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“Todo lo que una persona puede imaginar, otras podrdn hacerlo realidad”
Jules Verne

“La unica manera de descubrir los limites de lo posible es aventurarse un poco mds alla de ellos, hacia
lo imposible”

Arthur C. Clarke



Resumen

En los dltimos afios el desarrollo de nano y picosatélites ha sido un tema de investigacién
importante para instituciones tanto educativas como privadas. El concepto CubeSat es una
iniciativa que persigue desarrollar tecnologia satelital disminuyendo los costos de inversién
y facilitando el acceso de esta tecnologia a instituciones educativas en todo el mundo. El
concepto CubeSat ofrece muchos retos, uno de ellos, de los mas importantes, es el referente
a los medios de estabilizacion o de apuntamiento satelital. Particularmente existen diversas
aplicaciones que requieren un estricto nivel de apuntamiento por lo que es imprescindible
tener un gran control sobre la estabilizacion del satélite, el cual se alcanza con sensores e
instrumentos cientificos, computadoras y algoritmos de gran complejidad. La naturaleza
no lineal del problema de apuntamiento satelital, junto con las perturbaciones que inciden
sobre él ha promovido la investigacién en este tema durante décadas y asi lo continuara

haciendo.

En esta tesis se presenta el disefio mecanico de un sistema de ruedas inerciales que sera parte
del sistema de estabilizacién y control de apuntamiento que pueda integrarse en un

nanosatélite experimental desarrollado en el Instituto de Ingenieria de la UNAM.

El contenido de este documento esta estructurado en 7 capitulos. El primer capitulo esta
constituido por los antecedentes del proyecto CubeSat asi como de la arquitectura que lo

integra.

En el segundo capitulo se revisan algunos modelos matematicos que gobiernan el
movimiento de un satélite asi como los distintos tipos de perturbaciones que inciden sobre
él.

El tercer y cuarto capitulos estdn dedicados al disefio mecanico de los volantes de inercia y
el modulo de ensamble de las ruedas inerciales, en ambos capitulos se analizan las

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

disefio conceptual y finalmente se revisa el disefio de configuracién para los componentes.



En el capitulo cinco se revisa la teoria bdsica de las vibraciones que inciden sobre los
nanosatélites en la etapa de lanzamiento y se presentan simulaciones estructurales por
elemento finito que se aplicaron en ciertos puntos criticos del sistema, se da atencién
especial al analisis de vibracién por ser uno de los factores mds influyentes en la etapa de

lanzamiento de cualquier vehiculo espacial.

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

prototipos.

El capitulo 7 aborda las conclusiones generadas en esta tesis asi como las recomendaciones
que pueden aplicarse a trabajos futuros relacionados con este tema y mejoras al sistema

propuesto.
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Capitulo 1

Antecedentes de los satélites
CubeSat

1.1 Introduccion

La tecnologia satelital surge como respuesta a la necesidad de transmitir informacién a
distancias sumamente largas. Sin embargo, debido al incremento en la cantidad de
informacidén digital que requieren las poblaciones del mundo durante los tltimos afios, la
cantidad de satélites requeridos también va en aumento y por lo mismo es necesario
desarrollar nuevos sistemas satelitales cada vez mds pequefios y econémicos. Esta tendencia
ha permitido que varias universidades sean capaces de desarrollar tecnologia satelital con

relativamente pocos recursos.

Una de las primeras ideas que originé el desarrollo de la tecnologia satelital surgi6 en el afio
de 1945 cuando el secretario de la Sociedad Interplanetaria Britanica, Arthur C. Clarke
publicé un articulo en el que hablé de la posibilidad de transmitir informacion a través de
largas distancias sin la necesidad de cables coaxiales empleando un satélite artificial

posicionado a una altura de aproximadamente 36 mil kilémetros sobre el nivel del mar [1].

Algunos afios mas tarde la marina de los Estados Unidos de América realizd varios
experimentos en los que pretendia corroborar las ideas de Clarke [2]. En la siguiente
década, en el afo geofisico internacional (1957-1958) comenzé la carrera espacial
protagonizada por Los Estados Unidos de América y la Unidn Soviética, siendo esta ultima
la primera en tener éxito en poner en 6rbita un satélite artificial, el satélite Sputnik I. A partir

de este momento comenz6 una invasion al espacio que se mantiene hasta la actualidad [3].



El constante avance tecnologico ha permitido la reduccién del tamafio en los componentes
electrénicos lo que ha propiciado el desarrollo de satélites de diversos tamafios, a menudo

los satélites son clasificados de acuerdo a su masa.

Tabla 1.1 Clasificacion de los satélites de acuerdo a su masa. [4]

Tamafio Masa (Kg)
Grande >400
Pequeno 100-400
Micro 10-100
Nano 1-10
Pico 0.1-1

México ha empleado la tecnologia satelital desde los aflos 60, para la difusién internacional
de la olimpiada de 1968, el gobierno mexicano se afilié ese afio al sistema satelital Intelsat
pero fue hasta el afio de 1982 que México adquirié su primer banco de satélites propios,
conocido como Sistema Morelos y conformado por los satélites Morelos I y Morelos II que

fueron puestos en drbita en 1985 [3].

Hasta marzo de 2013 México ha lanzado un total de 12 satélites para fines de
telecomunicaciones fabricados por firmas satelitales internacionales, operando cuatro de
ellos [5]. México, ademas ha lanzado dos satélites (UNAMSat-1 y UNAMSat-B) para fines
de investigacion fabricados por la UNAM.



1.2 El concepto CubeSat

El concepto CubeSat fue desarrollado en 1999 por el profesor Bob Twiggs de la Stanford
University's Space Systems Lab (SSDL) y por el profesor Jordi Puig- Suari de la California
Polytechnic State University San Luis Obispo (Cal Poly) [6]con la intencién de involucrar
a entidades académicas en el desarrollo de tecnologia satelital, un 4rea que antes era

inaccesible para muchas universidades.

La gran versatilidad que ofrecen los CubeSats ha propiciado que compaiiias de tecnologia
aeroespacial, institutos de investigacion, universidades, empresas y agencias espaciales
como la NASA busquen continuamente métodos alternativos que minimicen los costos de

desarrollo y validacién de nuevas tecnologias espaciales [7].

El estandar CubeSat consistié originalmente en el desarrollo de un picosatélite con una
masa maxima de 1.33 Kg y un volumen de 1 litro [8], generalmente es un satélite con forma
cubica con dimensiones de 10cm x 10cm x 10cm v se le conoce como un CubeSat tipo 1 U.
La versatilidad en el disefio de los CubeSat ha permitido realizar variaciones en sus
dimensiones, permitiéndoles extender su longitud hasta 30cm e incrementar su masa total
hasta los 4Kg, este disefio es conocido como un CubeSat tipo 3U. El tamafio que posee el
estandar CubeSat permite reducir enormemente los costos de desarrollo y lanzamiento del

mismo.

Figura 1.1 Tipos de CubeSat: 1U; 2U; 3U. [9]



1.3 Arquitectura de un nanosatélite

La arquitectura de un satélite tipo CubeSat depende en gran medida de la misién a la que
esté destinado el satélite. El Instituto de Ingenieria UNAM en su Laboratorio de Desarrollo
de Sistemas Aeroespaciales presenta una propuesta de un satélite experimental tipo 3U bajo
la norma CubeSat, la arquitectura de este satélite pretende seguir la tendencia que han
mostrado otros CubeSats disefiados bajo la misma norma. Por lo tanto la arquitectura

propuesta queda conformada por los siguientes subsistemas:

e Estructura Satelital

e Computadora de vuelo

e Subsistema de Potencia

e Subsistema de Comunicaciones

e Subsistema de control de apuntamiento (ADCS)

e (Carga util (Pay Load)

Cada uno de los subsistemas se describen brevemente a continuacidn.

1.3.1 Estructura

La estructura tiene la funcién de contener y proteger al resto de los dispositivos que
componen al satélite de las solicitaciones mecédnicas que se presentan durante el

lanzamiento, siendo la vibracidon uno de los mas importantes a considerar durante su disefio
[4].

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

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



Figura 1.2 Interfaz de lanzamiento P-POD. [8]

Como se observa en la figura 1.2 el P-POD es una caja rectangular con un mecanismo de

resorte y una puerta. E1 P-POD es capaz de alojar a tres picosatélites CubeSat 1U.

Una vez que se activa el mecanismo de despliegue el resorte expulsa a los satélites
deslizdndolos sobre los rieles que se encuentran en las cuatro esquinas interiores del P-POD

como se describe en [10].

Para garantizar la seguridad y éxito del lanzamiento la estructura del satélite debe de
cumplir con requerimientos generales, a continuacion se listan algunos de los mas

importantes:

e El material para la estructura y los rieles debe ser preferentemente Aluminio de la
serie 6000, 7000, 5005, y/0 5052.

e Losrieles que se encuentran en contacto con el P-POD deben de ser anodizados para
prevenir la corrosién dentro del P-POD.

e Solo los rieles exteriores de la estructura pueden tener contacto con el P-POD

e Las dimensiones de la estructura deben de estar dentro de los valores establecidos

por el estindar CubeSat.
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Figura 1.3 Modelo 3D de la estructura satelital 3U Pumpkin Inc. [11]

1.3.2 Computadora de Vuelo

Su propésito es coordinar al resto de los subsistemas que contiene el satélite. Dado que sin
la computadora de vuelo el resto del satélite perderia su utilidad es indispensable que sea
disenada afiadiendo protecciones contra posibles fallas como el efecto “Latch-up”, un tipo

de corto circuito generado por radiacién cdsmica.

1.3.3 Subsistema de Potencia

Su proposito es suministrar la energia que demandan los demds componentes del satélite.
Este suministro de energia generalmente es proporcionado por el empleo de baterias,
paneles solares o la combinacién de ambos. Es la primera tarjeta en ser activada al momento
de salir del P-POD y al igual que la computadora de vuelo, el subsistema de potencia cuenta

con una proteccién electrénica contra el efecto “Latch-up”.

1.3.4 Subsistema de comunicaciones
El subsistema de comunicaciones al igual que los dos anteriores es uno de los sistemas de
suma importancia en un satélite, ya que este permitira la recoleccién de datos y el envio de

instrucciones al satélite desde tierra.



1.3.5 Subsistema de estabilizacion (ADCS)

El subsistema de estabilizacién es necesario para un amplio rango de aplicaciones. Existen
diferentes tipos de actuadores que son usados para el control de estabilizacién algunos de
ellos son: sistema de ruedas inerciales, bobinas de torque magnético, chorro de gas, entre
otras [12]. Cada uno de estos métodos tiene sus propias fortalezas y debilidades y es la
aplicacién final o la carga util la que determinard que método de estabilizacién serd
empleado [13], aplicaciones como la observacion de la tierra o la astronomia requieren un

control preciso de apuntamiento.

Muchas misiones emplean como métodos de estabilizacién gradientes gravitacionales o
técnicas de control magnético. Estos métodos generalmente son usados debido a que son
relativamente sencillos y tienen un bajo costo, desafortunadamente proveen baja precision

de apuntamiento [14].

Las ruedas inerciales se encuentran entre los actuadores mas complejos y caros para un
satélite tipo CubeSat aunque su efectividad los hace ampliamente usados en satélites
grandes y pequefios. Estos consisten en la combinacién de un motor, un volante de inercia
y electrénica de control [15]. Existen muchas configuraciones de los sistemas de ruedas
inerciales, permitiendo un control de apuntamiento desde un solo eje hasta mas de tres ejes.
Estos sistemas se encuentran conformados por dos elementos principales, el volante de
inercia y el motor eléctrico. Los volantes de inercia son discos metalicos que giran a grandes
velocidades angulares gracias a un motor eléctrico, generando de esta manera un momento
sobre el satélite que modifica la orientacién del mismo. Las dimensiones y masa del volante

dependeran de las necesidades de la estabilizacion.

1.3.6 Carga util

Generalmente cada satélite se disefia teniendo como base la carga util (pay load) que
comunmente consisten en experimentos cuya finalidad es validar una tecnologia en el
espacio. Por lo tanto es comun que se incluyan uno o varios dispositivos como camaras de

luz visible, cdmaras de espectro infrarrojo, sistemas de comunicacion, entre otros [16].



Las aplicaciones que pueden desarrollarse con un CubeSat son ilimitadas y van desde la
investigacion hasta aplicaciones comerciales y militares. Un excelente ejemplo del potencial
de estos satélites es presentado por el CubeSat STRaND-1 desarrollado por la Universidad

de Surrey que incorpora el sistema Android como sistema operativo del satélite [17].

1.4 La importancia de los sistemas de estabilizacion

La orientaciéon de un vehiculo espacial puede definirse como la relacién entre sus ejes
coordenados y un sistema coordenado inercial. Dentro de los sistemas que conforman un
satélite, el subsistema de control de orientacidn es uno de los mas complejos y redituables

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

Los satélites estabilizados en tres ejes pueden tener cualquier forma, sin embargo,
usualmente tienen la forma de un cubo. De esta forma la cara del satélite donde se instalan

las antenas de comunicaciones es orientada hacia la Tierra.

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

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

1.4.1 Tipos de estabilizacion en satélites pequenos
Dependiendo del tipo de misidon que el satélite deba realizar, se selecciona el método con el
que el satélite serd estabilizado. Generalmente se clasifican los métodos de control en

pasivos y activos.

Métodos Pasivos

El control de orientaciéon mediante el despliegue de un gradiente gravitacional permite el
aprovechamiento de las propiedades inerciales del vehiculo espacial para mantenerlo
apuntando hacia la Tierra. El eje longitudinal del vehiculo espacial tiende a alinearse hacia
el centro de la Tierra cuando éste se encuentra dentro del campo gravitacional terrestre,
siendo un método de control en dos ejes del vehiculo espacial. Este medio de estabilizacion
es relativamente econdmico y no requiere de consumo energético una vez desplegado del

satélite.



Otro método pasivo de control es el uso de imanes permanentes a bordo del vehiculo
espacial para alinear el campo magnético de los imanes con el de la Tierra. Este método
presenta mejor rendimiento en vehiculos espaciales con apuntamiento hacia la Tierra con
orbitas cercanas al ecuador, donde la orientacién del campo magnético terrestre es casi
constante. Este sistema de estabilizacion es ligero y econémico. Las técnicas de control de
giro son métodos pasivos de control estabilizacion, en donde el vehiculo espacial gira de tal
manera que el vector de movimiento angular permanece fijo inercialmente en el espacio,

empleando estabilidad giroscépica. El movimiento giratorio es estable si el vehiculo

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

Métodos Activos
Los satélites estabilizados en tres ejes son cada vez mas comunes que aquellos que usan un

gradiente gravitacional o estabilizacién giratoria.

Estos pueden realizar maniobras de apuntamiento y ser estables y precisos, dependiendo de
sus sensores y actuadores. Los pares de control generados en los tres ejes del satélite
provienen de la combinacién de ruedas inerciales, toberas de propulsion, bobinas de par

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

Existen variantes de este tipo de sistemas de estabilizacion. En sistemas de momento-cero,
las ruedas inerciales responden a los pares de perturbacion que afectan al satélite y a sefiales
de error de apuntamiento que el satélite pueda generar durante su misidon. Sin embargo,
existe la posibilidad de que se presente una saturacién de la velocidad de giro de las ruedas

debido a pares de perturbacion repetitivos.

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

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

proceso es conocido como desaturacién de momento angular [18].



1.5 Algunos sistemas de ruedas inerciales comerciales

En el mercado internacional es posible encontrar sistemas de ruedas inerciales para pico y
nanosatélites, actualmente existe un ntimero considerable de proveedores de tecnologia
CubeSat tales como ISIS, Clyde Space, GomSpace, Tyvak, CubeSat Kit, Interorbital Systems,
entre otros. En la tabla 1.2 se muestran algunos sistemas comerciales asi como algunas de
sus caracteristicas principales. Cabe resaltar que la mayoria de estos equipos se encuentran
sellados herméticamente para evitar fallas mecdnicas provocadas por el vacio y otros

factores presentes en el espacio.

Tabla 1.2 ruedas inerciales comerciales. [11]

Dimensiones Peso Costo
Modelo Ejes
[mm] [gr] | [Dolares]
%
o ~l,
L
1 135x135x 82 1500 35,000

CS-ADCS-INT-08

E y 3 | 76.2x76.2x69.85 | 640 | 14,995

MAI-101

3 68.5x68.5x33.0 | 317 13,995

MAI-300
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1.6 Algunas misiones nanosatelitales CubeSat exitosas con sistemas de

estabilizacion

Desde que comenzé el proyecto CubeSat en Estados Unidos a finales de la década de los
noventa del siglo pasado un gran numero de organizaciones alrededor del mundo tanto
académicas como particulares han invertido en el desarrollo de esta tecnologia
permitiéndoles formar investigadores en el campo satelital asi como validar gran diversidad
de experimentos en el ambiente espacial. De la gran cantidad de misiones que han
implementado sistemas de estabilizacién tanto pasivos como activos, a continuaciéon se
mencionan algunas misiones exitosas que han integrado en su arquitectura el sistema de

estabilizacion por medio de ruedas inerciales.

1.6.1 Jugnu, 2011

Jugnu, es un nanosatélite diseflado y desarrollado por estudiantes del Indian Institute of
Technology (IIT), Kanpour. Jugnu fue puesto en drbita el 12 de Octubre de 2011 Con un
equipo final integrado por mds de 45 estudiantes y 14 profesores este proyecto perseguia
como objetivos el involucrar a los estudiantes en la investigacién de actividades basadas en
la aplicacion de tecnologias MEMS para nanosatélites asi como probar nuevas soluciones
de bajo costo para misiones espaciales [19]. La mision que tenia Jugnu pretendia validar las

siguientes aplicaciones:

e Sistema de Micro Imagen
e GPS para localizar la posiciéon del satélite en la orbita

e MEMS basados en UMI (Unidad de Medicién Inercial)

11



a) b)

Figura 1.4 Satelite Jugnu: a) vista interior, b) satélite ensamblado [19]

Para llevar a cabo estas actividades, Jugnu requeria de una estabilizacién en tres ejes por lo
que integrd un sistema de 3 magnetoémetros y 4 ruedas inerciales, mismas que eran

controladas por la computadora de vuelo del satélite.

1.6.2 Goliat, 2012

Goliat es un picosatélite CubeSat tipo 1U que fue desarrollado por la “Bucharest University
and Bucharest Politechnic University” Bajo la coordinaciéon de la “Romanian Space
Agency”. Fue lanzado el 13 de Febrero de 2012 desde el “Centre Spatial Guyanais™ a la
orbita LEO [16]. Desde un punto de vista cientifico, el Cubesat Rumano integré 3

experimentos:

e Dose-N: Determinacidn de dosis total de radiacién en la orbita.
e SAMIS: Deteccidn de micro-meteoritos en Orbita.

e CICLOP: Camara digital equipada con un lente personalizado.

Goliat incorpor6 un sistema de estabilizacién conformado por magnetémetros y ruedas
inerciales acopladas a micromotores, mismas que fueron fijadas a la estructura del satélite,

(figura 1.5) [20].

12
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a) b)

Figura 1.5 Satélite Goliat a) modelo cad del satélite; b) Integracion de las ruedas

inerciales. [20]

1.6.3 STRaND-1, 2013

Es un nanosatélite CubeSat tipo 3U de bajo costo disefiado y desarrollado por el equipo
conformado por SSTL (Surrey Satellite Technology Limited) y el USSC (University of
Surrey Space Centre), Guildford, UK. Su objetivo fue validar nuevas tecnologias incluyendo
un teléfono movil, siendo el primer nanosatélite que integra un Smartphone y cuyo papel
es otorgar su sistema operativo al satélite, fue puesto en drbita en el afio 2013 [21], [22]
STRanD-1 emplea tres ruedas inerciales en una configuracién ortogonal que proporciona
un control en tres ejes, ademas incluye magnetémetros para la de saturacién del momento
generado por las ruedas inerciales. Una caracteristica importante del STRanD-1 es que
empled dos diferentes tamafos en los volantes de inercia. La rueda inercial y el ensamble

de las mismas pueden visualizarse en la figura 1.6.

Figura 1.6 Ensamble de las ruedas inerciales del Satélite STRaND-1. [21]
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Capitulo 2

Dinamica del satélite

2.1 Introduccion

Generalmente cuando un nanosatélite es desplegado en el espacio éste presenta un
movimiento cadtico que puede ser reducido con el uso de elementos de estabilizacion
pasivos como gradientes gravitacionales o colas magnéticas entre otros. Ademas, incluso
en el espacio existen fuerzas naturales que pueden destruir el estado de equilibrio en el que
se encuentre un cuerpo, estas fuerzas generalmente reciben el nombre de torques

perturbadores [13].

Debido a estos factores es necesario analizar el comportamiento dindmico del satélite en el
espacio con el fin de controlarlo y estabilizarlo, por lo que en este capitulo se analizan los
modelos matematicos empleados en el control y estabilizacién espacial, ademas se
mencionan las diversas fuerzas que actiian sobre el satélite asi como algunas definiciones

de sistemas de referencia bdasicos.

2.2 Sistemas de Referencia

2.2.1 Marcos de referencia de la Tierra

El marco de referencia ECI (Earth Centered Inertial) estd fijo en el espacio siendo por lo
tanto, un sistema de referencia sin aceleracién en el cual las leyes de movimiento de Newton
son validas. El origen de este marco de referencia se encuentra localizado en el centro de la

Tierra.
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El marco de referencia ECEF (Earth Centered Earth Fixed) tiene su origen en el centro de
la Tierra, sin embargo, a diferencia del ECI sus ejes “X” y “Y” se encuentran rotados
alrededor del eje “Z”, ambos sistemas de referencia se ilustran en la figura 2.1. El marco
ECEF tiene una rotacién relativa con respecto al marco ECI con una velocidad angular

constante de w = 7.2921x107 5 rad/s [23].

ECEF Z Eje de rotacién ECI Z Eje de rotacién

I'|
7 ]’ Ecuador

il
Y ox

Longitud 0

— Direccién del
Meridiano de Greenwich

Equinocio Vernal

Figura 2.1 Marco de Referencia ECEF y ECI. [23]

2.2.2 Marco de referencia del satélite
El origen de este marco de referencia coincide con el origen del marco de referencia de la

orbita y esta localizado en el centro de masa del satélite como se ilustra en la figura 2.2.

N\,
" Orbita

Tierra

Figura 2.2 Marco de referencia de la érbita y el satélite. [13]
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2.3 Analisis Dindmico

2.3.1 Matriz de rotacion

Las ecuaciones que gobiernan la posicidén del satélite estdn expresadas por ecuaciones
cinemadticas y dindmicas. Para comenzar el andlisis matemadtico es necesario entender la
geometria del cuerpo con el que se estd trabajando [7]. Para este propdsito se considera al
satélite como un prisma rectangular y como un sélido homogéneo con centro de masa y

gravedad en el centro del prisma.

Dado que el satélite se trasladara a lo largo de una drbita definida, el principal interés
consiste en estabilizar su rotaciéon con respecto a éste marco de referencia, por lo que a

continuacion se definira la matriz de rotacion del satélite empleando los angulos de Euler.

Las rotaciones sucesivas con respecto a tres ejes ortogonales son definidos como angulos de
Euler [23], dichos dngulos expresan la razdn de cambio en las velocidades angulares debido
a perturbaciones externas [24], las secuencias de rotacién de Euler son cominmente usadas

en aplicaciones aeroespaciales, dicha secuencia puede apreciarse en la figura 2.3.

e
S T T

e Y

(W)

Figura 2.3 Secuencia aeroespacial de Euler. [13]
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Los angulos de Euler son una secuencia de tres dangulos en los que los ejes de un sistema de
referencia son rotados [25]. El resultado final depende totalmente de dos aspectos: la
magnitud de los dngulos y la secuencia de rotacién, si se usa una diferente secuencia de
rotacién se obtendrd una solucién completamente diferente. De acuerdo con [23], las
matrices de rotaciéon de los angulos de Euler con respecto a cada eje quedan definidos como

sigue, por simplicidad en las matrices la nomenclatura se expresara de la siguiente manera:

seno = S, coseno = C y tangente =T:

1 0 0

R, (0) = [0 Cco S(Z)] (2.1)
0 —-Sp Co
ce 0 -S6

R, (0) = [ 0 1 So ] (2.2)
S 0 CO
C¥Y -S¥ 0

R,(W)=|[s¥ Ccp O (2.3)
0 0 1

Con estas matrices se derivan diferentes secuencias de rotacion, para obtener la secuencia

aeroespacial de Euler se realiza la siguiente multiplicacion:

1 0 011ce 0 -—-SO1[CY¥Y -—-S¥ O
Rx((D)Ry(H)RZ(‘P) =10 Cp SO||l0 1 SO ||S¥Y Cop O (2.4)
0 —-So collse o0 cCo 0 0 1
Realizando el producto de matrices se reescribe la ecuacion (2.4) como sigue:
cocvy cosv¥Y —-S6
R(9,6,¥) = |[—-COSY + SPSOCY COCY + SPSOSY S@CB] (2.5)
SOSY + COSOCY  —SQCY + COSOCY CoCo
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La ecuaciodn 2.5 representa la matriz de rotaciéon con la cual se controla la posicién del
satélite, sin embargo, puede verse que la matriz es complicada y la trigonometria resultaria
abrumadora. Otro inconveniente que se presenta al emplear los dangulos de Euler es la
posibilidad de que aparezcan posibles singularidades cuando se presentan angulos a 90°.
Estas singularidades pueden ser eliminadas y la notacién simplificada con la utilizacién de

cuaterniones [7].

2.3.2 Cuaterniones

Los cuaterniones también son conocidos como parametros simétricos de Euler, los cuales
indican que no estin en un sistema coordenado completamente desconocido, sino que son
una forma mas precisa, concisa y practica de los dangulos de Euler. Estos cuaterniones
unitarios se utilizan ampliamente como parametros de posicion para resolver los problemas
de singularidad que se presentan en las ecuaciones. Empleando estos nuevos elementos la

matriz de rotacién representada en la ecuacion 2. 5 se reescribe como sigue:

1-2(ef +€5) 2(e18, —&3m)  2(e185 + &)
Ry =|2(e16, + &5m) 1—2(ef +€5) 2(e285 — &) (2.6)
2(g185 — &) 2(epe5+ &) 1-—2(2+¢&2)

e=[& & &]T =eésen (%);n = cos (g);é =[eg e e3]T (2.7)

Donde:
e= cuaterniones de la matriz ortogonal
é= eigenvectores de la matriz ortogonal

6=Angulo de rotacién.
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2.3.3 Matriz de Inercia

De acuerdo con [26] los aspectos rotacionales de un cuerpo rigido estan regidos por una
ecuacién de la forma M = I« donde el término “I” recibe el nombre de momento de inercia.
Por comparacidén, el momento de inercia es una medida de la resistencia de un cuerpo a
aceleraciones angulares alrededor de un eje de rotacién giratorio. Surge como una

combinacién de la masa y la geometria en el estudio del movimiento del cuerpo rigido.

La matriz de inercia del satélite puede ser definida como sigue de acuerdo con [23]:

=|-Lx L, -, (2.8)

Asumiendo que los ejes del cuerpo coinciden con los ejes principales del satélite, la matriz

de inercia puede ser reducida de la siguiente manera:

(2.9)

o o
N O O

Dado que la forma que tiene el satélite corresponde a la de un prisma rectangular se
emplean las ecuaciones que proporciona [27] para encontrar la matriz de inercia de un

prisma rectangular y que se ve en la figura 2.4.

Sin embargo, debe tenerse en cuenta que este calculo no es valido en el caso de que el satélite
tenga paneles solares desplegables ya que la forma geométrica y la distribucién de masa es
distinta, por lo que serd necesario calcular la matriz de inercia con las relaciones

correspondientes.
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]

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

los ejes “x,y,z”. [26]

2.3.4 Perturbaciones que afectan al satélite

Aunque en el espacio exterior pareciera que no hay elementos que puedan interactuar con
el satélite, lo cierto es que el espacio exterior no es un vacio perfecto. Ademas de la presencia
en el espacio de una baja densidad de particulas (predominantemente hidrégeno), los
satélites estdn expuestos a una gran cantidad de perturbaciones cuyo origen puede o no
ser conocido. Las fuerzas perturbadoras mencionadas cominmente en la literatura son
gradientes gravitacionales, arrastre aerodindmico, radiacién solar y torques magnéticos,

que se describen a continuacién [24].

Gradiente gravitacional. Un satélite en una 6rbita baja no experimenta la misma atraccion
gravitacional en todas sus partes, esto provoca que el satélite gire orientando su eje principal

de inercia en direccién hacia la tierra.
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Arrastre aerodinamico. Este tipo de perturbacidn se presenta generalmente en satélites
cuya orbita es menor a los 500 km, con el tiempo el arrastre aerodinamico puede disminuir

la altitud del satélite.

Radiacion solar. Son las perturbaciones producidas cuando la radiacién y las particulas
provenientes del sol golpean la estructura del satélite. Los efectos de la radiaciéon pueden

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

Campo magnético. Los componentes electronicos dentro del satélite pueden producir
dipolos magnéticos residuales que podrian interactuar con el campo magnético de la tierra

y producir efectos no deseados en la orientacién del mismo.

La forma en la que estas perturbaciones actian sobre el satélite puede ser predicha hasta
cierto punto y ser contrarrestadas con la aceleracién constante de las ruedas inerciales. En
caso de que esta aceleracion sature a las ruedas inerciales y el satélite ya no pueda ser
maniobrado, las bobinas de torque magnético se encargan de producir un torque en la
direcciéon contraria a la producida por las ruedas inerciales y como consecuencia

desacelerandolas permitiendo de nuevo el control de la orientacion del satélite.

Aunque es posible elaborar un modelo matematico que describa el comportamiento de las
perturbaciones mencionadas anteriormente existen ciertos elementos externos que no se
pueden predecir por su naturaleza aleatoria, eventos como los vientos solares o los

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

Disenio del volante de inercia

3.1 Introduccién

El disefio es una capacidad intrinseca y extraordinaria del ser humano, y es una
demostraciéon de creatividad y capacidad de sobreponerse al entorno para obtener
satisfactores. Es sin duda una de las actividades mas gratificantes y enriquecedoras para el

ingeniero en particular.

Como se mencioné antes, una de las aplicaciones mds importantes de las ruedas inerciales
es la estabilizacion, y esta se logra por las propiedades fisicas que poseen los volantes de

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

El volante de inercia es, basicamente, un sistema de almacenamiento de energia mecanica.
Su principal caracteristica frente a otros sistemas es la capacidad de absorber y ceder energia
en poco tiempo [28]. Generalmente el disefio de un volante de inercia consiste en una rueda
o disco acoplada a una flecha de motor. Uno de los campos en los que se emplean volantes
de inercia se encuentra en el frenado de un vehiculo, el volante de inercia absorbe la energia

de frenado de modo que esta puede reutilizarse en la aceleracién del vehiculo [29].

3.2 Requerimientos y especificaciones

Para elaborar el disefio de cualquier elemento mecanico o eléctrico es necesario que se
definan los requerimientos del mismo ya que estos reflejan tanto sus propiedades

mecanicas o eléctricas y constituyen la base principal del disefio.
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Las especificaciones nos permiten traducir los requerimientos en algo mas concreto,

también son llamados parametros técnicos.

Los principales requerimientos que se definieron para el volante de inercia fueron los

siguientes.

Funcional. Que la unién del volante de inercia-motor garantice el par necesario para la

estabilizacion del satélite.

Ligero. Ya que el satélite tiene una masa limitada es importante que todos sus componentes
tengan el menor peso posible, el volante de inercia debe ser lo mas ligero posible sin

comprometer su funcionalidad.

Facil de ensamblar. El volante de inercia debe de ensamblarse facilmente con el eje del

motor.

No magnético. Uno de los aspectos importantes que debe considerarse es que el material
del volante de inercia sea no magnético, con el fin de evitar la generaciéon de ruido que

perjudique a los componentes eléctricos cercanos.

Pequefo. Al igual que la masa se tiene muy poco espacio disponible, por lo que las

dimensiones del volante de inercia se fijaran con respecto a las dimensiones del motor.

3.3 Propuesta de disefio
Para elaborar el disefio del volante primero se estudiaron las caracteristicas del motor sin
escobillas EC20 FLAT desde su hoja técnica figura 3.1, con lo que se fijé el didmetro del

volante en 20.05mm.

Debido a las dimensiones que presentan tanto el didmetro como la longitud de la flecha del
motor, se establecié como mecanismo de sujecién la unién por ajuste a presion, por lo que
el barreno presente en el volante de inercia es de un didmetro menor al que presenta la

flecha del motor.

En la figura 3.1 se aprecian dos zonas principales en el motor EC 20 FLAT, la zona A es lo
que se podria llamar el estator mientras que toda la zona B actia como rotor junto con la
flecha, por lo que es importante considerar que el volante de inercia se movera junto con la

zona B.
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Figura 3.11Vistas lateral y frontal del motor EC 20 FLAT, brushless Maxon [30].

Por otro lado también se detallan en la figura las dimensiones de los orificios donde se
colocan los tornillos de cabeza plana para la sujecion del motor, estos son de tamafio
M2x1.8mm. Tomando en consideracién esto, se definié una distancia “d” (figura 3.1) igual
a 1.5 mm, de esta manera es posible colocar un tornillo sin que la cabeza de este interfiera

con el volante de inercia.

Tomando en cuenta las consideraciones anteriores, se disefid el volante de inercia
considerando un cilindro hueco, en la figura 3.2 se observan las dimensiones del volante de

inercia propuesto.

450

2 Disco Principal

N

@13.80
D16
¢ 20.05
16

O
@

Cilindro interior Cilindro Exterior

Figura 3.2 Dimensiones del Volante de inercia [mm].
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El diseno del volante de inercia se realizé tratando de obtener el punto éptimo de inercia

evitando agregar masa innecesaria al producto final.

De la ecuacién:

1
I, = Sm(R* + Ry?) (3.1)

la cual describe el momento de inercia de un cilindro hueco alrededor de un eje (figura 3.3)
se observa que el momento de inercia estd en funcién de la distancia que existe hacia el eje
de rotacion, por lo que modificando esta distancia se optimiza el momento de inercia del

volante.

Figura 3.3 Sistema de referencia para obtener el momento de inercia de un cilindro

hueco.

Enla figura 3.2 se observa que se puede descomponer el volante de inercia en tres elementos
cilindricos diferentes: Disco principal (DP), Cilindro exterior (CE) Cilindro interior (CI),
uno de los elementos que no se optimiza es el disco principal, ya que modificar la distancia
que existe entre su cara interna y el eje de rotacion afectaria el método de sujecién con el
motor mientras que por otro lado incrementar su radio exterior podria afectar a los
elementos externos al sistema de ruedas inerciales e irfa en contra de las especificaciones

que se definieron para el disefio del volante de inercia.
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Una variable relevante en el momento que se generan las ruedas inerciales es la masa del
volante de inercia. Para garantizar que el par generado cumpla con las exigencias del
sistema es necesario elegir el material adecuado sobre todo cuando estas interaccionan con
componentes electréonicos. Algunas de las caracteristicas que debe tener el material son las

siguientes:

e El material no debe de ser magnético

e Para garantizar un mayor momento el material debe de ser lo mas denso posible.

Teniendo en consideracion los dos puntos anteriores se toma como grupo de seleccién a
los metales no ferrosos, entre estos el aluminio cumple con el primer punto, sin embargo,
su baja densidad lo descarta como candidato. El material seleccionado para la fabricacion
de los volantes de inercia fue el bronce ya que es uno de los metales mas pesados con una
densidad de 8.9 g/cm?, lo que incrementara la cantidad de momento de los volantes de

inercia.

Una vez definidas las dimensiones de los cilindros y el material del cual estaran hechos, se

calcula el volumen y con este la masa utilizando la densidad del material.

De la ecuacion del volumen para un cilindro hueco:
V =n(R,*—R*h (3.2)

donde h es la altura del cilindro, R y R, corresponden a los radios interior y exterior

respectivamente, y sustituyendo m =V - p enla ecuacién 3.1:

I, = % % (Ry2 — Ry2) x hx (Ry2+ R,%) % p (3.3)
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12=%*n*(R24_R14)*h*p (3.4)

Los momentos de inercia para cada uno de los elementos definidos son los siguientes:

Ipp =3 %+ (0.8 = 0.09) « (02) * (89) [em*-cm L
Ipp = 1145 [g - cm?]

I = % * 17 % (0.19* — 0.09*) * (0.45) * (8.9) [cm4 eme ;1;3
I, = 0.007786 [g - cm?]

los = 2o+ (1.025% = 08%) + (0.8) * (89) [ em - cm -2

Icp = 7.7641 [g + cm?]
El momento de inercia total del volante de inercia esta dado por:

721832105 + 0.12457 + 124.226 = 8917 [g - cm?]
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Capitulo 4

Disenio del mdédulo de ensamble

mecanico

4.1 Introduccion
En la metodologia de disefio mecdnico se identifican y desarrollan las funciones del

concepto, en otras palabras, primero se define el qué, y solamente después el como. El “qué

representa la funcién y el “cémo” la forma o la estructura.

Para ello primero se obtiene un modelo funcional, posteriormente se fragmenta, se generan
conceptos, se evalian y finalmente se obtiene el concepto de disefio. Es la fase en donde
necesitan conjuntarse la ciencia, el conocimiento practico y los métodos de produccién, y

en donde se toman las decisiones mas importantes.

El proceso de disefio mecanico no es igual para cada producto o componente. En realidad,
cada uno posee un proceso propio con aspectos comunes a los demas, pero también con
varios aspectos diferenciadores. Por otra parte el proceso de disefio no es necesariamente
una secuencia rigida y ordenada de actividades, sino que se realiza con una estructura muy
flexible y con muchas actividades informales, lo que no es una desventaja, sino por el
contrario, la falta de estructura fomenta la creatividad de los participantes en el proceso,

dando origen a productos innovadores y exitosos.

En este capitulo se revisa el proceso de disefio para el médulo de ensamble mecanico del
sistema de ruedas inerciales, se revisaron diversas y muy variadas propuestas empleando

software CAD para la generacion de los modelos tridimensionales.
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4.2 Disefio Conceptual

El disefio conceptual ayuda a visualizar en su totalidad la forma del objeto proyectado, esta
es la etapa mds critica del proceso de disefio mecéanico, debido a que en esta fase se pretende
dar solucién a los problemas que se plantean en las especificaciones y proponer asi un

modelo que realice las funciones de acuerdo a lo solicitado.

4.2.1 Identificacion de la necesidad
La identificacién de la necesidad marca el inicio del proceso de disefio. Para efectos de
identificar la necesidad, es necesario conocer el planteamiento del problema, que en este

caso es el siguiente:

Diseflar una estructura que contenga las 3 ruedas inerciales conformadas cada una por un
motor sin escobillas EC-20 Flat y un volante de inercia. Ademas debera servir como soporte
para las tres bobinas de torque magnético que requiere el nanosatélite tipo CubeSat de 3

unidades.

Dado que tanto el espacio disponible como el peso permitido para el subsistema de
estabilizacion son desconocidos debido a que los demas subsistemas no estin desarrollados
en su totalidad es importante que tanto el peso como la altura de la estructura deben ser los
minimos posibles y deberd montarse en la tarjeta electrénica que controlara al sistema
triaxial de ruedas inerciales. Asi mismo es preferible que la estructura no genere campos

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

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

permitan definir el disefio que resolvera esta necesidad.

4.2.2 Requerimientos y especificaciones

Partiendo de la necesidad planteada se identifican una gran cantidad de datos interesantes.
El hecho de que el producto final sera utilizado en el ambiente espacial, indica ciertos
elementos que también se traducen en requerimientos. Los requerimientos principales son

los siguientes:
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Pequeno. El sistema debe tener las dimensiones minimas para cumplir con su funcién sin
comprometer la integridad estructural. Dado que debe de montarse sobre la tarjeta
electrénica que controlara al sistema, se toman las dimensiones de ésta como los limites del

modulo, por lo que no debe superar una seccion transversal de 95 x 92 [mm)].

Ligero. Que la masa sea el minimo posible, dado que para que sea efectivo el sistema de
estabilizacién el centro de gravedad del satélite tiene que estar cerca de su centro
geométrico, es necesario que no se coloque peso de mas que dificulte el posicionamiento de

los subsistemas en el interior del satélite.
Durable. Que el tiempo de vida sea alto.

Seguro. Que el mddulo resista las solicitaciones a las que estard sometido durante la etapa

de lanzamiento.
Permeabilidad magnética. Que no genere campos electromagnéticos.

Resistente a la temperatura. Debe de soportar los cambios térmicos que se suscitan en el
espacio. Generalmente la temperatura se encuentra en el rango entre los 120°C a la luz
directa del sol, y a -100°C cuando se esta en la fase de eclipse [31]. Se pueden aplicar
métodos de control de temperatura al interior de la estructura del satélite y de esta manera

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

4.2.3 Concepto propuesto
Enlatabla 4.1 se presentan algunas de las soluciones desarrolladas por diferentes entidades
tanto académicas como privadas para la manufactura de los sistemas de ruedas inerciales y

de las bobinas de torque magnético.

En una gran cantidad de misiones en las que se emplean bobinas de torque magnético, estas
se colocan generalmente en los extremos de la estructura del satélite. En la tabla 4.1 se
presentan ejemplos de configuraciones donde las bobinas se encuentran colocadas en una

tarjeta electronica.
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Se puede ver en las opciones 1 y 3 de la configuracién de los sistemas de ruedas inerciales
que éstas pueden ocupar un espacio reducido en el PCB, del mismo modo en las opciones
de los sistemas combinados ADCS se ve que es posible integrar tanto ruedas inerciales como

bobinas de torque magnético en una misma PCB.

Sin embargo, todas estas configuraciones tienen en comun el hecho de que es indispensable
conocer la organizaciéon de los componentes electréonicos que conforman la tarjeta

electronica para no interferir con ninguno de estos.

Tabla 4.1 Alternativas para los sistemas de control de orientacion.

Funcion Opcidén 1 Opcion 2 Opcioén 3

(1‘3!- Y
tj - .A—’fa

SN
Ruedas 5

inerciales

PSSCT-2 Clyde Space

Bobinas de
Torque
Magnético

ZACube 1 mcubed

Sistemas
combinados
ADCS

Isis Isis
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Generalmente las bobinas de torque magnético consisten en un cilindro ya sea hueco o
s6lido con un embobinado en su parte externa, en las opciones 2 y 3 de las bobinas de torque
magnético se observa que para las posiciones horizontales se emplean este tipo de bobinas
excepto en la posicion vertical, que consiste en una estructura tipo anillo donde se

encuentra el embobinado.

Tomando en consideracion las ideas anteriores, principalmente el sistema de control de
orientacion del satélite Delfi n3Xt desarrollado por la Delft University of Technology se
elabor¢ la propuesta del modulo de integracidon de las ruedas inerciales y las bobinas de
torque magnético que en conjunto conformaran el sistema de control de orientacién del

nanosatélite experimental del Instituto de Ingenieria de la UNAM figura 4.1.

Figura14.1 Disefio propuesto para el moédulo de integraciéon del sistema de control de

orientacion.
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El modulo consiste en una estructura adecuada a las dimensiones del PCB en el que se
monta el sistema ortogonal de ruedas inerciales asi como dos bobinas de torque magnético
en los ejes horizontales, mientras que la bobina en el eje vertical se adapta a la forma de la

misma estructura.

4.3 Diseflo de configuracion

El disefio de configuracion es la parte del proceso en la cual, una vez hecho el disefio
conceptual, se desarrolla, de acuerdo a los criterios técnicos y econdémicos, nueva
informacion donde se determina un marco general de disefio; es decir, la forma preliminar
del disefio como las formas de los componentes y los materiales, en esta etapa se detallan

las interacciones que existen entre todos los componentes del disefo.

4.3.1 Sujecion de los motores al modulo

En el capitulo 3 se estudié el disefio del volante de inercia, en esta seccidon se vera su
ensamble al motor y al moédulo de integracion. Los motores EC-20, tienen 3 orificios
roscados de 2 milimetros de didmetro por 4 de profundidad. Para sujetar el motor a la
estructura se disefi una placa de 1 milimetro de espesor que sujetara el motor al médulo
de integracion (figura 4.2). Con el fin de aprovechar lo mejor posible el espacio disponible
para la fijaciéon de las ruedas inerciales, se disefiaron tres placas, una de ellas, la
correspondiente al eje vertical posee una geometria diferente. Ambos modelos tienen como
base un cuadrado de 25 x 25 [mm], sin embargo, una placa tiene un corte ya que no es

necesario para la fijacién al médulo de integracion.

Figura 4.2 ldminas de sujecion para los motores EC-20.
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El ensamble se lleva a cabo mediante 3 tornillos M2 que fijan el motor a la placa de aluminio,
posteriormente se realiza el ensamble del volante de inercia a la flecha del motor utilizando
un procedimiento de ajuste por interferencia (también es conocido como ajuste a presion),
es una union que se realiza cuando el diametro del eje es mas grande que el diametro del
agujero donde se va a introducir el eje y se logra mediante la friccién que se produce por el
contacto entre las dos piezas, de esta forma se impide el movimiento entre ambas piezas.
En la figura 4.3 se observa la vista de los elementos que conforman el ensamble del motor

con el volante de inercia.

Figura 4.3  Vista del ensamble de la rueda inercial.

Una vez realizado el sub-ensamble de las ruedas inerciales, este se sujeta al modulo de
integraciéon empleando tornillos y tuercas M3. Los tornillos se insertan desde la parte
exterior del moédulo de tal manera que el sub-ensamble de ruedas inerciales pueda entrar
facilmente desde el interior, una vez posicionado el sub-ensamble se colocan las tuercas que

terminaran de sujetar los elementos al modulo.

34



Por otro lado, el motor EC-20 tiene colocado su cable electréonico en uno de los extremos
del motor, por tal motivo la zona en la que va a ser contenido dicho motor tiene dos ranuras,
una inferior y una superior que otorgan mayor flexibilidad en el momento de ensamblar
las ruedas inerciales proporcionando dos opciones para dirigir los cables. En la figura 4.4
(a) se observa la forma de ensamblar las ruedas inerciales al moédulo de integracién asi como

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

Ranuras para el
cable del motor
B EC 20

Figura 4.4 a) Integracion del sub-ensamble de ruedas inerciales al médulo de

integracién, b) Motor EC-20.

4.3.2 Sujecion de las bobinas de torque magnético

Lasbobinas de torque magnético son actuadores de pequefias dimensiones y cuya demanda
energética es muy reducida una cualidad muy importante en pequefios satélites donde no
se tiene un gran suministro de energia. Una bobina de torque magnético recibe una
corriente eléctrica y produce un momento magnético; la bobina reacciona al campo
magnético de la tierra y produce un torque mecénico que resulta en el movimiento

dindmico del nanosatélite.
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En este satélite experimental la principal funciéon que realizardn las bobinas de torque
magnético es la desaturacién del torque generado por las ruedas inerciales con el objetivo
de mantener una cara del satélite orientada hacia el planeta. Para lograr este propodsito se
han realizado gran variedad de experimentos que van desde modificar los nucleos de las

bobinas hasta las técnicas del embobinado.

Dado que no se tenfa experiencia en la elaboracién de bobinas de torque magnético
calificadas para volar en nanosatélites, se tomaron las dimensiones de un sistema comercial
que ofrece la compaiiia ISIS Space. El didmetro que maneja la compaiiia es de 9 milimetros,
tomando esta dimension como referencia se adapté al espacio disponible en el modulo de
integracion, recordando que este sistema de control de orientacion y apuntamiento estara
integrado por 3 bobinas de torque magnético, una de las cuales (eje vertical) esta formada
por la estructura externa del modulo. Las dos bobinas restantes consisten de dos cilindros
con 2 diametros diferentes, en los extremos tienen un didmetro de 8 milimetros mientras
que el resto del cilindro tiene un didmetro de 6 milimetros, este ultimo sirve como indicador
parala zona en la que se debe realizar el embobinado. En la figura 4.5 se ilustra el disefio del
soporte de las bobinas con ntucleo de aire cuyas longitudes son dependientes del espacio

disponible en el médulo de integracién.

Figura 4.5 Disefio del soporte de la bobina de torque magnético.
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Para fijar las bobinas al moédulo de integraciéon fue necesario disefiar tres sujetadores
diferentes debido al espacio reducido en el sistema. En la figura 4.6 se muestran los disefios
de los sujetadores, mientras que en la figura 4.7 se observa el ensamble de las bobinas con
el moédulo de integracion. Los sujetadores se fijan al mddulo mediante tornillos de
dimensién nominal M2, su funcién es la de sujetar los extremos de las bobinas impidiendo

su deslizamiento.

Figura 4.6  Disefio de los sujetadores de las bobinas de torque magnético.

7

Figura 4.7  Ensamble de las bobinas de torque magnético.
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4.3.3 Contactos entre el mdédulo de integracion y la tarjeta electronica

El médulo se disefié6 con la finalidad de no ocupar demasiado espacio en el PCB
permitiéndole colocar la cantidad de componentes electrénicos requerida por el
subsistema, sin embargo, debido a que en ciertas posiciones existian componentes que no
lograron reubicarse el disefio del mddulo se adapté a la configuracién de la tarjeta

electrénica. En la figura 4.8 se ilustra el disefio de las ranuras que permiten colocar

componentes electrénicos en las orillas del PCB.

Ranuras para componentes
electrénicos

Figura 4.8  Modulo de integracién montado en la tarjeta electrénica.

La integracion de las tarjetas electronicas con el nanosatélite se realiza a través de los
conectores de costilla colocados en cada PCB asi como con la presencia de 4 varillas
roscadas que van de extremo a extremo del satélite, estas varillas roscadas pasan por los
orificios de los PCB’s donde se colocan separadores de aluminio entre tarjeta y tarjeta.
Empleando este mismo método de ensamble, el mddulo de integraciéon queda sobrepuesto
en la tarjeta electrénica, se colocan separadores de aluminio sobre las esquinas del médulo
por las que pasan las varillas roscadas y queda prensada por el peso de los subsistemas
superiores que seran la carga util del satélite. Para proteger los elementos internos se disefié
una tapa de FR-4 que cubrird a las ruedas inerciales y a las bobinas de torque magnético.
Esta tapa tiene las ranuras necesarias que permiten el libre paso de los cables de los motores

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

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

Esparrago roscado

Separadores de
aluminio

Figura 4.9  Integraciéon de algunos subsistemas del nanosatélite experimental.

Figura 4.10  Disefio final del subsistema de estabilizacion.
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Capitulo 5

Analisis de vibracién por el

meétodo de elemento finito

5.1 Introduccion

La etapa mas critica en el ciclo de trabajo de un nanosatélite se encuentra en su lanzamiento
debido a la aceleracién que debe alcanzar el lanzador para dejar la superficie terrestre,
durante esta etapa el lanzador transmite vibraciones mecanicas hacia el satélite que pone
en riesgo no solo la estructura mecénica del satélite sino también a la electrénica que lo

compone.

La prueba de vibracién aleatoria es una de las pruebas obligatorias para cada satélite que
pretenda ser lanzado al espacio. Esta prueba consiste en someter al satélite entero a una
vibracidn aleatoria con el fin de validar que puede continuar operando superando esta
etapa. Esta prueba vélida tanto la parte estructural como la electréonica involucrada en el

satélite y una vez superada constituye un gran indicador de que la misién pueda tener éxito.
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En este capitulo se realiza una simulacién de vibracion del moédulo de estabilizacion para
conocer los efectos que pudieran afectar a este. Esta simulacion se realiza empleando el
método de elementos finitos que emplean la gran mayoria de software de disefio en
ingenieria actualmente. Las simulaciones realizadas en esta tesis se efectuaron empleando

el modulo de analisis de frecuencias que ofrece el software.

5.2 Técnicas de prediccion y analisis

El método de elementos finitos (FEM), integra métodos numéricos para la solucién de
problemas que pueden involucrar un alto grado de dificultad. Es una técnica de analisis que
consiste en dividir la geometria en la que se requiere resolver una ecuacion diferencial de
un campo escalar o vectorial en un dominio, en pequefios elementos, teniendo en cuenta

unas ecuaciones de campo en cada elemento.

El método de andlisis por elementos finitos ha sido usado ampliamente para la prediccion
de la resonancia dinamica y la validacién de modelos para naves y vehiculos espaciales. El
analisis por elementos finitos ha sido usado desde la década de 1950 en la industria

aeroespacial [32].

Desde la década de 1990, con el continuo desarrollo de la tecnologia computacional, el
andlisis por elementos finitos se ha empleado ampliamente para la predicciéon de las
distribuciones de vibracidn y aceleracién dentro de un satélite. Estos procedimientos
también han tenido un rapido incremento en las dltimas décadas junto con el acelerado
desarrollo de la tecnologia digital, técnicas de simulacién numérica y tecnologia de

medicidn.

5.3 Vibracion y frecuencia natural

Las vibraciones ocurren en estructuras y elementos mecanicos que estan sometidos a cargas
dindmicas. Una vibracién puede describirse como el movimiento de una particula o de un
cuerpo que oscila alrededor de una posicién de equilibrio [27], los desplazamientos
alrededor del estado de equilibrio son medidos con el fin de analizar las vibraciones y

pueden ser consideradas como funciones en el dominio del tiempo o de la frecuencia.
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La mayor parte de las vibraciones en maquinas y estructuras son indeseables porque
aumentan los esfuerzos y las tensiones por las pérdidas de energia que las acompafan. Las
vibraciones pueden afectar tanto a elementos cuyo desplazamiento ocurre linealmente o en
elementos rotativos. Los elementos de un sistema mecdnico cuyo movimiento es
puramente radial es completamente andlogo a un sistema donde el movimiento de sus

elementos estd restringido a la traslacion.

Una vibracion mecanica se produce casi siempre cuando un sistema es desplazado desde
una posicion de equilibrio estable. El sistema tiende a regresar a esa posicion bajo la accion

de fuerzas de restitucion [27].

El analisis de vibraciones es un tema muy amplio al cual se le han dedicado muchos libros
completos. El ejemplo mas sencillo que puede ayudarnos a entender la dinamica de las
vibraciones consiste en modelar un sistema de un solo grado de libertad, compuesto por
una masa m unida a un resorte cuya constante es k (figura 5.1). Considerando el
desplazamiento inicial de la masa hacia la derecha segtin la mostrada en el diagrama abajo,
y de acuerdo a la segunda ley de movimiento de Newton, existe una fuerza generada por la

masa, la cual es proporcional a su aceleracion:

Fk= kx{(t)

/]

-

Figura 5.1  Diagrama del sistema masa-resorte [33].

ax ..
E, = d—;mx(t) (5.1)
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Donde X(t) esla aceleracion y F,, es la fuerza inercial de la masa. La presencia del resorte
m

genera una fuerza contraria a la anterior, la cual es proporcional a la constante del resorte

K:

F, = kx(t) (52)

Debido a que no existe otra fuente de energia o excitacién externa, la suma de estas dos

fuerzas serd igual a cero:

mi(t) + kx(t) =0 (5.3)

La ecuacidn anterior es una ecuacién diferencial ordinaria, resolviendo esta ecuacidon de

movimiento se obtienen las soluciones para los desplazamientos en el eje X.

En este ejemplo se ilustra el concepto basico de una oscilacidn, cuando el sistema sale de su
estado de equilibrio a partir de una excitacion inicial como el ligero desplazamiento de la
masa hacia cualquier lado, el sistema tratara de regresar a ese equilibrio a través de fuerzas
de restitucion, en este ejemplo esta fuerza es generada por el resorte. Sin embargo, cuando
el sistema trata de regresar a su posicion inicial generalmente llega con cierta velocidad
adquirida que lo lleva mas alld de esa posicién. Como el proceso puede repetirse
indefinidamente, el sistema permanece moviéndose de un lado al otro atravesando su

posicién de equilibrio.

Generalmente se clasifica a las vibraciones mecanicas en dos: vibracion libre y vibracion
forzada. Una vibracion libre es cuando un sistema mecdanico es excitado solo por una
condicién inicial, como un desplazamiento, velocidad o aceleracidn y se le permite vibrar
libremente sin ninguna fuerza adicional. Un sistema mecdnico en vibracién libre oscilara
con su frecuencia natural y eventualmente llegard al equilibrio por los efectos de
amortiguamiento. En una vibracién forzada, una fuerza externa se aplica al sistema de

manera periddica [27].
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Durante el lanzamiento de un nanosatélite, el lanzador transmite vibraciones mecanicas al
P-POD que es el contenedor del satélite, el hecho de que deban realizarse pruebas de
vibracion al satélite se debe a que estas vibraciones pueden dafiar tanto a los elementos
mecdnicos como a los componentes eléctricos del mismo. Uno de los efectos menos

deseados de las vibraciones mecanicas es el efecto de resonancia.

La resonancia es un fenémeno particular que se produce cuando un cuerpo capaz de vibrar
es sometido a la accidén de una fuerza periddica, cuyo periodo de vibracion se acerca al
periodo de vibracion caracteristico de dicho cuerpo (frecuencia natural), en el cual, una
fuerza relativamente pequena aplicada en forma repetida hace que una amplitud de un

sistema oscilante se haga muy grande.

En estas circunstancias el cuerpo vibra, aumentando de forma progresiva la amplitud del
movimiento tras cada una de las actuaciones sucesivas de la fuerza. La frecuencia natural es
la frecuencia a la que un sistema mecanico seguira vibrando, después que se quita la sefial
de excitacion. Si el periodo de resonancia es lo suficientemente grande puede llevar a la falla
de los materiales que conforman el sistema. En el caso de los sistemas sin amortiguamiento,
la resonancia tedricamente causa un movimiento ilimitado del sistema. El
amortiguamiento, sin embargo, pone un limite a la respuesta de las estructuras debido a las

cargas resonantes.

Durante el andlisis mecanico de un sistema es importante ser meticuloso e idealizar al
maximo el sistema para simular su comportamiento. En el caso de estructuras mas
complejas es necesario incluir mas grados de libertad para describir el comportamiento
dindmico. Ademads de los supuestos que se hacen sobre las leyes fisicas, también es decisién

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

5.4 Simulacion de vibracion para el sistema de control de orientacion

El objetivo de las simulaciones y de las pruebas de vibracién es el de reproducir en el
laboratorio el ambiente dindmico del satélite durante su lanzamiento espacial, en la etapa
de disefio las simulaciones permiten identificar factores de riesgo en el disefio y en dado
caso pasar a una etapa de redisefio con el fin de optimizar o resolver problemas de

funcionamiento u operacién.
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Los métodos tradicionales de vibracién incluyen la vibracién aleatoria, vibracién senoidal
y la vibracién transitoria, recientemente se han realizado combinaciones de estos métodos.
De acuerdo a los estandares publicados por la NASA es obligatorio acreditar la prueba de
vibracion aleatoria para que un satélite este calificado para ser lanzado al espacio, por lo que

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

Las pruebas de vibracién aleatoria someten al satélite a una excitaciéon en todas las
frecuencias dentro de un ancho de banda prescrito, normalmente de 20 a 2000 Hz [4]. La
energia en cada frecuencia se controla a un nivel especificado. Las amplitudes reales son
aleatorias con una distribucion gaussiana alrededor del nivel de prueba deseada. La prueba
de vibracién aleatoria proporciona en general la mejor simulacién de una gran cantidad de

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

En la practica no se puede excitar cada frecuencia en un ancho de banda ya que hay un
numero infinito de ellas. Para hacer pruebas al azar el ancho de banda se divide en bandas
estrechas de frecuencias o "lineas". El ancho de banda de la linea se determina por la
capacidad del sistema de control de vibracion y la preferencia de los operadores. Aunque
las pruebas de vibracién aleatoria deban realizarse en un ancho de banda predeterminado,
los lanzadores de CubeSat tienen registrados datos sobre el rango de frecuencias que sus

lanzadores transmiten a los nanosatélites (tabla 5.1).

Tabla 5.1 Vibracién de frecuencia baja en diferentes vehiculos de lanzamiento [4].

VEHICULO DE RANGO DE
LANZAMIENTO FRECUENCIAS [Hz]

Atlas- Centaur 0-50
Titan 5-100
Arian 5-100
Delta 5-100
PSLV 5-100
Long March 8-100
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5.4.1 Especificaciones de los materiales

Para realizar la simulacién por elemento finito es necesario conocer las propiedades de los
materiales utilizados, ya que estos repercuten indiscutiblemente en el comportamiento
mecanico de todo elemento. Existen varios factores que deben tomarse en cuenta al
momento de elegir materiales que se utilizaran en el espacio. La NASA es una entidad que
ha dedicado gran parte de sus recursos a la investigacién de materiales con aplicacién
espacial ya que estos deben cumplir diversos requisitos. El que los materiales no gasifiquen
bajo determinados ambientes es uno de los aspectos mas importantes para un material de

calificacion espacial, ya que de no cumplir este requisito podria provocar graves accidentes.

Debido a que esta lista de materiales es de acceso restringido la seleccién final de materiales
se realizd tomando en cuenta los requerimientos y especificaciones vistos en el capitulo
anterior asi como de la documentacién disponible sobre misiones exitosas de nanosatélites
disponibles en la red. La informacion de los materiales asi como sus propiedades principales

se muestra en la tabla 5.2.

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

[34], [35]

Componente Material Propiedades

) o Densidad: 2.3 gr/cm?
Tarjeta electrénica FR-4 . . =
Resistencia a la flexion: 415MPa

Densidad: 7.8 gr/cm?
Acero Inoxidable 758

Tornilleria 304 Moédulo de elasticidad: 200 GPa

Resistencia a la fluencia: 310 MPa

Densidad: 2.7 gr/cm?
Aluminio Modulo de elasticidad: 66.6 GPa
Resistencia a la tension: 230-570 MPa
Densidad: 8.9 gr/cm?
Volante de inercia Bronce Modulo de elasticidad: 80 GPa
Resistencia a la tensién: 300 GPa

Laminas de sujecion de

motores, motores

Moédulo de integracion, Densidad: 1.14 gr/cm’
sujetadores de bobinas y ) Moédulo de elasticidad: 2.35 GPa
) Nylamid 901 ) ) ]
bobinas de torque Resistencia a la fluencia:70.6 MPa
magnético. Temperatura de servicio: 127 °C
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5.4.2 Modelado y resultados
Un modelo real tiene una cantidad infinita de frecuencias naturales. Sin embargo, un
modelo de elementos finitos tiene una cantidad finita de frecuencias que es igual a la

cantidad de grados de libertad considerada en el modelo.

Al construir la geometria de un modelo, generalmente se crea segun la forma original (no
deformada) del modelo. Algunas cargas, como el peso de la estructura, estdn siempre
presentes y pueden causar efectos considerables en la forma de la estructura y en sus
propiedades modales. En muchos casos, este efecto puede omitirse, ya que las desviaciones

inducidas son pequenias.

Las cargas externas afectan las caracteristicas de modalidad de un sélido. Por ejemplo, las
cargas compresivas disminuyen las frecuencias de resonancia y las cargas de traccion las
aumentan. Este hecho se demuestra facilmente modificando la tensién de las cuerdas de un

violin; entre mas alta sea la tensién, mas alta serd la frecuencia (tono).

El objetivo de esta simulacion es encontrar las frecuencias a las cuales el sistema pudiera
entrar en resonancia. Para este fin se emple6 un analisis de frecuencias, el cual arrojara un

listado de frecuencias que podrian ser riesgosas para el sistema.

Una vez que se haya realizado el ensamble todas las uniones mecanicas se reforzaran con
adhesivo lock tight, por esta razén y para simplificar el modelo tridimensional se retiraron
los elementos de tornilleria en el modelo. A todos los elementos se les aplicé un mallado
fino para obtener mejores resultados (figura 5.2), se definieron contactos rigidos entre todas
las uniones entre los elementos y se fijaron las restricciones de movimiento como fijas solo

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

En este estudio de frecuencias no se aplicaron cargas externas ya que el mismo programa
imposibilita esta opcion para este tipo de analisis. Una vez definidas todas las condiciones
necesarias se realiza la simulaciéon, en las figuras 5.3, 5.4, 5.5 se ilustran algunos de los
resultados obtenidos y en la tabla 5.3 se listan las 10 primeras frecuencias perjudiciales

obtenidas.
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Nombre demodelo:ads
Nombre de estudio: Estudio de frecuencia 1(-Predeterminado-)
Tipo de malla: Malla de sélido

i B, AVAD-
AT S A
VAR = g
iwgﬂsﬁ"‘g'; 2

Figura 25.2 Mallado del modelo tridimensional.

Nombre demodelo:ads

Nombre deestudio: Estudio de frecuencia 1(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Frecuencia Amplitudl

Fomamodal:1 Valor= 858.76 Hz

Escala de deformacidn: 0.00124615

Figura 5.3

AMPRES

9.043e+000

8.289e+000

- 7.536e+000

- 6.782e+000

- 6.029e+000

- 5.275e+000

4.522e+000

3.768e+000

3
|

. 3.014e+000

_ 2.261e+000
1.507e+000
7.536e-001

0.000e+000

Efectos de la vibracion a 858.76 Hz.
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Nombre de modelo: adcs

MNombre de estudio: Estudio de frecuenda 1¢Predeterminado-)
Tipo de resultado: Frecuencia Amp litud2

Forma modal: 2 V: = 894,64 Hz

Escala de deformacion: 0.00133853

AMPRES
8.654e+000

7.933e+000

7.211e+000
- 6.490e+000

- 5.769e+000

_ 5.048e+000
4.327e+000
3.606e+000

. 2.885e+000

2.163e+000

1.442e+000
7.211e-001

0.000e+000

Figura 5.4  Efectos de la vibracién a 894.64 Hz.

Nombre de modelo: adcs

Nombre de estudio: Estudio de frecuenda 1(-Pred eterminado-)

Tipo de resultado: Fre cuencia Amp litud10
Forma modal: 10 Valor = 12357 Hz
Escala de deformacidn: 0.00134734

AMPRES

- 6.038e+000

8.050e+000
7.380e+000

6.709e+000

- 5.367e+000
- 4.,696e+000
4.025e +000
3.354e+000
 2.683e+000
2.013e+000
1.342e+000
6.709-001

0.000e+000

Figura 5.5  Efectos de la vibracién a 1235.7 Hz.
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Tabla 5.3 Modos de vibracion del ensamble.

Numero de

frecuencias Hertz
1 858.76
2 894.64
3 951.96
4 989.81
5 999.76
6 1036.2
7 1106.3
8 1127
9 1141.9
10 1235.7

Las imagenes 5.3, 5.4 y 5.5 reflejan las deformaciones que puede tener el ensamble en tres
frecuencias distintas, lo que caracteriza estos rangos de frecuencia de los demas obtenidos
en la simulacién es que especificamente en estos modos de vibracion se presenta la mayor
deformacién en el médulo de integracion, siendo los 1235.7 Hz la frecuencia donde presenta
un mayor desplazamiento en su geometria. En los 7 modos restantes no se visualiza una

deformacién importante.

Es importante evidenciar que a diferencia de las partes de Nylamid, el subensamble
motores-volante de inercia presenta desplazamientos graves e importantes. Una vez
alcanzados los 858.76 Hz y en todos los modos de vibracién siguientes se present6é una

deformacion en el area de unién entre el volante de inercia y la flecha del motor.
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Sin embargo, de los resultados obtenidos se observa que el primer modo de vibracidn de
858.76 Hz, se encuentra por encima de la frecuencia de excitacidon generada por el vehiculo
de lanzamiento Long March de 100 Hz (tabla 5.1) por lo que con estos datos la integridad
del ensamble no se ve comprometida. Se observa que los motores son los elementos
mecanicos mas sensibles de este ensamble, en las figuras anteriores se ve que la deformacién
en el eje de los motores es demasiada pero se debe tener en cuenta que los software de
simulacién manejan una escala geométrica en los resultados visuales, por lo que la
deformacién mostrada en la simulacion puede ser mayor o menor a la real. En este caso el
software maneja una escala de deformacion predeterminada del 10% por lo que minimizo
la deformacidn con el fin de que sea visible, esto implicaria que la deformacion real puede
ser mayor a la mostrada por lo que es recomendable realizar ensayos fisicos. No obstante,
aunque estas deformaciones en la realidad sean muy pequefias es importante recordar que
se esta trabajando con elementos rotativos y el desbalanceo en este sistema por muy
pequeiio que sea, provocara que la matriz de inercia cambie y los algoritmos de

estabilizacién no trabajen correctamente.
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Capitulo 6

Manufactura del sistema mecanico

de estabilizacion

En este capitulo se revisa el proceso de manufactura de los componentes mecénicos del
sistema de estabilizacién. El médulo de integracién cuyo material base es el Nylamid fue en
un principio fabricado en el taller mecanico del instituto de ingenieria de la UNAM, donde
se maquind con las maquinas torneadoras y fresadoras de dicho taller (figura 6.1 a), sin
embargo, el resultado final no cumplia con la precisiéon requerida por lo que fue necesario
volver a maquinarla. Esta vez, se mandé a maquinar a una compaiia particular la cual
debido a la complejidad de la geometria empleo una maquina de control numérico de cinco
grados de libertad (figura 6.1b).

a) b)

Figura 6.1  a) primer prototipo del médulo de integracion siendo maquinado; b) pieza

final del moédulo de integracion.
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Los demds componentes de sujeciéon mecdnica se maquinaron en el taller mecdnico del
instituto, los soportes de los motores se maquinaron en aluminio, los sujetadores de las
bobinas de torque magnético son de Nylamid SL (color negro) y los ntcleos de las bobinas
son de Nylamid M (mecénico). En la figura 6.4 se ilustra el montaje de los ntcleos de las
bobinas con el moédulo de integracion y una placa de soporte de los motores. Dado que
existen uniones como el ajuste por interferencia entre el motor y el volante de inercia que
no permiten una facil separacion, en el presente trabajo de tesis no se presenta el ensamble
final del sistema de control de orientacidn, ya que este se realizard para las pruebas finales

del nanosatélite experimental.

Figura6.2  Soportes de aluminio para los motores EC-20.

Figura 6.3  Sujetadores en Nylamid SL para bobinas de torque magnético.
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Figura 6.4 Montaje de algunos elementos del sistema de ruedas inerciales.
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Capitulo 7

Conclusiones y recomendaciones

En el presente trabajo de tesis se disefié con éxito el sistema mecanico de un sistema triaxial
de ruedas inerciales que serd empleado con el fin de orientar y estabilizar un nanosatélite
experimental tipo CubeSat. Ademds se maquinaron los componentes diseflados,

permitiendo la visualizacidn fisica del disefio propuesto.

En el transcurso de esta tesis se presentaron las bases tedricas de la dindmica a la que se

encuentra sujeta un satélite o cualquier otro vehiculo espacial.

El empleo de una metodologia es imprescindible para obtener mejores resultados evitando
tener desperdicios, en la presente tesis se aplicé el proceso de disefio de una manera flexible
debido a que durante el desarrollo las interacciones con los diferentes subsistemas del
satélite y sus modificaciones fueron presentando nuevos y diferentes requerimientos a los
de las establecidos al inicio del trabajo. Esto result6 en la adquisicion de experiencia en la
interaccién que se realiza entre elementos mecanicos con tarjetas electrénicas de control asi
como en un mayor aprendizaje y entendimiento del funcionamiento de algunos

componentes eléctricos y de la tecnologia aeroespacial.

Se denota la gran importancia que tiene el software de disefio y simulacion CAD-CAE en la
actualidad, facilitando y acelerando los procesos de disefio y simulacién de eventos. Se
realizaron con éxito simulaciones de andlisis de frecuencias por elementos finitos
permitiendo predecir el comportamiento de los elementos mecanicos del sistema de control

y orientacidn al ser excitados a frecuencias perjudiciales al sistema.
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Durante la etapa de manufactura se presentaron ciertos defectos en las piezas terminadas,
principalmente en aquellas donde la presencia de un operador es requerida la mayor parte
del tiempo. Sin embargo, se considera que es parte del trabajo del disefador tomar en
cuenta todos los aspectos desde la precision del operador, las herramientas disponibles y el
comportamiento del material al maquinarlo para tener un producto final aceptable. En este
caso, la mayoria de estos problemas lograron solucionarse aumentando la tolerancia en los
disefios de algunas piezas, en el caso del médulo de integraciéon donde no se logrod

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

En la presente tesis se realizd el analisis de frecuencias considerando que el mayor riesgo
que corre modulo de ruedas inerciales es producido por la vibracién en la etapa de
lanzamiento del satélite. Sin embargo, durante esta etapa el sistema también se encuentra
sometido a otro tipo de cargas mecanicas, acusticas y térmicas por lo que este trabajo puede

ampliarse aun mas ademas de validar los resultados con pruebas fisicas.

El moédulo de integracion cumple con el objetivo de servir de soporte para las ruedas
inerciales y las bobinas de torque magnético sin interferir con la tarjeta electrénica o algiin
otro componente del satélite. Para mejorar el sistema presentado en este trabajo a

continuacion se presentan algunas recomendaciones.

Uno de los aspectos que siempre sera relevante en satélites pequefios es la masa, por lo que
se recomienda investigar con mayor profundidad materiales ligeros que resistan las

solicitaciones mecanicas y térmicas asi como su validacién y aprobacién por la NASA.

Aunque el Nylamid 901 mantiene su rigidez a temperaturas de hasta 127°C es
recomendable realizar un andlisis térmico para saber el comportamiento de este material a
temperaturas altas y bajo cero ya que el satélite estara expuesto a ambos extremos varias

veces al dia.

Se recomienda rediseflar el moédulo de integracién con el fin de facilitar el ensamble,
considerando los pequefos espacios. Una opcién para incrementar el espacio disponible es

seleccionar otro tipo de motor de cuyas dimensiones sean mas reducidas a las presentadas
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en esta tesis. Recientemente han salido al mercado motores sin escobillas ain mas pequefios
y con una mejor integridad estructural una caracteristica que como se vio en las
simulaciones de andlisis de frecuencias es importante en este tipo de piezas

electromecanicas al ser sometidas a grandes solicitaciones mecanicas.

El empleo de analisis para ensamble puede ser beneficioso para determinar elementos que
no son necesarios en el disefio actual y facilitar su manufactura, algunos de los métodos que

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

Se deben realizar simulaciones de vibracién mds completas, ya sea incluyendo todos los
subsistemas que integran al satélite o analisis lineales de vibracién aleatoria que se
encuentra disponible en algunos software de elementos finitos. Para estos ultimos se
requieren realizar pruebas a los materiales para determinar su coeficiente de
amortiguamiento. En ambos casos la demanda de recursos computacionales sera mayor.
También es recomendable realizar pruebas fisicas de vibracidén aleatoria, para conocer
cémo deben de ser aplicadas estas pruebas se pueden consultar las normas GSFC-STD-7000

y MIL-STD-1540.
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EC 20 flat @20 mm, brushless, 3 Watt

Apéndice

Hoja de especificaciones del motor EC 20 flat

A with hall sensors B sensorless
6308 104 47 M2 x1.8 tied /deep W2 x1.8 e /deep
11| 22308
= 5 &
F | B 5 7
& 3 = = E B
al ® | =
gg t

@ | - 1 i

® [lom]a] 2 ! 2 !

g | z |

EREET] = B = .

P ! i

) | |

- . .

[
M1:1 03 . PR 1 12,1 s, Ojzom | FIN 1 5
I Stock program
[Istandard program Order Number
Special program (on request)
A with Hall sensors 351 [ 35108 | 351 |oa 351 \ﬂl

Motor Data ____

©m NGO W e @ =

10
11
12
13
14
15
16

B sensorless 241916

Values at nominal voltage

Nominal voltage v 6.0 9.0 12.0 240
No load speed pm 8960 9630 9370 9310
No load current mA 625 449 a3a 16.2
Nominal speed pm 3160 4230 3530 3840
Nominal torque (max. continuous torque)  mNm 307 3.91 3.16 367
Nominal current (max. continuous current) A 0548 0.470 0.292 0.163
Stall torque Im 5.29 8.04 5.67 72
Starting current A 0.900 0.957 0.503 0.309
Max. efficiency % 55 62 56 60
Characteristics

Terminal resistance phase to phase Q 6.67 9.40 239 77T
Terminal inductance phase to phase mH 0639 1.30 2.35 9.80
Torque constant mNm / A 5.88 8.40 13 23
Speed constant rpm /V 1620 1140 847 414
Speed / torque gradient rpm / mNm 1840 1270 1790 1400
Mechanical time constant ms 741 51.2 721 56.2
Rotor inertia gem? 3.84 3.84 3.84 3.84

Specifications Operating Range Comments

Thermal data
17 Thermal resistance housing-ambient 153 K/W rpm} I continuous operation
18 Thermal resistance winding-housing 7.5 K/W 30W In observation of above listed thermal resistance
19 Thermal time constant winding 3285 15000 = (lines 17 and 18) the maximum permissible winding
20 Thermal fime constant mofor nds temperature will be reached during continuous
21 Ambient temperature -40 ... +100°C operation at 25°C ambient.
22 Max. permissible winding temperature +125°C 10000 = Thermal limit.
Mechanical data (preloaded ball beanngs] Short term operation
23 Max. permissible speed 15000 rpm - 5gg0: The motor may be briefly overloaded (recurring).
24 Axial play at axial load < 20 N 0 mm
A >20N 0.14 mm
25 Radial play preloaded . .
26 Max axial load (dynamic) 18N [ASaighe ol Eing
27 Max. force for press fits (static) 10N
(static, shaft supported) 200 N
28 Max. radial loading, 5 mm from flange 18N
Other specifications maxon Modular System
23 Number of pole pairs 4 Spur Gearhead
30 Number of phases 3 @20.3mm
31 Weight of motor 15g 0.06-0.25Nm
Values listed in the table are nominal Page 221
Planetary Gearhead
Connection with hall sensors sensorless @22 mm i I
Pin1 45..24VDC Motor winding 1 0.5.2.0 Nm =i I
Pin2 HaJI sansura Motor winding 2 Page 224 / 226 qﬂ
Pin3 Hall sensor 1 Motor winding 3
Pin4 Hall sensor 2 _L_neutral point
Pin5
Pin6 Motor winding 3
Pin7 Motor winding 2 Recommended Electronics:
Pin8 Motor winding 1 DECS 50/5 Page 288
Adapter Order Number Order Number DEC 24/1 288
seep.308 220300 220310 DEC Module 24/2 289
Connector  Article number Article number Notes 20
AMP 1-487951-1 4B7851-4
MOLEX 52207-1180 52207-0480
MOLEX 52088-1110 52089-0410
Pin for design with Hall sensors:
FPC, 11 pole, pitch 1.0 mm, top contact style
Wiring diagram for Hall sensors see page 29
May 2009 edition / subject to change maxon EC motor 185
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Material: ALuminic
Escala: 2:1
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Material: NYLAMID 201

Unidades:mm

Tolerancias: +/- 0.2
Escala 3:1
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Material: NYLAMID 201
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Material: NYLAMID 201

Unidades:mm

Tolerancias: +/- 0.2
Escala 3:1
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