orbitales,
coheterfa o para cualquier maniobra donde la nave realice propulsién median-
te algtin tipo de combustible.

4.2.1.2  Momento angular de cuerpos rigidos

El momento angular Hc de un cuerpo rigido con respecto a su centro de masa C
puede ser expresado como:

Hc=Icw (4.7)

Donde w es una velocidad angular relativa a un marco de referencia inercial e I¢ es
el tensor de inercia basado en el centro de masa C. En general I¢ se expresa como:

IXX - IXy - IXZ
—Lx — Izy I,

Donde Iy, Iy, Iz son los momentos de inercia e Iy, I;, I,x son los productos de
inercia. Se hablara con mayor detalle de estos en la seccién 4.2.1.3

De la ecuacién 4.7 resulta evidente que las componentes del momento angular
pueden ser expresadas de manera general como:

(Lexwx —Lywy —Ixw,)
(Lw, —Ixwy _Iyzwy)

El momento angular de un cuerpo rigido Hc que contiene partes giratorias, tal como
un satélite equipado con ruedas de reaccion o ruedas inerciales, puede expresarse
como la suma del momento angular del cuerpo rigido con las ruedas en su interior
(en estado no giratorio) Hs mas el momento adicional debido a las velocidades
angulares de las ruedas con respecto al cuerpo Hg.

Hc =Hs + Hg (4.10)

Por ejemplo, si un satélite estd equipado con un a rueda que gira con una velocidad
angular wg relativa a la nave el vector wy se ubicard a lo largo del eje de rotacién
de la rueda, el cual, a su vez, estard fijo en la direccién de alguno de los tres ejes
de rotacion del satélite. Si el momento de inercia de la rueda sobre su propio eje es
Ig, entonces un momento angular adicional Irwg debe ser afiadido al cuerpo de la

20



4.2 DINAMICA DE LA ORIENTACION

nave. Si hay varias ruedas, en su conjunto contribuirdn al momento adicional me-
diante las componentes {H,,Hy,H.}; es decir, el momento angular total del cuerpo
mas las ruedas se convierte en:

Lx _Ixy Wy —Ixw; +Hy

Lw, —Ixwy _Iyzwy+Hz

4.2.1.3 Momentos y Productos de Inercia

El momento de inercia se define como la integral del segundo momento alrededor
del eje de todos los elementos de masa dm los cuales componen el cuerpo.

I:J r2dm
m

Si un cuerpo se compone de varias formas simples como esferas, discos y barras,
su momento de inercia con respecto a cualquier eje se determina por la suma alge-
braica de los momentos de inercia de todas las formas compuestas calculadas con
respecto al eje. La adicién algebraica es necesaria cuando una parte debe conside-
rarse como una cantidad negativa (e.g. un agujero en una placa sélida)

El teorema de los ejes paralelos mostrado en la ecuacién 4.12 se utiliza para calculos
donde el centro de masa de cada parte compuesta no queda en el mismo eje.

[=1g+md? (4.12)
donde
I — momento de inercia con respecto al eje que pasa por el centro de masa G
m —masa del cuerpo
d - distancia perpendicular entre los dos ejes

Por lo tanto para el calculo de figuras compuestas se tendria, I = 5 (Ig + md?).
Aqui, el I de cada una de las partes se puede determinar mediante integracién o
si son formas simples como barras y discos mediante el uso de tablas como la que
se presenta en el Anexo ??.

MOMENTOS DE INERCIA Ampliando atin més el concepto de momento de inercia
para un cuerpo rigido. El momento de inercia de un elemento diferencial dm del
cuerpo con respecto a cualquiera de los tres ejes coordenados se define como el
producto de la masa del elemento por la distancia méas corta del eje al elemento. Por
ejemplo, como se muestra en la Figura 14, v = \/y? + z?. por lo tanto, el momento
de inercia del elemento diferencial con respecto al eje x es:

Al =r2dm = (y% 4+ z%)dm (4.13)
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El momento de inercia Iy para el cuerpo puede determinarse al integrar la ecua-
cién 4.13 a lo largo de toda su masa. Por lo tanto, para cada uno de los ejes, pode-
mos escribir

r r

Iy = ridm: (yz-l—zz)dm
Iyy = rPdm= | (x*+2z%)dm (4.14)

I,=|r2dm= | (x> +y?)dm

m m

Los momentos de inercia siempre son una cantidad positiva puesto que son la
suma del producto de la masa dm y las distancias al cuadrado.

V4

Figura 14: Cuerpo rigido

PRODUCTOS DE INERCIA El producto de inercia de un elemento diferencial dm
con respecto a aun sistema de dos planos ortogonales se define como el producto de

la masa del elemento por las distancias perpendiculares de los planos al elemento.

Por ejemplo, esta distancia es x al plano yz, y y al plano xz (Figura 14). El producto
de inercia queda entonces como:
dlyy =xydm

Asi los productos de inercia del cuerpo con respecto a cada combinacién de los
planos se expresan como
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Ly =Tyx= nydm
m
.
Ly, =1y = [yzdm (4.15)
n
Ly, =Lx= | xzdm
m

Los productos de inercia, a diferencia de los momentos de inercia, pueden ser posi-
tivos, negativos, o cero; y que el resultado depende de los signos de las coordenadas
involucrada. Si alguno o ambos de los planos ortogonales son planos de simetria
para la masa, el producto de inercia con respecto a estos planos sera cero.

TENSOR DE INERCIA Como se vio anteriormente las propiedades inerciales de
un cuerpo estdn caracterizadas por nueve términos. Este conjunto de términos esta
definido por las ecuaciones 4.14 y 4.15 y se define como:

Lix — Ixy —Ixz
—Ix _Izy I,

Esta matriz denominada Tensor de Inercia tiene un conjunto tnico de valores para
un cuerpo, cuando se determina para una ubicacién del punto O y una orientacién
de los ejes de coordenadas.

4.2.1.4 Tensor de inercia del Satélite CubeSat 3U

Tal como se mencioné en la seccién 3.3 las dimensiones y masa de los nanosatélites
CubeSat estan especificadas en el estdndar segiin sea su escala.

El primer paso para realizar el andlisis de momento de inercia es conocer las for-
mas geométricas con las que se trabaja. En su forma maés simple un nanosatélites
CubeSat 3U es un prisma rectangular, por lo cual serd tratado como tal. Para pro-
positos del andlisis, el CubeSat 3U sera considerado un sélido homogéneo en el
cual su Centro de Masa (CM) coincide con su Centro Geométrico o Centroide 3 y sus
dimensiones se especifican como a,b,L (ver Figura) 15. Asi mismo, es importante
realizar el analisis del momento de inercia de los volantes utilizados en las ruedas
de reaccion, ya que estos hardn la funcién de intercambiar cantidad de movimiento
angular con el satélite.

El anélisis de los momentos de inercia tiene lugar en los tres ejes de coordenadas,
X, Y y z. Se utiliza el tensor de inercia mostrado en la ecuacién 4.16 donde en
la diagonal principal se encuentran los momentos de inercia y los productos de
inercia se encuentran llenando las demads posiciones de la matriz.

Para asegurar la estabilizaciéon del lanzador P-POD el estdndar especifica que el centro de masa del
CubeSat 3U debe estar a maximo 2[cm] del Centro Geométrico en las direcciones X y Y, y no mds
de 7[cm] en la direccion Z. [11]
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Figura 15: Prisma Rectangular

Al cambiar la orientacién de los ejes con relacién al cuerpo, los momentos de iner-
cia y los productos de inercia cambiaran de valor. Existe una orientacioén especifica
y Unica para los ejes x-y-z que eliminan los productos de inercia y los momentos
de inercia mantienen un valor constante, el conjunto de ejes que permite esta sim-
plificacién se conoce como los ejes principales. Los valores de inercia situados en
la diagonal del tensor de inercia se llaman los momentos de inercia principales, los
cuales se muestran en la ecuacién 4.17.

Ixz - sz

Iyz == Izy

L« 0 0

0 Ly O (4.17)
0 0 I,

Los ejes principales permiten una gran simplificacion del tensor de inercia,(de otro
modo su utilizacién en los algoritmos de control seria computacionalmente intensi-
vo). El resto del analisis continua asumiendo que el sistema de coordenadas x-y-z
del CubeSat 3U estéd alineado con los ejes principales.

El célculo del tensor de inercia del cuerpo del satélite se muestra en la ecuacion 4.18.
Como se ha indicado anteriormente, se hace uso de las férmulas para un prisma
rectangular con una masa m, una altura b, una anchura a y una profundidad L.

Hm(b?+12) 0 0
0 11—2111(a2 +12) 0 (4.18)
0 0 ]1—2111(a2 +b?)

El calculo de los tensores de inercia para los volantes de las ruedas de reaccién ali-
neadas con los ejes x-y-z se muestran en las ecuaciones 4.19, 4.20 y 4.21 respectiva-
mente. Se considera a los volantes de inercia como un cilindro de masa m, longitud
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L y radio R. Su sistema de coordenadas esta alineado con los ejes principales del
satélite.

JmR? 0 0
0 jmR?+ 5mL? 0 (4.19)
0 0 TmR2+ Hml?
ImRZ+ Emi2 0 0
0 ImR2 0 (4.20)
0 0 jmR*4 HmlL?
FmR? + 5ml? 0 0
0 JmRZ+5mL? 0 (4.21)
0 0 T mR?

La energia cinética (T) que un volante de inercia puede almacenar se relaciona con
el momento angular del volante de la siguiente forma:

1
T= szo (4.22)

4.2.2  Tipos de orientacion de naves espaciales

La teoria vista en las secciones 4.1 y 4.2 se aplica ahora para tipos especificos de
naves. Por lo tanto, a menos que se indique lo contrario, se asumira que las estruc-
turas son cuerpos rigidos y tienen partes moéviles rigidas.

Las naves espaciales pueden ser clasificadas por conveniencia por su tipo de orien-
tacion como se muestra en la figura 16. La subdivisién principal depende de si la
nave espacial tiene Momentum Bias o no. El término Bias significa que la nave tiene
una cantidad significativa de momento angular debido al giro de una de sus par-
tes o de su propia estructura lo la hace comportarse como un giroscopio, con las
caracteristicas asociadas de rigidez giroscépica y un tipo de respuesta precesional
al par.

El acoplamiento cruzado*, es una caracteristica esencial de la respuesta precesional,
normalmente se deben evitar acoplamientos cruzados grandes para que el control de
orientacién sobre cada eje pueda ser ejecutado sin interferir con los otros ejes.

ROTACION PURA Cuando la estructura o una parte del satélite permanece rotan-
do, esta tiene por si misma un momento angular. Valores muy bajos de momento
angular conducen acoplamientos cruzados menores. Sin embargo en ocasiones se

El acoplamiento cruzado aqui significa que una causa alrededor de un eje, tal como un par alrededor
del eje de cabeceo, produce una respuesta alrededor de otro eje, el eje de guifiada, y viceversa.
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Nave Espacial

Con Bias Sin Bias

Rotacion Rotacion Estabilizacion
Pura Doble en tres ejes

Figura 16: Tipos de orientaciéon

desea, de manera deliberada, que el momento angular sea grande y con esto reali-
zar un tipo de orientacién conocido con el nombre de Momentum Bias.

Como ejemplo de un satélite que utiliza este enfoque de estabilizacion es el SCISAT-
1, el cual orienta el eje de rotacion de una rueda inercial paralelamente al vector
normal orbital y por lo tanto se dice que este satélite esta en una configuracién
pitch momentum bias.

ESTABILIZACION EN TRES EJES Los satélites en los que se utiliza este tipo de
orientacién son aquellos donde se desea que su velocidad angular sea normalmente
pequefia con el fin de mantener una cara apuntando hacia la tierra o un punto de
interés. Los paneles solares deben tener incluso menos movimiento angular que el
cuerpo ya que es necesario que estos apunten en direccién al sol. La nave puede
ser tratada en principio como un cuerpo rigido. Sin embargo aunque esta es una
aproximacion razonable para la estructura principal los paneles solares son muy
flexibles y deben tener ciertas consideraciones.

Figura 17: Rotacion pura

4.3 Momentos Perturbadores

Un sistema de fuerzas no concurrentes sobre un cuerpo con tamarfio y forma defi-
nidos provoca que este se traslade y/o rote. Los aspectos de rotaciéon provocados
por un momento o par T, estan regidos por la ecuacién de la forma T = Ia. Donde
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el simbolo (I) denominado momento de inercia mide la resistencia de un cuerpo a la
aceleracion angular () del mismo modo que la masa mide la resistencia del cuerpo
a la aceleracion lineal (F =ma).

En este punto es necesario profundizar un poco en la distincién entre mometos
internos y momentos externos. Los momentos internos son generados por actua-
dores del ACS (deseados) asi por mecanismos méviles (generalmente no deseados;
e.g. movimiento de combustible, mecanismos estructurales, paneles solares, etc).
Los pares internos no modifican el momento angular fotal de la nave sino que més
bien lo conservan intercambiandolo entre los actuadores y la estructura principal;
es por esto que los actuadores que generan momentos internos también son cono-
cidos con el nombre de dispositivos de intercambio de momento angular Los momentos
externos por otro lado si modifican en momento angular total de la nave y pueden
ser generados por actuadores o por la interaccion del ambiente espacial con el sa-
télite.

La magnitud correspondiente de los momentos o pares perturbadores esta relacio-
nada principalmente con la 6rbita que describe el satélite, asi como sus propiedades
fisicas. En la tabla 4 se muestran algunos ejemplos de momentos perturbadores y
el rango de altura sobre el cual es importante considerarlos.

Tabla 4: Momentos Perturbadores [17]

Fuente de momentos externos Rango de altura sobre el cual
es potencialmente dominante

Aerodinamico < a500km*

Magnético 500 — 35000km

Gradiente gravitacional 500 — 35000

Radiacién solar >700km*

Fuente de momentos internos

Mecanismos
Movimiento de combustible
Apéndices flexibles

Movimiento general de masa

* Depende del nivel de actividad solar

4.3.1  Momento por Gradiente Gravitatorio:

Una nave localizada en una 6rbita de baja altitud puede presentar un momento
apreciable debido a la variacion de la fuerza de gravedad a lo largo de sus dimen-
siones, este par es llamado momento de gradiente gravitatorio[50]. En el espacio, el

27



4.3 MOMENTOS PERTURBADORES 28

momento de gradiente gravitatorio es lo suficientemente grande como para ejercer
una influencia desestabilizadora.

Tomando al satélite como un cuerpo rigido con dimensiones finitas, el momento de
gradiente gravitatorio puede ser representado en el marco de referencia del satélite
mediante la siguiente relacion:

M, :3%[% x (Is - ue)] (4-23)

Donde:

n = Constante gravitacional terrestre (uL = 398.6 x 1012 [m3/s2])
Ro = Distancia al centro de la Tierra [m]
u. = Vector unitario hacia nadir

Is = Tensor de inercia del satélite

Analizando la ecuacién 4.23 se pueden resaltar algunas caracteristicas importantes
del Momento de Gradiente gravitatorio[28]:

» El momento es perpendicular a la vertical local

» El momento es inversamente proporcional al cubo de la distancia geocéntrica
del satélite

» Desaparece en naves esféricamente simétricas con momentos de inercia prin-
cipales iguales

Desarrollando la ecuacion 4.23 se puede llegar a la forma:

3u

Mg=-——
97 2R}

1T, — Iyl sin(0) (4.24)
Donde:

pn = Constante gravitacional terrestre (uL =398.6 x 1072 [m3/s2])
Ro = Distancia al centro de la Tierra [m]
0 = Desviacién maxima del eje Z desde la vertical local [rad]

I., Iy = Momentos de inercia sobre Z 'y Y [kgm?]
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4.3.2 Momento Aerodindmico

Para los satélites que se encuentran en 6rbita baja (LEO), los efectos de la superficie
de la nave con la atmdsfera residual pueden ser significativos. El momento de pertur-
bacién resultante puede se modelado en funcién de la fuerza debida al impacto de
las moléculas atmosféricas en la superficie del satélite:

Taero = (ra —1rs) X Faero (4-25)

M ero siempre acttia en contra de la direcciéon de vuelo del satélite.

1 . I
Faero = _zp(r/ t)CDArZ : m (4-26)

Donde:

r — Vector velocidad del satélite

T — Valor absoluto del vector velocidad

Cp —Coeficiente aerodinamico

A — Superficie del satélite en la direccién de vuelo

p(r,t) — Densidad atmosférica, una funcién de la posicion y el tiempo
A — Vector de posicién del centro de masa del satélite

A —Punto de aplicacion de la fuerza en el centro del area

La densidad atmosférica se calcula utilizando un modelo desarrollado por James
Wertz que asume condiciones solares estandar y se divide en bloques de altitud.

(—Altitud/H)

Patm = Po - € (4-27)

Donde:
po — Densidad nominal obtenida de [53]

H — Altura de escala’

4.3.3 Momento de Radiacién Solar

Los fotones de radiaciéon solar que impactan la superficie del satélite crean una
fuerza que da como resultado un momento alrededor de su centro de masa. La
presion de la radiacién solar es practicamente independiente de la altitud del satélite
en una Orbita terrestre. Los principales factores que influyen en este efecto son:

1. La intensidad y distribucién espectral de la radiacién incidente

2. La geometria de la superficie y las caracteristicas 6pticas de la nave espacial

La altura de la escala es el aumento de altitud para el cual la presién atmosférica disminuye por un
factor de e
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3. La orientacion del vector Sol relativo al satélite

La fuerza que acttia sobre la nave corresponde con el cambio de impulso de la luz
incidente. Para un caso simplificado de reflexion directa se tiene:

Feol = %(1 + q)As cos(i) (4.28)
Donde:
P, — Constante solar (1,371 [W/m?])
¢ — Velocidad de la luz en el vacio (3 x 108[m/s?])
A — Proyecciéon de la superficie del satélite en la direccién del Sol
q — Coeficiente de reflexiéon que vadeoa 1

i— Angulo de incidencia del Sol

En base a lo anterior, el momento de radiacién solar resultante es:

Mso1 = Fsol(cps - Cg) (4-29)
Donde:

cps — Ubicacién del centro de presioén solar

cg — Centro de masa

4.3.4 Momento por Campo Magnético

Este momento resulta de la interaccion del campo magnético residual del satélite
con el campo magnético de la Tierra. Durante la fase de disefio del satélite este
campo residual magnético se puede minimizar mediante métodos de aislaciéon ade-
cuados y teniendo en cuenta el disefio del cableado.

Cabe mencionar que el algoritmo de control de orientacién necesita el valor absolu-
to de este momento residual como entrada, para dimensionar la variable controlada
y para asegurar la estabilidad del lazo de control. El momento de perturbaciones
magnéticas resultante se calcula como:

Mmag =Dg x By (4-30)
Donde:
Ds - Dipolo residual del vehiculo ([Am?])

Bt — Vector del campo magnético terrestre
Bt se puede aproximar a ZR—’\SA for a polar orbit to half that at the equator, M es
0

el momento magnético terrestre 7.96 x 10'°[T - m3] y Ry es el radio del centro
dipolar (Tierra) a la nave espacial.

*Los dipolos magnéticos pueden tener un rango de 0.1 a 20 A - m? dependiendo
de una nave espacial y si hay una compensacién a bordo. En vehiculos pequefios
sin compensacién 1 Am? es tipico.
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4.4 Determinacién y control de la orientaciéon

La determinacion de la orientacion es el proceso de calcular la orientacion actual del
satélite (en tres ejes) utilizando mediciones apropiadas. Estas mediciones en bruto
generadas por diferentes sensores se combinan después de un filtrado apropiado
y se utilizan en un algoritmo de determinacién de orientaciones para calcular la
orientacion actual de los tres ejes del satélite.

La figura 18 se muestra el disefio tipico de un lazo de control de orientacién. El
satélite debe mantener una orientaciéon deseada la cual puede definirse mediante
un algoritmo a bordo o por telecomando desde la estacion terrena. La orientacion
deseada se compara con la orientacion actual medida en la nave. El delta del pro-
ceso es la desviacion de la orientacion, este valor se transfiere al controlador de la
orientacién. Dentro de este algoritmo de control se generan y se transfieren los
comandos para los actuadores.

Los actuadores de orientaciéon crean un momento y cambian activamente la orien-
tacion. Paralelamente, los momentos externos e internos acttian sobre el satélite. La
orientacion resultante se mide por los sensores y el lazo de control se cierra.

Orientacién _ - Desviacion _ | Control de | Comandos Momentos de
Deseada \1\ Orientacion Internos Actuadores Control
Momentos ' Ves
Perturbadores | Satelite ‘
Orientacion Sensores de ‘
Estimada Orientacion l
Orientacion
Actual

Figura 18: Lazo de control de orientacién

Existen diferentes enfoques para el algoritmo de control de orientacion. El enfoque
mds comun es utilizar el denominado controlador proporcional, integral y deriva-
tivo (Controlador PID). En el Laboratorio de Instrumentacién Electréonica de Siste-
mas Espaciales (LIESE) se han trabajado diferentes partes del ACS, entre las cuales
destacan el trabajo realizado por Rigoberto Reyes Morales sobre el disefio de un
esquema de control de orientacién basado en el controlador Quaternion Feedback
Regulator [35], asi como el presente trabajo de tesis el cual se enfoca en el disefio de
actuadores para el ACS (especificamente ruedas de reaccién).

4.4.1  Sensores para el control de orientacion

Los sensores proporcionan mediciones del estado actual de la orientacién. La orien-
tacion se mide de manera absoluta (con respecto a un sistema de referencia coorde-
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Tabla 5: Rangos de exactitud de sensores [27]
Sensor Exactitud Aplicabilidad
1.0° (5000km alt) | Utilizables solo por debajo de ~ 600 km

5° (200 kmalt) La variabilidad del campo magnético
domina la exactitud.

Magnetoémetro

0.05 deg (GEO) Las incertidumbres del horizonte do-

Sensor terrestre . .
minan la exactitud.

0.1 deg (LEO)

Sensor Solar 0.01 deg Campo de vision tipico + 130 deg
Sensor de estrellas 2 arc seg Campo de visién tipico 16 deg
Giroscopios o0.0o1deg/hr Se requiere restablecer periédicamente

la posicién de referencia.

Antenas direccionales | 0.01 deg a 0.5 deg | Tipicamente el 1% de la anchura del
haz de la antena.

nado) o relativa (por ejemplo, &ngulos dedicados o cambios de orientacién).

La orientacion absoluta se determina mediante dos vectores linealmente indepen-
dientes del marco de referencia correspondiente. Los vectores que pueden ser me-
didos a bordo son:

» Direccién vectorial solar

Vector de campo magnético terrestre

Direcciéon vectorial de estrellas

Direccién vectorial de la tierra (o el angulo al horizonte de la tierra)

Direccion vectorial a los satélites de un sistema global de navegacién por
satélite (GNSS), como el GPS.

Existen sensores especificos para medir cada uno de los vectores anteriormente
mencionados. En la tabla 5 se mencionan algunos de estos junto con sus rangos de
exactitud tipicos.

Ademas de la determinacion directa de la orientacion absoluta, las diferencias an-
gulares y las tasas de rotacion pueden ser determinadas de manera inercial(e.g.
giroscopios). La ventaja de las mediciones inerciales es que los valores de medicién
estan disponibles de forma continua e independiente de las fuentes externas. La
exactitud de la determinacion de la estabilizacion en tres ejes depende en gran me-
dida de la exactitud de las mediciones individuales y de la orientacién relativa de
los vectores utilizados.

4.4.2 Momentos de control

Los actuadores son los dispositivos que afectan directamente la dindmica del satéli-
te mediante momentos de control de tal manera que pueden modificar la posicién,
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orientacién y/o velocidad. Existe un variado ntiimero de actuadores con caracteris-
ticas y capacidades diferentes, su clasificacién més general se da segun el principio
fisico mediante el cual trabajan.

La orientacién de la nave cambia deacuerdo a la ecuacién fundamental de rotacion
del movimiento para la dindmica rotacional, también conocida como ecuacién de
Euler, la cual es presentada en forma vectorial en el marco de referencia de la nave
espacial como:

H=T—wxH (4.31)

La ecuacién (4.31) representa el cambio del vector cantidad de movimiento angular, el
cual es denotado por H y donde w y T son la velocidad angular y el par respecti-
vamente.

La ecuacion 4.31 establece que la magnitud de la cantidad de movimiento angular
del sistema solo puede ser cambiada aplicando un momento externo (T), ya que el
cambio en el término w x H solamente cambia la direccién de H.

Si en ausencia de momentos externos una parte perteneciente al satélite tiene la
capacidad de moverse con respecto a otras y comienza a tener un momento angular,
el resto del cuerpo tendra un momento angular (proporcional) en direccién opuesta
de manera que la cantidad de movimiento total del sistema se conserve. Con esto
en mente se puede relacionar la velocidad angular de la nave, w con H mediante
la ecuacion:

H=Iw+h (4-32)

Donde (H) el momento de inercia de todo el satélite que esta conformado por el
momento angular h del objeto giratorio que forma parte del satélite (e.g. rueda de
reaccion) y el termino Iw representa el momento angular del resto del cuerpo. Asi
que por la regla del producto de célculo, la ecuacién de Euler puede ser reescrita
en forma matricial como:

Iw+Iv+h=T—wxH (4.33)

Después de mover algunos términos se tiene:

Iw=T—h—lw—-wxH (4.34)

La ecuacién 4.34 permite entender como la orientacién de la nave puede cambiar
debido a una variedad de causas. El primer término del segundo miembro de la
ecuacion, representa la contribucién directa de momentos de fuerza externos a la
orientaciéon dindmica del satélite; este término incluye a aquellos actuadores que
pueden controlar la orientaciéon de la nave al generar momentos externos. El se-
gundo término representa la relacién entre el cambio de velocidad rotacional de
objetos giratorios que se encuentren a bordo y el cambio de velocidad rotacional
del satélite; este término incluye a ciertos actuadores de control (i.e. las ruedas
de reaccién) los cuales controlan la orientacién de la nave mediante los llamados
momentos internos. El tercer término muestra como la variacién del momento de
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inercia del satélite (debido al cambio de distribucién de su masa) puede afectar
la orientaciéon dindmica de la nave; esto puede deberse al despliegue de paneles
solares o el movimiento de otras partes del satélite. Y el cuarto y dltimo término
es llamado momento giroscépico esta relacionado con la respuesta precesional de
una parte giratoria al cambiar su eje de rotacién (e.g. CMGs).

Todos estos efectos explicados anteriormente se combinan para establecer la tasa
de cambio de la velocidad angular del primer miembro de la ecuacién 4.34. La
ecuacion 4.35 sefializa mediante llaves el efecto que produce cada término en el
cambio de momento angular.

Io= T — h — JIw - wxH (4.35)
—~— ~— —— —
Pares Ext. ParesInt. Efect.Inercial Efec.Giroscopico

En conclusién, los momentos que pueden afectar al satélite se pueden dividir en
cuatro tipos: externos, internos, de efecto inercial y de efecto giroscépico. Los mo-
mentos externos afectan el momento angular total de la nave y son necesarios en
todas las misiones, mientras que los momentos internos conservan el momento an-
gular total y se pueden considerar opcionales dependiendo de los requerimientos
de la misién. Las tablas 6 y 7 resumen las caracteristicas de los actuadores més
utilizados asi como sus ventajas y desventajas.

Para un proceso de estabilizacién en tres ejes, los requisitos de exactitud para los
actuadores nos son tan estrictos como para los sensores de orientacién. Los pe-
queios errores en la alineacién o sesgos de los actuadores son compensados de
manera inherente por el proceso de control en tres ejes, sin embargo si tienen que
ser considerados para el control sobre un sélo eje de rotaciéon. Lo mds importante a
tomar en cuenta son las propiedades no lineales tales como la cuantizacién, saltos o
conmutacién. Las perturbaciones no compensables afectan y limitan la estabilidad
alcanzable del sistema de control.

4.5 Modos de verificacion

El control de orientacién es un de los subsistemas mds complejos a bordo de un
satélite; estd compuesto de varios componentes, sensores y actuadores, con sus co-
rrespondientes interfaces mecanicas y térmicas (estructura del satélite), interfaces
eléctricas y de datos (computadora de a bordo), software para el proceso de control
de orientacién e interfaces operativas con la estacion terrena.

Todos estos elementos, funciones y el sistema en si deben ser verificados mediante
un proceso de calificacion que confirme la idoneidad de un nuevo disefio o un proceso
de aceptacion que demuestre que la implementacién del disefio y/o la manufactura
hayan sido llevados a cabo correctamente.

Las normas que deben seguirse para estos procesos varian un poco del lugar donde
se realicen, por ejemplo en Europa las medidas de verificaciéon formal y las normas
para llevar a cabo cada una de las medidas han sido definidas por la Cooperacién
Europea para la Normalizacién Espacial (ECSS, por sus siglas en ingles), que fue
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establecida por la Agencia Espacial Europea (ESA). Dado que las condiciones del
espacio no estdn presentes en la tierra, las pruebas se vuelven dificiles sobre todo
por las propiedades fisicas y los procesos de control involucrados. No obstante, son
precisamente estos procesos y sus valores caracteristicos, tales como frecuencias na-
turales, estabilidad, desviacién de control, etc., los que son de particular interés y
los que tienen que determinarse de manera especifica.

Las propiedades antes mencionadas pueden ser verificadas de varias maneras:

Verificacién analitica

Por simulacion de software

Por hardware en prueba de lazo (HILT)

En bancos de pruebas especificos (e.g. Mesa de aire)

4.5.1 Banco de pruebas

El banco de pruebas es uno de los modos més realistas de verificar el sistema de
control de orientacién completamente integrado. Uno de los bancos de pruebas con
el cual se pueden obtener buenos resultados son las mesas o camas de aire®. Sin
embargo estas estdn sujetas a ciertas restricciones:

1. Los momentos perturbadores, presentes en el espacio, estdan en el rango de
unos pocos milinewton metros (100uNm, para satélites pequefios). Sin em-
bargo las mesas de pruebas estdn sujetas a perturbaciones mayores. Por lo
tanto, un control de orientaciéon que utiliza actuadores débiles solo puede ser
verificado cualitativamente.

2. Ellazo cerrado de control solo puede ser probado parcialmente con los senso-
res originales. ya que para los sensores de estrellas y de tierra las condiciones
ambientales del espacio y su dependencia de la orientacién actual no pueden
ser duplicadas, mientras que para los magnetémetros y los sensores solares
las condiciones solo pueden aproximarse a las reales. No obstante la propaga-
ciéon de la orientacién mediante giroscopios es posible sin ninguna restriccion.

3. Debido a que los ejes de rotacion del satélite deben pasar por su centro de
gravedad el cual estd normalmente localizado en el interior de la forma ori-
ginal del satélite, las pruebas en camas de aire son realizadas con un modelo
de ingenieria especial el cual contenga una disposicién representativa de los
elementos del sistema de control de orientacién y pueda simular este efecto.
Por lo general no es posible hacer una verificacién completa del modelo de
vuelo original del satélite mediante una cama de aire.

6 Llamadas asi debido a que utilizan cojinetes de aire para rotar con muy poca friccién
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Tabla 6: Caracteristicas de actuadores

Nombre

Propulsores

Caracteristicas

Pueden conseguir momentos entre 0.1 a 10 Nm o mas. El
momento producido es una combinacién entre fuerza de
empuje y brazo de palanca.

Tipo

Activo

36

Amortiguador de nutaciéon

Utilizado en satélites estabilizados por rotacién; consiste
en una masa esférica moévil en un tubo cerrado lleno de
un fluido el cual amortigua la nutacién.

Pasivo

Boom de gradiente gravitatorio

Un aguilén o boom separa una masa lejos del centro de
gravedad del satélite. Un cuerpo con tal forma alargada
estd sujeto al gradiente de gravedad terrestre y crea un
par que hace que el eje longitudinal del satélite se alinee
radialmente con el centro de la Tierra.

Pasivo

Barra de torsién magnética

También conocido como barra de torsién, genera un dipolo
magnético fuerte que interactda con el campo magnético
de la Tierra. La forsién estd sujeta a un momento externo,
como la aguja de la brgjula.

Activo

Vela solar

La luz solar provoca una ligera presién sobre las superfi-
cies irradiadas del satélite (por ejemplo, los paneles sola-
res). Las fuerzas resultantes y los pares correspondientes
se pueden variar con una direccion ligeramente alterada
de los paneles solares y por lo tanto pueden considerarse
como pequefios Torques de control.

Pasivo

Ruedas de Reaccion

Proporcionan un par de reaccién que resulta de la acelera-
cién (o desaceleracién) angular de un volante. La rotacién
del volante es accionada por un motor eléctrico, que per-
mite un ajuste variable del par.

Activo

Ruedas inerciales

A diferencia de las ruedas de reacciéon su velocidad es
constante y més alta. El volante al tener gran momento de
inercia y gran velocidad angular provoca una lenta pre-
cesion que compensa los pares transversales y por consi-
guiente la estabilizacién de los ejes transversales.

Activo

Control de momento giroscépico

Es una rueda de inercia montada en un cardan. Al girar
transversalmente el vector momento angular de la rueda
se producen pares que pueden ser 100 veces mayores que
los pares de reacciéon habituales de una rueda de reaccién.
Esto permite una mejora sustancial en la agilidad de los
satélites.

Activo
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Tabla 7: Ventajas y desventajas de Actuadores
Nombre Ventajas Desventajas Momento
Insensible a la altitud Requiere combustible
Propulsores Se adapta a cualquier 6rbita Operacién encendido-apagado Externo
Operacién en cualquier eje Tiene un impulso minimo
Momentos grandes Produce contaminantes
No requiere combustible Momento solo en dos ejes
Par magnético La magnitud es controlable Sensibles a latitud y altitud Externo
Simple, rentable y confiable Puede causar interferencia mag-
nética
No requiere de energia Sin par sobre la vertical local
Gradiente gravitatorio | Apunta a nadir facilmente Baja exactitud Externo
Par bajo, sensible a la altitud
No requiere combustible Necesita control de paneles
Vela solar )
Util en o6rbitas altas momentos bajos Externo
. Apuntamiento fino y continuo | No linealidad a velocidad cero
Ruedas de Reaccién P ! y v
Magnitud Variable problemas de friccién Interno
. . Amortiguaciéon de momentos Friccién mecanica
Ruedas inerciales
Momentum Bias interno
. - Adecuado para la estabilizacién | Complejidad mecénica
C.M. giroscépico .
en tres ejes
Momentos temporalmente muy | Problemas de confiabilidad Interno

altos




LAS RUEDAS DE REACCION

Las Ruedas de Reaccién (en adelante RWs, por sus siglas en inglés), son un ac-
tuador utilizado para el control de orientacion fino y la estabilizacién en tres ejes.
Pertenecen al grupo de dispositivos de intercambio de momento angular (MEDs, por sus
siglas en inglés). Son particularmente ttiles cuando la nave debe girar cantidades
muy pequefias (e.g. mantener una camara apuntando a un punto en especifico).
Las ruedas de reaccion, al utilizar tnicamente energia eléctrica, reducen la fracciéon
de masa del satélite destinada al uso de combustible, permitiendo de esta manera
incrementar la fraccién de masa destinada a los instrumentos. Las ruedas de reac-
cién se utilizan cuando se requiere que el satélite tenga un error de apuntamiento
menor a 1° [24].

Las RW proporcionan un momento de reaccion que resulta de la aceleracion (o des-
aceleracion) de un volante de inercia. La rotacién del volante es controlada por un
motor eléctrico que permite el ajuste variable de par. Los momentos que las ruedas
generan son internos y no pueden cambiar el momento angular total de la nave. En
cambio, ellos orquestan un intercambio de momento angular entre las ruedas y el
cuerpo del satélite. Por ejemplo, si la rueda de guifiada (yaw) gira en sentido positi-
vo, el satélite que se encontraba previamente inmovil rotara en la direccién negativa
de guifiada para mantener el momento angular total constante. Por supuesto, la
tasa de giro de la nave serd mucho menor segtin sea la relaciéon entre el momento
de inercia de la rueda y el momento de inercia del eje de guifiada del satélite.

Las RW contrarrestan otros momentos (perturbaciones) que influyen en la orien-
tacion del satélite mediante la variacién de su momento angular. El momento de
fuerza utilizable (M) para el control de la orientacién es opuesto al cambio del
momento angular del volante (Hg)como indica la siguiente ecuacion:

M=-Hg=—Ig- wg (5.36)
donde:

Hy - Momento angular del volante de inercia
Ir — Momento de inercia del volante

wr — Vector velocidad angular del volante

Cuando los momentos perturbadores estdn actuando sobre el satélite (gradiente
de gravedad, arrastre aerodindmico o pares internos no deseados), el software del
sistema de control identificard los cambios en las velocidades angulares de la nave
y calculara los momentos necesarios para anular esas tasas. El ACS del satélite con-
trola la velocidad de giro de las ruedas con el fin de ajustar el momento aplicado
al satélite.El momento de correccién se calcula como una ponderacién del error de
posicion y el error de velocidad. Es decir, cuanto mas esté fuera de posicion la nave
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espacial y cuanto més rdpido gire fuera de su posicién, mayor serd el momento
de correccién calculado. Los momentos externos en el satélite son contrarrestados
por los momentos producidos por las ruedas, obteniendo como consecuencia un
aumento gradual en la velocidad angular de estas.

5.0.1 Configuracién

Una Rueda de Reaccién estd conformada, de manera muy general, por los siguien-
tes elementos: volante de inercia, motor eléctrico, electrénica de control, carcasa y
soporte. Ver figura 19 (a).

M <« Carcasa
S\ (€

¢ Volante
de inercia

= PB IS

e <—————— BLDCM
) i ¢ Electrdnica

de Control

H‘_ soperte

(a) Partes de la Rueda de Reaccién (b) Microwheel RWP015

Figura 19: Rueda de reaccién

VOLANTE DE INERCIA: Es el dispositivo destinado a almacenar de manera efi-
ciente la energia de rotaciéon. Como se vio en la seccién 4.2.1.4 la energia cinética
estd relacionada con el momento angular mediante la ecuacién 4.22. Por lo tanto,
si se disefia el volante para maximizar la energia cinética también se estara maxi-
mizando el valor de momento angular. El Momento de inercia (Ig) es la propiedad
mads importante a considerar durante el disefio de este elemento; estd determinado
por las caracteristicas fisicas del volante: densidad, geometria, dimensiones, etc. La
velocidad angular méxima que el volante puede alcanzar, asi como la aceleraciéon
angular maxima, depende totalmente de las caracteristicas del motor utilizado asi
como la potencia disponible.

MOTORES: La seleccién del motor eléctrico es una de las partes mads criticas, o
la mads critica, en el proceso de disefio de las ruedas de reaccién. Los criterios de
seleccién incluyen, pero no se limitan, a: potencia de alimentacién, velocidad maxi-
ma de rotacién (en funcién del minimo par requerido), dimensiones y temperatura
de operacién. En la industria espacial se utilizan los motores de Corriente Conti-
nua (CC) sin escobillas por sus ventajas frente a otros tipos de motores. Se hablara
con mayor detalle de este tipo de motores en el capitulo 6.

CARCASA: La carcasa o cubierta tiene como funcién contener y proteger a los
elementos internos de las vibraciones y aceleraciones producidas durante la eta-
pa de lanzamiento. También, sirve como proteccién para el satélite de una posible
falla estructural del volante de inercia que pueda comprometer a los subsistemas
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adyacentes. La carcasa también contiene elementos de soporte (e.g. cojinetes) para
mantener la alineacién del volante y soportar cargas axiales y/o radiales. Durante
el disefio se busca optimizar el peso y la resistencia estructural de este elemento. Es
comun que el alojamiento o carcasa sea despresurizado a un nivel de baja presion
atmosférica para evitar, principalmente la gasificacion del lubricante en los cojine-
tes. La electronica se coloca generalmente dentro de la carcasa, pero también puede
separarse o colocarse fuera de ella si es que es necesaria una mejor disipaciéon de
calor. Para prevenir perdidas de lubricacion y mantener la limpieza extrema, las
ruedas pueden ser encencerradas herméticamente en una carcasa llena de un gas

apropiado (ej. helio) [17].

En la figura 19 (b) se muestra, como ejemplo, una rueda comercial para nanosatéli-
tes desarrollada por la empresa Blue Canyon. Se pueden apreciar a simple vista los
elementos anteriormente descritos. Esta rueda tiene una masa total de 0.130 [g] y
puede generar un par maximo de 0.004 [N].

Una rueda de reaccion a veces puede funcionar como (y se refiere como) un volante
de inercia, al operar a una velocidad constante o casi constante, con el fin de impreg-
nar al satélite con una gran cantidad de momento angular. Al hacer esto se altera
la dindmica de rotacién del satélite con el fin de que los pares perturbadores per-
pendiculares a un eje del satélite (el eje paralelo al eje de rotacién de la rueda) no
generen movimiento angular alrededor del eje de las perturbaciones; en su lugar,
dan como resultado un movimiento angular (generalmente pequefio) de precesion;
mediante este efecto se puede estabilizar la nave para apuntar en una direccién
casi fija, lo que permite un sistema de control de orientacién menos complicado
conocido en inglés como momentum-bias.

Las ruedas de reaccién, las ruedas inerciales y los Giroscopios de control de mo-
mento (CMGs) son practicamente iguales en cuanto a su configuracién fisica. Sin
embargo, se diferencian principalmente por las rutinas que ejecutan para realizar
su tarea, asi como en el dimensionamiento del motor y de su volante de inercia. En
la tabla 8 se mencionan algunas de las particularidades que distinguen a cada uno
de estos actuadores.

Tabla 8: Diferencias entre MEDs

Ruedas de Reaccién Ruedas Inerciales GMGs

La velocidad de rotacién es
baja y variable, la acelera-
cién y desaceleracién causa
un momento de reaccién ali-
neado con el eje del volan-
te. El volante de inercia se fa-
brica como una parte integral
con una baja variacién de los
desequilibrios en todo su ran-
go de velocidad.

Funcionan a una velocidad
constante y alta. Un momen-
to (perturbador) transversal
a su eje de rotacién provo-
ca una precesién lenta de la
rueda que compensa el mo-
mento transversal. Este efecto
giroscopico logra la estabiliza-
cién de los ejes transversales
de la rueda.

Una rueda inercial con veloci-
dad constante se suspende en
un carddn el cual puede for-
zar la inclinacién del eje de
giro. La inclinacién forzada (
a la inversa de la estabiliza-
cién giroscopica) genera mo-
mentos muy altos, casi 100 ve-
ces mayores que los momen-
tos de reaccion habituales de
una rueda de reaccion.
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Las Reaction Wheels (RWs) estan disponibles para capacidades de momento angu-
lar de 0.1 a 250 Nms [28] y pares de 0.01 a 1.0 Nm [27] [45]; las velocidades maximas
de rotacién varfan de 1000 a 6000 rpm. Al trabajar con pares internos sélo pueden
hacer girar la nave al rededor de su centro de masa. Por lo tanto la localizacién
fisica de las ruedas de reaccién dentro de la nave no importa en términos de la
efectividad para hacer rotar la nave espacial.

5.0.2 Perturbaciones mecdnicas

Los cojinetes colocados en el rotor de los dispositivos de intercambio de momento
angular, entre los cuales se encentran las RW’s, merecen una mencién especial:
Los dispositivos de intercambio de momento estdn disefiados para funcionar sin
interrupcion durante largos periodos de tiempo [45]. En el vacié del espacio, la
lubricacién de los rodamientos de bolas (ampliamente utilizados) es un problema
importante que no se ha resuelto por completo, lo que provoca que el cojinete
de bolas sufra una carga de friccion excesiva. Los cojinetes de bolas soportan la
masa del volante y las cargas tanto axiales como radiales que puedan presentarse
durante la etapa de lanzamiento. Sin embargo, durante su funcionamiento tiene los
siguientes efectos secundarios [27]:

1. Vibraciones causadas por desequilibrios estaticos y dindmicos del volante de
inercia (tipicamente 1gcm, o 10 gcm?). La amplitud frecuencia de las vibra-
ciones aumentan con la velocidad de rotacién.

2. Microvibraciénes Causadas por la rotaciéon de la jaula y las bolas del cojinete.

3. Friccién por inversion de par cuando la velocidad de la rueda cruza por ce-
ro (en promedio =10 mNm) y la variacién de la friccién en estado estable
(i.e.1 mNm).

En los altimos afios, el desarrollo de los rodamientos magnéticos ha tenido un cam-
bio decisivo con muy buenas perspectivas para el futuro. Las ruedas con cojinetes
magnética del cojinete utiliza solo fuerzas magnéticas para suspender el volante
dentro y alrededor de todos sus ejes Estas, se discutirdn con mayor detalle en la
seccion 8.3.1.

Observaciones:

» Las ruedas no trabajan en velocidades cercanas a 0 rpm, debido al comporta-
miento no lineal de la ficcion.

» El eje de rotacion de la rueda esta normalmente alienado con un eje de control
de la nave.

» Laredundancia es normalmente deseada, para lograr esto se requieren cuatro
o més ruedas en una posicién oblicua a los ejes.

» La temperatura de trabajo tipica esta en el rango de —10 a 40°C [24]
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5.0.3 Saturacion

Uno de los principales inconvenientes de utilizar ruedas de reaccién para el control
de orientacién es que estas se saturan. En otras palabras una rueda aumenta su ve-
locidad angular gradualmente mientras contrarresta los momentos perturbadores
del ambiente. Sin embargo, solo puede llegar a una velocidad méaxima la cual es-
t4 determinada por las caracteristicas del motor utilizado. Cuando eventualmente
llega a esta velocidad no puede generar mas momento con respecto a su eje aso-
ciado y el control de orientacién se pierde. Cualquier cambio de velocidad ahora,
sera una desaceleracion, lo que significa que producird un momento en la direccién
opuesta a lo que se necesita. En esta situacion se dice que la rueda esta saturada —
ha llegado al limite del momento angular que es capaz de almacenar. —

Cuando se llega a este estado de saturacion es necesario cancelar el momento alma-
cenado mediante una maniobra conocida en inglés como Momentum Dumping’
la cual consiste en utilizar otros actuadores que produzcan pares externos tales co-
mo magneto pares (en orbitas LEO) o propulsores (en 6rbitas altas) con el fin de
mantener al satélite en su posicion el tiempo suficiente para desacelerar las ruedas
reaccion y asi remover el momento acumulado del sistema. Debido a que los pares
de perturbacion externos pueden ser compensados por pares internos sélo duran-
te un tiempo limitado, debe realizarse periédicamente una gestion de momento *
con pares externos. En 6rbitas LEO existen siempre momentos de perturbacion ex-
ternos para satélites con orientacion constante. Por lo tanto, no es posible realizar
un control de orientacién continuo sin utilizar algtin tipo de actuador que genere
momentos externos.

5.1 Configuraciones

Para la estabilizacién en tres ejes, las ruedas de reaccién se pueden colocar en di-
ferentes configuraciones o arreglos. Uno de ellos es en formacién de triada con sus
ejes de rotacion montados de manera ortogonal coincidiendo con los ejes principa-
les del satélite (tig. 20 a). Otro, es en formacién piramidal de cuatro ruedas con los
ejes de rotacion normales a las caras de dicha piramide (fig. 20 b). El arreglo con
cuatro ruedas se utiliza con la finalidad de tener una rueda adicional (o redundan-
te) que pueda ser utilizada en caso de que una de las ruedas principales falle, y
al mismo tiempo dar mayor flexibilidad en la distribucién de momento angular3
de las ruedas [41]. En la practica, a menudo, se utiliza la formacién de triada con
una cuarta rueda orientada en un eje simétrico oblicuo con la finalidad de tener
redundancia.

1 El término Momentum Dumping puede traducirse literalmente como impulso o momento de alivio

2 En inglés es conocido como Momentum Management

3 Enel arreglo piramidal el control para cada eje lo realizan dos ruedas a la vez. Por tanto, el momento
por rueda se reduce.
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(a) Ortogonal (b) Arreglo Tetragonal
& & g

Figura 20: Configuraciones tipicas

5.2 Modos de Falla

Las Ruedas de Reaccién contienen partes mecdnicas en movimiento continuo. Son
uno de los pocos sistemas de la nave espacial que necesitan trabajar continuamente
desde el principio hasta el final de la misién; esto hace que pertenezcan al grupo
de dispositivos que tienen mayor probabilidad de falla.

El principal modo de falla es debido a la lubricacion de los cojinetes de bolas colo-
cados en el extremo del volante de inercia y el eje del motor. Existe un problema
de distribucién de lubricacién en las ruedas mecénicas convencionales, asi como su
perdida debido a efectos de gasificacion. El resultado de una mala lubricacién es
una friccién excesiva y mayor desgaste, lo que lleva a que particulas erosionadas se
incrusten en el lubricante empeorando aun maés la situacién. Las ruedas de reaccién
no trabajan a velocidades cercanas a cero debido al comportamiento no lineal de la
friccién, incluso si estas permanecen detenidas por mucho tiempo el lubricante se
aglutina y resulta dificil volver a ponerlas en marcha. En los tltimos afios se han
propuesto varias soluciones para resolver los problemas de lubricacién en satélites
grandes. Tal es el caso del cartucho de lubricacién presentado en la revista Tribology
in Industry [47] que contiene un sistema de lubricacién para el desempefio a largo
plazo. Sin embargo, para el caso de satélites pequefios este problema no se ha re-
suelto del todo.

Tanto los volantes como el motor pueden dafiarse por las fuerzas G y las vibracio-
nes producidas durante la etapa del lanzamiento del satélite. Estos dafios pueden
ir desde la desconexién fisica de la electrénica hasta la desalineacién del volante de
inercia. Los cojinetes son adecuados para soportar las cargar en el eje de la rueda
asi como mantener el alineamiento del volante durante su operacién.

Fallas mecdanicas: Tanto los volantes como el motor pueden dafiarse por las fuerzas
G y la vibracién causada durante el lanzamiento. Una vez en el espacio, lubricar el
rodamiento es casi imposible, lo que conduce a un aumento de la friccién y final-
mente a la falla.
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Fallo electrénico: Una vez en 6rbita o en el espacio, la radiacion posee una ma-
yor amenaza para los circuitos electrénicos. El blindaje adecuado y las técnicas de
tolerancia a fallas son cruciales para garantizar el correcto funcionamiento de los
componentes y circuitos electrénicos.

5.2.1 Fallos Reportados

(Fuse, Kepler Dawn philae )

Las ruedas de reaccién utilizan generalmente rodamientos de bolas metélicos y lu-
bricante liquidos como aceite o grasa que permite una rotacién estable incluso en
el rango de alta velocidad. En contraste, tiene un defecto que el lubricante llega a
ser insuficiente cuando su rotacién se detiene; Para proteger los cojinetes, es desea-
ble que un volante mantenga la rotacién por encima de una cierta velocidad, Sin
embargo, es dificil para cubesats porque no hay suficiente fuente de alimentacién.
La inestabilidad de la jaula de cojinete se refiere a los modos de vibracién involun-
taria de la jaula causados por la falta de lubricante. Esto ha afectado al menos a las
misiones Cassini, también aqui, y XMM-Newton.

Las soluciones tipicas mencionadas en los tltimos documentos, aprendidas a prue-
ba y error, incluyen detener la rueda durante un tiempo para permitir que el lu-
bricante se redistribuya, y también evitar ciertas velocidades operacionales, ya sea
muy altas o casi cero.

Tabla 9: Listado experiencias con RW [18]

Programa Problema Causa Accién

Navstar / GPS | Fallas en 6rbita y prue- | Agotamiento de lu- | Nuevas pruebas de califi-
bas;alto par bricante cacion

GPS IIR Inestabilidad de la jaula a | Fuerza, resonancia | Fuerza, masa; jaulas ses-
altas velocidades de masa gadas

DMSP Rodamientos / el lubri- | Degradacién de lu- | Prueba extensa de roda-
cante no puede ser libera- | bricante miento
do

DSCS 11T Ruido de par Desconocida Ruedas redundantes
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Los motores son el corazéon de las Ruedas de Reaccién, tienen como funcion hacer
girar el volante de inercia mediante un accionamiento directo, mantener la veloci-
dad de rotacién y proporcionar el par requerido para contrarrestar los momentos
perturbadores.

El motor sin escobillas® de corriente directa (BLDCM,por sus siglas en inglés) es un
motor de onda Trapezoidal/cuadrada que posee las caracteristicas de arranque de
los motores de Corriente Continua y las caracteristicas de regulacién de velocidad
de los motores Shunt. Sus mayores ventajas son contar con una estructura simple,
tener buena eficiencia, alta relaciéon tamafio-par y ser muy seguros (no producen
chispas). Los BLDCMs son ampliamente utilizados en aplicaciones aeroespaciales, ro-
bética, control de procesos industriales, mdquinas herramienta y defensa nacional,
también se utilizan en la industria automotriz, electrodomésticos y automatizaciéon
de oficinas [56].

Un motor BLDCM produce velocidades altas con niveles de voltaje relativamente
bajos mediante la magnetizacién de los polos en su interior. Un campo magnético
estacionario es producido con imanes el cual se le denomina campo fijo. Hay un cir-
cuito estacionario conectado al motor llamado circuito de armadura, el cual contiene
una resistencia y una inductancia. La corriente que pasa a través de este circuito
causa que el motor gire dando como resultado un par el cual movera al elemento
de masa rotacional (volante de inercia).

Los motores sin escobillas fueron desarrollaron sobre la base de los motores de CC
con escobillas. El primer motor de CC naci6 en la década de 1840. Sin embargo, res-
tringidos por el desarrollo de la electrénica de potencia y la tecnologia para fabricar
imanes permanentes, los BLDCM no fueron disefiados exitosamente sino hasta més
de un siglo después.

La evolucién de los motores sin escobillas siempre ha estado estrechamente ligada
a los nuevos descubrimientos y adelantos en la electrénica, ddndose asi una revo-
lucién de estos motores a la par del desarrollo de los dispositivos semiconductores
(afios 707s). A continuacion se presenta una linea de tiempo que explica brevemen-
te los acontecimientos que tuvieron mayor influencia en progreso de estos motores
hasta nuestros dias.

En los motores de (CC) tradicionales, las escobillas hacen contacto fisico con el colector del motor
mientras este se encuentra en marcha, haciendo que la corriente eléctrica conmute en los devanados
del rotor, asegurando asi que el campo magnético principal sea siempre perpendicular al campo
magnético inducido.
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LINEA DE TIEMPO 1: Historia de los motores sin escobillas

1831

1840s

1915

1930s

1955

1962

1970S

1975-1979

1978

1985-1990s

1995-2000

2000s

El fisico britdnico Michael Faraday descubre el fenémeno de
induccién electromagnética.

Nace el primer motor de Corriente Continua.

El americano Langmuir inventa el rectificador de mercurio y
realiza un convertidor CC/CA.

Se desarrollan los primeros BLDCM y se comienza a implemen-
tar la conmutacién electrénica.

Harrison y Rye hacen la primera solicitud de patente para un
circuito de conmutacién a base de tristores.

Se desarrollan circuitos de conmutacion para motores sin esco-
billas, utilizando elementos de efecto Hall.

Se utilizan diodos de deteccién magnética, cuya sensibilidad
es casi mil veces mayor que la del sensor Hall.

Se desarrollan un gran nimero de semiconductores de po-
tencia de alto rendimiento e imanes de tierras raras como:
samario-cobalto y NdFeB (neodimio)

La empresa alemana Indramat puso oficialmente a la venta
el motor MAC junto con su controlador. Indicando que los
BLDCM habian entrado a la etapa practica.

Se desarrollan mejores técnicas computacionaeles y teorias de
control. asi como métodos de detecciéon indirecta del rotor.

Avance y mejoramiento de los microprocesadores (MCU), pro-
cesadores de sefiales (DSP) y dispositivos logicos programables
(FPGA).

Ocurre un gran salto en la velocidad de instrucciones y el es-
pacio de almacenamiento disponible. Se vuelve comtn el uso

del control difuso y las redes neuronales en controladores de
BLDCM.
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6.1 El BLDCM en la industria aeroespacial

La tendencia actual en la industria aeroespacial es reemplazar los dispositivos de
transmision hidraulica y neumadtica por equipos de accionamiento motorizado. Los
motores seleccionados para esta drea,debido a su aplicacion particular, deben tener
dimensiones pequefas y estructuras simples.

La estructura especial de los motores sin escobillas y sus métodos de control de
posicion sin sensores, los convierten en candidatos idéneos para ser usados en la
industria aeroespacial. Los BLDCM a menudo son operados con carga variable, lo
cual requiere de regulacién de alta velocidad y una buena respuesta dindmica, por
ejemplo, la aplicacién de los giroscopios y brazos robéticos se controlan mediante
el uso sistemas con retroalimentacién de lazo cerrado o semicerrado, en donde son
implementados algoritmos de control muy avanzados. [56]

El sistema de control de los BLDCM es el resultado de la integracion electromecénica
que combina las ventajas de los motores de corriente continua sin escobillas y los
sistemas de control de los motores asincronos de Corriente Alterna (CA)

Actualmente las investigaciones de motores sin escobillas se centran principalmen-
te en las siguientes areas:

1. Desarrollar tecnologias de control de posicién sin sensores, para mejorar la
tiabilidad del sistema y reducir atin mds el tamafio y peso.

2. Investigar métodos para reducir la fluctuacién de par en los motores, para
mejorar la servo precisiéon y ampliar el &mbito de aplicacion.

3. Disefar controladores integrados, compactos, fiables y versatiles.

6.1.1 Ventajas del BLDCM

Las escobillas de un motor convencional transmite la potencia a las bobinas del ro-
tor que gira en un campo magnético fijo cuando estd energizado. La friccién entre
las escobillas fijas y un contacto de metal giratorio en el rotor de rotacién genera
desgaste. Ademds, se puede perder la potencia si hay un contacto escaso entre la
escobilla y el metal, sin mencionar que la formacién de un arco eléctrico (chispa)
puede ser peligros en algunos ambientes de aplicacion.

Los BLDCM utilizan un conmutador electrénico en lugar de uno mecénico (esco-
billas). Por lo tanto, al eliminar esta fuente de desgaste y pérdida de potencia la
fiabilidad y eficiencia del motor mejora. Los motores sin escobillas ofrecen muchos
otros beneficios en comparacion con los motores de CC con escobillas y los mo-
tores de inducci6; entre estos se encuentran: mejor relacién velocidad-par, rdpida
respuesta dindmica, bajo ruido y operacién a mayores rangos de velocidad. Ade-
mas, un motor BLDC puede ser mds pequefio y liviano que un motor con escobillas
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con la misma salida de potencia, lo que los hace ideal para aplicaciones donde el
espacio es reducido y la energia es limitada.

Los motores sin escobillas también se clasifican dentro de la categoria de motores
«sincronos» porque el campo magnético generado por el estator y el rotor giran a
la misma frecuencia. Un beneficio de este arreglo es que los BLDCM no presentan
el «deslizamiento» tipico de los motores de induccién.

6.2 Estructura de los BLDCMs

Como se mencion6 en anteriormente, los BLDCM se desarrollaron a partir de los
motores de (CC), lo que hace que su configuracién sea muy similar. La principal di-
ferencia es que en un BLDCM se reemplaza el conmutador mecénico con escobillas,
por un circuito con interruptores electronicos. Con el fin de controlar la velocidad
y direccién de rotacion del rotor se incluye en el sistema un sensor de posicién, un
circuito de control y un inversor de potencia.

La estructura del BLDCM contiene, a grandes rasgos, un estdtor con devanados y
un rotor con imanes permanentes. En la figura 21 se muestra la seccién transversal
de un BLDCM de cuatro polos.

Iman

Permanente Estator

Bobina

Figura 21: Seccién transversal de un motor BLDC.

6.2.1 Estditor

La estructura del estator es similar a la de un motor sincrono o de un motor de
induccién. El ntcleo de hierro contiene devanados simétricos de tinica o multiples
fases, los cuales se conectan en Y o A dependiendo el rendimiento y costo del
sistema estimado. La conexién mads utilizada es en Y donde los devanados trifési-
cos estdn conectados simétricamente con un punto neutro. Otra diferencia con los
motores de CC tradicionales es que en estos los devanados de la armadura estan
situados en el rotor mientras que en los BLDCM se encuentran en el estator.
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6.2.2 Devandos

Los devanados mas utilizados son los devanados de paso completo, paso completo
distribuido y de paso fraccionario distribuido. Se debe tener en cuenta que los
diferentes tipos de devanado pueden afectar la forma de onda de la Corriente
Contraelectromotriz (CCEM) y el rendimiento del motor.

6.2.3 Imanes permanentes

En la actualidad los imanes permanentes més utilizados son aquellos que contie-
nen en su composicion elementos pertenecientes al grupo de las tierras raras (e.g.
el neodimio, NdFeB), ya que poseen una alta coercitividad y remanencia magné-
tica. En los motores BLCD los imanes estdn situados en el rotor, mientras que en
los motores con escobillas se encuentran colocados en el estator. Las caracteristicas
de alta eficiencia, bajo peso y miniaturizaciéon de los motores sin escobillas estan
estrechamente relacionadas con el desarrollo de materiales los magnéticos.

A continuacién se enlistan algunas caracteristicas de los imanes permanentes més
utilizados en motores en orden de aparicién :

= AINiCo Fue desarrollado en la década de 1930, tiene gran densidad de induc-
cién magnética remanente (remanencia) y baja coercitividad. El cobalto (Co) pre-
sente en la aleacién es costoso, sin embargo le confiere buenas propiedades
térmicas.

» Ferrita: Més tarde se desarrollaron los materiales magnéticos de ferrita, donde
la ferrita de bario y la ferrita de estroncio son los dos tipos mas comunes. Tie-
nen baja remanencia, alta coercitividad y bajo costo, lo que los ha mantenido
en posicion de liderazgo por largo tiempo.

» Samario: Los imanes de tierra raras de samario cobalto (Sm,Co,,) fueron desa-
rrollados en los afios 60s, pertenecen a la segunda generaciéon de imanes de
tierras raras. Los imanes de Samario tienen alta remanencia, coercitividad y
buena estabilidad magnética, ademads tienen una temperatura de Curie por
encima de 710 — 800 °C. El costo de esta aleacién es alta, lo que limita su
venta y aplicacién y son usualmente utilizados en productos aeroespaciales y
militares.

» Neodimio: En 1983 trabajadores japoneses desarrollaron la tercera generacion
de imanes de tierras raras con la aleacién Nd-Fe-B la cual contiene el elemento
neodimio (Nd) comenzando asi una revolucién en los materiales magnéticos.
Esta aleacién no contiene elementos costosos y es un producto que contiene
gran energia magnética. El neodimio (Nd) y el samario (Sm) son tierras raras,
pero el precio del Nd es mucho maés bajo y existen reservas de este elemento
diez veces mds grandes que las de Sm.

La aleacién de neodimio (NdFeB) fue rdpidamente promovida y usada en aplica-
ciones industriales y maquinas con imanes permanentes. En comparacién con los
motores de excitacién, las maquinas con imanes permanentes hechos de NdFeB
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tienen la ventaja de ser mds ligeras, tener menores dimensiones y ser de fécil cons-
truccion e.g. el motor de yo W de Philips Company of the Netherlands hecho con
imanes permanentes de tierras raras, es solo una cuarta parte del tamafio de un
motor de excitacién y la mitad de un motor con imanes de ferrita.

Los imanes de neodimio son el tipo de imanes con mayor fuerza en la actualidad,
la temperatura de servicio maxima va desde +60 °C hasta 4240 °C dependiendo
de la clase de material. Los imanes de neodimio tienen excelente resistencia a con-
diciones de desmagnetizacién externa y en condiciones normales mantienen muy
bien su magnetismo permanente.

La influencia térmica en las propiedades magnéticas de los imanes de neodimio se
determina mediante la ley de Curie-Weiss:

X= T-T, (6.37)
donde
X susceptibilidad magnética
T temperatura absoluta, medida en Kelvin
T. Temperatura de Curie, medida en Kelvin

C constante de Curie, especifica de cada material, que se define, relativa al volu-
men

6.2.4 Sensores

El sensor de posicion instalado en el motor detectan la posicion del rotor y la
transforman en una sefial eléctrica, proporcionando asi la informacién correcta al
circuito 16gico de conmutaciéon. De esta manera se logra suministrar la corriente
de conmutacién adecuada en los devanados en funcién a la posicion del rotor y
generar un giro continuo. Existen varios tipos de sensores de posicién y cada uno
tiene sus propias caracteristicas. En la actualidad existe una amplia gama de sen-
sores electromagnéticos, fotoeléctricos y magnéticos para BLDCM. El sensor Hall,
como una especie de sensor magnético, tiene las ventajas de poseer un volumen
compacto, bajo precio y buena operaciéon. Por lo tanto se utiliza comtinmente en
los controles de BLDCM como detector de posicién del rotor.

6.3 Controlador Electrénico

Si bien los motores BLDC son mecdnicamente simples necesitan dispositivos elec-
tronicos de control sofisticados y fuentes de alimentacién reguladas.
El controlador tipico de un BLDCM contiene de manera general cuatro elementos:

1. Sensores de posicién del rotor: Proporcionan las sefiales que indican la posi-
cién del rotor con respecto a los devanados del estator.
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Figura 22: Arreglo tipico de un BLDCM (Microchip)

2. Légica de conmutacién: Genera comandos en respuesta a las sefiales de posi-
cién del motor.

3. Fuente de alimentacién: Suministra la potencia necesaria para el funciona-
miento del sistema.

4. Inversor: Consiste en un arreglo de transistores de potencia bipolares, de efec-
to de campo (MOSFET, por sus siglas en ingles) o médulos de potencia in-
tegrados (IPMs) los cuales se encargan de conmutar la alimentacién de los
devanados del estator, en respuesta a los comandos generados por la légica
de conmutacion.

La légica de conmutaciéon se puede implementar mediante un Circuito Integra-
do (CI), y la fuente de alimentacién y el inversor mediante componentes anal6gicos
discretos. En conclusién, de manera general, el controlador resultante es la unién
de tres elementos: un elemento analégico ( inversor), un elemento digital (circuito
integrado CI) y una fuente de alimentacion[56].

La creciente popularidad de los BLDCM y su gran cantidad de aplicaciones ha
traido consigo la necesidad de generar controladores cada vez mas pequefios y de
menor costo. Los controladores utilizados han experimentado (al igual que otros
sistemas eléctricos), una evolucién progresiva de componentes discretos a circuitos
integrados programables.

El disefiar controladores mediante componentes discretos tiene varias desventa-
jas: poseen estructuras complejas, gran tamafo, y su fiabilidad y versatilidad son
pobres, ademas de que son inadecuados para su produccién en masa. No obs-
tante, los controladores realizados mediante circuitos integrados programables ta-
les como los Field Programmable Gate Arrays (FPGA), Microcontroller Unit (MCU),
Application-Specific Integrated Circuit (ASIC), y Digital Signal Processors (DSP) son
flexibles, de menor tamafio y muy adecuados para la produccién en masa; es por

51



6.3 CONTROLADOR ELECTRONICO

esto que son ampliamente utilizados en aplicaciones con motores actuales. En la
tabla 10 se muestran las ventajas y desventajas de algunos controladores mas utili-
zados.

Mientras que un microprocesador es una CPU de un solo chip, un microcontrola-
dor (MCU) contiene, en un solo CI, una CPU y la mayoria de los circuitos de un
sistema de microcomputadora. Los microcontroladores estdn adaptados para con-
trolar dispositivos de entrada/salida en disefios que requieren la minima cantidad
de componentes, mientras que los microprocesadores son adaptados para proce-
sar informacién en sistemas computacionales. Una caracteristica importante de los
microcontroladores es el sistema de interrupciones que incorporan. Los microcon-
troladores a menudo deben responder a ciertos estimulos externos (interrupciones)
en tiempo real debido a que son dispositivos orientados al control. Deben llevar a
cabo un cambio rdpido de contexto mediante la suspensién de un proceso, mien-
tras se ejecuta otro proceso en respuesta a algtin evento. Un microcontrolador puede
ayudar a reducir el ntimero total de componentes utilizados.

Tabla 10: Ventajas y desventajas de los controladores

Controlador Ventajas Desventajas

e Estructura simple e Mala capacidad de expansién

ASIC e Pocos componentes periféricos o Dificil de actualizar y cambiar sus

funciones

¢ Excelente relacién costo-rendimiento
e Pueden Programarse en lenguaje | e No se tiene control sobre la optimi-
VHDL o Verilog zacion de energia

FPGA e Se pueden programar a nivel de soft- | La seleccién del FPGA limita el tama-
ware en cualquier momento fio del disefio
e ofrece flexibilidad y capacidades de | e El costo de produccién aumenta con
répido desarrollo de prototipos la cantidad
e Reconstrucciéon dindmica en linea
e Bajo costo e Poca flexibilidad

MCU e Poco consumo de energia e Tamafio de memoria limitado
e Permite optimizar el procesador pa- | e Suelen ser especificos del aplicacion
ra una aplicacién determinada
e Potente capacidad computacional e El procesamiento de sefiales implica

DSP mayor consumo de energia
e Gran procesamiento de datos e Se pierde informacién en el muestreo
e Facilidad de actualizacién y flexibili-
dad

6.3.1  Modos de comutacién

HALF-BRIDGE: Esuna configuracién utilizada en motores conectados en Y, tiene
la ventaja de tener pocos componentes, ser de bajo costo y facil de controlar, pero
rara vez se utiliza debido a que por su naturaleza de trabajo existe una gran varia-
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cién del par en el motor y los devanados se utilizan muy poco ya que la corriente
atraviesa por cada uno solo 1/3 del periodo.

FULL-BRIDGE: Se implementa en motores de tres fases conectados en Y. Requie-
re de seis interruptores para activar o desactivar las corrientes en los devanados en
funcién de las sefiales 16gicas enviadas por los sensores Hall. Esta configuracion
se puede utilizar mediante dos modos de conmutacién: el modo de dos fases y el
modo de tres fases:

Modo de conmutacién de dos fases: El principio de conmutacién de dos fases
consiste en excitar dos devanados del motor mientras el tercero se encuentra en
reposo; el orden y el instante en que se activan estan determinados por la infor-
macién de los sensores de posicion del rotor. El puente conmuta cada que el rotor
gira un angulo eléctrico de 60°. Por lo tanto, existen seis estados magnéticos y dos
devanados de fase son excitados en cada estado.

En el modo de dos fases, el interruptor superior del puente hace conducir la co-
rriente a través de uno de los devaneados, produciendo asi un par; otro par es
producido por la corriente hacia atrds debido al interruptor inferior del puente. La
suma de estos dos pares constituye el llamado par sintético, el cual rota un dngu-
lo eléctrico de 60° en cada periodo de conmutacién. En consecuencia el rizado de
par es mucho méas pequefio que en el controlador de medio puente (Hall-Bridge)
puesto la direccién del par cambia seis veces en cada ciclo.

Modo de conmutacion de tres fases: En el modo de conmutacion de tres fases
hay tres interruptores de potencia energizados en cada momento, se diferencia en
el modo de dos fases en el orden en que se lleva a cabo la conmutacién. Cada inte-
rruptor de potencia conduce 180° en las tres fases. El modo de tres fases incrementa
aun mas la utilizaciéon de los devanados al mismo tiempo que reduce el rizado de

par.

c-puMmr: En algunas aplicaciones de BLDCM se requiere tener buen desempefio,
bajo costo y que el arreglo tenga dimensiones pequefias. Con el fin de cumplir
estos requisitos Walter y Stephen propusieron un puente controlador que cuenta
con caracteristicas de la configuracién Half-Bridge y Full-Bridge. Para construir
el puente C-Dump de un BLCDM de tres fases solo es necesario utilizar cuatro
interruptores. Comparado con el circuito Full-Bridge este circuito utiliza menos
interruptores y menos energia para realizar la conmutacion, sin embargo produce
un gran rizado de par durante su operacion.

PUENTE H: La caracteristica principal del puente H, es que cada devanado es
controlado de manera independiente por un puente H. La corriente del motor pue-
de ser facilmente controlada mediante este circuito. Ademads, la operacién mediante
cuatro cuadrantes también se puede realizar con este modo conmutacién. Dado que
se necesitan cuatro interruptores por fase, el puente H se utiliza generalmente para
motores de una o dos fases.
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Modo de cuatro interruptores La estructura de un circuito de conmutaciéon de
cuatro interruptores consta de un controlador Full-Bridge al que se le ha reemplaza-
do un puente por dos capacitancias. El punto neutro de las dos capacitancias esta
conectado al devanado de la fase C. Por lo tanto, esta configuracién tinicamente
utiliza cuatro interruptores y el sistema tiene menor costo y menos pérdidas en
comparacion con un controlador Full-Bridge tradicional. Sin embargo, el algoritmo
de control se vuelve mas complicado.

6.3.1.1 Transistores de Potencia

Los dispositivos semiconductores de potencia se suelen utilizar como conmutado-
res, aplicando sefiales de control a la terminal de compuerta de los tiristores, o a la
base de los transistores bipolares. La salida necesaria se obtiene haciendo variar el
tiempo de conduccién de estos dispositivos de conmutaciéon. Un transistor se pue-
de operar como un interruptor. Sin embargo, la eleccién entre un BJT y un MOSFET
en los circuitos convertidores no es obvia, aunque cada uno de ellos puede susti-
tuir a un interruptor, siempre y cuando sus especificaciones nominales de voltaje y
corriente cumplan con los requisitos de salida[43]. En la tabla 11 se mencionan al-
gunas caracteristicas de los transistores mds comunes en arreglos electrénicos para
motores sin escobillas.

Tabla 11: Comparacién entre transistores de potencia

BJT MOSFET IGBT

Los transistores bipolares
(BJT) de alta potencia se sue-
len usar en convertidores de
potencia con frecuencias me-
nores que 10 kHz y se aplican
bien en capacidades hasta de
1200 [V] Y 400 [A]. La caida
de voltaje de un transistor
conductor estd en el intervalo
de 0.5 a 1.5 V. Los MOSFET
se usan en convertidores de
potencia y se consiguen con
capacidades  relativamente
bajas de potencia de 1000 [V]
Y100 [A], en un intervalo de
frecuencia de varias decenas
de kilohertz.

Los MOSFET de potencia son
dispositivos controlados por
voltaje, y s6lo requieren una
pequeria corriente de entrada.
La velocidad de conmutacién
es muy alta, y los tiempos
de conmutacién son del orden
de nanosegundos. Los MOS-
FET de potencia estan encon-
trando aplicaciones cada vez
mads numerosas en convertido-
res de baja potencia y alta fre-
cuencia. Los MOSFET no tie-
nen los problemas de fenéme-
nos de segunda avalancha, co-
mo los Transistores de unién
bipolar (BJT). Sin embargo,
los MOSEFET tienen problemas
de descarga electrostatica y
requieren cuidados especiales
en su manejo. Ademads, es re-
lativamente dificil protegerlos
en condiciones de falla por
cortocircuito.

Los transistores bipolares de
puerta aislada (IGBT, por sus
siglas en ingles) son transisto-
res de potencia de voltaje con-
trolado. En forma inherente,
son mas rapidos que los BJT
pero no tan rdpidos como los
MOSFET. Sin embargo, ofre-
cen caracteristicas muy supe-
riores de activacién y de sa-
lida que las de los BJT. Los
IGBT son adecuados para al-
tos voltajes y grandes corrien-
tes y frecuencias (hasta de 20
kHz), y se pueden conseguir
en valores hasta 1700 [V] y
2400 [A].
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6.4 Ruido

En la practica, un motor de accionamiento directo produce ruidos arménicos que son
una funcién de la velocidad angular del rotor (wg). Los motores estdn compuestos
por un nimero p de pares de polos y un nimero m de devanados de fase.La con-
mutacién de estos pares y devanados produce ruidos de par paréasitos con las fre-
cuencias armonicas fundamentales y superiores.wgpm, wrp(2m), wrp(3m),...[45].
La cantidad de ruido de conmutacién aumenta con la magnitud de la corriente en
el controlador del motor. Por lo tanto, el ruido aumenta durante la aceleracién de
las ruedas. El ruido a bajas velocidades de rotacién es de particular importancia,
debido a que este puede encontrarse dentro del ancho de banda del ACS. Al espe-
cificar un conjunto de ruedas de reaccion, el espectro de ruido permitido se define
de acuerdo con la velocidad de la rueda y se especifica una cantidad méxima de
ruido estadistico en diferentes bandas de frecuencia.

6.5 Modelo Matematico del BLDCM

6.5.1  Ecuacién Diferencial

En esta secciéon se construye la ecuacion diferencial para un BLDCM trifdsico con
dos polos, el estator esta conectado en Y con devanados de paso completo. El rotor
tiene una estructura de polo no sobresaliente. Ademads se tienen tres sensores Hall
colocados simétricamente a 120°

Para construir la ecuacion diferencial es necesario realizar las siguientes suposicio-
nes:

1. Ignorar la saturacién del nicleo, asi como la perdida por corrientes pardsitas
y perdidas por histéresis

2. Despreciar la reaccién de la armadura y la distribucién del campo magnético
en el entrehierro, se considera que es una onda trapezoidal con una superficie
plana y un angulo eléctrico de 120°

3. Ignorar el efecto cogging y suponer que los conductores se distribuyen de
forma uniforme y continua sobre la superficie de la armadura

4. Los interruptores de potencia y los diodos del circuito inversor tienen carac-
teristicas de un interruptor ideal.

Tomando la direccién positiva mostrada en la figura 23, el voltaje de fase de ca-
da devanado, el cual incluye la caida de tensién debido a la resistencia y la FEM
inducida se puede expresar como:

ux — inx + elbx (6.38)
Donde:

uy — Voltaje de fase, donde el subindice x Denota fase A, By C;
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Figura 23: Diagrama esquematico del BLDCM [56].

Ryx — Resistencia de fase. Para devanado trifasico; simétrico Ry = Rg = R¢c =R
i, — Corriente de fase;

eyx — FEM inducida por fase.

La FEM inducida por devanado es igual a la velocidad de cambio de flujo, Dado
que la direccién positiva de la FEM inducida y el enlace de flujo definido en la
figura 23 es opuesta a la de la regla de la mano derecha, la FEM inducida puede
escribirse como:

_dx

Tomando la Fase A como ejemplo, el flujo es dado por:

Pa=Laia +Magig + Macic +Ypm(0) (6.40)
Donde:
Ppm(0) — Flujo del imdn permanente enlazado a la Fase A;

0 — Angulo de posicion del rotor, el angulo entre el eje d del rotor y el eje de la
fase A;

LA — Auto inductancia de la Fase A;

MaB, Ma C - Inductancia mutua de la Fase A con la Fase B y la Fase C.

La magnitud de P (0) depende de la distribucién del campo magnético del imén
permanente en el entrehierro. La componente radial de la distribucién del campo
magnético del imdn permanente en el entrehierro como perfil trapezoidal a lo largo
de la superficie interna del estator, se muestra en la figura 24.

Ypm(a) =Ndpm () (6.41)

T+a
opmia) = | B(o)sae (6.42)
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Donde:

@pm(a) — Flujo del imdn permanente de la Fase A cuando el dngulo de posicién
del rotor estd en «;

B(0) — Densidad de flujo del iman permanente en el entre-hierro, el cual tiene una
distribucién trapezoidal a lo largo de 6;

N — Vueltas del devanado;

S —Producto del radio del rotor y la longitud efectiva de los conductores.

BA

Eje de la Fase A

© ] Y )
0
X <o _»: A B,
|
a) Posicion del rotor b) Distribucién del flujo

Figura 24: Flujo del imdn permanente de la Fase A [56]

Sustituyendo las ecuaciones 6.39 y 6.42 en la ecuacién 6.38 se obtiene:

. d . . .
up =Rip + E(LAlA + Magig +Macic +Ppm) (6.43)
T4
. d . . ) d
:R1A+E(I—A1A+MAB1’B+MAC1C)+E NS B(x)dx (6.44)
—F+ta
. d . . .
=Ria + E(LAlA + Magip + Macic) +ea (6.45)

Donde e representa la fuerza contraelectromotriz de la Fase A.

Lo =N?A, (6.46)
Mag = N?Aap (6.47)

Donde:
A A = Permeabilidad del flujo de autoinduccién en la fase A;

Aap = Permeabilidad del flujo de inductancia mutua entre la fase A y la fase B.
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La permeabilidad del rotor de un motor de polo saliente es diferente en las direc-
ciones del eje d y el eje q (ver la figura 23 ), por lo que la autoinductancia y la
inductancia mutua del devanado cambiaran dependiendo de la posicién del rotor.
Pero para el caso de un motor con rotor de polos no salientes, el flujo es isotrépico
en todas las direcciones. Por lo tanto, la permeabilidad del circuito magnético no
es afectada por la posicién del rotor, y la autoinductancia e inductancia mutua no
variardn con el tiempo. Ademds, como los devanados del estator trifadsico son simé-
tricos, las autoinductancias serdn iguales, asi como la inductancia mutua.

Esdecir Lo =Lg=Lc=L,Mag=Mgc=Mcg=Mac=Mca =M. Sustituyén—
dolos en la Ecuacién 6.45, podemos obtener:

diy . dig . dic

uA:RiAﬁ-LE—FME-I-ME—FeA (6.48)
En la cual:
T4o
en—-LINS B(0)do
AT at
—Jta
T T do
:Ns[%%) _B(_Te)]a
Tt T
:NSw[B<E +e) —B(—z +e)] (6.49)

Donde w es la velocidad angular eléctrica del motor

De acuerdo con la distribucién de la densidad magnética en el entrehierro, como
se muestra en la figura 24 (b), junto con B(6) que tiene un periodo de 2ty
B(0 4+ 1) = —B(0), podemos obtener:

eA:NSw{B<§+6) —B(—Q—ﬁ@)}
=NSw[B<§+6) —B(g +6+7T—27‘[>}
— 2NSwB (; + e> (6.50)

Entonces, el 6 dependiente de la onda de FCEM de la fase A es § por delante de

la distribucién de la densidad magnética en el entrehierro, y ex se puede expresar
como:

ea =2NSwBfa(0) = whmfa(0) (6.51)
Donde:

B = Valor maximo de la distribuciéon de densidad del imdn permanente en el
entrehierro;
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Py = Valor méximo de la relacion de flujo del iman permanente de cada devanado
Pm =2NSBy;

fa(0) = Funciéon de la forma de onda de la FCEM de la Fase A;

La funcién f5 (0) tiene una distribucién trapezoidal con la posicién del rotor, y sus
valores méximo y minimo son respectivamente 1 y —1. La forma de onda corres-
pondiente y su relacién de fase con B(0) y ea se muestra en la figura 25.

En cuanto a los devanados simétricos trifdsicos, también existe:
fp(0)=fa(0—2m/3),y fc(0) =Ffa(0—2m/3)

De la ecuacién 6.49 se puede ver que ea es una FCEM giratoria la cual es producida
por e flujo del devanado generado por la rotacion del rotor.
Como las corrientes de fase satisfacen:

ip+ip+ic=0 (6.52)

La ecuacién 6.48 se puede simplificar como:

) di
uA:RlA-I—(L—M)d—?—i-eA (6.53)
B(6). s A _a ———.
h \ B } \
A .. A
"‘ Ly - “ ) /
, / \ ; /
" \hi—J \ \hJ_.—f
— i ) — s J
0 m2 m 3m2 2m sw2  3n m2 ane
B(6).f,(6) A
B(e)
-7 fal®) ~ T T\ ;.
) + ‘\ 4
\_‘_/' / N /
— —— 7 —
0 m2 m  3m2 2r Sm2 3m Tm2 4ne

Figura 25: Relacién de fase entre B(0), ea, y A (0) [56]

Entonces, la forma matricial de la ecuaciéon de voltaje de fase del BLDCM se puede
expresar como

ua R 0 O iA L-M 0 0 d iA (F.%
ug| =0 R Of |ig|+| 0 L-M 0 | |is|*|es (6.54)
uc 0 0 R ic 0 0 L-M ic ec

De acuerdo con la ecuacién 6.54 el circuito equivalente del BLDCM quedaria como
se muestra en la figura ??
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Las naves espaciales interacttian con el entorno espacial de maneras que pueden
afectar su funcionamiento, asi como cualquier experimento cientifico que se lleve
a cabo desde su plataforma. El estudio de estas interacciones proporciona infor-
macion sobre el entorno espacial y los efectos ambientales adversos en los com-
ponentes de la nave. Es por esto, que los disefiadores necesitan comprender los
fendémenos interactivos para poder disefiar con eficacia las naves espaciales. Este
capitulo se da una breve descripcién del ambiente espacial, resaltando las condicio-
nes presentes en Orbitas bajas, con el fin establecer un contexto firme del ambiente
de trabajo del sistema disefiado.

~>0CZ00¢c>
Mucho antes de que comenzara la era espacial, ya se sabia que el espacio no estaba
vacio. Las colas de cometas, los meteoros y otros fendmenos extraterrestres demos-
traron la presencia de un ambiente espacial. Al igual que un avioén opera e interactta
con la atmésfera un satélite opera e interacttia con este entorno espacial. El entorno
al que estd sujeto una un satélite consiste en la combinacién del ambiente (tipica-
mente una funcién de la 6rbita) y el generado por la nave misma. La combinacién
de estos entornos puede no ser su simple suma sino un entorno mas complejo pro-
vocado por una interaccion sinérgica y no lineal [21].

Aunque la densidad del gas en el espacio es inferior en magnitud a la obtenida
en los mejores sistemas de vacio terrestres, el ambiente no es benigno y las naves
espaciales estdn expuestas a una gama de peligros.El ambiente espacial puede ser
por lo general perjudicial para los dispositivos COTS, una vez puestos en Orbita los
dispositivos experimentan condiciones de alto vacio, variaciones de temperatura
extremas, y altos niveles de radiacién ionizante.

FASE DE LANZAMIENTO: El lanzamiento de un vehiculo espacial esta evidente-
mente asociado con niveles enormes de ruido. Esto repercute en la estructura del
satélite contenido en la cubierta del lanzador. La secuencia de lanzamiento impli-
ca niveles altos de vibracion, asociados tanto con el ruido como con la vibracion
estructural, niveles de aceleraciéon de modestos a altos durante el ascenso, choque
mecanico debido a la operacion dispositivos pirotécnicos y separacion de etapas,
un ambiente térmico que difiere tanto del ambiente del laboratorio como del am-
biente espacial, y para la mayoria de los vehiculos, una disminucién rapida de la
presién ambiental [17].

RADIACION SOLAR: La mayor parte de la energia de la radiacién es emitida
por la fotosfera, que tiene solo 200 km de espesor y, desde el punto de vista de
la Tierra, se percibe 6pticamente como el disco solar. Ademads de la radiacion elec-
tromagnética, el Sol también emite material llamado viento solar. El viento solar
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es una corriente de plasma neutro que consiste principalmente de protones y elec-
trones. El efecto de radiacion solar afecta principalmente a naves localizadas en
Orbitas altas [28].

ALTO VAcio: La baja presion atmosférica més alld de la atmoésfera neutra (
100 [km] de altitud) también tiene una influencia determinante en el disefio y el
funcionamiento de una nave espacial [28]. La densidad de las moléculas de aire
es alta cerca de la superficie terrestre y disminuye rdpidamente hacia arriba en los
primeros 100 [km] inferiores de la atmoésfera, después disminuye lentamente por
arriba de los 500 [km] [26], a esta altura la presién barométrica tiene un valor apro-
ximado de 10~/ [Pa], y a la distancia de una 6rbita geoestacionaria ya ha convergido
al valor del espacio interestelar, aprox. 10" [Pa] [28].

En este contexto de baja densidad atmosférica ocurre un conjunto de mecanismos
y /o procesos fisicos de los cuales se resaltan los siguientes:

e Desgasificacién/sublimacion
e Falta de conveccién natural

e Cambio de las propiedades de los materiales, como la resistencia mecénica y
la vida util/fatiga del material

e Soldadura en frio

Desgasificacion: Debido a la baja presién ambiental, el gas absorbido y el vapor
de agua escapan de los materiales. La sublimacién describe el proceso de evapora-
cién de dtomos / moléculas de la superficie tan pronto como la presién ambiente al-
canza y/o cae por debajo de la presion especifica de vapor del material. El término
genérico de desgasificacion (Outgassing como se conoce en inglés) se refiere a gases
o particulas que escapan de la superficie de un material. La tasa de desgasificaciéon
aumenta con la temperatura ambiente. Implica pérdida de masa y un cambio en las
propiedades superficiales de los materiales en cuestién. Sin embargo, no significa
necesariamente que se presenten problemas estructurales por desgasificacion. Los
siguientes materiales en particular tienden a desgasificar: Agua, solventes, aditivos
y materiales monoméricos no curados [28].

Los productos de desgasificacion representan un peligro para los componentes sen-
sibles: instrumentos 6pticos, recubrimientos térmicos y dispositivos de alto voltaje.
Los lubricantes tradicionales utilizados en la Tierra no son adecuados para aplica-
ciones espaciales ya que generalmente poseen una alta presién de vapor especifica
y a menudo estan fabricados a base de gases o agua. Como alternativa, se aplican
revestimientos de grafito o disulfuro de molibdeno (MoS,) [28][41].

Los materiales que son utilizados en ambientes de alto vacio o en aplicaciones espa-
ciales requieren ser sometidos a pruebas de desgasificacion, estos se seleccionardn
en funcién de los bajos criterios de desgasificacién y deben tener en cuenta la ubica-
cién de la fuente de desgasificacion y su masa[2]. un ejemplo es la prueba acordada
con ASTM Standard Test Method for Total Mass Loss and Collected Volatile Condensable
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Materials from Outgassing in a Vacuum Environment (E 595-93) o su equivalente de la
Agencia Espacial Europea (ESA) A thermal cycling test for the screening of space mate-
rials and processes (ECSS-Q-70-02a).

Para realizar la prueba los materiales son sometidos a un clima controlado para
que realicen la absorcién de agua, posteriormente estos son sometidos a vacio tér-
mico (125°C por 24 h). Finalmente son sometidos de nuevo a un clima controlado.
En la cdmara de enfriamiento por vacio se colocan placas colectoras directamente
sobre los materiales, estas placas colectan algunos de los productos de gasificacion.
Con esta prueba las propiedades de gasificacién pueden ser determinadas por los
siguientes parametros:

cvceM Collected Volatile Condensible Material. Es la ganancia de masa de las placas
colectoras dividida por la masa inicial del material.

RML Recovered Mass Loss. Es la diferencia entre la masa inicial y la masa después
del reacondicionamiento (indica la cantidad de productos que no son agua)

TML Total Mass Loss. Es la diferencia de masa de antes y después de la prueba de
vacio, (muestra la cantidad de todos los productos de desgasificaciéon como
porcentaje de la masa inicial)

wvVR Water Vapour Regained. Es la cantidad de absorcién de agua después de la
prueba de vacio.

El requisito general para la prueba de desgasificaciéon de materiales segtiin ECSS-Q-
70 son valores de RML <1.0% y CVCM <0.1%. Los limites de aceptaciéon pueden
ser mds estrictos si los materiales en cuestion se usan en areas criticas. La liberacién
de vapor de agua (WVR) puede calcularse de la siguiente manera: WVR = TML -
RML. Los datos TML para materiales absorbentes de agua tales como poliamidas,
poliimidas y poliuretanos a menudo estdn por encima del 1,0%. La absorcién de
agua es en la mayoria de los casos reversible y puede controlarse purgando hard-
ware critico con gases secos. A menudo, la absorcién de agua de los materiales no
es dafiina con respecto a la contaminacién de componentes.[2].

Tanto La Agencia espacial Europea (ESA) como la Administracién Nacional de la
Aerondutica y del Espacio (NASA) han creado bases de datos virtuales donde reco-
pilan los resultados de las pruebas de gasificacion de numerosos materiales. Estas
pueden ser consultadas en las ligas: http://esmat.esa.int/materialframe.htmly
https://outgassing.nasa.gov/ respectivamente.

Muchas partes de COTS contienen materiales pldsticos los cuales pueden gasificar
en el vacio, estos no se pueden volar, o necesitan alguna encapsulaciéon antes de
que puedan hacerlo. Sin embargo, el pléstico utilizado para encapsular circuitos in-
tegrados es generalmente estable bajo condiciones de vacio, y hasta la fecha no se
han presentado problemas debido al uso de estas piezas de plastico encapsuladas
a pesar de su uso comtun. No obstante, antes del vuelo se debe tener cuidado de
almacenar estas partes bajo condiciones de temperatura y humedad controladas,
para en particular evitar la entrada de agua. Se cree que la encapsulacion plastica

62


http://esmat.esa.int/materialframe.html
https://outgassing.nasa.gov/

AMBIENTE ESPACIAL

aumenta el riesgo de dafio por descarga electrostatica (ESD, por sus siglas en ingles)
particularmente en 6rbitas altas tales como la érbita geoestacionaria. Sin embargo,
este efecto es insignificante en naves espaciales pequefias que se encuentran en 6r-
bitas bajas (LEO) [17].

Un efecto singular debido al vaci6 es la soldadura en fri6, la cual consiste en que
dos piezas metalicas que se encuentran cerca unas de otras pueden soldarse jun-
tas debido al escape, en forma de gas, de la capa de grasas u otros componentes
existentes en la superficie del material. Particularmente con las piezas méviles, este
efecto se considera critico.

OXIGENO ATOMICO: El oxigeno atémico presente de las Orbitas terrestres bajas
(LEO), no s6lo puede erosionar las superficies externas de los polimeros en las naves
espaciales, sino que puede causar la degradacion en las superficies de los compo-
nentes internos donde existen aberturas al ambiente espacial. Puede ser que las
superficies internas no tengan una exposicién directa al flujo de oxigeno atémico.
Sin embargo, el impacto disperso puede generar efectos graves de degradacién en
componentes muy reactivos. Los efectos del oxigeno atémico en las superficies de
las naves de 6rbita baja es un problema significativo que puede tener consecuencias
nefastas sobre la durabilidad de las naves, como resultado se han hecho considera-
bles esfuerzos por prevenir o minimizar la degradacién de los materiales debido al
ataque directo del oxigeno atémico.

El oxigeno viene en varias formas diferentes. El oxigeno que respiramos es llamado
O,, es decir, se compone de dos 4tomos de oxigeno. El O3 es el ozono, tal como se
presenta en la atmdsfera superior de la tierra, y el O (un 4tomo), es conocido como
oxigeno atémico. El oxigeno atémico no puede existir por mucho tiempo en la
superficie de la tierra, sin embargo en el espacio la radiacién ultravioleta provoca
que las moléculas de O, se rompan facilmente y creen oxigeno atémico.

Durante primeras misiones espaciales se reporté que algunos materiales de las
naves espaciales lucian como si tuvieran escarcha por que en realidad estaban ero-
sionados y texturizados, el oxigeno atémico reacciona con los materiales orgdnicos
y los dafia gradualmente. Cuando los ingenieros disefiaron los paneles solares para
la Estacion Espacial Internacional (ISS) tenian la preocupacién de que las mantas
de los paneles, las cuales estdn hechas de polimeros, se erosionarian rdpidamen-
te debido al oxigeno atémico. La NASA solucioné el problema disefiando un un
recubrimiento de pelicula delgada para los paneles solares, que era inmune a la
reaccion del con oxigeno atémico, un ejemplo es el 6xido de silicio, o vidrio el cual
ya ha sido oxidado (5i0O,). el recubrimiento de SiO, es muy delgado, transparente
y flexible, se adhiere a los polimeros de los paneles protegiéndolos de la erosién,
sin sacrificar ninguna de las propiedades térmicas [55]. No obstante el oxigeno até-
mico puede ocasionar que compuestos de oxido cambien significativamente sus
propiedades, por ejemplo es el caso del disulfuro de molibdeno (MoS,), el cual
es un lubricante que puede oxidarse y crear un 6xido abrasivo. También pueden
ocurrir cambios de dimensionamiento debido al agrietamiento en la formacién de
una capa superficial de oxido en la silicona, y desprendimientos en el caso de la
oxidacién de la plata[17].
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TRANSFERENCIA DE CALOR: Debido a la densidad extremadamente baja de
particulas en espacio, el proceso de conveccién juega un papel bastante insignifi-
cante. El equilibrio de calor entre el satélite y el entorno espacial tiene lugar casi
exclusivamente por calor radiante. La energia térmica se intercambia internamente
por radiacién y conduccién. Este es un desafio importante para el disefio del sis-
tema de control de temperatura (SCT), particularmente para naves espaciales que
tienen que disipar el calor excesivo [28].

La mayoria de los componentes COTS solo estdn calificadas para operar en un in-
tervalo de temperatura de 0° a 7o °C, por lo que se debe tener especial cuidado con
el disefio térmico de la nave espacial. Practicamente todos los satélites pequefios
utilizan alguna técnica de control térmico pasivo para mantener las temperaturas
internas en niveles moderados. (10-30 °C) con variaciones de temperatura interiores
mantenidas a unos pocos grados Celsius por 6rbita con el fin de reducir el estrés
térmico. Los sistemas externos experimentan ciclos térmicos mayores durante una
Orbita, las variaciones del orden de 50 - 100 °C no son raras [17].

PARTICULAS DE ALTA ENERGIA: Las particulas de alta energia con energias en
el rango MeV golpean al satélite a alta velocidad y producen perturbaciones y peli-
gros significativos. La densidad del flujo de particulas y sus efectos se consideran
al principio de la fase de disefio.

Los electrones y protones provenientes del viento solar de alta energia son captu-
rados por el campo magnético de la Tierra y se concentran en los cinturones de
radiaciéon (cinturones de Van Allen). El cinturén de radiacion interno alcanza el
punto mads cercano a la superficie de la Tierra (alrededor de 500 km) en el 4rea del
Atlantico Sur debido a que el campo magnético de la Tierra se inclina y se desplaza
con relacién a su eje de rotacién. Esto se conoce como la anomalia del Atlantico Sur
(AAS) y Domina las dosis de particulas de alta energia para naves en 6rbitas LEO
con inclinaciones bajas.

Las particulas que se originan en los cinturones de radiaciéon provocan la degra-
dacién de componentes electrénicos, celdas solares y materiales; son responsables
de la carga eléctrica y los llamados Efectos de Evento Unico (SEEs, por sus siglas
en inglés). La carga electrostdtica del satélite es causada ya sea por colision y adhe-
rencia de particulas de plasma cargadas de alta energia (usualmente electrones) en
la superficie externa (carga superficial) o por la acumulacién de particulas de alta
energia en materiales dieléctricos (aislamiento de cables, placas de circuitos) den-
tro de la nave (carga dieléctrica profunda). El dltimo fenémeno en particular puede
tener consecuencias dramaticas ya que los efectos de descarga resultantes pueden
darse a través de circuitos electrénicos. Los fenémenos de evento tinico son causa-
dos por colisiones individuales de particulas de muy alta energia tales como iones
pesados, protones o neutrones que se originan de la radiacién de particulas cés-
micas o erupciones solares. Incluso los protones del cinturén de radiacién interno
pueden causar fendmenos de eventos tnicos al producir particulas energéticas pe-
sadas al impactar. Estos fenémenos son una amenaza grave para los componentes
electrénicos [28].
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Los dispositivos COTS son especialmente susceptibles a los perjudiciales efectos
del ambiente de radiacién ionizante encontrado en el espacio. Asi que se debe te-
ner especial atencién durante el disefio de sistemas basados en COTS con el fin de
hacer frente a los efectos de la Dosis Total Resultante (TDEs, por sus siglas en inglés).

Los Rayos Césmicos originados en el espacio profundo comprenden protones y
iones pesados con muy altas energias (del orden de GeV). Los satélites en 6rbitas
altas estdn practicamente totalmente expuestos a los Rayos Césmicos, pero los sa-
télites en 6rbitas LEO reciben un cierto blindaje por parte de la Tierra y su campo
magnético. En todo caso el flujo de rayos césmicos es relativamente bajo y no cons-
tituyen una fuente seria de radiaciéon. Sin embargo un ion pesado pequefio es muy
eficaz para causar un SEE [17]. La dosis total de radiacién tolerada por los COTS
varia ampliamente. Algunas Partes fallan a menos de 5 Krad (Si) de dosis total.

MICROMETEORITOS Y BASURA ESPACIAL: Existen particulas solidas presentes
en el espacio interplanetario asi como dentro de la 6rbita de la tierra, estos objetos
pueden ser naturales (Micrometeoritos, asteroides, polvo ) o artificiales (partes de
naves, herramientas, particulas de pintura), también llamados desechos o basura
espacial. Las posibilidades de que una nave espacial sea golpeada por un objeto
natural son bastante pequefias.Sin embargo, los objetos artificiales, especialmente
los objetos pequefios no rastreables, imponen una amenaza mucho mayor porque
su nimero es muy alto.

Actualmente se dedican grandes esfuerzos al desarrollo de mecanismos de blindaje
de mdultiples capas, que se basan en la fragmentacién de objetos impactantes y la
conversion de energia cinética en energifa térmica [28].

En la figura 26 se muestra un esquema del ambiente espacial, y como este tiene
influencia en funcién de la altura orbital.
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ENTORNO MECANICO

En casi todos los sistemas mecanicos las partes méviles se deslizan a lo largo de
partes estacionarias, generando fricciéon y pérdidas de energia no deseadas. En este
capitulo se abordan temas relacionados con el entorno mecanico de los mecanismos
satelitales, sus requerimientos e internases fisicas y eléctricas. El capitulo comien-
za haciendo mencién de los vehiculos de lanzamiento y como estos afectan a los
componentes internos del satélite. A continuacién, se describen los mecanismos sa-
telitales y su clasificacién, de la cual se destacan los dispositivos de disparo tnico
y los de funcionamiento continuo o intermitente. El capitulo contiene una seccién
especial destinada a los cojinetes, los cuales son dispositivos esenciales en cualquier
mecanismo de funcionamiento continuo. Se hace especial énfasis en los cojinetes
magnéticos y los de joya, los cuales estos tltimos tienen caracteristicas especiales
que los hacen idéneos para su uso en micromecanismos y ambientes agresivos tales
como el entorno espacial.

—_—> 0 O

8.1 Vehiculos de lanzamiento

Una vez en Orbita los satelitales experimentan condiciones de microgravedad, la
cual impone relativamente poco esfuerzo mecénico en la estructura y los meca-
nismos de la nave. Sin embargo, el acto de poner en 6rbita al satélite mediante
un Vehiculo de lanzamiento (ej. un cohete) genera cargas bastante severas en su es-
tructura, no solo por la aceleracién del vehiculo, sino también por las vibraciones
asociadas y las cargas actsticas [27].

Los vehiculos de lanzamiento se pueden dividir, de manera general, en dos tipos:
vehiculos de lanzamiento desechables (ELV, por sus siglas en inglés) en donde el
cohete se utiliza una sola vez y vehiculos de lanzamiento reutilizables (RLV, por
sus siglas en inglés), en donde las partes pueden ser utilizadas varias veces. Actual-
mente es posible comprar capacidad de lanzamiento en los siguientes paises: Europa,
EUA, Jap6n, India, China, Brasil, Israel y CEI [54]. Un lista de vehiculos de lanza-
miento desechables y reutilizables puede ser revisada en la referencia [13].

Los vehiculos de lanzamiento cuentan con un manual de usuario con el propésito
de proporcionar informacién al usuario potencial. En general, contiene informacién
sobre el rendimiento, el entorno y las interfaces, define las restricciones de disefio
y operacién de la nave espacial impuestas por el vehiculo de lanzamiento. También
describe las operaciones de lanzamiento y el procedimiento de documentacién. De
manera general todo manual de usuario contiene los siguientes capitulos y apéndi-
ces:

» Introduccién
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» Caracteristicas generales y descripcién del vehiculo

» Condiciones ambientales

» Disefio de la nave espacial e informacién del dimensionamiento
» Interfaz mecénica

» Interfaz eléctrica y radioeléctrica

» Operaciones de lanzamiento

» Espectro de respuesta de choque y espectro de vibraciones

» Dibujos de interfaces mecénicas y eléctricas

8.2 Mecanismos Satelitales

El efecto de la falla de un mecanismo satelital puede ir de grave a catastréfico
si es que ocurre. Los requerimientos aplicables a los mecanismos cubren diversas
areas, desde la definicion de las funciones del mecanismo hasta sus interfaces e
interacciones con otros elementos. Desde el punto de vista de funcionamiento los
mecanismos satelitales se pueden dividir en dos amplias categorias:

» Dispositivos de disparo tinico: Los cuales son mecanismos que necesitan fun-
cionar solo una vez durante toda la misién (ej. mecanismos de despliegue de
antenas o paneles solares)

» Dispositivos de funcionamiento continuo/intermitente: Incluye todos aque-
llos mecanismos que requieren funcionar continuamente (ej. ruedas de reac-
cién) o de manera intermitente durante toda la vida del satélite. (ej. mecanis-
mos de apuntamiento de antenas)

8.2.1 Requerimientos de los mecanismos espaciales

Los mecanismos deben disefiarse asegurando que su funcién logre rendimientos
que cumplan con el nivel de requisitos y especificaciones de los sistemas a los que
pertenecen. Esto significa que los pardmetros de las caracteristicas de tipo mecanico
(ej. la exactitud de los mecanismos de apuntamiento o el momento de las ruedas de
reaccion) deben ser especificados (con sus tolerancias) al igual que los parametros
eléctricos como el consumo de energia y las interfaces fisicas y eléctricas de los
mecanismos, las cuales cuales pueden influir en las especificaciones del montaje
mecanico. Durante el funcionamiento de los mecanismos es comun que las partes
moviles, debido a su inercia y aceleraciones, produzcan reacciones o0 momentos en
sus soportes. En algunos casos estas cargas son generadas intencionalmente para
cumplir las funciones del mecanismo (ej. ruedas de reaccién), pero en otras ocasio-
nes no son deseables. Por ejemplo, las partes moéviles, debido a las tolerancias de
fabricacion, tienen ligeros desequilibrios que pueden producir perturbaciones me-
canicas (ej. microvibraciones) que se transmiten a través de la estructura del satélite.
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Cierto tipo de instrumentos espaciales o cargas ttiles (ej. cimaras de alta resolu-
cidn, telescopios e interferémentros) tienen requisitos de estabilidad muy estrictos,
y por lo tanto las microvibraciones producidas por los mecanismos a bordo deben
ser controladas y minimizadas siempre que sea posible. [17].

Durante la fase de ascenso, los vehiculos de lanzamiento experimentan una o mas
etapas de separacion logradas a través de dispositivos pirotécnicos que pueden
transmitir cargas de choque bastante severas al satélite, por lo tanto los satélites
deben ser disefiados para ser mecdnicamente robustos, no solo en su estructura,
sino que también los componentes eléctricos deben ser montados de forma robus-
ta, por ejemplo los dispositivos no deben ser montados demasiado alto de la tarjeta
de circuito impreso (PCB) y los dispositivos pesados (grandes capacitores, cristales,
etc.) deben de tener apoyo adicional en términos de correas para mantenerlos en su
lugar. Los pldsticos (probados al vacio), recubrimientos y espumas también pueden
desempefiar un papel ttil en proporcional apoyo mecdnico adicional. El caucho de
silicona RTV (silicone RTV rubber) es ttil para dar apoyo a conexiones cableadas
al PCB. Otro factor que hay que considerar cuidadosamente es la Resonancia Mecd-
nica. Los satélites pequefios suelen caer en el rango de masa que los lleva a tener
frecuencias resonantes del orden de unas pocas decenas de hertz. Este es justo el
rango de frecuencia donde los cohetes producen grandes energias vibracionales, y
asi los mecanismos satelitales pueden experimentar una amplificacion significativa
(o Factor Q) de las cargas impartidas. Asi mismo, la estructura mecdnica no debe
ser demasiado rigida y debe incluir mecanismos para amortiguar vibraciones y di-
sipar la energia [54].

En el disefio de mecanismos, incluyendo la seleccién de materiales, las dimensio-
nes estructurales y el dimensionamiento de los componentes mecénicos y eléctri-
cos se debe seguir una buena préctica de disefio y cumplir con el conjunto de
normas y/o requisitos acordados entre la organizacion desarrolladora y el cliente.
Por ejemplo ESA ha emitido un estdndar llamado ECSS-E-ST-33-01C que contiene
requerimientos y reglas de disefio basadas en afios de experiencia en el desarrollo
de mecanismos espaciales[14].

8.2.2  Dispositivos de disparo 1inico

Su funcién tipica es cambiar la configuracién estructural de la nave o de alguna de
sus partes. Estos cambios pueden ser eventos dramadticos (ej. etapas de separacion,
despliegue de paneles solares) o eventos relativamente menores (ej. despliegue de
una pequefia antena). Sin embargo, en todos los casos estos dispositivos comparten
en comun la caracteristica de restringir alguno de sus elementos mediante algtn
mecanismo de sujecion para posteriormente l/iberarlo, permitiendo asi su movimien-
to relativo con las demds partes. En la mayoria de los sistemas es posible clasificar
dos funciones de liberacién realizadas por dos(o mds) dispositivos diferentes[17]:

La primer funcién es contener firmemente (sujetar) una o mds partes del mecanis-
mo durante todo el tiempo hasta el momento en el que el sistema es disparado. La
actuacion es realizada normalmente mediante dispositivos pirotécnicos (ej. pernos
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pirotécnicos) o mediante dispositivos de bajo impacto (ej. materiales con memoria
de forma). La pirotecnia ha sido, y siguen siendo, el elemento principal con el cual
se liberan mecanismos espaciales, esto debido a que es muy eficiente enérgicamen-
te (mayor a 10 kJ/g), opera rapidamente (menos de 10 m/s), y cuando esta bien
disefiada es muy confiable. La pirotecnia espacial siempre tiene dos iniciadores pa-
ra cada carga y circuitos de disparo totalmente redundantes. La presién generada
por la combustién es usada para operar un dispositivo mecdnico simple tales como
un pin-puller, pin-pusher, cortador de cable o un actuador de vélvula. Ellos pueden
ser utilizados solo una vez y después son desechados. La pirotecnia estd de hecho
prohibida en algunas naves espaciales (naves con elementos delicados de 6ptica), y
los materiales con memoria de forma o los cortadores de filamento caliente son a
menudo utilizados como alternativa.

La sequnda funcién es ejecutar algin movimiento determinado (ej. despliegue) de
alguna parte particular de un mecanismo. Se utilizan normalmente, para realizar
esta tarea, actuadores con algin tipo de almacenamiento de energia potencial (ej.
resortes) con el fin de utilizar esta energia durante la liberacién/despliegue. Es
importante considerar que la liberacion de energia eldstica almacenada en resortes
es un fendémeno repentino y las partes moviles pueden adquirir grandes cantida-
des de energia cinética. Por lo tanto, dispositivos de amortiguamiento deben ser
incluidos a menudo.

8.2.3 Dispositivos de funcionamiento continuo/intermitente

Incluyen una gran variedad de dispositivos, pero en términos de mecanismos espa-
ciales es conveniente dividir esta categoria en dos:

» Mecanismos que operan a lo largo de la vida del satélite: Tal como ruedas de
reaccion, controladores de paneles solares, escaneres de horizonte, etc.

= Mecanismos que operan bajo demanda: Tales como mecanismos de apunta-
miento de antenas, apéndices retractiles, etc.

A diferencia de los dispositivos de disparo tnico, las partes méviles que compo-
nen los dispositivos de funcionamiento continuo/intermitente se mueven relativas
a otras de manera constante, y para facilitar este movimiento y proteger las superfi-
cies en contra del dafio, el desgaste y el deterioro es necesario introducir materiales
(lubricantes) o dispositivos (cojinetes) entre estas partes con movimiento relativo.

LUBRICACION: Los lubricantes pueden ser sélidos (secos), liquidos (htimedos) o
en una categoria intermedia (grasas); incluso una pelicula de gas tiene aplicaciones
importantes. Los lubricantes s6lidos se usan a menudo para reducir la friccién seca,
pero se debe tener en cuenta que no tienen buena transferencia de calor. Las grasas
y ceras se usan ampliamente para cojinetes ligeros, al igual que los lubricantes
s6lidos como el grafito.

Para aplicaciones espaciales las opciones de lubricantes s6lidos son esencialmente
tres [17]:

® Dicalcogenuros, donde el disulfuro de molibdeno MoS, es el més tutil Rinde
mejor en el vacié que en el aire debido a que se degrada en presencia de agua
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® Lubricantes s6lidos compuestos basados en polimeros cargados con disulfuro
de molibdeno o Politetrafluoroetileno (PTFE)

® Metales blandos en donde el plomo y el oro son los mds efectivos

Los lubricantes liquidos son utilizados en cantidades mucho mayores en la indus-
tria y el transporte ya que poseen varias ventajas sobre los lubricantes sélidos entre
las que se encuentran: la formacién de peliculas hidrodindmicas y la transferencia
de calor por efecto de conveccién. Sin embargo, en aplicaciones espaciales los lu-
bricantes liquidos son propensos a gasificar en presencia del vacio espacial (si no
se encuentran en un ambiente hermético) lo que provoca un deterioro de las partes
involucradas. Ademas, al gasificar los lubricantes pueden adherirse a componentes
delicados tales como lentes o espejos de camaras, lo que seria muy perjudicial para
la misién en curso. No obstante, debido a que poseen buenas propiedades térmicas
y producen bajo ruido mecédnico en comparacién a los lubricantes secos, se opta
por utilizarlos tomando en cuenta las medidas pertinentes.

En la préactica los dos tipos de lubricantes htimedos utilizados hoy en dia en apli-
caciones espaciales son[17]:

® Hidrocarburos sintéticos, son esencialmente cicloalquenos alquilados multi-
ples (MACs, por sus siglas en inglés)

® Perfluoropoliéteres (PFPE)

8.3 Cojinetes

Los cojinetes son componentes esenciales en una gran variedad de mecanismos es-
paciales y su desempefio depende criticamente de su tribologia y la selecciéon de
sus materiales. La velocidad, carga, rotacién inversa, tipo de jaula, y lubricaciéon
tanto htiimeda como seca ejercen importantes influencias en este elemento.

Los cojinetes se clasifican de manera general por la direccién de la carga que so-
porta su eje. Esta carga se suele dividir, por conveniencia, en componentes radiales
y axiales. La componente axial (también denominada carga de empuje) esta en la
direccion paralela al eje, mientras que la componente de carga radial esta en la
direccién normal al eje. Por lo tanto, los cojinetes suelen denominarse como cojine-
tes radiales y cojinetes axiales o de empuje [20]. Ciertos cojinetes, tales como los
cojinetes de rodillos, los cénicos y los de bolas angulares pueden soportar tanto
fuerzas radiales como de empuje. Una subclasificacién de los cojinetes se basa en
su naturaleza de contacto, varias invenciones de ingenierfa importantes en términos
de cojinetes han hecho posible operar exitosamente ejes con mucha carga y/o alta
velocidad. En la tabla 12 se explica algunas caracteristicas de los cojinetes més co-
munes y su tipo de contacto [20].

Siempre que la carga en el cojinete sea ligera y la velocidad del eje sea baja, el des-
gaste no es un problema critico y un cojinete liso o un plano-deslizador lubricado
por una capa muy fina de aceite puede ser adecuado. Sin embargo, en maquinaria
pesada, —es decir, rodamientos que funcionan durante largos periodos de tiempo
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Nombre

Cojinete liso o
chumacera

8.3 COJINETES

Tabla 12: Caracteristicas de los cojinetes

Caracteristicas

Es el cojinete mas simple, se ba-
sa en la capacidad de desliza-
miento entre dos superficies, ya
sea por el bajo coeficiente de
friccion entre ellas o por la pre-
sencia de algun lubricante.

Ventajas/Desventajas

Su eficiencia estd determinada por la
capacidad de reducir, en lo posible, la
friccién existente entre los elementos
en contacto, mediante una adecuada
seleccién de materiales y lubricantes.

Cojinete de ele-
mentos rodantes

También llamados rodamientos
Se caracterizan por el movi-
miento rotacional de sus partes,
tales como los cojinetes de bolas
o de elementos cilindricos.

La ventaja del movimiento rotacional
es que implica mucho menos friccién
y desgaste, en comparacién con el mo-
vimiento de deslizamiento de los coji-
netes lisos.

Cojinete hidrodi-
namico

Es un cojinete de deslizamien-
to en donde el plano de desliza-
miento flota sobre una fina peli-
cula de lubricacién. La onda de
presion en la pelicula se genera
por accién hidrodindmica debi-
do a la rdpida rotacién del coji-
nete

Tiene como desventaja que necesita
una velocidad minima para generar la
pelicula de fluido, desgaste severo du-
rante el arranque, es dependiente de
un suministro constante de lubricante
y tiene una baja rigidez al desplaza-
miento radial del eje, lo que descarta
su uso en maquinas de precision.

Cojinete hidroes-
tatico

El fluido de lubricacién se inyec-
ta a alta presion, el cual soporta
las cargas y separa las superfi-
cies de deslizamiento, evitando
asi una alta friccién y desgaste.

Tiene la ventaja de mantener las super-
ficies separadas durante el arranque y
paro de la maquina. Sin embargo son
maés costosos que los cojinetes hidrodi-
néamicos.

Cojinete electro-
magnético

Se utiliza una fuerza magnéti-
ca para soportar la carga en el
cojinete, la capacidad de carga
de los cojinetes es generada por
el campo magnético entre los la-
minadores giratorios y los polos
del estétor.

La ventaja es que no hay contacto en-
tre las superficies deslizantes, por lo
que el desgaste se evita completamen-
te mientras haya levitacién magnética.
Sin embargo, son los més costosos de
los cojinetes sin contacto.

bajo carga pesada (con relaciéon a la zona de contacto) y a altas velocidades— se de-
ben seleccionar mejores cojinetes para evitar tasas de desgaste excesivas y alcanzar
una vida de cojinete aceptable. Los cojinetes lisos también se utilizan comtnmen-
te en el espacio pero casi exclusivamente para sistemas de disparo tnico, y son
siempre lubricados en seco [17].

COJINETES PARA APLICACIONES DE PRECISION: Los cojinetes de alta preci-
sién son necesarios para aplicaciones donde el eje (denominado husillo en las mé-
quinas herramienta) trabaje con un desplazamiento radial o axial extremadamente
bajo. Los rodamientos de bolas son ampliamente utilizados en aplicaciones de pre-
cisién porque en la mayoria de los casos proporcionan una precision adecuada a
un costo razonable. Esta precision se clasifica por la tolerancia méxima permitida
de la desviacion del husillo. Los fabricantes de rodamientos utilizan varias catego-
rias para designar la tolerancia de un rodamiento, pero las tres mas comunes se
muestran en la tabla 13.
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Tabla 13: Categoria de precisiéon para rodamientos [20]

Categoria Desviacion Maxima (um)
1.- Rodamientos de alta precisiéon 2.0
2.- Rodamientos de precisién especial 1.0
3.-Rodamientos de ultraprecisién 0.5

La utilizaciéon de rodamientos de bolas aparentemente sencillos en mecanismos
espaciales puede considerarse como una aplicacién directa. Sin embargo, ha llevado
maés de treinta afios de investigacion y mdas de dos millones de horas de pruebas
en vacio el llegar al conocimiento que se tiene actualmente, y atiin queda mas por
aprender. La advertencia es nunca usar un rodamiento de bolas en un mecanismo
espacial sin la guia de un experto en tribologia espacial [17].

8.3.1 Cojinetes magnéticos

En dispositivos de funcionamiento continuo tales como las ruedas de reaccién, las
pérdidas mecdnicas generadas por los cojinetes mecédnicos reducen en gran medi-
da el rendimiento general del sistema. A fin de reducir el impacto en el sistema,
la integraciéon de rodamientos magnéticos se considera con frecuencia como una
solucién valida. El disefio simple de los cojinetes magnéticos pasivos (PMB, por sus
siglas en ingles) y su seguridad inherente los convierten en los candidatos idéneos
para este tipo de aplicaciones [17].

Un cojinete magnético se define como un sistema de elementos mecénicos, elec-
tronicos y electromecénicos dispuestos para producir levitacién y posicionamiento
de un cuerpo por fuerzas magnéticas de una manera totalmente sin contacto. Los
términos cojinete magnético y suspension magnética se utilizan usualmente como si-
nénimos. Los cojinetes magnéticos al no tener contacto giran sin friccién, tienen
vidas précticamente ilimitadas y no requieren lubricacién; por estas y otras pro-
piedades tinicas son ideales para su uso en mecanismos espaciales, donde la alta
precision y el funcionamiento fiable bajo condiciones de vacié durante periodos de
tiempo muy largos son los requisitos principales[44]. Las ventajas de los cojinetes
magnéticos se enlistan a continuacion:

» Son libres de cualquier tipo de lubricacién, por lo tanto tienen compatibilidad
con el vacio.

» Vida ilimitada debido a la ausencia de abrasion y desgaste.
» Alta fiabilidad solo utilizando redundancia electrénica
= Bajo ruido rotacional

» Perdidas rotacionales muy bajas, practicamente independientes de la tempe-
ratura
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» Se pueden ajustar las propiedades de rigidez de manera electrénica

= El elemento soportado puede ser micro-posicionado eléctricamente

8.3.1.1 La levitacién magnética

La idea de dejar un cuerpo flotar sin ningtin contacto mediante el uso de fuerzas
magnéticas es un viejo suefio de la humanidad. Ya en 1842, Earnshaw declar6 que
es imposible levitar de forma estable cualquier arreglo estdtico de imanes si solo se
utilizan campos magnéticos fijos y la gravedad. El teorema de Earnshaw puede ser
visto como una consecuencia de las ecuaciones de Maxwell, que no permiten que
la magnitud de un campo magnético en un espacio libre posea un méaximo, como
se requiere para un equilibrio estable. En 1939, cuando ya existia un interés real
por las aplicaciones técnicas de los cojinetes magnéticos, Braunbeck proporcioné de
forma independiente mds informacién sobre este fenémeno.

La levitacion magnética tiene dos principales campos de aplicacion: sistemas de
trasporte y cojinetes para rotor. La primera aplicacién es la mds conocida por la
gente debido a los vehiculos de levitacion magnética (Maglev, Por sus siglas en
ingles). Sin embargo, los cojinetes de rotor estin mucho mejor establecidos en apli-
caciones reales. Los cojinetes para rotor han acumulado més de tres décadas de
aplicaciones industriales reales en campos muy variados que van desde el vacio y
la tecnologia espacial hasta el mecanizado, bombas y turbinas[48].

Deacuerdo con Hollis, Salcudean y Allan se propone llamar al objeto levitado flotor
ya que no es necesariamente un rotor. La siguiente definicién empirica es propues-
ta: La levitacion magnética es un estado flotante estable sin ningiin contacto mecdnico,
donde las fuerzas gravitatorias son equilibradas iinicamente por fuerzas magnéticas. La
posicién del flotor tiene que permanecer estable cuando estd sujeto a fuerzas de
perturbacién razonables. La levitacion libre de contacto debe tener lugar para todos
los grados de libertad del cuerpo rigido [6].

Una forma de lograr la estabilizacién en un campo magnético permanente es me-
diante materiales diamagnéticos, que responden a campos magnéticos con una
leve repulsion. Los materiales diamagnéticos son conocidos por burlar el teorema
de Earnshaw, ya que su susceptibilidad negativa resulta en la exigencia de un mi-
nimo en lugar de un maximo en la magnitud del campo. Por lo tanto, la levitacién
estable de un imén se puede lograr usando el diamagnetismo débil de materiales
que normalmente se perciben como no magnéticos'. Hasta ahora, sin embargo, las
fuerzas magnéticas producidas diamagnéticamente han sido demasiado pequefias
para ser de interés técnico.

En la mayoria de las aplicaciones espaciales los cojinetes magnéticos son utilizados
para posicionar un rotor con respecto a un estator. Como se vio en el capitulo 4,
el posicionamiento completo de un cuerpo en el espacio requiere el control de seis
grados de libertad (GDL). En mecanismos rotatorios tales como las ruedas de reac-
cién un grado de libertad rotacional es controlado por un motor, y se excluye de

1 Incluso los dedos humanos pueden mantener a un imén flotando en el aire sin tocarlo.



8.3 COJINETES

la funcién del cojinete. Es decir, cualquier mecanismo de suspensién magnética de
un rotor debe por lo tanto proporcionar el control de cinco grados de libertad [44].

En ocasiones se hace una distinciéon entre suspension magnética (referente a siste-
mas basados en fuerzas magnéticas atractivas) y levitacién magnética (referente a
sistemas basados en fuerzas repulsivas). Existen numerosas variaciones de disefio
para generar fuerzas de campo para soportar o suspender un cuerpo sin ningtn
contacto. Sin embargo, cuando un cuerpo no puede flotar de manera libre y estable
en los seis GDL, se puede por lo menos hacerlo flotar en algunos de ellos.

La figura 27 muestra una recopilacién sobre una posible clasificacién de las fuerzas
magnéticas y la levitacion magnética[6]. Esta clasificacion cubre los tipos conocidos
de cojinetes magnéticos. Dos grupos principales se pueden distinguir por la forma
en que las fuerzas magnéticas son calculadas y representadas. Estas fuerzas son: la
Fuerza de la Reluctancia y la Fuerza de Lorentz.

Causa fisica de los efectos magnéticos:
Carga eléctrica en movimiento

y

Célculo de la fuerza a partir de la energia en el campo magnético; Célculo de la fuerza con: f =iXB )
Fuerza de Reluctancia: Actia perpendicular a las superficies de La Fuerza de Lorentz actua perpendicular a las
materiales de diferente permeabilidad lineas de flujo. Dispositivos electrodinamicos
J
! y
Ferromagnético Diamagnético Meissner-Ochsenfeld = ™
Interaccion rotor-estator
1] >>1 1] <1 H =0
Campo magnético Corriente Corriente
permanente Alterna Controlada
[Fuerzas Grandes H Fuerzas muy pequefas ] 3
Corriente Cornente Campo magnétlco
T"a“Sd‘-'Ct""eS inducida induc:da permanente
Electromagnetlcos ')
¥ (No todos los GDL) P \ P \ P A } A
T j : Ejemplo:
Rodamiento Rodamlentos Rodamiento de imanes | |se pueden Levitacion solo Cojinete de CA sieplg Sl
magnético permanentes, atractivo || |ograr a alta velocidad| | - pérdidas altas Combinacién| [Combinacién
activo smtonlzados, o repelente grandes . . e de
clésico baja Inestable, por lo tanto Fuerzas Baja eficiencia | |Amortiguamiento TOEST di OfoEde
amortiguacion | [ necesario combinar con 9 Bajo indiiceisn Si5crono
otros tipos de cojinete superconductor y AMB y AMB
Tipo 1 Tipo 2 Tipo 3 Tipo 4 Tipo 5 Tipo 6 Tipo 7 Tipo 8

A: Control Activo P: Pasivo, i.e. sin control

Figura 27: Clasificaciéon de los cojinetes magnéticos y levitacién magnética [6]

Se pueden clasificar diferentes mecanismos de levitacion deacuerdo al valor de la
permeabilidad relativa p, del material involucrado (ferromagnético, paramagnético,
diamagnético y Meissner-Ochsenfeld) de estos solo el efecto Meissner-Ochsenfeld y
ferromagnético son de interés practico. El efecto diamagnético al igual que el para-
magnético sin superconductores producen fuerzas muy pequefias que hasta ahora
son de interés principalmente académico.

Una fuerza f sobre una carga eléctrica Q resulta deacuerdo a la ley bésica:

f=Q(E+vxB) (8.55)

Con el campo eléctrico E y la carga Q moviéndose a una velocidad v en una den-
sidad de flujo magnético B. La forma completa de la ecuacion 8.55 fue establecida
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por el fisico Hendrik Antoon Lorentz.

El movimiento de las cargas eléctricas puede seguirse desde el punto de vista de
efectos cudnticos o de una corriente eléctrica microscépica (i). En el primer caso
de la (cuando no se toma en cuenta la escala atémica o subatémica), la ingenieria
practica ha encontrado una manera agradable de tratar con la fisica cuadntica des-
cribiendo el medio mediante una constante de magnetizaciéon p = p-py, donde py
es la constante conocida como permeabilidad del vacio y ., es la permeabilidad re-
lativa segtn el material [48]. Tales materiales estdn sujetos a una fuerza magnética
llamada Fuerza de reluctancia la cual se distingue de la Fuerza de Lorentz que es des-
crita mediante una corriente macroscépica (i), y la cual se calcula con el conocido
producto cruz:

f=ixB (8.56)

La fuerza de reluctancia se deriva de la energia almacenada en el campo magnético
que puede convertirse en energia mecanica. Asi, la fuerza de reluctancia (F) se
obtiene a partir del principio de trabajo virtual®

= %V (8.57)
Donde (W) es la energia de campo y (s) el desplazamiento virtual. Una fuerza
magnética de este tipo siempre surge en la superficie de medios de diferente per-
meabilidad relativa . (ej. Hierro y aire). La direccion de la fuerza es perpendicular
a las superficies de los materiales diferentes. En la tabla 14 se hace un resume las
diferencias de estos dos tipos de fuerzas.

F

Tabla 14: Las dos formas de calcular la fuerza magnética en la practica[6]

Grupo 1: Fuerza Reluctancia  Grupo 2: Fuerza de Lorentz

Principio de calculo

Energia en el campo magné-
tico, principio de trabajo vir-
tual

Producto cruz entre la co-
rriente y la densidad de flujo

Formula

f=0W/0s

f=1ixB

Direccién de la fuerza

Perpendicular a la superficie
de materiales con diferente

Hr

Perpendicular a la densidad
de flujo

Dependencia de co-
rriente y entre-hierro

Cuadratico a al corriente e
inverso cuadratico al entre-
hierro

Lineal cuando la corriente y
el flujo no son dependientes
uno del otro, independiente
del entre-hierro

Otros nombres encon-
trados en la literatura

Principio de alineacién elec-
tromagnética, Fuerza de Max-
well

Principio de interaccién elec-
trodindmica, Fuerza de Lo-
rentz
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2 El trabajo virtual se deriva del principio de minima accién en el estudio de fuerzas y movimientos
de un sistema mecénico. Entre todos los posibles desplazamientos que una particula puede seguir
(desplazamientos virtuales), uno minimizara la accién. El trabajo de una fuerza sobre una particula
a lo largo de un desplazamiento virtual se conoce como el trabajo virtual.
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8.3.1.2 Clasificacién de los cojinetes magnéticos

Los cojinetes magnéticos generalmente se clasifican segin los elementos que em-
plean para controlar los cinco grados de libertad. Se hace una distincién entre ele-
mentos activos tales como electroimanes, cuyas excitaciones son variadas electréni-
camente en funcién de la posicién y velocidad del rotor, y los elementos pasivos
tales como los imanes permanentes o los electroimanes con excitacién fija.

Como se menciono anteriormente no es posible restringir los cinco grados de li-
bertad utilizando unicamente elementos pasivos, lo que implica que se necesita
proporcionar control activo a por lo menos un grado de libertad.

Por lo tanto, es posible definir los siguientes tipos de cojinetes realizables[44]:
= Un GDL activo (Cuatro GDL pasivos)
= Dos GDL activos (tres GDL pasivos)
= Tres GDL activos (dos GDL pasivos)
= Cuatro GDL activos (Un GDL pasivo)
= Cinco GDL activos (ningun GDL pasivo)

En la Figura 28 se muestran las restricciones pasivas (P) y activas (A) para suspen-
siones magnéticas de uno, dos y cinco GDL activos.

(a) (b) (c)
1 GDL Activo 2 GDL Activos 5 GDL Activos

Figura 28: Restricciones activas y pasivas

COJINETES MAGNETICOS PASIVOS: (PMB, por sus siglas en inglés). Logran la
suspension del eje mediante fuerzas atractivas o repulsivas. Dependiendo de la
configuracion es posible la estabilizacién en la direccién radial, axial u oblicua. Sin
embargo, no es posible estabilizar todos los grados de libertad mediante levitacién
magnética pasiva, por lo que es comun que se utilicen en conjunto con elementos
activos u otros tipos de cojinetes (ej. cojinete de empuje). El disefio simple de los
PMB, su seguridad inherente y baja friccion los convierte en candidatos idéneos pa-
ra las ruedas de reaccion. En la figura 29 se muestra algunas de las configuraciones
de imanes permanentes atractivos o repulsivos posibles [30].Los valores de rigidez
estdn determinados por la configuracion geométrica del cojinete y las propiedades
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del material. Los cojinetes de imanes permanentes proporcionan una amortigua-
cién cercana a cero, por lo que que se requieren medidas adicionales para obtener
la estabilidad suficiente contra las perturbaciones, tal como afiadir elementos vis-
coelasticos, electrodindmicos u otros elementos de amortiguacion.

Estructura de anillo simple Estructura de anillo multiple
(n=1) (n=2)

| !
Fuerza
Magnética :_ d:
Repulsiva

Fuerza
Magnética

Atractiva

B m

Figura 29: Diferentes configuraciones para PMB

8.3.2  Cojinete de Joya

Muchos de los sistemas tribolégicos usados en pequefios mecanismos tienen ele-
mentos hechos de materiales no metdlicos y no poliméricos o tienen elementos
poliméricos que rozan contra elementos hechos de varios otros materiales [58]. Ti-
picamente se utilizan materiales ceramicos, los cuales son ampliamente utilizados
para la elaboracién de cojinetes debido a sus propiedades triboldgicas especiales,
resistencia a la corrosion y choque térmico. El corindén (rubi y zafiro) - AL,O, ha
sido utilizado durante muchos afios en los cojinetes de instrumentos de precisiéon
(joyas), ver figura 30 b). En la tabla 15 se listan algunas de las propiedades del co-
rindén monocristalino; cabe mencionar que la variacién en las propiedades entre
una joya natural y una sintética son muy bajas.

%

Pivote

(a) Rubi con pivote (b) Mecanismo de reloj con joyas

Figura 30: Cojinete de corindén.

La combinacién mds habitual en este tipo de cojinetes es la de un pivote de acero y
una joya de zafiro o rubi sintético (Fig 30 a). El acero debe ser de alta calidad, endu-
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Tabla 15: Algunas propiedades del corindén [58]

Propiedad ALO Propiedad ALO
Densidad, [Kg/m?3] 3900 Resistencia a al compresion, | 2.06 - 103
[MPq]
Moédulo de elasticidad, | (3.5—3.9)-10° | Coeficiente de expansién tér- | 5—6.7
[MPa] mica, [107°/K]
Absorciéon de agua, % 0 Dureza, Mohs [MPa] 9

recido y templado con la punta altamente pulida, la joya también debe estar muy
pulida. El coeficiente de friccion tipico del roce entre el acero endurecido contra
el zafiro es aproximadamente de 0.5 y con acero inoxidable es aproximadamente
0.4 [19]. Las joyas de diamante se utilizan en ocasiones para sistemas muy pesados.
Una ligera pelicula de lubricante de buena calidad mejora considerablemente el
rendimiento. No obstante los rodamientos de joya pueden trabajar sin lubricacién,
lo que los hace unos buenos candidatos para su uso en micromecanismos espacia-
les.

Linea de El cristal de zafiro tiene planos de divisién naturales,
Carga estos forman un angulo recto con el eje 6ptico del

! cristal, es decir la linea a lo largo de la cual puede
2 pasar un rayo de luz sin difraccién (ver figura 31).

El angulo entre este eje 6ptico y la linea de aplica-

ciéon de la carga se denomina dngulo axial 6ptico «

(alfa), los experimentos han demostrado de manera

Eje concluyente que, los mejores resultados en cuanto a

optico friccién y desgaste se obtienen con un angulo « de

. . . 9o grados y cualquier desviacién de esto produce

Figura 31: Ejes del cristal un deterioro en el desempefio. [39]

Hay dos cantidades importantes que debe considerarse al disefiar un sistema de

joya-pivote y al evaluar su rendimiento. Estas son la presion méxima ejercida entre

las superficies de la joya y el pivote, y el par de friccion entre ellas. Estas dependen

de las dimensiones y las constantes eldsticas de los dos componentes, las cuales se
pueden determinar de manera gréfica mediante el uso de un nomograma.

Los cojinetes de empuje de joya se uti- Java angular
lizan para soportar fuerzas transversales
y/o axiales. Las cargas transversales ac-
tdan sobre una joya en forma de pie-
dra angular y las cargas axiales sobre un
bloque de empuje sobre el que se apo-
ya el extremo cénico o esférico del pivo-
te. Figura 32: Cojinete de empuje de joya

— empuje

La punta del pivote es muy delgada (i.e. 0.1 mm), la transicién del didmetro del
pivote al didmetro del eje tiene forma de arco para evitar la concentracion de es-
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fuerzos. Entre la joya angular y el bloque de empuje existe un espacio de aproxi-
madamente 0.02 - 0.03 mm el cual incrementa de manera radial hacia la periferia
de la joya angular. Esta geometria permite que las fuerzas capilares de una gota de
lubricante se mantenga en la punta del pivote en lugar de extenderse.

Tabla 16: Cargas en la joya [39]

Carga Observaciones

Estatica | Se considera que la resistencia al aplastamiento del acero es de aproximada-
mente 500 [ton/in?]. Sin embargo, de manera experimental se ha observado
que la superficie del zafiro no puede soportar presiones muy superiores sin
dafios. Pr lo general se utiliza un factor de seguridad de 2,por lo que la
presién maxima no debe exceder 250 [ton/in?].

Impacto | Los célculos se basan en la carga estdtica de la joya. El impacto debido al
transporte, la colocacién del instrumento, etc, puede incrementar la presién
entre la joya y el pivote considerablemente. Por lo que en muchas ocasiones
la joya se monta con un resorte cargado a fin de reducir la carga maxima
sobre ella. Se debe tener en cuenta que en general, la fuerza requerida pa-
ra mover la joya en contra del resorte no debe exceder dos veces la carga
estdtica del sistema movil.

El par de friccién My, en los cojinetes de empuje puede ser calculado mediante la
siguiente férmula[58] :

=t
—_
\
2
NN

T—v

E1+E2)

1 37‘[Pf2 3
My =5Nfrd + T(Z P

=

(8.58)

Donde:

N - Carga transversal

r - Carga axial

d - Diametro del pivote

f1 - Coeficiente de friccién entre el pivote y el bloque de empuje

f, - Coeficiente de friccién entre el pivote y la joya angular

v1,Vv2 -Razén de Poisson del pivote y la joya angular respectivamente

Eq, E2 - M6dulo de elasticidad del pivote y la joya angular respectivamente

R;, Ry son los radios de curvatura esférica y final del pivote y la joya angular

* Comunmente la joya angular es plana. Es decir, R, — oo

El primer término de la ecuacién 8.58 denota el par de friccién en el sistema pivo-
te/bloque de empuje (debido a cargas transversales), y el segundo el par de fricciéon
en el extremo del sistema pivote/joya angular
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METODOLOGIA DE DISENO

El disefio: es un proceso innovador, altamente iterativo y de toma de decisiones.
Algunas veces éstas deben tomarse con muy poca informacién y en ocasiones con
un exceso de informacién parcialmente contradictoria[10]. El disefio en ingenieria
se define como el proceso de aplicacién de varias técnicas y principios cientificos
con la finalidad de definir un dispositivo, un proceso o un sistema con el detalle
suficiente para lograr su realizacién [40]. El producto a disefiar se le conoce con el
nombre de sistema técnico’, en este caso es el arreglo de RW.

En este capitulo se presenta la metodologia y los pasos que se siguieron durante
el disefio del sistema técnico, se hace hincapié en las iteraciones realizadas durante
el proceso y su documentacion. Asi mismo, como la seleccién de materiales es una
de las decisiones a tomar mds importantes en cualquier disefio se explica la meto-
dologia utilizada para su seleccion. Para terminar se habla sobre las herramientas
de disefio y las herramientas computacionales utilizas en este trabajo.
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9.1 Proceso de Disefio

En esencia el proceso de disefio es un ejercicio de creatividad aplicada [40]. El pro-
ceso de disefio se establece para organizar la solucién a un problema y es de vital
importancia sobretodo cuando la definiciéon de ese problema es vaga y para el cual
hay muchas soluciones posibles. El disefio es esencialmente un ejercicio de com-
pensaciones, por lo general no hay una solucién absoluta para un problema real de
disefio de ingenieria[10].

El disefio del Arreglo de Ruedas de Reaccion (en lo adelante ARR), desde el punto de
vista de disefio mecdanico se trat6 como el disefio de cualquier otra mdquina®, y co-
mo en toda maquina sus elementos se disefiaron, necesariamente, uno a la vez. Sin
embargo, debido a la gran dependencia que tienen los pardametros de disefio de los
elementos del ARR entre si, se lleg6 a la conclusion que en este caso en particular,
lo mejor seria comenzar con el disefio de la maquina completa. Es decir, utilizar
principalmente una metodologia top-down. Asi mismo, debido a la interrelaciéon
antes mencionada de las partes, no hubiera sido posible obtener un resultado exi-
toso sin haber hecho varias iteraciones durante todo el proceso de disefio. Dicho lo
anterior, fue necesario crear un sistema con el cual se tuviera control sobre todos
los cambios y redisefios, y asi mismo se presentara de manera clara la influencia
de alguna parte sobre cualquier otra, o sobre si misma. El objetivo final del disefio

Un sistema técnico consiste en subconjuntos y componentes reunidos de una manera que realizan
la tarea requerida.

Entiéndase por maquinas a un dispositivo que se utiliza para modificar, transmitir y dirigir fuerzas
con el propésito de llevar a cabo un objetivo especifico[36].
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mecanico del ARR consistié en obtener todas las dimensiones y forma de sus par-
tes, asi como la seleccién de sus materiales y procesos de manufactura adecuados.

En la tabla 17 se muestra el proceso de disefio utilizado en este trabajo, el cual esta
integrado por nueve pasos. El paso inicial identificacién de la necesidad consis-
te en el planteamiento y definicién del problema; es presentado en la seccién 1.1.
Se continua con el paso 2, investigacién preliminar, donde se desarroll6 la infor-
macién requerida para definir y entender por completo el problema, este paso es
cubierto por el marco tedrico (Parte I) y el estado del arte (capitulo 10). Después
de esto fué posible plantear la meta (seccién 1.4) de un modo mds realista que en
el planteamiento original del problema. En el paso 4 se realiz6 la creacién de un
conjunto detallado de especificaciones de funcionamiento, las cuales delimitan el
problema y determinan su alcance; estas especificaciones estdn divididas en dos
tipos: especificaciones Objetivo y especificaciones finales. Las primeras se establecen a
partir de la investigacién preliminar, y las segundas después del paso 7 disefio a
nivel sistema. El paso 5 seleccion de la solucién consisti6 en sintetizar y analizar
todos los enfoques de disefio alternativos para solucionar el problema y seleccionar
la mayoria de las soluciones viables.

Tabla 17: Proceso de diseno

Ntmero Pasos
1 Identificacién de la necesidad
2 Investigacién preliminar
3 Planteamiento de la meta
4 Especificaciones de funcionamiento
5 Seleccién de la solucion
6 Desarrollo de concepto
7 Disefio a nivel sistema
8 Disefio de detalle
9 Prototipos y pruebas

En el paso 6 se aceptaron, rechazaron o modificaron muchas de las posibles solucio-
nes del paso anterior. Una vez hecho esto, se eligi6 un disefio aceptable y se realiz6
el desarrollo de concepto junto con su evaluacién. Posteriormente, se realizé un
disefio a nivel de sistema (paso 77), donde se analiz6 el sisterma técnico por bloques.
Asi mismo, a continuacién se realiz6 en el paso 8 el disefio de detalle de cada una
de las piezas del sistema, en el cual se ataron los cabos sueltos del disefio de con-
cepto, se completaron los dibujos de ingenieria y se definieron las especificaciones
de manufactura y ensamble. El proceso de disefio termina con la construcciéon de
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9.2 ITERACIONES

un modelo funcional/prototipo(paso 9), al cual se le realizaron diversas pruebas
de verificacién de funcionamiento.

9.2 Iteraciones

El proceso de disefio descrito anteriormente no es lineal, por el contrario se necesité
realizar iteraciones durante todo el proceso, regresando desde cualquier paso a otro
paso anterior. De acuerdo con la naturaleza de la tarea de disefio algunos pasos de
éste pueden repetirse desde el inicio hasta la terminaciéon del disefio. En la tabla
18 se amplian los pasos del proceso de disefio con tareas sobresaliente desarrollas en
cada uno de ellos, dando como origen a 16 fases, las cuales se agrupan a un nivel
superior como etapas. Estas etapas son en perspectiva las grandes secciones en las
cual se dividi6 este trabajo de tesis. El proceso completo, de principio a fin, con sus
iteraciones se bosqueja como se muestra en la figura 33.

( nicio del Proceso de Disefio |

Y

—)(Identiﬁcacic’m de la Necesidad,(—

|
Investigacion Preliminar

l Definicion del Problema ](

|
Planteamiento de la Meta

—)( Desarrollo de Concepto | :
>

Sintesis de las prlopuestas de diseno

. '
Se completan los dibujos de Ingenieria
y las especificaciones de Manufactura

— —
¢

Modelos Fisicos

N )
Construccion de Prototipo

e
Pruebas |

. o . Iteracién
Se verifica el funcionamiento

correcto del sistema

[ Presehtaclén J

Y

Figura 33: Proceso de disefio con mltiples iteraciones
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Tabla 18: Etapas del disefio

Numero Fases Etapas
1 Identificacion de la necesidad
2 Investigacion preliminar

Etapa de definicién

3 Definicién del problema

4 Planteamiento de la meta

5 Desarrollo de concepto

6 Analisis y Sintesis

7 Disefio a nivel sistema Etapa de disefio preliminar
Especificaciones

9 Disefio de esbozos

10 Modelos Matematicos

11 Dibujos de ingenieria

12 Modelos Fisicos Etapa de disefio detallado

13 Manufactura

14 Integracion

15 Pruebas

16 Pesentacion y resultados Etapa de documentacién

9.2.1 Sistema de control de Iteraciones

Durante la realizacion del trabajo se realizaron iteraciones entre los diferentes pasos
del proceso de disefio teniendo un punto de vista top-down para todo el sistema
en general (maquina). Sin embargo en la etapa de disefio detallado fue necesario
adoptar una metodologia bottom-up para el desarrollo y determinacién de los pa-
rdmetros de cada una de las partes. Ciertos pardmetros de algunas partes estan
en funcién de otras, por lo que el disefio de estas tuvo que realizarse de manera
paralela e iterativa. Para tener un control en los cambios y redisefio de las partes, y
sobretodo para generar una documentacién que pueda presentar de manera clara
y breve cada uno de los pasos para llegar a un disefio final de la pieza, se cre6 un
sistema inspirado en los cédigos de orden (order code) de las hojas de datos de los
fabricantes de componentes mecédnicos/eléctricos.

La figura 34 muestra el cédigo creado para llevar el control de cambios durante
las iteraciones. El c6digo representa lo siguiente: Las primeras siglas (extrema iz-
quierda) designan el nombre del sistema a disefiar, en este caso Arreglo de Ruedas
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ARR|—|/HO | |[FW|-| A 1

— Numero de cambios

— Etapa A,B,C

—  Pieza influyente

L Pieza influenciada

— C(lave del Sistema

Figura 34: Cédigo de orden para las iteraciones

de Reaccidn, las segundas y tercer siglas designan la pieza que es influenciada a ser
redisefiada y la pieza que a influy6 este cambio respectivamente (ver tabla 30 para
conocer las siglas). La cuarta sigla designa la etapa perteneciente de la pieza influ-
yente, A-desarrollo concepto, B-disefio a nivel de sistema y C-disefio detallado. y
por ultimo el numero de extrema derecha designa el nimero de veces que ha sido
redisefiada la pieza influenciada.

9.3 Metodologia de selecciéon de materiales

La selecciéon de materiales comenzé de temprano (a partir de la determinacién de
las especificaciones), esto con el fin de tener la oportunidad de realizar una elec-
cién innovadora al principio del proceso de disefio, ya que mas tarde se tomarfan
demasiadas decisiones como para permitir un cambio radical en el disefio.

La selecciéon se realizé siguiendo el método de Michael F. Ashby[4], donde la se-
leccion se hace principalmente en base a la funcién que realiza la parte. Las tareas
para esta seleccion fueron en esencia dos:

1. Identificar el atributo deseado para el perfil o parte.

2. Compararlo con los materiales de ingenierfa reales para encontrar la mejor
opcion.

De estas dos tareas se derivaron cuatro pasos principales: interpretacién, seleccion,
clasificacién y buasqueda de informacién. El la figura 35 se presentan estos pasos
con sus respectivos objetivos.

INTERPRETACION: Consistio en analizar los requerimientos de disefio en térmi-
nos de la funcién de la parte, se determinaron las restricciones, objetivos y variables
libres.
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9.3 METODOLOGIA DE SELECCION DE MATERIALES

SELECCION: Se derivaron los atributos limites deseados en funcién de las restric-
ciones y se aplicaron para aislar un subconjunto de materiales viables y rechazar
los que no podian realizar el trabajo.

CLASIFICACION: Se ordenaron los materiales viables por el valor de su indice
de material, el cual es un criterio de excelencia que maximiza o minimiza alguna
medida de rendimiento de la pieza.

BUSQUEDA DE INFORMACION DE APOYO: Para los candidatos méas destacados,
se investigaron a profundidad sus propiedades, sus usos establecidos, su compor-
tamiento en entornos relevantes, su disponibilidad y mads, hasta que se construy6
una imagen suficientemente detallada y se descartaron los posibles candidatos pa-
ra hacer una eleccion final.

Todos los materiales

Interpretacién de Requisitos:
Expresar la funcion, limitaciones
objetivos y variables libres de la pieza

Seleccion de Restricciones:
Eliminar los materiales que

no puedan realizar el trabajo

Clasificacion:
Encontrar los materiales seleccionados
que maximicen en indice

Busqueda de informacién:
Investigar la historia familiar de
los mejores candidatos

I Seleccion del material Final I

Figura 35: Seleccién de materiales, los cuatro pasos principales[4]

Las partes y/o elementos estructurales cumplen un requerimiento funcional. La me-
dida del desempefio (P) de estos elementos se realiz6 como una funcién de: 1) los
requerimientos funcionales, 2) la geometria y 3) las propiedades de los materiales
de la parte.

P =f(F,G,M) (9-59)

La funcién 9.59 es separable, por lo tanto puede escribirse como:

P=£(F)-£,(G)-f;(M) (9.60)
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Para lograr un disefio 6ptimo, se debe maximizar o minimizar (P). Para hacerlo
en relacion con las propiedades del material se hizo a través de f;(M), llamado coe-
ficiente de eficiencia del material. Este coeficiente/indice de rendimiento se trazé en
la grdfica de Ashby correspondiente, para asi revelar, mediante inspeccién visual, el
material méds adecuado. Finalmente se hizo una investigaciéon y comparacion entre
las familias, clases, subclases, miembros y atributos del material seleccionado que
se utilizard (ver el ejemplo la figura 36).

I Universo Familia Clase Subclase Miembro Atributos |
Al-6061
/Cerémicos Aceros 1990 6013 /
: 2000 Densidad
Vidrios Aleacion-Al 3000 6060 Propiedades mecanicas
Materiales Metales Aleacion-Cu 4000 282; Propiedades térmicas
. s 5000 Propiedades eléctricas
Polimeros AIeaCfon T'_ 6000 6082 Propiedades dpticas
Elastémeros ~Aleacion-Ni 7000 6151 Propiedades de corrosion
Aleacion-Zn 8000 6463 Documentacién
\ -Especifica

-General /

Figura 36: Taxonomia de los materiales[4]

Durante el disefio la seleccion del material no siempre se basé en los factores de es-
fuerzo y deformacion, ciertas piezas se disefiaron para no soportar carga en ningtn
momento. Algunas veces los efectos de la temperatura y el vacio sobre algunas par-
tes fueron mds importantes en el disefio que el esfuerzo y la deformacién debido a
cargas.

9.4 Herramientas de Disefio

Para implementar los pasos de la figura 33, fue necesario hacer uso de herramien-
tas de disefio y fuentes de recoleccion de informacién. Los recursos utilizados para
obtener informacién técnica van desde libros de ciencia/ingenieria y revistas espe-
cializadas hasta folletos y catdlogos de fabricantes y vendedores comerciales.

9.4.1 Herramientas computacionales

Se utiliz6 un software para el disefio asistido por computadora (CAD) con el cual
se desarrollaron disefios tridimensionales a partir de los cuales se produjeron vis-
tas ortograficas y se generaron los planos de manufactura. Ademas, Se realizaron
simulaciones de trayectoria, y un andlisis modal con el cual se obtuvieron las fre-
cuencias naturales principales y los modos de vibracion.

Durante el disefio se realizaron diferentes graficas y cdlculos mediante programas
de computadora. Ademas de esto se utilizaron diferentes herramienta de software
para la elaboracién de esquemas y tablas para presentar de una manera adecuada
los datos y/o resultados.
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10

ESTADO DEL ARTE DEL DISENO DE RW

Las Ruedas de Reaccion para CubeSats se desarrollan en muchas universidades o
empresas en varios paises, y la mayoria de ellas estan disefiadas sobre la base de
motores comerciales de venta directa [17]. En este capitulo se presenta los desa-
rrollos de Ruedas de Reaccién para nanosatélites. Se comienza hablando sobre la
principal problemaética de este sistema y las dreas de desarrollo de los cuales tratan
la mayoria de los articulos publicados respecto a este tema. A continuacion, se des-
cribe con mayor detalle tres de los trabajos de disefio de Ruedas de Reaccién mas
actuales elaborados en universidades, diversas innovaciones se presentan en estos
trabajos, por lo que se analizaron con el objetivo de evaluar sus alcances y areas de
oportunidad, y asi mismo sirvan de base para un disefio propio y para establecer
las especificaciones objetivo. El capitulo termina mostrando algunas caracteristicas
de las Ruedas de Reaccién que se comercializan actualmente en el mercado para
nanosatélites.
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10.1  Problemaética:

Las RW son un mecanismo de funcionamiento continuo. Por esto, tienen una gran
probabilidad de falla mecdnica. En los dltimos afios se han reportado varias fallas y
anomalias de satélites relacionadas con las ruedas de reaccion, (ver seccién 5.2.1), y
muchos casos coinciden en que la principal razén es debido a problemas de distri-
bucién de lubricacién en ruedas convencionales. De manera general, el rendimiento
de las RW esté fuertemente afectado por las caracteristicas de los cojinetes.

10.2 Areas de desarrollo

Los trabajos y publicaciones actuales sobre el disefio de Ruedas de Reaccién estan
orientados a mejorar principalmente los 4reas relacionadas con la tribologia y el
control, asi como generar modelos cada vez mds cercanos a la realidad de pertur-
baciones ambientales y perturbaciones de las ruedas hacia otros sistemas.

Como ejemplo se tienen los articulos Development of Reaction Wheels for Cubesats
Using a Solid Lubricant Bearing [15] y Design, Integration and Verification of the Delfi-
n3Xt Reaction Wheel System [22] donde se presentan soluciones tribolégicas en base
a propuestas de materiales y lubricantes. Y los articulos Development and Control
for a Reaction Wheel System Driven by Permanent Magnet Synchronous Motor [33] y
Development and Validation of Reaction Wheel Disturbance Models: Empirical Model [29]
en donde se desarrollan un control robusto de control y par, y un modelo de per-
turbacion para predecir los efectos de vibraciones respectivamente.
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Design, Integration and Verification of the Delfi-n3Xt Reaction Wheel System

e Titulo en espafiol: Disefio, integracion y verificacion del sistema de ruedas
de reaccion del Delfi-n3Xt

e Instituciéon de Origen: Delft University of Technology
e Desarrollador: Antonius G.L. Hoevenaars

e Aifio: 2012

CARACTERISTICAS: Incluye la descripcién del disefio, integracién y verificacion
del sistema de ruedas de reaccion del satélite Delfi-n3Xt lanzado en septiembre de
2012. El sistema consta tres ruedas de reaccién colocadas ortogonalmente el cual
estd integrado en el PCB del ACS. Se utilizan motores (COTS). de corriente directa
sin escobillas. Para garantizar la integridad estructural durante el lanzamiento. Las
ruedas tienen integradas tapas protectoras que limitan las excitaciones del eje con
respecto al motor y mitigan los efectos de una falla estructural. [22]

El controlador desarrollado funciona en lazo abierto con respecto al algoritmo cen-
tral del ACS. Los comandos de momento son interpretados por el controlador de
la rueda de reacciéon para un valor de aceleracién, y esta aceleraciéon se mantiene
hasta que se recibe un nuevo comando. Un disefio anterior para Delfi-n3Xt, basado
en los motores Faulhaber 2209T005B, fall6 durante las pruebas de vibracién. [7]

Tabla 19: Especificaciones del Delfi-n3Xt

Dimensiones [mm] 40X40X27
Masa [g] 82
Consumo de energia max [W] 0.71
Velocidad de rotacién max [rpm] 25000
Momento angular max [mNms] 1.56

Par min [mNm] 55x 1073
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Design and Development of 3-axis for STUDSAT-2
e Titulo original: Design and Development of 3-axis for STUDSAT-2
e Lugar de Origen: India

e Desarrolladores: Saroj Kumar, Divyanshu Sahay, Sandesh R Hegde, Dr S
Sandya, Anik Kumar Jha, T C Mahalingesh

e Afio: 2015

CARACTERISTICAS GENERALES: Describe el disefio, el movimiento y el anélisis
en frecuencia de las ruedas de reaccién desarrolladas para el STUDSAT-2 [25]. El
volante de inercia se disefio modelando las principales perturbaciones ambientales,
la seleccion de los motores se basé en motores sin escobillas. Se presenta el andlisis
de una configuracién tetragonal.

Se utiliz6 un control PID como técnica de control de prueba que ayuda a minimizar
el error en la respuesta, y se llev6 acabo el anélisis de lazo abierto utilizando el mo-
delo matematico del motor. El trabajo también incluye el analisis de las maniobras
de giro.

Tabla 20: Especificaciones del STUDSAT-2

Diametro del volante [mm] 40

Masa del ensamble [g] 500

Consumo de energia max [W] —

Velocidad de rotacién max [rpm] 3000

Momento angular max [mNms] —

Par min [mNm] —
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Development of Reaction Wheels for Cubesats Using a Solid Lubricant Bearing

e Titulo original: Development of Reaction Wheels for Cubesats Using a Solid
Lubricant Bearing

e Institucion de Origen: Department of Aerospace Engineering, Tohoku Uni-
versity, Sendai, Japan

e Desarrollador: Shinya FUJITA

e Afio: 2015

CARACTERISTICAS GENERALES: Se propone un disefio para dar solucién a los
problemas de lubricaciéon en ruedas de reaccion para CubeSats. Se utilizaron cojine-
tes de bolas de Poliéter-éter-cetona (PEEK, por sus siglas en inglés) en conjunto con
lubricante sélido a base de Politetrafluoroetileno (PTFE). Las ruedas puede mante-
ner el efecto lubricante incluso si permanecen en estado de no rotacién durante
largos periodos.

El sistema consta de tres ruedas de reaccién con una tarjeta de control la cual tiene
integrada giroscopios MEMS de tres ejes L3GD20o (STMicroelectronics) y una CPU
H8-3694F (Renesas electronics) para control y transmisiéon de datos. El volante tiene
forma de mancuerna y el cojinete se coloca entre dos motores sin escobillas[15].

Tabla 21: Especificaciones del SLB

Dimensiones [mm] 40X58X64
Masa [g] 129
Consumo de energia max [W] 2.97
Velocidad de rotaciéon max [rpm] 3000
Momento angular max [mNms] 0.657

Par max [mNm] 0.189

92



10.3 RUEDAS DE REACCION COMERCIALES

10.3 Ruedas de Reaccién Comerciales

Figura 37: NanoTorque GSW-600

Las RuedaMICROWHEEL (RWPo1s)
de la empresa Blue Canyon Technolo-
gies, tienen los controladores electréni-
cos en cada una en ellas, lo que simpli-
fica su integracion operaciéon del siste-
ma. utilizan motores sin escobillas, ro-
damientos ultra suaves y un sistema
avanzado de lubricacién. Proporcionan
un par de 0.004 [Nm], su masa es de
0.130 [kg] y su consumo méximo es de
1 [Wl.

Figura 39: Rueda de Reaccién MAI-400

Las ruedas NanoTorque GSW-600
de la empresa GOMspace estan
disefiadas con el factor de for-
ma adecuado para ser integrada
en cubebsat-XU, su disefio modu-
lar permite muchas configuracio-
nes con diferente ndmero de rue-
das. Disefiadsa para un tiempo de
vida largo con rodamientos hibri-
dos libres de lubricantes. Tienen in-
terfaces de datos redundantes: SPI,
I2C y UART. Su masa individual es
de 180 [g] y proporcionan un par de

2[mNm]
LS
A NED
® (- (), -
(D)
&

Figura 38: MICROWHEEL (RWPo15)

La Rueda MAi-400 de la empresa Cu-
beSatShop incluye en su electrénica un
CPU ARM Cortex montado en una PCB
que esta integrada a la rueda, Propor-
ciona un par méaximo de 0.635 [mNM],
su consumo en estado estable es de
170 [mA] y tiene una masa de 110 [g].
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11

Las necesidades y su importancia relativa se pueden mostrar en un formato cémo-
do de hoja de calculo. Se tienen especificaciones objetivo y especificaciones finales
Las necesidades del cliente se expresan en el lenguaje del cliente. Los requerimien-
tos explican con detalles precisos y medibles, lo que el producto tiene que hacer,
también pueden llamarse requerimientos.

>0 2006~

ESPECIFICACIONES

11.1  Velocidad Orbital

Para una 6rbita circular de 400 [km] de altura® la velocidad lineal del satélite se
calcula de la siguiente formal[12]:

Veire =4/ 5~ (11.61)
Donde:
i — Es la constante gravitacional terrestre p =398.6 x 1 012 m3/s?

Ry — Es la distancia del centro de la tierra al satélite

Por lo tanto la velocidad circular del satélite es:

3.986 x ]O]4m3/32 3 2
irc = =7.905 x 10
Vetre \/ 6,778 x 10> m x 10%m/s°]

El tiempo requerido T para qu el satélite realice una 6rbita completa (el periodo),
considerando que la velocidad es constante, se calcula como :

2
T R3/2

Teire = ﬁ 0

(11.62)

112 Estimacién de perturbaciones

Momento de Gradiente Gravitatorio:

Para una altura de 400 [km], Ry = (6,378 +400)km = 6,778 [km];
[,=6.667 x 1073 [kgmz], I, =0.042 [kgmz], ver seccién 4.2.1.4 y tabla 2;

1 Es la altura aproximada donde se encuentra la 1SS y se lanzan la mayoria de los CubeSat



11.2 ESTIMACION DE PERTURBACIONES

0 = 1° (en modo normal) o 30° (modo opcional de objetivo de oportunidad)[27]

Modo Normal:
(3)(3.986 x 10" m3/s2)(0.035 kgm?) sin(2)

— -9
(2)(6,778 km) =2.366 x 107" [Nm]

Mg =

Modo objetivo de oportunidad
My =5.872 x 1078 [Nm]

Momento de Radiacién Solar

La presion de radiacion solar se calcul6 a partir de las ecuaciones 4.28 y 4.29 Para
una seccion transversal del satélite de A = 0.034 m?, y una constante solar Py =
1,371 [W/m?]. La diferencia entre el centro de presién solar y el centro de masa de
0.113 m. Se eligi6 el peor caso de angulo de incidencia i =0° y un coeficiente de
reflectividad q = 0.6 que es una buena estimacién[8]

(1,371 W/m?2)(1 4+ 0.6)(0.034 m?%)(0.113 m) cos(0)

M =
sol 3x108m/s

=28.28 x 10792 [Nm]

Momento Aerodindmico

Se toma como 4rea frontal expuesta a la cara mas del CubeSat 3U, A =0.034 mZ; El
punto de aplicacion de la fuerza (centro de presién) se toma como una estimacién
conservadora al menos 1/3 de la dimensién maxima del satélite desplazamiento
del centro de masa por 0.07 m. en una érbita de 400 [kml], el coeficiente de arrastre
es Cq =2, y una densidad nominal pgtm =3.725 X 10712 [kg/m’]

Patm = (3.725 X 10712 kg/m3) o(—400km/58.515 km)
=40.003 x 107"° [kg/m’]

Faero = (0.5) [(40.003 x 1071 kg/m?)(2)(0.034)(7.905 x 10°m/s?)?]
=8518 x 1077 [N]

Maero = (8.518 x 1077 N)(0.07 m) =5.962 x 107'° [Nm] (11.63)

Momento Magnético

De la ecuacién 4.30 para Ry = 6,778[km], un dipolo residual estimado de 0.01[Am?]
[49] [23]. El peor caso de campo magnético polar es:

7.96 x 10 T.m3

— -5
sty =113 X107

B=(2)

Miag = (0.01 Am?)(5.113 x 107° T) =5.113 x 1077 [Nm]
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Tabla 22: Momentos de perturbadores

Perturbacion Valor [nNm]
Gradiente gravitatorio 58.72
Radiacion solar 28.28
Arrastre Aerodindmico 0.5%96
Magnético residual 511.30
Total 578

Las rueda de reaccion deben disefiarse para almacenar el momento angular gene-
rado por las perturbaciones, en especial durante el tiempo de enlace que es apro-
ximadamente la 1/6 del periodo de la 6rbita [46]. Sin embargo para propdsitos de
obtener un valor con un margen de seguridad, diferentes autores sugieren utilizar
el valor de 1/3 del periodo orbital.

5069 s

Nrw,max = (578 x 1077 Nm) =1.012x 1073 Nms (11.64)

Par minimo requerido Momento angular a almacenar
578 x 10~7 [Nm] 1.012 x 1073 [Nms]




11.3 REQUERIMIENTOS Y RESTRICCIONES

11.3 Requerimientos y restricciones

11.3.1 Necesidades

Tabla 23: Necesidades

Ntumero Necesidad Imp.
1 Rueda de Reaccion Pequefia y compacta 4
2 Rueda de Reaccién Bajo costo 4
3 Carcasa Reduce dafios por vibraciones 3
4 Cojinete Evita el uso de lubricantes 5
5 Rueda de Reaccion Es ligera en peso 4
6 Rueda de Reaccion Compeatible con el estindar CubeSat 5
7 Motor Bajo Consumo de energfa 4
8 Rueda de Reaccion Es facil de instalar 3
9 Rueda de Reaccion No perjudica los sistemas adyacentes 5
10 Rueda de Reaccion No afecta la estabilidad 5
11 Rueda de Reacciéon Resistente al ambiente espacial 5
12 Rueda de Reaccion Almacenar el momento angular en los 3 ejes 5
principales

13 Rueda de Reaccion Generar pares de fuerza en los tres ejes prin- | 5
cipales

14 Motor Controlable desde el sistema central de 5
ADCS

15 Rueda de Reaccién Generar informacién sobre el momento an- | 5
gular almacenado

16 Controlador electrénico | Compatible con las interfaces de alimenta- | 5
cién y bus de datos

Cédigo Descripcién

Tabla 24: Requerimientos Generales

ARR.R.01 | Debe poder almacenar el momento angular en los 3 ejes principales

ARR.R.02 | No debe sobrepasar el peso especificado

ARR.R.03 | Debe cumplir con el limite de potencia

ARR.R.04 | El sistema debe soportar el entorno de lanzamiento

ARR.R.05 | El sistema debe soportar el ambiente espacial

ARR.R.06 | El sistema debe ser compatible con las interfaces de alimentacién y bus de
datos

ARR.R.07 | Las dimensiones de cada rueda no deben sobrepasar 40x40x40 mm
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11.4 ESPECIFICACIONES

Tabla 25: Requerimientos funcionales

Cédigo Descripcién
ARR.F.02 | No afectar la estabilidad del satélite

ARR.F.02 | Dar informacién sobre el momento angular almacenado

ARR.F.03 | Debe poder almacenar el momento angular en los 3 ejes principales

ARR.F.04 | Generar los pares de torsién sobre los tres ejes principales de forma instanta-
nea

ARR.F.03 | El sistema debe poder manejar los comandos del microprocesador ADCS

central
Tabla 26: Requerimientos de desempefio
Identificacién Descripcién
ARR.D.0T Las ruedas deben se capaces de generar un par minimo de 578x10~9 Nm
ARR.D.02 Las ruedas deben poder mantener un momento angular por encima del rango

dindmico que abarca 1.012x1073 Nms

ARR.D.03 Las ruedas de reaccién no generaran pares de perturbacion sistémica supe-
riores a 1077 Nm

11.4 Especificaciones

11.4.1 Especificaciones Objetivo

Después de identificar las necesidades se establecieron especificaciones meta. Estas
especificaciones se establecieron antes de conocer cuales son las restricciones que
impondrd la tecnologia para construir el producto. Las especificaciones objetivo es-
tdn basadas en valores de sistemas similares encontrados en el estado del arte y
de manera comercial. en la tabla 27 se presenta las especificaciones objetivo de ca-
da una de las ruedas de reaccién, donde se manejan dos tipos de valores para las
métricas: un valor ideal y un valor marginalmente aceptable. El primero es el mejor
resultado que se puede esperar, el segundo es el valor que apenas harfa aceptable
el sistema en comparacion con los existentes en el mercado.

11.4.2 Especificaciones Finales
Las especificaciones que anteriormente fueron expresadas como amplios rangos de
valores son ahora refinadas y se hacen mas precisas. Estas especificaciones fueron

establecidas después de la selecciéon de concepto y elaboracién de los modelos
técnicos y de costo del producto.

11.5 Requerimientos

11.5.1  Gasificacion

Segun la norma ECSS-Q-70 los valores que se deben cumplir para los materiales
son:
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Tabla 27: Especificaciones Objetivo del sistema

Nimero Requerimiento Meétrica Imp. Unidades Valor
Marginal
1 1 Rotaciéon Méaxima 5 rpm 10000 25000
2 13 Momento angular 5 mNms 1.012 2.024
3 13 Par nominal 5 nNm 578 1156
4 ARR.R.02 Masa méxima 4 g <110 <85
5 13 Momentos de inercia 5 mNms 1.012 1x1074
6 ARR.R.o7 Volumen 5 mm3 50x50x40 | 40x40x30
7 ARR.R.05 RML 5 Yo 1 <1
8 ARR.R.03 Consumo de energia 4 mW 700 <600
9 ARR.R.07 Dimensiones 5 mm?3 100 130
10 ARR.R.04 Vibraciones - - -
11 ARR.R.06 Voltaje de alimenta-| 5 \Y 3.3 -
cién

Tabla 28: Especificaciones Finales

Nimero Num. de Métrica Imp. Unidades Valor
Necesidad Marginal

1 1 Rotacion Méaxima 5 rpm 10000 16000
2 13 Momento angular 5 Nms - +5x 1073
3 13 Par nominal 5 nNm 578 Tx1074
4 5 Masa méxima 4 g <95 <80
5 13 Momentos de inercia 5 mNms 1.012 1x10~4
6 1 Volumen 4 mm?> 50x50x40 | 40x40x30
7 Consumo de energia 4 mW <700 <600
8 Masa 5 g 100 130

11.5.2 Cargas de Lanzamiento

El sistema debe de resistir las cargas en tierra debido a la transportacion del satélite,

asi como las cargas y vibraciones producidas durante el vuelo del vehiculo de
lanzamiento. Las frecuencias naturales y modos de vibracién del sistema no deben
coincidir con las frecuencias de vibraciéon presentes durante toda la etapa de puesta
en orbita. Las cargas y frecuencias son presentadas en el apéndice ??.

11.6 Restricciones

11.6.1

Manufactura

Desde las etapas mas tempranas del disefio se consideraron las capacidades y res-
tricciones de las operaciones de manufactura. Se tomaron en cuenta las maquinas,
instalaciones y equipos disponibles para elegir los procesos de manufactura ade-
cuados. Esta restriccién en la capacidad de manufactura influye directamente en el
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Tabla 29: Gasificacion

<1 <0.1

disefio de las piezas.
La manufactura se llevo a cabo en las siguientes instalaciones:

Taller del Centro de disefio mecdnico e innovacion tecnoldgica (cdmit):

» Procesos de mecanizado por arranque de virutas
» Trabajo en ldmina

» Procesos de fijacion
Laboratorio de instrumentacion Electronica de Sistemas Espaciales (LIESE), Instalaciones

del Edificio P (Divisién de ingenieria eléctrica):

» Manufactura de circuitos impresos mediante maquina CNC

» Micro soldadura de componentes de montaje superficial
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En la vida real los sistemas existen como parte de uno o varios subsistemas; es
necesario dividir estos sistemas en componentes o partes con el fin de facilitar el
proceso de desarrollo. En este capitulo se especifica el conjunto de componentes
que interacttian y de manera sinérgica y conforman el sistema conocido como rue-
da de reaccion. Asi también, se generar la arquitectura del producto, se definen los
subsistemas e interfaces. Por tltimo se realiza un andlisis de fabricar contra com-
prar, se identifican los proveedores para componentes y se define el esquema final
de ensamble.

>0 200>~

12.0.1 Taxonomia del sistema

Con el fin de facilitar el proceso de desarrollo es necesario dividir el sistema en
componentes o partes. Dicho lo anterior, en este trabajo se utiliz6 la taxonomia de
los componentes de un sistema espacial propuesta en el libro Fundamentals of Space
Systems de Vincent L. Pisacane [41], donde:

e Sistema: Es el grupo de segmentos desplegados y operados para satisfacer un
objetivo de la misién, consta de hardware, software y personal operativo. Al-
gunos ejemplos son el Sistema de Posicionamiento Global (GPS), y el Sistema
Satelital de Seguimiento y Relevamiento de Datos (TDR) de la NASA.

e Segmento: Es un grupo de elementos que juntos constituyen un componente
mayor o una funcién mayor del sistema. Como ejemplos se tiene una una
constelacion de satélites, una comunidad de usuarios o una red de rastreo y
control.

e Elemento: Es un grupo de subsistemas que juntos realizan una funcién impor-
tante, varios de los cuales se integran para formar un segmento. Los ejemplos
son un satélite de una constelacién, un subconjunto de usuarios y la estacién
de seguimiento de una red."

e Subsistema: es un grupo de componentes que realizan una funcién dentro
de un elemento, segmento o sistema. Algunos ejemplos son el subsistema de
determinacion y control de orientaciéon, el subsistema de potencia y el sub-
sistema de control térmico. Hay que tener en cuenta que estos son llamados
sistemas por sus desarrolladores.

e Ensamble: También denominado arreglo es un grupo de elementos que reali-
zan una funcién para dar soporte a un subsistema. Los ejemplos relacionados

1 Los términos segmento y elemento se emplean con poca frecuencia y por lo general no se usan
cuando se hablan de una sola nave espacial o cuando hay un ntmero limitado de estaciones de
control o un nimero limitado de usuarios directos.
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con el subsistema de determinacién de orientacién son: el ensamble de deter-
minacién de orientacién solar, el ensamble de orientaciéon de campo magnéti-
co, el ensamble del sistema de medicién inercial y el ensamble de ruedas de
reaccion.

e Subensamble: Es una subdivisiéon funcional de un ensamble. Los ejemplos re-
lacionados con el sistema de determinacién y control de orientacion incluyen
los detectores de orientacién solar, electrénica de orientacién solar, magneto-
metros y electrénica de magnetémetros, ruedas de reaccion y electrénica de
las ruedas de reaccion.

e Parte: Una parte es un elemento de hardware que no puede subdividirse
l6gicamente. Los ejemplos incluyen un chip, un diodo, una carcasa, un perno
de fijacion y el volante de inercia de una RW.

En la préctica, los componentes de la taxonomia anterior no se siguen estricta-
mente. Por ejemplo, la mayoria de los subsistemas de las naves espaciales son tan
complejos que generalmente se les considera sistemas por si mismos; por ejemplo,
el sistema de orientacion y el sistema de control térmico

Subsistema L Ensamble L Sub- ;

Figura 4o0: Taxonomia de las Ruedas de Reaccién

LAS RUEDAS COMO SISTEMA MECATRONICO: Las ruedas de reaccién son un
sistema en el cual se integran, de manera sinérgica, la mecdanica, electrénica y el
control computacional; es por esto que por definicidn, las ruedas de reaccién se de-
finen como un sistema mecatrénico. Como todo sistema mecatrénico tipico capta
sefiales, las procesa y emite sefiales para producir fuerzas y movimientos. El soft-
ware estd integrado en el producto en si, lo que representa una parte integral del
mismo.

El esquema de la Fig 41 muestra las interconexiones de elementos de la ingenie-
ria mecdanica, eléctrica/electrénica y de la informética, formando asi un producto
mecatrénico.
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Figura 41: Ruedas de Reaccién como Sistema Mecatrénico

Designando a las ruedas de reaccién como un ensamble/arreglo segin la taxono-
mia descrita en 12.0.1, a continuacién se desglosaron en sus respectivos subensam-
bles y partes. ver Diagrama 42

Figura 42: Subensambles y partes de la rueda de reacciéon

Las Ruedas de Reaccién producen una cantidad audible de vibraciones, mientras
que también son creados campos magnéticos por las bobinas que forman parte de
los motores. El impacto con otros subsistemas deben ser tomados en cuenta.
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Volante de inercia

DISENO A NIVEL DE SISTEMA

Tabla 30: Descripcion de partes

Funcién

Almacena cantidad de
momento angular

Consideraciones  Cédigo de

de Interfaz iteraciones

Riesgo de dafio a FW
otros componentes

Cojinete magnético

Soporta las cargas radia-
les del eje de giro y lo es-
tabiliza

Genera lineas de PMB
campo magnético
hacia el exterior

Cojinete de joya Soporta las cargas axiales | Susceptible a cho- JB
del eje y lo alinea que por vibracio-
nes
Motor Proporciona el par reque- | Genera ruido, vi- BM

rido y mantiene la veloci-
dad del volante

braciones y cam-
pos magnéticos

Controlador electrénico | Realiza en control de | susceptible al rui- DRV
velocidad conmutando | do electromagnéti-
los devanados del motor, | co
contiene circuitos de
proteccién del sistema
Estructura Da soporte y proteccién a | Requiere de un HO
los elementos apoyo firme
Abrazadera Sujeta el volante y amorti- | Requiere de espa- CMP
gua las vibraciones cio para funcionar
Tabla 31: Comprar / Manufacturar
Parte Comprar Manufacturar
Volante de inercia Materia prima Dimensiones
Cojinete magnético Imanes permanentes Montura
Cojinete de joya Joyay eje Montura
Motor Motor base para montaje

Controlador electrénico

Componentes electrénicos

Tarjeta de circuito impreso

Estructura Da soporte y proteccién a los | Requiere de un apoyo firme
elementos
Abrazadera Materia prima Todas las piezas
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13.1  Volante de inercia

El volante de inercia es el elemento rotacional que almacena la energia cinética,
su desempefio estd directamente relacionado con su geometria; en la figura 43 se
muestran diferentes geometrias para el volante de inercia que fueron estudiadas
para decidir la geometria del volante de inercia del proyecto.

(a) ARR-FW-111 (b) ARR-FW-112

I ‘ |
i 0
‘ |
| |
(c) ARR-FW-113 (d) ARR-FW-114

Figura 43: Conceptos del volante de inercia

Durante la consideracion de la plataforma y la arquitectura se evaluaron nuevas tec-
nologias, con el fin de encontrar un sistema innovador. En la figura 45 se muestran
diferentes configuraciones del volante de inercia el cual fue modificado iterativa-
mente segtn el disefio del cojinete magnético.



13.2 COJINETE MAGNETICO

I : 1ma'n
Pervannite

£Eoe ~y
Je g/ 0 | .
i Conncte

15 ] Pre
ot J’C:
t_.&_’a,_n(m para

fje d¢ motor
(a) ARR-FW-111 (b) ARR-FW-112

(c) ARR-FW-113

Figura 44: Conceptos del volante con PMB

13.2 Cojinete Magnético
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Figura 45: Conceptos del Cojinete magnético
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Parte II1

DISENO DE DETALLE



SELECCION DE MOTORES

Este capitulo presenta los argumentos para la elecciéon del motor Faulhaber 1202
004 BH como base para el sistema de rueda de reaccién. Se presentan consideracio-
nes generales y criterios de seleccion, después de lo cual se introducen los motores
que se han considerado. Finalmente, se presentan los intercambios y sus resultados.

>0 200>~

14.1  Consideraciones

El requisito ARR.R.06 establece que las ruedas de reacciéon deben ser compatibles
con la la entrada de 3.3[V] (CC). Se decidi6 aplicar esta tensiéon directamente en los
motores con el fin de minimizar pérdidas y evitar transformaciones de voltaje. Por
lo tanto, los motores de corriente continua son preferibles. Estos se pueden dividir
en dos tipos principales. motores con y sin escobillas, siendo estos dltimos la op-
cional principal,como se vio en el capitulo 6, debido a sus ventajas en aplicaciones
espaciales. Para una carca especifica y magnética dada asi como una potencia espe-
cifica, se prefiere un motor pequefio de alta velocidad a un motor mdas grande de
baja velocidad.

La vida dtil de los BLDCM estd principalmente influenciada por la vida de los roda-
mientos de bolas y los componentes electrénicos utilizados. En promedio, el tiempo
de vida ttil puede ser superior a 10 000 horas si los motores son operados dentro
de los valores especificados en la hoja de datos.

RESISTENCIA AL vAcio: Un requisito importante para los motores elegidos es
su capacidad de operar en condiciones de vacio. Los motores comerciales COTS
pueden ser utilizados para aplicaciones espaciales si pasan as pruebas y cumplen
los requerimientos de disefio. Es posible solicitar a los fabricantes una versiéon es-
pecial del motor con lubricantes especificos los cuales puedan ser utilizados en
aplicaciones donde existe vacio.

14.1.1  Otras Consideraciones de seleccion:

La velocidad sin carga depende del voltaje aplicado.

La corriente en estado estable estd determinada por la carga mecénica.

La disposicion de enfriamiento es el factor mas importante para determinar
la salida permisible de cualquier motor dado.

El par nominal es aproximadamente proporcional al volumen del motor



14.2 CRITERIOS DE SELECCION

» La potencia de salida por unidad de volumen es directamente proporcional a
la velocidad.

» La eficiencia de un motor mejora con la velocidad.

» Para un par dado la potencia de salida generalmente aumenta en proporcién
directa con la velocidad, mientras que las perdidas eléctricas tienden a aumen-
tar menos rapidamente, de modo que la eficiencia aumenta con la velocidad.

14.2 Criterios de seleccion

CONSUMO MAXIMO DE ENERGIA: El consumo de energia Py, [W] calculado co-
mo:
Pin=U-1 (14.65)

Donde U es el voltaje del motor [V] que puede ser controlado y donde la corriente
del motor I [A] depende de la rotacién del motor [16]

_u_ken

I
R

(14.66)
Donde:

ke — Constante de la FCEM

n — Velocidad de rotaciéon [rpm]

R - Resistencia terminal del motor [Q]

Se desea una resistencia de devanado pequefia, ya que esta caracteristica asegura
que su velocidad no caiga mucho cuando se aplica carga, asi como una buena efi-
ciencia.

V=E+IR (14.67)
—E
[= VT (14.68)
Potencia:
VI=EI+ I’R (14.69)
Velocidad sin carga:
E=V=vyBl (14.70)
\%
Vo = Bl (14.71)

Adicionalmente del requerimiento ARR.R.03 se tiene una restriccién de energia
de 700 [mW], esto se traduce a un méximo de 233 [mW] por rueda. estimando
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14.2 CRITERIOS DE SELECCION

un 10 % del consumo de energia para la electrénica de soporte hay un méaximo de
210 [mW]. La potencia de salida en términos de las dimensiones del rotor esta
expresada por la ecuacion 14.72

P=Tw=-(BA)D?Lw (14.72)

Donde:

T - Par del motor

w - Velocidad angular

B Densidad de flujo magnético promedio
A - Corriente axial promedio

D - Didmetro del rotor

L Longitud del rotor

VOLUMEN Y PESO: Para cumplir el requerimiento ARR.R.07 no se permite una
dimensién del motor mayor de 20 mm. El volante que se montard en el motor
afectard el volumen ocupado por el sistema de la rueda de reacciéon. Se puede
hacer una estimacién del tamafio del volante utilizando la méxima tasa de rotacién
util y el rango dindmico del momento angular requerido. El momento angular en
una direccién es:

Hyeq =0.5%1.012X1073 =0.506 [Nms] (14.73)
Hreq = (Lo + D) ws = (L + 1) 202B8 2 1 (14.74)
L, = %%)th (14.75)

m = prrit (14.76)

14.2.1 Pardmetros de rendimiento del motor

» Consumo de energia dentro de los limites
» Rango Dindmico de cada rueda H

s Par minimo T

Una prueba de caracterizacion eficaz debe cubrir los tres aspectos antes menciona-
dos. Por lo tanto El método de prueba seguido para evaluar estos tres aspectos fue
el siguiente:

1. Ejecutar prueba acelerando las ruedas de reaccién utilizando la maxima po-
tencia de entrada y establecer las curvas de par y potencia asociadas.
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14.2 CRITERIOS DE SELECCION

2. Determinar las variables asociadas de resistencia de terminal R, friccién esta-
tica Cy y friccién dindmica C, (y kg cuando sea de interés). Estas variables
son variables con el entorno y su comportamiento es de interés para el rendi-
miento del motor en toda la gama de disefio.

3. Establecer la curva que presenta el consumo de energia para entregar el par
minimo en funcién de la velocidad de rotacién.

Las mediciones se correlacionaron con las curvas tedricas para determinar las va-
riables que describen el rendimiento de los motores. En primer lugar, la corriente
medida se correlaciona con el pardmetro del motor R usando la ecuacién propor-
cionada por Faulhaber

N, 1

Kn= o= :
UL R K (14.77)

Donde

kn Constante de velocidad
Uy Voltaje nominal

n, Velocidad sin carga

kg Constante de FCEM

Ip Corriente sin carga

Tabla 32: Motores considerados para el ARR

Resistencia Constante Corriente  Corriente  Masa [g] Inercia Velocidad
de deva- de par max. [A] sin carga del rotor maxima
nados [mNm/A] [A] [gem2] [rpm]
[Q]
Faulhaber 22 3.64 0.174 0.0174 6.9 0.69 14,700 (6V)
1509 006 B
Faulhaber 16 0.902 0.199 0.028 1.1 0.125 41,740 (4V)
1202 004 BH
Faulhaber 16 1.005 2.05 0.026 2.1 0.16 6272 (4V)
1307 0oo4 BH
Maxon EC 9.2 4.44 1.77 0.5 0.0588 3 0.143 14,700 (3V)
flat A
Maxon EC 10 46.4 2.09 0.111 0.0151 0.82 0.08 15,000 (4V)
flat A
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14.3 SELECCION 112

14.3 Seleccién

Utilizando los criterios de seleccién descritos en la seccién 14.2 se pueden compa-
rar los motores presentados en la tabla 32 para determinar la velocidad de rotacion
maxima ttil. Se utilizan las curvas de la figura. El par se traza en base a una poten-
cia maxima de 210[mW], El par minimo requerido es de 5.78X1076 Nm.

Usualmente para motores pequefios, la potencia maxima estd al 50% del par de
parada (aproximadamente 50 % de la velocidad sin carga)

Tabla 33: Comparacién de motores

Diametro del vo- Masa del volante
lante [mm]

Velocidad méxima
util [rpm]

Faulhaber 1509 006 B 13.1
Faulhaber 1202 004 BH 8
Faulhaber 1307 004 BH 17.3
Maxon EC 9.2 flat A -
Maxon EC 10 flat A 11.0

A partir de la informacién de los motores disponible en las hojas de especificacio-
nes, asi como en la tabla 32 y la comparacion de los motores disponibles en la tabla
33, se concluye que el motor Faulhaber 1202 004 BH es la mejor opcién a elegir, ya
que cumple con el requisito de energia en un amplio rango de velocidad lo que da
como resultado un didmetro pequefio para el volante de inercia.

Para el desarrollo del prototipo, se utilizan versiones sin vacio de los motores Faul-
haber 1202 oo4 BH, ya que los tiempos de entrega son mas cortos y los costos més
bajos. Se argumenta que si los motores sin vacio no cumplen con las especificacio-
nes, entonces las versiones con clasificacién de vacio ciertamente no los alcanzaran
porque un entorno de vacio impone requisitos especiales.



VOLANTES DE INERCIA

15.1  Seleccién del Material

INTERPRETACION: Un volante de inercia eficiente debe ser capaz de almacenar
la mayor cantidad de energia por unidad de masa posible. Mientras mayor velocidad
angular (w) pueda alcanzar mayor serd la energia que podra almacenar. Sin embar-
go la velocidad angular limite que un volante de inercia puede alcanzar se establece
mediante el fallo causado por la fuerza centrifuga (ver figura: 46). Si el esfuerzo ge-
nerado por la fuerza centrifuga excede la resistencia a la traccién (o la resistencia
a la fatiga) del material, el volante explota en pedazos. De esta forma, el esfuerzo
establece un limite superior para la energia que podra ser almacenada. No obstante,
los volantes de inercia utilizados en las ruedas de reaccién nunca se acercan a la
velocidad de rifaga, por lo que la limitante de velocidad estard en funcién de los
motores utilizados.

La funcion de los volantes de inercia en las ruedas de reaccion es almacenar la
mayor Cantidad de Movimiento Angular (CMA) posible. Como se explicé en la
seccién 4.2.1.4, la energia cinética (T) esta en funcién de la CMA (H) mediante la
expresion:

1
T= szo (15.78)

Por lo tanto, mientras mayor sea la CMA por unidad de masa también lo sera la
energfa cinética por unidad de masa; debido a esta relacion el andlisis para selec-
cionar el material del volante de inercia puede realizarse utilizando esta tltima.

SELECCION DE RESTRICCIONES: Como se menciono antes, los volantes de las
ruedas de reaccién nunca alcanzan la velocidad de rdfaga, ademds muchas veces se
encuentran limitados por el espacio disponible o el tamafio de la cavidad donde se
van a colocar; es por esto, que un andlisis orientado a maximizar la energia almace-
nada en base a una velocidad angular fija y un radio exterior R, es mds apropiado
para esta aplicacion en particular. Es decir, el anélisis busca maximizar la energia
almacenada por unidad de volumen.



15.1 SELECCION DEL MATERIAL

Material: | >(I)

Densidad p
Esfuerzo o'¢

Esfuerzo:

Volante
de
inercia

RN 1
2 i

Figura 46: Esfuerzo en el volante de inercia

Tabla 34: Requerimientos para almacenamiento de maxima energia

Funcidn: Almacenar la méxima energia

e Radio exterior, R, Fijo

Restricciones: e No debe explotar

Objetivo: Maéximizar la energia cinética
por unidad de masa

Variables libres: ® FEleccién del material

La energia cinética de un disco que gira alrededor del eje Z es:

1

T=5Law? (15.79)

Substituyendo el momento inercia I, = %pR4T en la ecuacién 15.79 se obtiene:

T= ng"'th (15.80)

El volumen y la masa del volante de inercia estdn dados por:

V=mR*t ; m=nR*tp (15.81)

Para obtener el primer indice de material (M) se debe maximizar la energia por
unidad de masa:

= %szz (15.82)

T
m

Al girar el volante de inercia la cantidad de movimiento angular aumenta, pero
tambien lo hace la esfuerzo centrifugo. el esfuerzo maximo en un disco giratorio de
espesor uniforme esta dado por:

3+v 1
Omax = ( 3 )pszz ~

szzwz (15.83)
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15.1 SELECCION DEL MATERIAL

Donde v es el coeficiente de Poisson (v &~ 1/3). Este esfuerzo no debe exceder el
esfuerzo de ruptura of (con un factor de seguridad). Las ecuaciones 15.82 y 15.83
se resuelven para las variables libres (velocidad angular w y radio del disco R ) y

se igualan quedando como:
T 1/0o
=3 (—‘“) (15.84)

El segundo término del lado derecho de la ecuacién 15.84 es el indice de material
(Mj). Los mejores materiales para los volantes serdn aquellos que tengan valores
altos del indice M;
o
M= (15.85)
que tiene unidades de [k]/kg]

Tabla 35: Requerimientos para un volante con velocidad fija

Funcion: Intercambio de H

e Radio exterior, R, Fijo

Restricciones: ® Velocidad angular

Objetivo: Maéximizar la energia cinética
por unidad de volumen

Variables libres: ® Eleccién del material

Para obtener el indice de material M, se necesita maximizar la energia por unidad de
volumen:

1

RZw? (15.86)

<~

En la ecuacién 15.86 El radio R y la velocidad w estan fijos por lo que el indice de
material queda:

M;=p (15.87)

CLASIFICACION: La figura 47 muestra la grafica de densidad contra esfuerzo.
Los valores de M corresponden a una familia de rectas con pendiente 1. Una de
ellas se representa como una diagonal con el valor M1 = 200 [k]/kg]. Los materia-
les candidatos con valores altos del indice M; se encuentran en la regiéon que se
encuentra por encima de la recta. Estos son: aceros, compdsitos, particularmente el
polimero reforzado con fibra de carbono (CFRP), aleaciones de titanio de alta resis-
tencia, y algunos materiales cerdmicos. Sin embargo estos tltimos son descartados
por su baja tenacidad. Los valores de M, corresponden a una familia de rectas
verticales; una de ellas se representa con el valor de 10,000(kg/ m3]. Los materiales
candidatos con valores altos del indice M, se encuentran en el lado derecho de

115



15.1 SELECCION DEL MATERIAL

esta recta. Estos son: aleaciones y carburos de tungsteno, aleaciones de cobre, y
aleaciones de plomo.

Oy
My =
My = p¢ Y4
1000 Ceramics I
Strength - Density
Metals and polymers: yield strength T R
C ! 1 gl : MOH
1000 [::ﬂul‘:n::"‘l‘ﬂ?:\:‘:u strength soys
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100 4
4]
o
-3 !
© 104 i
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o
&
=
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Density, p (Mg/m3)

Figura 47: Diagrama de Ashby

BUSQUEDA DE INFORMACION: Los mejores materiales, deacuerdo al diagrama,
en cuanto a resistencia mecdnica son los compésitos tales como el CFRP y las alea-
ciones de titanio. Sin embargo, ya que la velocidad angular w de los volantes esta
limitada por la velocidad de los motores y esta muy alejada de la velocidad de rafaga,
por lo tanto los mejores materiales seran los que tengan mayor densidad.

Los materiales mas cargados a la derecha del diagrama y por lo tanto los de mayor
densidad son las aleaciones de cobre, plomo y tungsteno. Los metales son una bue-
na clase de materiales para elegir, ya que ofrecen alta densidad, buena capacidad
de fabricacién y alta resistencia.

Los criterios finales para descartar los posibles candidatos, asi como para hacer la
seleccion final del material fueron los siguientes:

» Resistencia al ambiente espacial
= No Ferromagnético

» Alta densidad

ACEROS INOXIDABLES: Los aceros inoxidables austeniticos son generalmente no
magnéticos con permeabilidades magnéticas de alrededor de 1,0. Son resistentes
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al ambiente espacial y cunplen con las propiedades necesarias de densidad y resis-
tencia mecdnica. Sin embargo la transformacién de austenita a martensita puede
ser activado ya sea por trabajo en frio o por el efecto de las bajas temperaturas.
También, en la préctica no se logra obtener un acero inoxidable 100% autentico,
Siempre hay una pequefia cantidad de ferrita y / o martensita en el acero y los
valores de permeabilidad son siempre por encima de 1. Los aceros inoxidables aus-
teniticos son buena opcién como material de los volantes de inercia sin embargo
debido a que estas aleaciones son susceptibles a perder sus propiedades no magné-
ticas debido al trabajo en fri¢ son descartados.

ALEACIONES DE COBRE: El cobre posee conductividades eléctricas y térmicas
excelentes, asi como una excelente resistencia a la corrosion, la adicién de aleantes
busca la mejora de las propiedades mecénicas y la resistencia al desgaste. Dentro
de las aleaciones de cobre se destacan los bronces los cuales son principalmente
aleaciones cobre-estafio que industrialmente llevan otros elementos de aleacién P,
Pb, Ni, Zn, La resistencia a la traccién del cobre mejora hasta un maximo en torno
al 20%. Los bronces son mads resistentes a la corrosién que los latones, y son crio-
génicos, de modo que su comportamiento mejora al disminuir la temperatura. La
tabla 36 muestra como se mejoran las propiedades del bronce con la adicién de
diferentes elementos.

Tabla 36: Tipos de Bronces

Bronces Caracteristicas

Bronces al plomo | Contenidos en Pb inferiores al 7 por ciento mejoran la ma-
quinabilidad, y también pueden actuar como lubricante.

Bronces al fésforo | Pequefas cantidades de f6sforo en solucién sélida aumen-
tan las propiedades mecanicas.

Bronces al cinc | Mejora la colabilidad y abarata el bronce

Bronces al niquel | Alcanzan buenas propiedades mecdnicas y pueden ser
conformados en caliente.

La Aleaciéon de Bronce SAE 64 también conocida como bronce al plomo, tiene la
mayor densidad de las aleaciones de bronce, lo cual es una caracteristica muy ade-
cuada para la realizacién de volantes de inercia. Es un bronce especifico para con-
diciones de alta velocidad, fuerte presioén, impacto y vibracién, de muy buena ma-
quinabilidad, con resistencia mecdnica.

En conclusién el bronce al plomo SAE 64 es un material no ferromagnético de alta
densidad y resistente al ambiente espacial. Por lo tanto, se tom6 como seleccién
final para el material del volante de inercia.

Metales —> Aleaciones - Cu — Bronce al plomo —» SAE 64

Tabla 37: Bronce SAE 64

Densidad Modulo de elasti- Esfuerzo de fluen-

cidad (F
8950 [kg/m3] 76 [GPa] 125 [MPa]
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15.2 Disefio y Dimensionamiento

Con la eleccion del motor Faulhaber 1202 oo4 BH, se realiz6 un disefio preliminar.
Para convertir el motor Faulhaber en una rueda de reaccién, un volante motor debe
estar ajustado a presion en su eje. Este capitulo describird primero el disefio detalla-
do de ese volante, seguido de una descripcion del soporte del prototipo. El enfoque
durante el desarrollo del prototipo fue en el desarrollo del volante y el soporte para
verificar rapidamente los requisitos primarios y su capacidad para sobrevivir a las
cargas de lanzamiento.

La funcién del volante es aumentar el momento de inercia del rotor del motor. Al
mismo tiempo, se debe minimizar cualquier otro impacto en el rendimiento del
motor.

Para maximizar el momento de inercia para una masa de volante dada, es deseable
ubicar la masa lejos del eje de rotaciéon. En la practica, a menudo existe un limite
para el tamafio maximo de un volante y, por lo tanto, se usa comtinmente un disefio
con bordes verticales. Tal disefio se ilustra en la Figura 6 junto con un volante en
forma de disco solido tradicional.

» Limitaciones en el espesor del volante: Para que el volante mantenga su
integridad estructural, el espesor minimo se estableci6é en 2 mm. Este valor se
basa en la opinién de varios disefiadores y fabricantes experimentados.

» Tolerancias de fabricacién: Cualquier desequilibrio en la distribucién de ma-
sa del volante produce vibraciones durante el funcionamiento y una eficiencia
reducida. Porque cualquier caracteristica adicional en un volante aumentara
su complejidad de fabricacion y, por lo tanto, el riesgo de desequilibrio.

15.2.1 Disefio

El disefio del volante estd hecho de tal manera que la rueda de reaccién deberia
ser capaz de almacenar el momento angular deseado obtenido en la ecuacién 11.64.
Por lo tanto, teniendo en cuenta el momento de inercia del eje del motor, el volante
momento de inercia del volante debe ser al menos:

n Tt
(IZZ + Ieje)% > hrw,req (15.88)
30hreq
I, > Ted 1, 8
> L (15.80)

15.2.2 Dimensionamiento
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COJINETE

Para control de orientacién y posicién de un cuerpo en el espacio requiere el control
de seis grados de libertad (GDL). En el caso de mecanismos de rotacién tales como
las RW, un grado de movimiento rotacional es generalmente controlado por un
motor y no forma parte de la tarea de control del cojinete. Por lo tanto cualquier
suspension de rotor y, en particular, una suspensién magnética debe proporcionar
un control de cinco grados de libertad.

(a) (b)

Figura 48: Configuracion de anillos concéntricos

ARREGLO HALBACH: Es una disposicion especial de imanes permanentes que
aumenta el campo magnético en un lado del arreglo al mismo tiempo que lo hace
casi cero en el otro lado.



16.1 COJINETE DE JOYA

16.1 cojinete de Joya

16.2 Elaboracion del modelo matemaéatico

Posteriormente se realiza un modelo matematico el cual se simula en una compu-
tadora con el objeto de probar el efecto de diferentes entradas y perturbaciones en
el comportamiento del sistema resultante.

1. Dibujo de un diagrama esquemaético del sistema y definiciéon de variables

2. Utilizando leyes fisicas, se escriben ecuaciones para cada componente, combi-
nandolos deacuerdo con el diagrama del sistema y obtener un modelo mate-
matico.

3. Para verificar la validez del modelo, la prediccién acerca del funcionamiento
obtenida al resolver las ecuaciones del modelo se compara con resultados
experimentales
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SOPORTE

17.1  Seleccién de Materiales

Tabla 38: Requerimientos del soporte

Funcién
Restricciones
Objetivo

Variables libres

172 Andlisis de Carga



CONTROLADOR ELECTRONICO

Existen dos partes distintas de el convertidor, la primera es la etapa de potencia,
a través de la cual la energia fluye hacia el motor, y la segunda es la seccién de
control, que regula el flujo de potencia. Las sefiales de control de baja potencia le
dicen al convertidor lo que debe hacer, mientras que otras sefiales de retroalimen-
tacion de baja potencia se usan para medir lo que que realmente estd sucediendo.
Comparando las sefiales de demanda y retroalimentacién y ajustando la salida en
consecuencia, se mantiene la salida objetivo.

Se usa un circuito chopper, donde la bateria esta cortada y apagada, se usa una
frecuencia de repeticion constante, y el ancho de pulso de encendido se varia para
controlar la tensién de salida media.

El motor BLDC consiste basicamente en un rotor de imdn permanente y estatores
de electroimanes donde la corriente a través de los electroimanes se establece me-
diante la configuracién del conjunto de seis MOSFET (inversor).

El motor Faulhaber 1202 0oo4 BH tiene incorporado internamente tres sensores Hall
para determinar la posicién del rotor. Utilizando la informacién de posiciéon de los
sensores Hall H1-H3 y la configuracion de los MOSFET T1-T6 se determina de que
manera las bobinas U-W dirijan se energicen en la secuencia deseada.

18.1 Pre-driver

El predriver o controlador de puerta (gate-driver, por su nombre en ingles) es el
circuito que realiza la activaciéon de la puertas de los MOSFET en la secuencia
deseada. Como base para este circuito se utiliz6 el integrado BD63001AMUYV, el
cual genera una sefial de control PWM a partir de las sefiales de los sensores hall,
tiene varios controles y funciones de proteccién integradas.

Figura 49: Esquema de aplicacién
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18.2 Inversor

Para la construccion del inversor se eligi6 utilizar al transistor MOSFET como dispo-
sitivo de conmutacién, debido a que su velocidad de conmutacién es muy alta y son
muy recomendables para aplicaciones de baja potencia. Ademas al ser dispositivos
controlados por voltaje requieren de una potencia insignificante para mantenerlos
encendidos.



ENSAMBLE

(b)

(a) (b)

Figura 51: ensamble de rueda con abrazadera



Parte IV

IMPLEMENTACION



MANUFACTURA

20.1 Volantes de Inercia

La obtencién de la geometria y dimensiones finales de los volantes de inercia se
realizo mediante un proceso de arranque de viruta Un proceso de arranque de
viruta fue seleccionado para la manufactura de los volantes de inercia. Se eligi6¢
este proceso debido a que se pueden producir piezas con una exactitud del orden
de micras, se pueden obtener acabados superficiales muy finos y se pueden generar
un amplia variedad de geometrias.

(a) Torno (b) Cilindrado

Figura 52: Manufactura del volante de inercia

s Mdquina herramienta: Torno

= Operaciones: Refrentado, Cilindrado, Barrenado, Rectificado, Tronzado

En la figura 52 a) se muestra el proceso de arranque de viruta mediante el torno. Se
utilizé un buril de acero de alta velocidad (HSS) de 1/4" X 1/4" como herramienta
de corte (ver figura 53). Los dngulos de la herramienta fueron hechos especialmente
para trabajar bronce. La tabla 39 y la figura 54 muestran los dngulos que diferentes
autores recomiendan. En la figura 52 b) se muestra al buril en la operacién de
cilindrado.
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Figura 53: Buril HSS

Tabla 39: Angulos recomendados

Material ~ Alivio lateral Alivio Frontal Angulo de ataque Angulo de inclinacién
Bronce 10° 8° 5° — —4° 0°
SAE 64

Angulo de corte final

l Vista superior

)

Angulo de corte lateral _

|—Angulo de ataque lateral ~ Angulo de inclinacion trasero

Y

‘L"d \ Vista lateral
Alivio Iateil.L Alivio frontal

Vista frontal

Figura 54: Angulos del buril
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Figura 55: Evolucién del volante de inercia

20.2 Controlador Electronico

Figura 56: PCB elaborada en CNC



20.2 CONTROLADOR ELECTRONICO

(a) Vistan inferior (b) Vista Superior

Figura 57: Pre-driver

(a) Inversor (b) Conector

Figura 58: Conector del motor

Figura 59: Modulos del controlador
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INTEGRACION

21

21.1  Volantes de Inercia
21.2 Electronica
21.3 Rodamientos

21.4 Estructura



22

PRUEBAS Y REFINAMIENTO

22.1 Motores
22.2 Controlador
22.3 Soporte

22.4 Abrazadera de sujecion



CONCLUSIONES

Esta propuesta de disefio se ha desarrollado para mejorar el rendimiento de las
ruedas utilizadas en los nanosatélites CubeSat. Los materiales propuestos y la op-
timizacion de forma hacen que el sistema sea mas ligero al mismo tiempo que no
aumentan el riesgo de falla. El disefio sin cojinetes evita problemas relacionados
con la lubricacién mientras que la carcasa proporciona proteccién, amortiguaciéon
de vibraciones y mantiene la maxima alineacién posible de los volantes. El conjun-
to de RW se puede acoplar modularmente al ACS de un CubeSat de 3U.

El conjunto de cojinete de imanes permanentes y cojinete de joya ha demostrado
ser una solucion sencilla al problema de utilizar rodamientos lubricados. Existen
propuestas muy variadas y creativas para resolver los problemas relacionados con
los RW, es necesario continuar desarrollando y probando nuevos disefios para de-
terminar cudles son los que mejor satisfacen las necesidades.
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