
UNIVERSIDAD NACIONAL AUTÓNOMA DE 
MÉXICO 

 

FACULTAD DE INGENIERÍA 

 

 

DISEÑO Y MANUFACTURA DEL SISTEMA 
MECÁNICO DE ESTABILIZACIÓN TRIAXIAL DE UN 

NANOSATÉLITE 

 

T   E   S   I   S 

QUE PARA OBTENER EL TÍTULO DE: 

INGENIERO MECÁNICO 

P R E S E N T A: 

BRAVO MARTÍNEZ ULISES 

DIRECTOR DE TESIS: 

DR. ESAÚ VICENTE VIVAS 

 

México, Agosto 2015 
  



Jurado asignado: 

Presidente: Dr. Jorge Alfredo Ferrer Pérez 

Secretario: M.C. Edgar Isaac Ramírez Díaz 

Vocal: Dr. Esaú Vicente Vivas 

1er. Suplente: M.I. Rogelio Darío Gutiérrez Carrillo 

2do. Suplente: M.I. Guillermo Becerra Núñez 

 

Esta tesis se realizó en: 

Instituto de Ingeniería, U.N.A.M. 

Director de tesis: 

Dr. Esaú Vicente Vivas 

__________________________________________________________________________________ 

Firma 

 



i 
 

Agradezco a mis padres Benancio y María su apoyo y guía durante mi vida, 

siempre serán mis primeros y más grandes maestros. 

 

A todos los compañeros que conocí dentro y fuera de mi carrera académica, 

amigos y maestros. 

 

A mi Asesor el Dr. Esaú Vicente Vivas por todo el apoyo brindado durante los 

últimos años. 

 

Finalmente, agradezco a aquellas personas a las que el tiempo y nacionalidad no 

me permitieron conocer, genios y artistas cuyas ideas y obras trascendieron 

generaciones alimentando en mí el sueño de ser ingeniero. 



ii 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

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

Jules Verne 

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

lo imposible”  

Arthur C. Clarke   
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𝑅𝑥(∅) = [
1 0 0
0 𝐶∅ 𝑆∅
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