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RESUMEN

Se describe el disefio y construccién de‘un sistema para establecer 1la
orientacién espacial de un satélite pequefio, asi como las pruebas
realizadas y los criterios considerados para calificar este equipo para
vuelo orbital. El sistema se basa en un sensor de cuadrante solar, un
sensor fino de sol en dos ejes y en un sensor de tlerra que ldentifica el
limbo terrestre, asimismo, sSe describe un circuito integrado disefiado y

construido especificamente para esta aplicacién.

El trabajo forma parte del subsistema de control de orientacién que se
integrard a la serie de satélites experimentales SATEX, cuyo objetivo

principal es el desarrollar la tecnologia necesaria para disefiar y

construir satélites pequefios de &rbita baja para diversas aplicaciones;

sobre todo experimentales.

El satélite (SATEX I) tendrd las siguientes caracteristicas: 50 Kg. de
peso, &rbita cercana a la polar{ altura entre 800 y 900 Km., 100 Watts de
potencia eléctrica producida por dos colectores solares desplegables, vy
como carga Gtil principal, un sistema de comunicaciones {dos

traspondedores) y probablemente una c8mara para realizar percepcién remota.

La utilidad del sistema de control de orientacién en un satélite,
radica en su capacidad para mantener la nave dentro de los limites de
estabilidad (alabeo, guifiada y cabeceo) que requieren la carga Gtil, los
colectores solares y los demés subsistemas. En el caso particular del SATEX
I, las restricciones en cuanto a precisidn y rapidéz de respuesta del
sistema de deteccidén de orientacién y control de estabilizacién, estén
dadas por el equipo experimental de comunicaciones y por el subsistema de

obtencién de imdgenes, ya que sus requisitos de estabilidad son



gensiblemente mayores que los de otros dispositivos. El diagrama de blogques

del sistema de control de orientacién y estabillizacién es descritoe con
detalle.

Por filtimo, se hace una descripcién de los criterios de calificacién y
de los equipos utilizados durante las pruebas de calificacidn; asimismo, se

presentan los resultades y conclusiones y una serie de recomendaciones para
dar continuidad al trabajo futuro.



cariTuLO 1.
INTRODUCCION

En este capitulo se hace una descripcidn general del subsistema de
control de orientacidén y estabilizacién de SATEX I, asi como del sistema de
‘deteccidn de orientacién; los sensores, la electrénica de acondicionamiento
asociada y el circuito integrado diseflado y fabricado especificamente para
esta aplicacidén. También se hace referencia a las pruebas y criterios de
calificacién, a que deben someterse tode tipo de dispositivos, subsistemas

y equipos disefiados para vuelo orbital.

Los instrumentos a bordo de satélites ofrecen un aumento significativo
de capacidad operativa comparado con las técnicas terrestres. La ventaja
fundamental de un satélite, es su habilidad para obtener una visién global
da una gran porcién de la superficie terrestre. Esto ha permitido 1la
aplicacién de los saté&lites en 4&reas, tales como: comunicaciones,
meteorologia, exploracién de recursos naturales y apoyo en la navegacién

de aeronaves y embarcaciones.

Un satélite estd formado bisicamente por dos partes: la carga Gtil y el
sistema de apoyo (referido aqui como SISAP). La carga Gtil es la parte que
lleva a cabo la misidén para la que fué disefiada y construida la nave,
algunos ejemplos de cargas udtiles son: un experimento, un sistema de
comunicaciones, un sistema de obtencidn de imAgenes, diversos tipos de
sensores o inclusive otra astronave (como en el caso de los transbordadores
espaciales, cuando llevan a Orbita baja un satélite o una sonda espacial),
es decir, son aquellos equipos o dispositivos que forman la parte medular
de la misién. El SISAP se encarga de proporcionar todo tipo de servicios a
la carga Gtil por medio de subsistemas tales como: control de &rbita,
control de orientacién, potencia eléctrica, control térmico, estructura

mecdnica, recepcién y envio de comandos y datos, etc.
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1.1. SATEX I

El subsistema para deteccidédn de orlentacién se integrar& al satélite
experimental SATEX I, que se estd actualmente disefiando y construyendo en
conjunto con varias universidades e institutos del pais. Para el SATEX I el
SISAP est& dividido en los seis subsistemas mostrados en la figura 1l.1. A
continuacién se hace una descripcién general de estos subsistemas, asi como

de la carga {til.

El subsistema de control de orientacidn, detecta y mantiene la
orientacién de la nave en el espacio dentro de los limites requeridos,
consiste de sensores y de actuadores. Los sensores de sol y tierra, en
conjunto con la computadora de abordo y mediante la ejecucidén de algoritmos
de orientacién y posicionamiento, determinan la orientacidén de la nave. Los
actuadores; tales como toberas de gas (nitrdgeno), ruedas inerciales y
bobinas de reaccién magnética, proporcionan los pares correctivos para
lograr una adecuada orientacién. Los pares perturbadores provienen de
diferentes fuentes; la presién producida por el viento golar, el gradiente

gravitacional o alguna tobera desalineada.

El subsistema eléctrico de potencla proporciona la energia eléctrica a
la nave durante toda la misién. La energia primaria proviene de la
conversién de la radiacién del sol en energia eléctrica, mediante el uso de
celdas soclares. Durante eclipses (en caso de que la o&rbita no fuera
heliosincrona), la energia es obtenida de baterias de Niguel-~Cadmio. Estas
son recargadas en los periodos de iluminacién por los colectores solares.
La electrénica de control de potencia maneja las lineas de alimentacién y
provee a la nave de los niveles de voltaje (no regulados) que necesita para

efectuar sus funciones.

Dentro del subsistema de control térmico, existen dos divisiones: el
control pasivo; que mantiene las temperaturas de los diferentes equlpos de
la nave dentro de los limites de operacién especificados, utilizando

materiales aislantes y acabados superficiales adecuados para absorber,



reflejar o radiar el calor. Y el control activo; gque utiliza resistores y
enfriadores eléctricos y cuya tarea principal es mantener las baterias y la

electrdénica en un intervalo de temperatura entre O y +20° c.

El subsistema estructural incluye la interf&z mecdnica con el vehiculo
lanzador Yy la estructura mecinica de la carga Gtil y de todos los
subsistemas de la nave. Resiste las cargas y aceleraciones durante el
despeqgue y provee de alineamiento preciso cuando se requiere, como en el

caso de senscres, antenas y toberas.

La computadora de a bordo tiene asignadas diversas funciones en todos
los subsistemas, ya que auxilia, supervisa y «controla a algunos
dispositivos en la ejecucidén de sus tareas. La computadora seleccicnada es
de tipo industrial con la caracteristica de ser redundante y tolerante a

fallas tanto en programacién como en circuiteria.

Las caracteristicas generales de SATEX I para un tiempo de vida minimo
estimado de un afio, son dadas a continuacidén; estas especificaciones se
ir&n ajustando y afinando conforme el proyecto avance. Por otra parte, en
la Fig.l1.2 se muestra un diagrama explotado, donde se aprecian los

principales subsistemas y su ubicacidén.

Tabla 1

Caracteristicas generales

Pesot 50 Kg
Formas Cibica
Dimensiones: 0.45 metros por lado

Potencia Eléctrica: 100 W (Dos paneles desplegables y baterias de Ni~-Cd.)

Carga itil: Dos traspondedores, antenas y un sistema de obtencién
de imagenes digitales.

Orbita: Polar. A una altura de 900 Km. aprox., e inclinacién
precisa por determinar.

Lanzador: Ariane (como carga itil secundaria).



Fig. 1.2 Diagrama explotado de SATEX I

Cabe sefalar que SATEX I, en clerto sentido, constituye en todos y cada
uno de sus subsistemas una carga Gtll, ya que siendo el primer satélite de
la serie, y por tanto, el primero qgue se construye; en este equipo se
probardn una serie de disefios , dispositivos y metodologias que a la postre
constituirdn un conjunto de herramientas muy importantes que seran herencia
cruclal para el desarrollo futuro, no 86lo para 1la serie SATEX, sino

tampién para otros proyectos en ingenieria aercespacial en México.



Aunque no es la primera vez que se trabaja en el disefio y construccién
de esta clase de equipos en México, véase por ejemplo [Refs.
1,2,3,4,5,6,7); s8i es la primera ocasién que se aborda este tipo de
proyecto en el contexto interinstitucional, lo que permitirid a las
dependencias participantes, compartir esta manera de diseflar, construir y
probkar equipos de calidad internacional; y cuyas experiencias eventualmente
deberan difundirse, con las debidas adaptaciones, a centros de
investigacién y la industria nacional; gque dicho sea, es uno de los

objetivos principales del laboratorio de donde proviene este trabajo.

1.2. Subsistema de orientacidén y estabilizacidén de SATEX I

La necesidad de contar con un sistema de orientacidn y control de
estabilizacién surge con la inclusidn de colectores solares desplegables en
la nave. La razén, es8 la necesidad de mantenerlos orientados en forma
estable hacia el sol. Esta necesidad implica la existencia obligada de un
sistema para determinar su orientacién con respecto al 8ol y por
consiguiente de los actuadores que efectiien el apuntamiento, para lograr la
6ptima captacién y que la conversién de energia sea mixima. En el caso de
utilizar en la nave antenas direccionales en el equipo de comunicaciones,
tales como antenas de arreglo planar, es también necesaria la presencia de

un sistema de estabilizacidn.

Sensores de orientacidn
y de posicldn Acluadores

Procesamienlo

cunsderrz‘:snol'; l::eolur Ruedas inercinles

Sensor fino de sof Sistema de propulsidn

Electrdnica
Sensor de terra de conlrol ——[\ 8 base de gas Irio
Acelerdinetros W Actuadores de los

CPU paneles solares
GPS

Dindmica
de la nave

Torque
magnético

Magnetdmetro

Fig. 2.1 Diagrama de bloques del @subsistema de orientacién 'y
estabilizacioén.



La posiblilidad bajo estudio de incluir un equipo para adquisicién de
im&genes a bordo del satélite, implica un sistema de orientacién y control
de estabilizacién con restricciones superiores al sistema de apuntamiento
de los colectores solares; ya que mientras en éste Gltimo el apuntamiento
impreciso implica s6lo una cierta reduccidén en la captacién de energia, lo
que no significa un serio riesgo para la misidén, en camblio para el sistema
de captura de imadgenes puede significar sencillamente no obtener imagenes
Gtiles. Para obtener una imagen con una resolucién de 100 metros estando en
una O&rbita a 900 km de altura, se necesita una capacidad de control de
estabjjlizaclén de 0.15 grados en los tres ejes, (Ref 8) mientras que para
los paneles solares 5 o 10 grados de error de apuntamiento no implican un
deterioro significativo en el subsistema de potencia. Por esta razén el
sistema de orientacién que se presenta en esta tesis est& enfocado a lograr
este nivel de precisidén, sin perder de vista el funcionamienteo conjunto con

los actuadores, que deben también cumplir satisfactoriamente el miemo

compromiso.

1.2.1. El subsistema para deteccidn de orientacidn

El propésito central de este trabajo es lograr un sistema confiable
para la deteccién de orientacién, y que pueda cumplir cabalmente con los
requisitos de orientacién y estabilidad que impone la carga Gtil; éste
sistema consiste basicamente de tres sensores complementarios: cuadrante
solar, sengor fino de sol y un sensor de limbo terrestre. Las sefiales que
proporcionan estos sensores, en conjunto con la ejecucién de los algoritmos
de cllculc de corientacidén en la computadora de a bordo, proporcionan la
orientacidén de la nave en cada momento. El conjunte magnetémetro-bobinas no
se ha incluido definitivamente en este gubsistema por presentar
considerables complicaciones, tanto en el modelado matem&tico, como en el
comportamiento de las proplias bobinas de correccién de orientacién, ya que
responden lentamente para producir el par necesarlo para hacer los ajustes

adecuados, y no cuenta con pares disponibles en los tres ejes.



El alcance de esta tesis abarca el disefio, construccién y pruebas de
funciocnamiento de los sensores de cuadrante solar, fino de sol y de limbo
terrestre, y sus interfaces con la computadora de abordo. Incluye también
la detetmiﬁacién del esquema general de deteccidn de orientacién, el disefio
Yy construccién de un circuito integrado especificamente para esta
aplicacién, y la determinacién de las pruebas suficientes para calificar

todos los componentes incluidos en la nave, para vuelo orbital.

1.2.2. Sensores de orientacién

El sensor de cuadrante solar consiste en un cubo con celdas solares en
cinco de sus caras y circuitos amplificadores y comparadores gque
proporcionan una salida de 1: con presencia de sol y 0: para ausencia del
mismo. El objetivo de estos sensores, que van colocados en algunas caras
del SATEX (a su vez de forma cibica), es el de detectar de manera burda la
direccién del sol; de esta manera la computadora de a bordo puede realizar
el apuntamiento y estabilizacién de la nave, particularmente importante en
los primeros minutos de &érbita del satélite, después de su separacién del
portador. La informacidén que proporciona este sensor también puede ser

utilizada como apoyo en el apuntamiente burdo de los paneles solares.

El sensor fino de sol es una estructura cubica; aunque puede Ber un
tetraedro truncado (si se utiliza también como sensor burdo de sol), su
base es asentada y alineada de manera precisa con la estructura de la nave,
con la cara superior apuntando hacia el sol. En esta misma cara, existe una
ventana de cuarzo que permite el paso de los rayos del sol, pero que aisla
a las celdas solares del exterior. Las celdas estan alineadas en dos ejes
perpendiculares y cada eje (o par de celdas) provee una corriente de
cortocircuito que es proporcional a la desviacién de apuntamiento del sol,

con respecto a la vertical.

El sensor de tierra es un sistema barredor con un detector té&rmico
montado sobre una rueda. Se utilizarin dos detectores girando sobre el eje
de cabeceo de la nave, uno a cada lado de la misma. Los elementos

detectores operan en la banda infrarroja de 14 a 16 um. El barrido comienza
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a cuantificarse cuando es detectado el limbo terrestre y termina al llegar
al espacio frio. Los pulsos obtenidoa cuando se comparan con la base de
tiempo de la computadora de a bordo, proporcionan el &ngulo de error de
cabeceo de la nave. También se utiliza esta informacidn para determinar el
dngulo de rotacidén, a partir de la diferencia entre el periode o separacién

entre los pulsos de ambos detectores.

1.3. Criterios de calificacidém para vuelo orbital

Para la aceptacién de -equipos para vuelo orbital es necesarioc
someterlos a pruebas extensivas, que consisten b&sicamente en hacerlos
funcionar en un ambiente orbital simulado. La prueba de ciclos térmicos es
la més importante, ya que es ahi donde ocurren la mayoria de las fallas, La
primera prueba es de sobrevivencia y consiste en someter los dispositives a
un ciclo con extremos de temperatura muy severcs: +90°C y -40 °c que son *
20°%¢ por encima y por debajo respectivamente de las temperaturas nominales
de operacién orbital. Posteriormente se continda la prueba con tres ciclos
mds, donde se aplican las temperaturas de operaciédn orbital, es decir,
+70°% Y -20°%. Superadas las pruebas térmicas siguen las de vacio, de
radiacién, ;Lbracién y termovacio, para finalmente calificarlos para vuelo
espacial. Cabe mencionar, que por una parte estln los criterios o pruebas
de calificacidén que hacen los propios disefiadores y constructores del
equipo, pero por otra parte, est&n los requisitos que establece la agencia
que llevar& a cabo el lanzamiento; las reestricciones mis obvias son en
cuanto a masa y volumen, pero también estin las interfaces eléctrica y

mecénica, las pruebas de separacién pirotécnica, vibracién y térmicas.

Existen una serie de criterios de calificacién por analogia, similitud

y equipos ya probados en 6rbita, gque serdn abordados con cierto detalle en
el capitulo IV.

1.3.1 El ambiente orbital.

Las condiciones ambientales fuera del limite de la atmdésfera terrestre

11



son extremosas, al grado de que en el espacio circundante, digamos a 900 Km
de altura que es donde orbitard SATEX, las temperaturas pueden variar de
+70°%C durante una exposicién directa al sol, mientras que en una zona no
iluminada la temperatura puede descender hasta -20°%c. Si a esta condicién
le afladimos el hecho de gque tambié&n existe un vacio del orden de 10'8 Torr,
valores de radiacién del orden de 103 Rads y la presencia de oxigeno
atémico, que inexorablemente causa corrosién en los satélites, o puede
hacer desvanecer en cuestién de horas las cublertas té&érmicas de Kapton o de
algin otro material de origen orginico; entonces es comprensible que los
equipos dedicados a cumplir una misidén en o6rbita terrestre, se disefien,

construyan y prueben teniendo siempre en mente estas condiciones extremas.

1.3.2 Circuitos integrados grado espacial, militar, industrial y comercial

Una de las diferencias m&s importantes entre las diversas clases de
circuitos integrados tiene que ver con el intervalo de temperaturas en el
que pueden funcionar. Asi, para grado militar las temperaturas van de -55 a
+125, para grado industrial de =-25 a +85 y grado comercial de 0O a +70
(Refs. 17, 18). Los componentes de grado espacial son aquellos que cumplen
con estrictas normas de confiabilidad y funcionamiento en ambientes severos
Yy ademis han pasado una serie de pruebas de calificaciédn . En el capitulo
IV se hace referencia al tipo de pruebas especificas y normas que se deben

cumplir para pasar a esta categoria.

1.3.3 Reclasificacién de Ci‘s.

Es posible utilizar -circuitos integrados industriales o inclusive
comerciales en la construccién de satélites, siempre y cuando se cumplan
los procedimientos y pruebas de reclasificacién o s8e les construyan
compartimentos especiales para que nunca estén expuestos a temperaturas
extremas, radiacién, etc.. Esta ultima opcidn es demasiado costosa en

terminos de aumento de peso y precio de lanzamiento en algunos casos.
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Uno de los factores que reducen considerablemente el costo de un equipo
aeroespacial, es el realizar pruebas extensivas de funcionamiento en
volumenes grandes de componentes o dispositivos de grado industrial, en
lugar de comprarlos directamente de grade espacial, ya que ademis esto

Gltimo no asequra, por si mismo, un funcionamiento exitoso en 6rbita.

Bé&sicamente la reclasificacién se logra conduciendo pruebas de impacto
de particulas, radiografias, funcionamiento a alta temperatura, aplicacién
de polarizacién invertida, ciclos térmicos, aceleracidén constante, pruebas
de sello y andliels destructivo. En el capitulo IV se di una lista
detallada de las pruebas y se hace referencia a las normas militares que se

aplican en cada caso,

Para asegurar tasas minimas de falla en los componentes, o la mixima
confiabilidad posible, el procesoc de reclasificacién resulta importante en
todos los componentes adquiridos. Los costos adicionales en que se incurre
en esta tarea son ampliamente recompensados durante las etapas de
integracién y prueba, ya que muchas de las fallas potenciales son

eliminadas efectivamente durante el proceso de reclasificacién [Ref.9].

1l.4. Disefio de un circuito integrado y su aplicacién en el sistema
para deteccidén de orientacidn.

Para el sistema de control de orientacién y estabilizacién £fué
especificamente disefiado y construido, un circuito multiplexor de 32
entradas con una salida. El circuito se utilizar& para conducir hacia la
computadora de a bordo, sefales de diferentes sensores como: sensores de
cuadrante solar, inclindmetros, acelerSmetros y sensores de temperatura de
las celdas solares y otros dispositivos y actuadores que van a operar en el
exterior del satélite. Este circuito fué disefiado con la colaboracién y
coordinacién de la Universidad AutdSnoma de Puebla y construido en el centro
Nacional de Microelectrénica en Barcelona, Espafia, bajo un acuerdo de
colaboracién internacional auspiciado por la ONU. El circuito es de la

familia CMOS y fueron realizadas todas las pruebas légicas y eléctricas de
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la tecnologia de 1.5 micras. De esta manera podemos decir que nuestro
primer satélite podr& contar con un circuito integrade disefiado en el
laboratorio, situacién que abre otra opcién de disefioc de dispositivos y

subsistemas en nuestros equipos aerocespaciales.

14



capiTuLO 2
DISENO Y FABRICACION DE UN CIRCUITO INTEGRADO.

En este capitulo se describe el disefio y la fabricacién de un circuito
multiplexor de 32 entradas y una salida, construido con tecnologia CMOS,
especificamente disefiado y construido para utilizarse en el sistema de
deteccién de orientacién de SATEX I.

Este circuito fué disefado con un paguete de CAD desarrollado en
Brasil, en la Universidad Federal de Ric de Janeiro, y aunque tiene
limitaciones en cuanto al tamafio del circuito mds grande que puede manejar,
también es clerto gque es una herramienta lo suficientemente vers&til para
el disefio, simulacién y graficacién de circuitos, hasta de mediana escala
de integracién. El multiplexor fué fabricado y probado en el Centro
Nacional de Microelectrénica en Barcelona, Espafia. La coordinacién para el
disefio y la fabricacién estuvo a cargo del Departamento de Microelectrénica
de la Universidad Auténoma de Puebla.

2.1. Digefio de un multiplexor de 32 entradas y una salida.

Una de las principales razones de utilizar circuitos dedicados en
equipos aeroespaciales, es la reduccién del nimero de componentes en un
disefio dado. Esto acarrea una reduccién importante en peso y volﬁmen,'y por
consiguiente; un abatimiento del costo de lanzamiento o aumento de la carga
Gtil. Pero los beneficios no terminan aqui, ya gque al reducir el numero de
componentes también se reduce la probabilidad de falla, tanto en los
circuitos mismos como entre sus conexiones. Y por otra parte la capacidad
de diseflar nuestros propios circuitos, aunque no sean de grandes escalas de
integracién, nos permite tener cierto desarrollo en microelectrénica, rubro

tecnolégico de gran importancia estratégica y econdémica en nuestra &poca.
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Para estos primeros pasos del Laboratorio de Ingenieria Aeroespacial,
dentro del disefio de circuitos integrados digitales, sBe selecciond un
multiplexor de 32 entradas con cinco lineas de seleccidén y una salida. La
tecnologia de fabricacién disponible fué CMOS con anchos de linea de 1.5
micras. El circuito consta de aproximadamente 500 transistores (escala de
integracién media). Ocupa un é&rea de 9.0 mm2 y cuenta con 48 terminales
conectoras. En fAbrica se le hicieron las pruebas de funcionamiento l&gico
y eléctricas, por lo qgue esti listo para usarse en combinacién con el

sensor de cuadrante solar, mencionado en el capitulo anterior.

Este circuito fué diseflado con especificidad completa (full-custom). En
este estilo de disefio el proyectista tiene completa libertad de seleccionar
cuales serd&n las células utilizadas, su posicién dentro de la plantilla
(layout) y la manera de interconectarlas. Dichas células pueden o no estar
presentes en la biblioteca del fabricante. Es posible también tomar una
célula ya proyectada e introducir modificaciones, para satisfacer
requisitos de consumo o velocidad. Aunque esta libertad de disefio tiene un
precio: el aumento en el tiempo del préyecto y el riesgo de que el mismo
circuito integrado siendo sometido a diversas simulaciones en la
computadora, no funcione adecuadamente o gue sea necesario fabricar varias
veces el circuito hasta obtener un prototipo final que trabaje en forma

correcta, (en el caso de nuestro multiplexor, el circuito funciondé desde

las primeras pruebas).

Cabe mencionar que otra forma de disefiar es utilizando células patrén
{(standard cells), éstas se encuentran disponibles en ficheros .que
proporciona el fabricante y el trabajo del proyectista consiste en juntar
bloques, pero no tiene la opcién de hacer modificaciones, la ventaja es que
las células ya fueron construidas y caracterizadas por el propio fabricante

de tal manera que la probabilidad de error es reducida.

Finalmente, otra manera de diseflar es con matriz de compuertas (gate
arrays), donde el fabricante provee un cixcuito semi acabado que permite al
disefiador hacer las adaptaciones necesarias para lograr la configuracién

deseada. En este tipo de disefioc el proyectista solo tiene gue hacer la
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miscara de conexién, como los circuitos ya fueron ampliamente probados la
probabilidad de error es también baja y el tiempo y costo para fabricacién
de prototipos son menores que en otras formas de disefio. La fGnica
desventaja es el tamafio tan grande que resulta en el arreglo y por tanto el

aprovechamiento del 4rea disponible de silicio es sub-&ptimo.

Para el disefic de este circuito se emples el paquete TEDMOS
desarrollado por 1la Universisad Federal de Rio de Janeiro en Brasil. El
paquete estad disponible para todas las universidades, solo se requiere
solicitarlo por escrito {Ref 10}. Las necesidades minimas del paquete son:
comput-adora PC compatible 286 con co-procesador matematico, monitor
monocromitico o VGA color, disco duro de 40 megabytes e impresora (de

preferencia en color).

2.2, Tecnologia MOS.

Los circuitos MOS utilizan como elementos activos transistores gque
consumen baja energia, dieipan poco calor y ocupan un espacio 10 veces
menor que los bipolares. Esta es la tecnologia indicada para el disefio de
circuitos con un elevado nimero de componentes, como los microprocesadores,
las memorias, etc. Dentro de la linea MOS, los dos tipos mis importantes
son: NMOS y CMOS.

El proceso NMOS permite mayor densidad de componentes, pero tiene un
congumo de potencia mayor gue CHMOS. La linea CMOS tiene un consume minimo
de potencia, pero su fabricacidn es un poco mis complicada. Actualmente la
linea NMOS es muy utilizada en microprocesadores y memorias en cuanto que
CMOS es utilizado ampliamente en relojes, calculadoras y otras aplicaciones

que exijen un bajo consumo de energia.

2.2.1. El transistor MOS y su diagrama simplificado.

Un circuito integrado MOS es una compleja red compuesta de elementos

activos y pasivos, distribuidos en diferentes capas, cada una de ellas

N
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separada por un aislante. Los elementos activos son los transistores, que
tienen como funcién hacer un procesamiento de la informacién. Los elementos
pasivos generalmente los conforman loe hilos de aluminio, los capacitores y

los resistores.

| SILICIO POLICRISTALINO

OX1IDOo

TIPO N

FUENTE

COMPUERTA

SUSTRATO

COMPUERTA DE POLISILICIO

Mac;*iNL'{l;%ﬁnE TIPO N AIsLANTE PIELECTRICO DE COMPUERTA
DEPOSITADO (DIOXIDO DE SILICIO)

OXIDO DE CAMPO | T

. sio2 Y Nt Un 1 sio2 1

] T 7 |t METAL-FUENTE
- F— L —4
REGISN DE FUENTE DREN \\

REGION . .
1 um | ESCALA CAMPO DEL CANAL SUSTRATO P

—[—|5un [ TIPO P

. CONTACTO

Fig. 2.1 Transistor MOS y su representacién esquemitica.

i8



Centremos la atencién en el elemento fundamental de los circuitos: el
transistor. Una manera muy simple de concebir un transistor MOS es
conaiderando la combinacién de dos diodos con un capacitor de placas
paralelas, como se muestra en la fig. 2.1, donde se distinguen sus tres

partes principales; fuente, compuerta y dren.

Un transistor MOS se fabrica sobre un sustrato de siliclo
monocristalino que ha sido previamente dopado con impurezas de tipo P.
Sobre este sustrato se deposita una capa muy fina, del orden de 500
Angstroms, de un aislante (6xido de silicio), y sobre &l se deposita otra
capa fina también de un conductor (hoy dia se usa silicio policristalino,
gue aunque es 100 veces peor conductor gque el aluminle, cumple
adecuadamente su funcién). Esto forma un capacitor de capas paralelas como
se aprecia en la figura 2.1. A través de un proceso de difusi6n, a
explicarse mAs adelante, son introducidas impurezas de tipo N el 1la
periferia de este capacitor. Estas impurezae van a formar dos junturas P-N

con el material del sustrato.

De esta manera ha sido construido un transistor: el lado N de una de
las junturas es llamade fuente, y el otro dren. Y el conductor es llamado
compuerta. Este tipo de transistor es llamado transistor MOS canal N.
Alternativamente podriamos haber construido otro transistor partiendo de un

sustrato tipo N, dopado con impurezas tipo P. Este transistor seria llamado
transistor MOS canal P.

En el transistor MOS existen dos dimensiones importantes, denominadas
ancho del canal (L) y largo del canal (W), alterando la relacién W/L se
controla la resistencia del transistor o s8u capacidad de corriente.
Alterando el producto W * L se controla la capacidad de retener carga en

la compuerta.

Desde la década de los 30, ya se habla previsto la existencia de un
fendmeno que es la clave del funcionamiento del transistor MOS; inclusive

se hizo una patente de esta observacidn:
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"La corriente entre fuente''y drenaje puede ser controlada en forma
remota, o sea, sin usar un contacto eléctrico, sino por la tensidén aplicada

a la compuerta."

O en otras palabras:

Un transistor puede ser usado para funcionar como una llave controlada

en un amplificador.

Este hecho forma la base del disefio de circuitos integrados MOS, como

veremos a continuacién.

Para el disefio de circuitos digitales con transistores MOS, solamente
son de interés las reglones de corte y saturacién. Es decir tomaremos en
cuenta al transistor solamente como una llave abierta o cerrada,

dependiendo de la diferencia de potencial entre compuerta y fuente.

La tabla 1 muestra como funciona dicha llave para transistores N y P,
suponiendo una tensidén de alimentacidén de 5 volts y las tensiones de umbral
de +1 para N y de -1 para P, y en la figura 2.2 se muestran los diagramas

simplificados de las llaves P y N.

Tabla. 1

transistor voltaje entre llave
compuerta y fuente

N de 1.1 a 5 volts cerrada
de 0 al.lv abierta
de ~1 a 0 volts abierta

P de -5 a -1.1 v cerrada
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TRANSISTOR N TRANSISTOR P

Puente Fuente fuente Puente

Compuerta Compuarts Compuarta Compuarta

Drea Dren Dren Drea

Fig, 2.2 Diagrama simplificado de las llaves P y N

Diagramas simplificados.

Para construlr un circuito integrado, se entrega al fabricante un
conjunto de disefios a escala, que le permitan hacer las méiscaras que son
usadas para la fabricacién del circuito. El disefio debe contener 1la
posicién y las medidas de cada uno de los elementos que componen el
circuito, esto es, los tamafios de las regiones de fuente y dren, las

compuertas, las pistas y los contactos.

Esta tarea es complicada y por lo mismo la probabilidad de cometer
errores de disefio es muy grande. Por esta razén, antes de hacer el disefio
se hace un bosquejo ( donde se omiten los detalles geométricos) que va a
servir para estudiar las diferentes alternativas de la plantilla £inal.

Estos bosquejos se refieren como diagramas de pistas (o de varitas).

Los diagramas de pistas sirven principalmente para:
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- Definir la posicidén relativa de cada elemento, es decir, lo que va para
arriba, lo que va de lado, etc.,, para que el disefio final sea lo mis
compacto posible.

- Definir las conexiones entre los diferentes elementos que componen el
circuito.

- Definir las direcciones y los materiales utilizados en las entradas y las
salidas del circuito (v.g. alimentacién horizontal c¢on pistas de metal,
sefial vertical de entrada con polisilicio, etc.)

- El disefio de circuitos con especificidad completa.

Como es sabido, un circuito integrado es un emparedado de capas
conductoras, separadas por aislantes. Asi, las sefales eléctricas que
fluyen en una capa, no sufren interferencia con las sefiales Que pasan por
otras capas, excepto cuando existe una ventana de contacto (o sea, un corto
entre el metal y alguna otra capa), Yy cuando una pista de polisilicio cruza
una pista de difusidn: en este caso se forma un traansistor. Teniendo en
cuenta estas aseveraciones, veamos un ejemplo muy sencillo para comprender
un diagrama simplificado, por medio de la construccién de un inversor; como
restriciones del disefio vamos a poner VDD y GND con pistas de metal
horizontales, la entrada es de polisilicio en forma horizontal y la salida

de metal, también en forma horizontal.

VDD

TIPO-P

ENTRADA SALIDA

TIPO-Nl

Fig. 2.3 Diagrama de transistores de un inversor.
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Se construyen uno o varios diagramas, para seleccionar la mejor
disposicién para los transistores. Se produce el primer esbosoc del circuito
sobre papel, similar a lo que se muestra en la Fig. 2.4. N6tese que el
diagrama simplificado es muy parecido al diagrama de transistores. Los
transistores se forman exactamente en la intercepcién de las lineas de
polisilicio con las lineas de difusién (como ya se ha mencionado). Para

indicar un transistor canal P se usan lineas punteadas alrededor gel mismo.

\
e e

Eocts, [ Salida Edloda salida

Gnd, &nd,

Fig. 2.4 Diagrama simplificado de un inversor.

2.3.P§oyecto de circuitos integrados.

El proyecto de un circuito integrado normalmente pasa por tres etapas
distintas [Ref. 11):

a). Especificacién.
Se definen las funciones que deberd efectuar el circuito, las sefilales

de entrada y salida, la velocidad, el consumo y las condiciones de

operacién.
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b). Detalle.

En la etapa de detalle se hace la transformacién de las
especificaciones, para llegar a una descripcién a nivel de compuertas
légicas o de diagramas esquemdticos. Terminada esta etapa, se imprime el
circuito a la escala final y se genera un archivo que contenga la

definicién de todas las mascarillas necesarias para la fabricacidn.

¢). Verificacién,

La verificacién se hace en paralelo con el detallamiento. En esta
etapa se hacen pruebas y simulaciones hasta garantizar que el circuito se
comporta conforme a las especificaciones. Al término de la etapa de
verificacién se genera un archivo gue contenga el conjunto de pruebas

requeridas para que el circuito sea probado en la fdbrica después de su

produccién.

2.3.1 Paquete de disefic : TEDMOS

El proyecto de disefio de circuitos integrados, afin en mediana escala,
es una tarea imposible de realizar sin 1la ayuda de herramientas
computacionales, debido a la complejidad de los circuitos. Umn circuito
integrado complejo puede contener decenas de miles de transistores, cada

uno de ellos puede tener un conjunto de 4 ‘a 6 formas geométricas.

Es por ello imposible tratar con esa multiplicidad de elementos sin que
exista un conjunto de herramientas que permitan la manipulacién vy
verificacién de compatibilidad entre elementos del mismo nivel y afin de
niveles distintos. En resamen, se requiere de un paquete que sea apropliado
para edicién o ayuda para realizar el dibujo, verificacién de 1los
criterios de construcecidén, simulacidn y evaluacién de funcionamiento a

partir de modelos tebricos, y que proporcione también, salidas y listados.

Desde este punto de vista, el proyecto de circultos integrados es muy
semejante al proceso de confeccién de programas, donde la verificacién
equivale a la compilacién, y la simulacién equivale a la ejecucidn vy

depuracidn ‘del programa. Por la misma razén que no se admite hoy que un
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programa sea producido sin la ayuda de un editor de texto y un compilador,
el proyecto de circuitos integrados no es realizable sin los editores de

plantilla (layout), verificadores de geometria y simuladores [Ref.12).

TEDMOS tiene un editor de textos que es muy sencillo de operar, ya gque

sus comandes s8on un subconjunto de “"Word Star", y puede usarse para

documentar  los disefios, crear archivos de comandos para el simulador
eléctrico, crear archivoe en lenguaje de descripcién de redes y crear

archivos para el generador de PLA's (que es otra de las herramientas de
disefio de TEDMOS).

El sistema TEDMOS (turbo editor de circuitos MOS) fué creado por el
Nicleo de Computacién Electrdnica de la Universidad Federal de Rio de
Janeiro, principalmente para atender las necesidades de ensefanza, en la

formacidén de estudiantes en disefio de circuitos integrados {Ref.13].

2.3.2. Ejemplo de disefio de circuitos con TEDMOS.

Diagramas de pistas, simulacién 1légica, reglas de disefio, simulaciéan

eléctrica, conexiones entrada/salida, graficacién del circuito y revisidn
final.

Ejemplificande la creacién de una parte de un circuito complejo,
primero se divide &ste en células elementales. Elaboraremos sobre la

construccién de una compuerta NAND con dos entradas.

voo

[£1

<np

Fig. 2.5 NAND de dos entradas.
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Para saber si esta red de transistores realiza realmente la funcién
l8gica de una NAND , vamos a hacer una transcripcién del circuito a un
lenguaje (NDL) que pueda ser interpretado por el simulador légico del

TEDMOS. El texto quedaria como se muestra en la figura 2.6

TEOMOS - listagem do arquivo MANG2.HDL - pag, f

family CHOS;
$ Descripcion del circuito NAND de dos entradas
% Las entradas son Ef y E2

%

input E1 £24

NAND salida EY £2;
END;

Fig. 2.6 Representacién del circuito en lenguaje NDL (Lenguaje de
descripcién de redes).

El compilador NDL traduce esta descripcién en un formato de circuito,
compatible con el simulador légico, creande un archivo que contiene la red
de transistores y que tiene terminacién .SMB. Este archivo serd utilizado

en el paso siguiente, en la simulacidén légica.

La simulacién se ejecuta en pasos temporales. Un pasc es una tentativa
de atribuir un estado estable para las variables de simulacién. Dependiendo
del tipo de circuito, puede ser necesario un nimeroc mayor © menor de pasos
para llegar al estado de equilibrio o convergencia del circuito. En éaso de
que sea conveniente para el proyectista, la simulacién se puede realizar en
ciclos sencillos, en este caso, los resultados son mostrados al final de

cada ciclo.

El simulador utilizado en TEDMOS estd basado en un algoritmo del
simulador MOSSIM I desarrollado por R. Bryant. Utiliza el mismo retardo
virtual para todos los transistores; una unidad de tiempo. Las respuestas
son siempre en estado estacionario, por tanto, no es posible hacer anflisis

transitorio de redes de transistores.
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Empleandé el simulador légico y ejecutando los siguientes comandos:

TEDNOS - listagsm do arquivo HANDZ2.3IN - pag, !

graf

15 vdd o

1ignd 0

pl et t

pl €22

pl salida )

ent ef 00110011001100
ent €2 0101010101010
fase 16

Se obtiene como resultado el siguiente diagrama ldégico:

3] !

input 1 A A e VO
£ N e
T TR 1t O O O o O T O
SALIDA ! .o . v
normal 3! 1 Il il
veriesieeneenl
]
5t
61
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!
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10!
TEOKQS ==«=v-re foecartncecareniatanases 153 accceratcncceiraacnauiancconenan

Fig. 2.7 Simulacién 1l6gica.

El arreglo de transistores original, va a ser convertido en una forma

de plantilla simplificada, lo que hemos llamado diagrama de pistas,“cuyo
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objetivo es mostrar las posiciones relativas.y las orientaciones de los
elementos de la plantilla final. Este diagrama se crea con el aditor
grifico de TEDMOS, sin preccuparse por lo pronto de las dimensiones de las

pistas. K

Lo

2

| !HW.E2???%li!i?l!G%i!lili!lllii!!mﬂ)%‘:m gl

ur ri}!l’ ?!H!’“l‘L@,}{“Zl’,ﬁi‘!lﬁml’ i
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ﬁ’?imi% e

.

slimn

Fig. 2.8 Diagrama de pistas de la compuerta NAND de dos entradas.

La ventaja del dliagrama de pistas es qua puede ser probado por el
simulador. El objetivo es obtener la misma salida que la obtenida en la

simulacién del circuito generado a través del lenguaje NDL.

2

El simulador requiere como entrada, los datos en forma de lista de
transistores (.SMB). Para esto es necesaria una tarea preliminar de
"compilacién del dibujo”, proceso conocido como extraccién del circuito. El

extractor de TEDMOS genera un archivo con terminacidn .SMB.

Realizada la simulacién del diagrama, el resultado debe ser exactamente

el mismo que se obtuvo en la fig. 2.7.

La siguiente tarea es 1la construccién del circuito, pero ahora
utilizando la métrica exigida por las reglas de diseilo, que por una parte
son un requisito establecido por el fabricante del circuito, y por la otra,

proporcionan un dimensionamiento adecuado de los transistores para
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corresponder a las especlficaciones eléctricas. Este proceso puede
continuarse tomando como base el diagrama de pistas. El resultado seria
semejante a la siguiente figura.

" oy

g zzm
// }

Fig 2.9 Circuito con dimensionamiento correcto.

En la fase de edicién los errores mds comunes son los llamados “errores
geonétricos”, en donde son desobedecidas las distancias o anchos de linea

especificados en las reglas de disefio. TEDMOS provee una funcién que
permite verificar si estas reglas estin siendo respetadas, a través de un

procedimiento llamado "verificacién de reglas de disefio".

Después de ejecutar esta verificaciédn, el sistema marca el lugar de la
pantalla donde hay algin problema. Después de que ¢&éstos errores .son
corregidos, se genera una nueva plantilla, ejecutando nuevamente el
procedimiento de verificacién. Cuando ya no hay ningQin error, se procede a
la simulacién ldégica, pero como en el caso de los diagramas de pistas, es
necesario realizar la extracciédn del circuito y obtener el archivo .SMB. Al

efectuar la simulacién, nuevamente debemos obtener el mismo resultado de la
fig.2.7.

El circuito tiene ahora su funcionamiento légico garantizado, pexo
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ademds es importante verificar que su comportamiento en el tiempo (formas

de onda), esté de acuerdo con los requisitos fljados inicialmente.

Para evaluar el tiempo de subida, retraso y tiempo de bajada de la
compuerta lSgica que hemos creado, es necesarioc conocer: los parimetros
eléctricos del proceso de fabricacién, el tamafic de los transistores y las
capacitancias conectadas a los transistores. Con &stos datos, el simulador
ONDAS calcula el comportamiento eléctriﬁo del circuito. En principio, las
capacitancias pardsitas de los transistores pueden ser calculadas a partir
de los datos de las dimensiones de la plantilla final. El extractor de
TEDMOS ya produce todas esas informaciones automiAticamente. ONDAS ejecuta

la simulacidén y proporciona una gr&fica como la de la fig. 2.10.
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Fig. 2.10 Graficacién de la simulacién eléctrica.
Una vez que todas las celdas que componen nuestro circuito han pasado

por el proceso de disefio y verificacién légica y eléctrica, se procede a su

agrupamiento e interconexién en la plantilla final, donde ademis ss le
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colocan las terminales de entrada y salida, la polarizacidn, etc., se hace
una pfueba ya con todo conectado, y se corrobora el funcionamiento del
circuito una vez mis antes de enviarlo a la f&brica. El paquete TEDMOS
ofrece una herramienta de edicién que facilita enormemente estas tareas: el

editor jerdrquico.

El editor jerAdrquico permite entre otras cosas, dos escalas de
visualizacién: una visién completa, en que son seflalados todos los detalles
del circuito (plantilla completa) y una visién "abstracta", que presenta
apenas €l contorno de las celdas y algunos puntos importantes (puntos de
conexitén, entradas y salidas). El1 editor Jerd&rquico del TEDMOS permite
también la edicién de celdas, como el otro editor gr&fico, sélo que su

operacién es un poco mids compleja.

Fig, 2.11 E1l editor jerdrquico sirve para interconectar celdas y poner

contactos de entrada y salida.

En el apéndice I se presenta en forma secuenclal, y siguiendo el
procedimiento detallado anteriormente, el disefio del circuito multiplexor,
donde se pueden observar las fases mis importantes. Este disefic fué hecho
totalmente con 1la técnica de diagramas de pistas, que como  se ha

mencionado, es un disefio de especificidad completa.
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2.4. Proceso de fabricacién.

La fabricacién de circuitos integrados monoliticos comienza con un
disco de silicio monocristalino de altisima pureza (una sola impureza en
100 millones de &tomos). Este disco, llamado oblea, tiene un difmetro que
varfa entre 8 y 20 cm, con un espesor de 0.5 mm. La oblea tiene algunos
cortes que indican la polaridad del dopaje y la orientacidén de los

cristales, como puede verse en la figura 2.12

Sobre esta oblea son depositadas diversas capas de otros materiales
(aluminio, dopantes y silicio policristalino) que en conjunto, formar&n los
transistores, resistores y pistas de unién del circuito integrado. Estas

capas son separadas por un material aislante, en general sme usa 6xido de
silicio.

La oblea es sometida a un proceso de fabricaclén que consiste en una
serie de etapas en las cuales, un determinade material es depositado de

acuerdo con el patrdn o médscara disefiada, para este fin.

DESBASTE DESBASTE
PRIMARIO PRIMARIO
\> DESBASTE

SECUNDARIO

Uy TIPO - N {11 TIP0 - P

m DESBASTE DESBASTE
- PRIMARIO PRIMARIO
DESBASTE SECUNDARIO nssaus'rz SECUNDARIO
{100} TIPO - R {100 rIPO ~ P

Fig. 2,12 Diferentes tipos de obleas.
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El patréSn de cada capa es disefiado a través de un proceso fotogr&fico,
en un negativo depositado sobre una 1l&mina de vidrio. Se utiliza una
miscara para cada paso del proceso. Dependiendo de la tecnologia, el nhmerc
de méscaras puede variar desde 5 (tecnologia NMOS), hasta 12 o mas para

procesos mis complejos.

® A
s RESINA FOTOSENIIBLE RESIN
SUSTRATO

HO EXPUESTA SENSIBILIZAOA

@ AT 7 s

St OXIDACION / RESINA SENSIBILIIADA

RESBINA FOTOSENSIBLE

sio2
/St COBERTURA DE J4 REVELADO

TOTORESINA

RADIACION ULTRAVIOLETA

® it

I
1‘ GRABACION

C) [ s@e\ L /7
/’ S /

P L) 7 REHOCION DE LA FOTOREKSINA

Fig. 2.13 Un paso del proceso de fabricacién de microcircuitos.

Cada uno de los pasos del proceso puede ser visto de forma

simplificada, con la siguiente secuencia:

1.~ Deposicidén del material de la capa.

2.- Cobertura de la oblea con resina fotosensible (fotoresist), que es un
material sensible a la luz ultravioleta.

3.~ Exposicién de la oblea a la luz a través de la méscara. (La luz

modificar& las propiedades quimicas de la resina fotosensible).
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4.- Revelado: En este paso la oblea es colocada en una solucidn quimica que
disolver& la resina en las zonas que fueron expuestas.

5.- Ataque quimico al material base en las regiones que no fueron cubiertas

por la resina.

6.- Remocién de la resina fotosensible.

Una oblea tiene el espacio suficiente para centenas o millares de
circuitos. Para lograr esto, es necesario gue cada capa contenga un disefio
repetido del circuito, de tal manera que se ocupe toda el &rea de la oblea.
Una vez terminados todos los pasos del proceso, se pueden construlr

cientos o miles de circuitos.

2.4.1. Fotolitografia, oxidacién, difusidn de impurezas/implantacién

iénica, metalizacidn, pruebas de funcionamiento y encapsulado.

En esta seccidn se hace una descripcién de los diferentes pasos que

conforman el proceso de fabricacién de un circuito integrado.

Potolitografia.

La fotolitografia consiste en transferir la imagen de una mascarilla de
alta resolucién a la oblea de silicio, para esto se utiliza una resina
sensible a 1la luz ultravioleta, como Be muestra en la fig. 2.13. La
méscarilla o patrdén original es transferido, a través de un proceso
fotografico, a una placa de vidrio en la cual estén impresas im&genes
miltiples de los dispositivos o circuitos integrados que se desea obtener
de la oblea de silicio.

En la tecnologia planar, la fotolitografia se utiliza para grabar la
imagen de una mascarilla sobre 6xido de silicio que se ha hecho crecer
encima de la oblea de silicio y también para grabar la imagen sobre una
pelicula metdlica (contactos y pistas conductoras) que son depositados al

evaporar aluminio al alto vacio.
La primera etapa de la fabricacién del patrén original, consiste del
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trazado del dibujo para fotomultiplicar, o como en este caso, graficamos

directamente todas las mascarillas del circuito desde el propio programa de
disefio.

La siguiente etapa es la llamada fotografia intermedia, o sea, cuando
en las placas fotogrificas obtenemos una reduccién de 10 a 20 veces, del
tamafio inicial. En la etapa final o toma definitiva de fotografias, se
obtiene lo que se conoce como fotomultiplicacién del dibujo original. La
reduccién de las dimensiones para la fotografia final, dependen de la
reduccidn durante la toma intermedia. La fotomultiplicacidén se efectfia con
una mdquina llamada fotorrepetidora, que son camaras fotograficas provistas

de un sistema de movimiento X,Y donde se coloca la placa fotogréfica en el

plano focal.

Los juegos de mascarillas estan en concordancia o alineados, es decir,
gue se aéegura siempre la coincidencia del dibujo de cada mascarilla al

hacer coincidir las respectivas marcas.

Oxidacidn.

El proceso de oxidacién en las obleas de siliclo sirve para cumplir
tres funciones especificas en los dispositivos semiconductores: pasivar las
superficies, como capa de proteccién 'para las zonas donde no se requiere la

difusién y como aislante elé&ctrico.

Pasivacién de las superficies.— En un material semiconductor, la
conductividad puede ser alterada agregando pequefias proporciones de
contaminantes. Una capa de &xido de silicio reduce la suceptibilidad de que
la superficie de la oblea se contamine por particulas del exterior y por
otra parte, las peliculas que est&n depositéndose sobre la oblea de silicio
durante todo el proceso de fabricacién, crean continuamente nuevas
superficies. Los dopantes presentes en la superficie original, permanecerén
en la pelicula de 6xido y seré&n menos dafiinos, esto es, acasionardn menos

alteraciones durante el funcionamiento del dispositivo semiconductor.
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Capa de Proteccién.- Durante el proceso de fabricacién de circuitos
integrados es necesario delimitar las regiones donde Bse realizarin las
difusiones, para esto es necesario hacer crecer las peliculas de &xido
sobre la oblea, con espesores gque van de 250 a 1000 Angstroms, para evitar
qué los &tomos de la impureza penetren en las zonas donde no se requiere
difusién.

Superficies aislantes.- Al finalizar el procesoc de fabricacién de un
circuito integrado, las regiones activas de la oblea scon conectadas con
pistas de conductores de aluminio por encima de las peliculas de 6xido. La
propiedad aislante del ©&xido previene gue la pelicula metdlica esté en
corto circuito con la superficie de la oblea de Bilicio. Aunque el corto
puede ocurrir si el &xido es muy delgado o si el voltaje aplicadeo al
contacto metdlico causa o induce una carga en la superficie de la oblea.
Esta estructura seria la de un capacitor, donde el 6xido sirve como
dieléctrico. En la regidn del dispositivo donde el 6xido tiene esta funcién

especifica, se llama 6xido de campo.

Difusién de impurezas/implantacién iénica.

Actualmente las formas mis usuales para la fabricacidén de los circuitos
integrados se basan en buena parte en el proceso de difusién del estado
s86lido para formar las uniones P-N, este proceso se reliza en hornos
reactores de alta temperatura; primero logrando una concentracién de
&tomos-impureza sobre la oblea y segimdo, aplicando suficiente energia para

provocar la difusidn de dichas impurezas dentro de la oblea.

El proceso de difusidn tiene por objeto alterar las propiedades de la
superficie de la oblea con una cantidad especifica de &tomos—impureza,
crear una concentracién especifica de impurezas en la superficlie de la
oblea y difundir los Atomos dopantes a una profundidad, también esBpecifica
(creacién de la unidn). En otras palabras; lo que se logra idealmente es,
reemplazar filas y columnas de Atomos de silicio con impurezas tipo P y

tipo N en la red cristalina del silicio monocristalino.
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Los procesos de difusién pueden ser totales y locales. En el caso de la
difusién total, el proceso ocurre en toda la superficie de la oblea;
mientras que en la difusién local, solamente en determinadas zonaa, e8
decir, s86lo a través de las ventanas que se formaron en el &xido de
silicio. En el caso de la difusién local los dopantes no solo penetran en
el interior de 1la capa, 8ino que también en todas las direcciones
perpendiculares, o sea, debajo de la capa de 6xido de silicio, por eso son
tan importantes las variables temperatura y tiempo, que determinan la

profundidad de penetracién de los dopantes.

El control selectivo de Atomos-impureza en un material semiconductor
monocristalino hace posible la produccién masiva de circuitos electrdnicos

extremadamente compactos.

Las dos etapas principales en la difusién son el predepésito y la
redistribucién, la temperatura de la redistribucidn en una atm&sfera
oxidante es casi siempre mayor al predepésito y van de 950 a 1200°C. La
alta temperatura produce vibraciones térmicas en los &tomos de la red,
moviéndolos de su sitio, el cual es ocupado por las impurezas cuando ocurre
el enfriamiento del cristal. Las impurezas se mueven a través de la red
cristalina saltando de un vacio intersticial a otro. A altas temperaturas,
el espacio entre los Atomos es mas grande, asi las impurezas se difundirin
via sitios intersticiales y pueden regresar a los sitios sustitucionales y
ser electrénicamente activos. La sustitucién es el mecanismo de difusién
del boro, fésforo, arsénico, antimonio y de la mayoria de las impurezas que
se utilizan en el silicio; estos dopantes pueden ser sélidos, ligquidos o

gaseosos al momento de introducirlos al horno de difusidn.

La implantacién iénica involucra un haz de Atomos-impureza incidiendo
en la superficie del cristal a alta velocidad. Estos iones penetran la

superficie y viajan a través de la red cristalina, interactuando con su

estructura.

En esta técnica, los Atomos son ionizados y acelerados entre 30 y 350
Kev por un campo eléctrico. Un magneto separador de masas elimina los ilones

de otros &tomos no deseados. Después pasando por el control de deflexién y
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de foco, el haz de iones dirigido tiene la energifa suficiente para penetrar
la superficie del semiconductor. Los iones energizados pierden su energia
al entrar en colisién con los niicleos y electrones del silicio llegando
finalmente al equilibrio. En vista de que el semiconductor no estd alineado
en la direccién cristalogrdfica principal con el haz de iones, los perfiles
resultantes implantados se acercan a una distribucién gaussiana. Sin
embargo, si los ilones entran paralelos al eje o al plano principal del
cristal, entonces la profundidad de penetracién se incrementa por
canalizacién.

Las regiones selectivas espaclalmente contaminadas est8n activadas por
el uso de patrones de didxido de silicio o peliculas de fotoresina que

sirven como méscaras.

La ventaja que ofrece la implantacidn idénica, es el control m&s preciso
del proceso. Midiendo la corriente de iones y el tiempo de implantacién,
podemos determinar el nimero aproximado de impurezas incorporadas al
silicio. Una desventaja es el dafo que ge produce en la red cristalina al
impactar los iones acelerados, creando dislocaciones. Afortunadamente la
mayoria de estos dahos pueden ser eliminados por medic de un tratamiento
térmico a las obleas, con un recocido entre 700 y 800°c, logrando de esta
manera un reacomodo de los Stomos dentro de la red. Aunque también existe
alguna difusién de impurezas durante el recocido, ésta no resulta ser

significativa.

Metalizaciéa.

Como ya se ha mencionado, 1la estructura de los dispositivos
semiconductores requiere de un namero de diferentes capas o peliculas,
Estas capas pueden ser dieléctricas, semiconductoras o conductoras y estén

colocados sobre la oblea por diferentes técnicas.

Las peliculas metdlicas son utilizadas para realizar la conexiones
eléctricas entre componentes del circuito. Este tipo de alambrado o

colocacién de pistas, consiste en depositar una capa delgada de aluminio
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(10 a 15 mil Angstroms) sobre la oblea. Esta capa de metal es aplicada en
alto vacio conjuntamente con un enmascaramiento, que eB lo que permite la
conexién selectiva para la operacidén del circuito. Generalmente después de
depositadas las pistas de interconexién debe hacerse un recocido para
asegurar una buena adherencia entre el metal y la superficie del silicio;

provocando también cierta difusién.

Pruebas de funcionamiento.

El procedimiento para probar los circuitos integrados est& basado en la
aplicacién de los vectores de prueba que han sido proporcionados por el
disefiador, junto con los dibujos a escala de las miscaras del circuito. El
propio programa de disefio genera automiticamente los vectores de prueba. El
proceso puede resultar muy complicado dependiendo del tipo de circuito,
aunque en todos los casos se utiliza equipo computarizado dedicado a este
tipo de tareas. Para algunos circuitos es necesario aplicar hasta variocs
miles de vectores de prueba, dependiendo también de las combinaciones que
se requlere hacer para comprobar el funcionamiento del circuito en casocs

atipicos .

Encsapsulado.

Una vez concluida la etapa de pruebas del circuite, se procede a cortar
cada uno de ellos en dados individuales para su montaje final ‘en el
encapsulado., El paso previo al empaqgue consiste en unir los contactos del
circuito con los conectores externos por medio de un hilo fino de oro o
‘aluminio, esto se hace con una micropunteadora acoplada a un microscopio,

dado el di&metro tan reducido del alambre de conexién.
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capiTuro 3

SISTEMA PARA DETECCION DE ORIENTACION DE UN SATELITE.

En este capitulo se describe el disefioc y las pruebas de desenpefio de
los tres sensores gue componen el sistema de deteccién de orientaciSn de

SATEX I.

Se hace una descripcién detallada de cada uno de los sensores, de sus
interfaces con la computadora de abordo, del papel gue juegan dentro del
sistema de control de estabilizacién de la nave, y de su importancia dentro
del subsistema de potencia en el apuntamiento de los paneles solares. Se
hace referencia a los requisitos de cobertura y precisién y su relacidn

intrinseca con la carga Gtil.

Se hace mencién de los pares perturbadores que interaccionan con la
nave y de los principales sistemas de estabilizacién que existen, asi como

del esquema general de control previsto para SATEX I.

Se utilizarid estabilizacién en los tres ejes principales de la nave,
con ruedae inerciales en cada eje y toberas de gas frio, lo que permitira

un apuntamiento continuo y preciso hacia la tierra.

3.1. sistema de detecciSn de orientacién y control de estabilizacién
de SATEX I.

El sistema de deteccién de orientacién en conjunto con el control de
estabilizacidn, mantienen la orientacién de la nave dentr'o de los limites
permitidos. El px;lmero estd compuesto por sensores y algoritmos para
determinar la orientacidén, y el segundo de un esquema de control y

actuadores para corregir las desviaciones.
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La determinacién de la orientacién de una nave se fundamenta en el
proceso para derivar una estimacién de la orientacién real de la nave a
partir de las mediciones efectuadas. El sistema de deteccisn de orientacién
y control de un satélite, constituye uno de los subsistemas m&s grandes y
complejos, y en ocasiones tiene requerimientos tales, gque inclusive dicta
el disefio de otros subsistemas de la nave [Ref.l14). Los componentes de este
subsistema son por lo general masivos, consumen mucha energia y requieren
de una orientacién especifica, estrictas tolerancias en su alineamiento, un
determinado campo de vista, y una frecuencia de resonancia gque sea

diferente a la de la nave.

El sistema de coordenadas utilizado en el control de orientacién se
muestra en la Fig., 3.1, este sistema Xo Yo 2o, inercialmente fijo, es
utilizado para determinar la ﬁosicién orbital de un satélite. Los tres
movimientos principales de desviacién en que puede incurrir una nave en
Srbita, que por cierto son los mismos términos que se utilizan en
aeronaves, son: alabeo, cabeceo y guifiada. Estos términos estin en directa
asociacidén con los tres ejes principales de la nave. El eje de alabeo, X,
se localiza a lo largo del vector de velocidad orbital y a la rotaclién de
la nave alrededor de dicho eje se le llama alabeo o rotacidn. El eje de
guifiada, Z, se ubica a lo largo de del vector que une el centro de masa de
la nave, con el centro de masa de la tierra. El eje de cabeceo, ¥, es
normal a los dos ejes anteriores, de tal manera ‘que el agistema de
coordenadas XYZ, forma un marco mutuamente ortogonal. El1 sistema  de
coordenadas XYZ es también llamado sistema de coordenadas orbitales, su
origen se localiza en el centro de masa de la nave, y gira con respecto al
eistema inercialmente fijo de coordenadas Xo Yo 2o a una taza aproximada de
14 6rbitas por dia, para una trayectoria heliosincrona aproximadamente a
900 km de altura snm, como la de SATEX I. La desviacién o perturbacién en
la orientacidn con respecto al sistema de coordenadas fijas de la nave XYZ,
se obtiene de la orientacién nominal, con las siguientes rotaciones: V
alrededor del eje Z, ¢ alrededor del eje Y y ¢ alrededor del eje X. Los
dngulos ¥, 6 y ¢ son llamados los errores de guifiada, cabeceo y rotacitn

respectivamente.
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6rbita

Rotacién

Equinoccio
de primavera

satélite

Fig. 3.1 Sistema de coordenadas utilizado en control de
orientacién. -

Las corrlentes generadas por las fotoceldas y los detectores térmicos
de 1los sensores, son acondicionadas y amplificadas para utilizarse
posteriormente. Las sefiales obtenidas, Jjunto con la ejecucién de los
algoritmos de deteccidén de orientacién en 1la computadora de a bordo;
proporcionan los parametros que sirven de entrada al sistema de control

para que se efectien las correcciones de orientacién pertinentes.
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3.1.1 Fuerzas perturbadoras.

La operacién en O6rbita de cualqulier nave esti sujeta a numerosas
fuerzas, que si no actlan sobre el centro de masa de ésta, entonces estarén
produciendo pares perturbadores. La medicién y correcta evaluacién de la
influencia de dichos pares en términos de magnitudes absolutas y relativas
ademds de su compensacién © minimizacién es tarea del sistema de deteccién

de orientacién y control de estabilizacién.

La influencia del arrastre atmosférico es muy importante para todas las
naves o vehiculos en 6rbita baja alrededor de la tierra, tanto para su
control de orientacién, como para establecer su dinimica orbital. Dichos
vehiculos eventualmente reentrardn en la atmdésfera debido al efecto
acumulativo del arrastre, a menos que estén provistos de un sistema de
propulsién a bordo, para reposicionamiento periédico. Bajo estas
condiciones, la vida Gtil de una nave depende de su masa y sus propiedades
aerodindmicas, de su orientacién orbital y su excentricidad, y de 1la
densidad atmosférica. Esta misma fuerza de arrastre producird, en general,
un par perturbador en la nave debido a cualqulier corrimiento entre el
centro aerodindmico de presidén y el centro de masa. Es importante notar que
este vector de presidén variarid con la orientacién de la nave y con su
estado operacional (v.g. la posicién de 1los colectores solares, o la

presién en los tangues de gas frio, etc.).

Los campos gravitacionales planetarios decrecen conforme aumenta la
distancia R medida desde el centro del planeta, de acuerdo a la ley de
Newton en 1/R2, donde las arménicas de 6rden superior no son
significativas. Entonces, un objetoc en O&rbita experimentard una mayor
atraccién en su parte mids baja que en su parte més alta, esta diferencia de
atraccién, sBi se aplica a un cuerpo con momentos de inercia desiguales,
producird un par gque tiende a rotar el objeto hasta alinear su eje mayor
{el de minima inercia) con la vertical local. Una vez dentro de este estado
de equilibrio, y bajo cualquier perturbacién, se preoduce un par
restaurador hacia la posicién vertical, causando una oscilacién, aunque la

disipacién de energia en la nave eventualmente amortiguard este movimiento.
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En ciertas orbitas terrestres, de interés especifico para algdnas
misiones, la presién producida sobre la nave por el viento solar ejerce una
fuerza perturbadora que puede ser del orden del arrastre atmosférico. La
presidén producida por el viento solar es escenclalmente diferente al
arrastre atmosférico ya que (para un satélite simétrico), la fuerza que se
produce es en la direccidén antisolar, en lugar de ser siempre opuesta al
vector de velocidad de la nave. El efecto promedio resultante puede ser,
para varias ©6rbitas, cercano a cero, aunque dicho efecto no se limita a
variar la excentricidad como en el arrastre aerodinamico. Dependiendo de la
érbita, de la orientacién y de las propledades de simetria, es posible que
gucedan cambios en cualquiera de los elementos de la nave. El par producido
por la radiacién solar es independiente de la posicién o velocidad de la
nave, mientras que el par aerodin&mico es proporcional a la densidad
atmosférica. Arriba de 1000 Km. de altura, la presién por radiacién solar

tipicamente es més importante que los demis pares perturbadores externos a
la nave, (Ref.14}.

Todos los efectos que se han mencionado hasta ahora, implican un
intercambio de momentum entre la nave y su medio ambiente, como resultado

de la aplicacién de pares perturbadores.

Ademfs de las fuerzas perturbadoras producidas por agentes externos,
existe una gran variedad de otras fuentes de desviacién de la orientacién,
generadas internamente en el trascurso de las operaciones normales de la
nave. Cualquier movimiento de una valvula, compuerta o cubierta protectora
de un lente producirid una reaccién transitoria al ser accionada. Esto no
tiene efecto en el sistema total de momentos angulares, pero puede y de
hecho influye, en la orientacién de los sensores alineados con la

estructura, y por tanto, en los lazos de control de orientacidn.

En resimen, una parte principal del trabajo del sistema de detecclién y
control de orientacidén (SDCO)} se concentra en los pares producidos
internamente. Que si presentan frecuencias suficientemente bajas, pueden

ser compensados por dicho sistema. Sin embargo, tipicamente los pares
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internos son eventos transitorios con un contenido en frecuencia que
resulta muy alto para el ancho de banda del SDCO. Cuando esto sucede, el
sistema de control inicamente compensa para las frecuencias bajas, dejando
las frecuencias altas como componentes de inestabilidad de todo el sistema.
Dicha inestabilidad puede llegar a constituir el principal problema en la
operacién de la nave cuando ésta se utiliza como observatorio o sensor

direccional.

3.1.2. M&todos de estabilizacién. Control pasivo y activo,

Control Pasivo.

Cabe recalcar que la configuracién de la nave y el disefio de los
diferentes subsistemas que la componen, estd fuertemente influenciado por
los requisitos de estabilizacién y la técnica seleccionada. Hay varios
métodos regularm;:'nte utilizados en el contrel de orientacién y
estabilizacién, a continuacién se presenta una breve descripcién de los més
importantes, haciendo énfaslis en la estabilizacién en tres ejes, por ser el

tipo de control utilizado en el SATEX I.

Las técnicas de estabilizacidén pasivas recurren a fenSmenos fisicos
bdgicos y aprovechando las fuerzas que ocurren de manera natural en el
entorno de la nave, disefiando &sta para mejorar o aumentar el efecto de una

fuerza, mientras se reducen las otras.

Una de las mayores ventajas de los sistemas pasivos es el proporcionar
a la nave una vida Gtil prolongada, es decir, no limitada por elementos
consumibles a bordo, o por la posible falla en componentes méviles. Las
desventajas tipicas del control pasivo son la relativamente pobre precisién
y la respuesta inflexible a condiciones cambiantes o de alta demanda.
Cuando éstas limitaciones no son importantes para la misidn, las técnicas
pasivas funcionan adecuadamente. Un ejemplo notable de este caso es el
slstema de satélites para radionavegacién y control de transito, para el

cual el principal requisito operacional es el apuntamiento burdo de una
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antena hacia nadir. Estos satélites est&n estabilizados por gradiente

gravitacional, y algunos de ellos alcanzan una vida Gtil hasta de 15 afios.

Una nave disefiada para operar con control pasivo no siempre garantiza
una adecuada estabilidad, ya que como hemos visto, el medio ambiente y
otras causas internas pueden inducir variaciones indeseables en la
orientacién del vehiculo, pero como se ha mencionado, la carga Gtil es la

que dicta los requisitos de estabilidad de la nave.

Gradiente gravitacional.

Una nave en Srbita baja tiende a estabilizarse con su eje de minima
inercia en una orientacién vertical. Esta propiedad puede ser utilizada por
los disefiadores cuando se necesite un apuntamiento constante hacia nadir o
cenit de algiin instrumento o antena. Por supuesto que los pares de control
son muy peguefios y ademds, se requiere de amortiguamiento adicional para
contrarrestar el movimiento oscilatorio, que a manera de pénduloc provocan
las perturbaciones. Estas oscilaciones se controlan con barras magnéticas
(utilizando el efecto de histéresis), o con amortiguadores de corriente de
Eddy; de esta manera es posible generar un amortiguamiento activo (pasando
a un control activo), que por supuesto ofrece un mejor desempefio, que el
simple control por gradiente gravitacional, aunque debe notarse que con
este método no es posible obtener estabilidad en el eje de guifiada; la nave
puede rotar libremente alrededor de su eje vertical. Cuando esta condicién
es inaceptable, la adicién de una rueda inercial con su eje de rotacién
perpendicular al eje vertical de la nave, producird una condicién de
estabilidad, con el momento angular de la rueda alineado a lo largo del

vector normal a la 6rbita. Véase la fig. 3.2

La manera de producir las condiciones inerciales apropiadas para un
sistema orientado por gradiente gravitacional, es mediante una extensién

telescépica larga, con una masa de varios kilogrames en su parte final.
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Fig. 3.2 sistema de estabilizacién por gradiente gravitacional con
una rueda inercial.

La estabilizacidn por gradiente gravitacional en muy Gtil para misiones
muy largas y cuando los requisitos de precisidn son relativamente holgados
(10 a 20 grados). En general es muy inflexible e imprecisa para la mayoria
de las aplicaciones, ya gque las oscilaciones que se producen, pueden tener
tal magnitud que ocasionalmente pueden llegar a invertir la nave. Esto
ocurre debido a la excitacién que provoca la radiacién solar en la

extensidn telescdpica, provocande resonancias de periodoe largos.

Estabilizacién aerodinéimica y por presidén del viento solar.

Como en el caso del gradiente gravitacional, la existencia de 1la
presién aerodin&mica y agquella provocada por la radiacién solar, posibilita
su usO para el control de la nave. Aunque es cierto que en contadas
misiones se han utilizado este tipo de controles pasivos, los resultados no
han sido satisfactorios, los esquemas han funcionado bien pero es necesario

un intenso modelado y apoyo interactive en tierra.
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Estabilizacién por giro.

En la estabilizaciédn por giro, la rigidéz o estabilidad giroscépica la
proporciona el conjunto de todas y cada una de las partes que componen el
cuerpo del satélite. Hay dos subconjuntos en esta clase: estabilizacién con
giro sencillo y con doble giro. Cuando toda la nave gira alrededor del eje
del momento de inercia principal, tenemos estabilizacién con giro sencillo.
Ssu principal 1limitante es el no poder tener antenas parabélicas
continuamente orientadas hacia la tierra, lo que implica usar antenas
omnidireccionales, que tienen una ganancia muy baja. Por otra parte, esta
limitacién no existe en el caso del doble giro, donde el SISAP (bus) de la
nave gira produciendo o proporcionando la establlidad giroscédpica, mientras
que las antenas, incluyendo el equipo de comunicaciones en algunos casos
como en los satélites Morelos, forman una plataforma estable que apunta

hacia la tierra.
Control Activo.

Comoc se ha visto en los plrrafos anteriores, el control de
estabilizacién pasivo estd muy limitado en cuanto a precisidén, ademis de
presentar problemas de oscilaciones y lentitud de respuesta, lo que lo hace
inoperante en nuestro satélite; donde necesitamos una precisién de
apuntamiento menor o igual a 0.15 grados en cada uno de los ejes. Para
lograr este nivel de precisién vamos a recurrir a un sistema de control

activo conocido como control de establilizacién en tres ejes.

Estabilizacién en tres ejes.

En este tipo de estabilizacidén una cara de la nave es continuamente
orientada hacia la tierra, mientras gue los paneles solares estin apuntando
hacia el sol. Hay varios tipos de sistemas de estabilizacién en tres ejes.
Los pares de control a lo largo de cada eje pueden darse a través de varias
combinaciones de ruedas inerciales, ruedas de reaccién y toberas [Ref.l15]).

Aunque se puede hablar bésicamente de dos principaleas sistemas de
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estabilizacién: el primero con una rueda inercial a lo largo del eje de
cabeceo (Fig. 3.3) y el segundo un sistema de ruedas de reacclén en las
direcciones ortogonales. En el sistema con una rueda inercial, el par de
control a lo largo del eje de cabeceo lo proveé el cambio de velocidad de
la rueda inercial. El par a lo largo del eje de rotacidédn es proporcionado
por toberas o una rueda de reaccién. El error de guiilada es controlado
indirectamente debido al intercambio de los errores de guifiada y rotacién
cada cuarto de periodo orbital. En el sistema de ruedas de reaccién en
todas direcciones, cada eje tiene una rueda de reaccién y el control es

efectuado independientemente.

toberas para

control de
i guifads y
rotacion X
~.L_\ Rotacidn
T
+ "
- o
A z Gulfada !
~+ =
% 2z
erra : }
PR R R
-
,/
Sensor de rueda
tierra inercial

Cabeceo Y

Fig. 3.3 sistema de estabilizacién con una rueda inercial y cohetes de
reaccidn
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El sistema de ruedas inerciales en tres ejes puede ser considerado como
una combinacién de tres sistemas de control independientes; el de cabeceo,
el de rotacién y el de guifiada, como se puede ver en la fig. 3.4, cada uno
de los ejes es controlado variando la velocidad de la rueda de reaccidn en
respuesta al error de orientacidn. Este sistema necesita una rueda de
reaccién con momento angular nominal de cero y un sensor de orientacién

para cada uno de los ejes.

toberas de

desaturacién
= - electrdnica
o X & V) tacd s
w metro desaturacién
Rotacién
sensores [} K@ taca- clec(dl'QOnir.a
Or‘entgcién metro desaturacién
Cabeceo
¥ m” tacé- electroniea
- K e
metro desaturacidn
Guinada
Fig. 3.4 Diagrama de blogues del sistema de control con ruedas

de reaccidn en los tres ejes.

El concepto bdsico de control activo de orientacién es aquel en el cual
la orientacién de la nave es medida y comparada contra un valor deseado. La
sefial de error que asi se genera, es utilizada para efectuar una maniobra
correctiva a través de un par, al que llamamos Tc, los actuadores de a
bordo son los que se encargan de ejecutar esta accidén. Ya que las
deaviaciones o perturbaciones estarin ocurriendc en todo momento, y debido
a que tanto las mediciones como las correcciones son imprecisas, el ciclo-

continuard indefinidamente. En la figura 3.5 se muestra un esquema sencillo
de control.
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Medicidén de Orientacidn

H(S)= Y(5)/U(S)= G(S)K(S)/[1+G(S)K(S))

Fig. 3.5 diagrama de blogues del sistema basico de control de orientacién
en lazo cerrado.

La mayoria de loa blogues a nivel de sistema, son fijos tanto por
requisitos de la misidén (v.g. la orientaciédn deseada en un momento dado),
como por los actuadores mismos. Una vez seleccionados los actuadores y los
sengores lo Unico que podemos variar en nuestro sistema de control seri la
ganancia. AGn la ley de control que se aplicar& en el blogue de ganancia K
tiene algunas restricciones, como se menciona m&s adelante, en el caso de

las toberas de gas frio.

Para SATEX I lo mas recomendable es utilizar ruedas inerciales en todas
direcciones y un sistema de propulsién con toberas de reaécién que
funcionen con gas frio (nitrégeno seco), almacenado en un tanque a presidn
(Ref. 16]. Ya que estos sistemas de gas frio tienen una vida corta, su
utilizacién debe restringirse a los primercs minutos de . &rbita
independiente de la nave, periodo muy critico en caso de gue nuestro
satélite se separe catastréficamente del lanzador; entonces se necesitara
de fuerzas correctivas relativamente grandes, también son necesarios para
producir un par que actie para desaturar las ruedas inerciales, y debemos
regervarlos para alguna eventualidad que ponga en riesgo la estabilidad e

integridad de la misién.
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A continuacién se hace una descripeién de los actuadores que forman
parte del sistema de control de orientacién de SATEX I, dentro del esquema

de control activo con estabilizacién en los tres ejes principales.

Ruedas de reaccién.

Las ruedas de reaccién son un elemento muy utilizado en el control de
orientacién activo de las naves espaciales, particularmente de aquellas no
tripuladas. En este modo de control, un motor eléctrico ligado a la
estructura de la nave, hace rotar a una pequeifla rueda que gira libremente,
el ejes de rotacién de la rueda coincide con uno de 1os ejes de control del
vehiculo. La nave debe tener una rueda en cada eje para lograr un control
de orientacién en los tres ejes. Es recomendable tener redundancia en este
tipo de dispositivos, lo gue se logra con cuatro o mds ruedas. El motor
eléctrico hace girar la rueda atendiendo al comando de correccién
proporcionado por el lazo de control realimentado de la nave. Las ruedas de
reaccién tienen una respuesta muy rdpida comparadas con otros sistemas. El
ancho de banda del sistema de control estid en el orden de varias decenas de
hertz. Como las principales desventajas de las ruedas de reaccién podemos
mencionar que son pesadas, ocupan mucho espacio, son caras y son
potencialmente puntos de falla debido a 8us partes méviles, y por su
capacidad de generar pares perturbadores internos, ya que la rueda y la
nave juntas producen un par residual complejo. Con este sistema, la nave
gira en un sentido y la rueda en sentido opuesto en respuesta a los pares
externos que act@an sobre la nave. Aplicando la ecuacidn de momentos de
Euler, podemos decir que la integral del momento neto aplicado en un cierto
perfodo de tiempo producird un valor particular del momento angular total
almacenado en las ruedas de reaccién. Cuando las ruedas estan girando a su
méxima velocidad impulsadas por el motor, decimos que estédn "saturadas”, y
en estas condiciones no pueden compensar ningin par perturbador. Y en caso
de que ocurra alguno en ese momento, la nave puede desestabilizarse. En la
practica lo deseable es evitar la operacién de las ruedas a velocidades

cercanas a la saturacidn.
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Debido a que las ruedas de reaccidn solamente pueden almacenar y. no
remover la suma de los pares que interactian con la nave, es necesario
periédicamente imponer al slstema un contra-par para compensar el exceaivo
momentum acumulado a bordo, esto puede sBer realizado con pares magnéticos
(muy utilizados en 6rbita baja) o por las toberas de control. Los pares
magnéticos son preferibles a los sistemas de toberas ya que estos (ltimos
implican un sistema adicional, sin embargoc para el SATEX I este sistema ya
ha sido considerade en el disefio, por lo que no existe aumento ni de peso
ni de complejidad en los subsistemas. Por otro lado, como se ha mencionado
en el capitulo I, 1la complejidad en el modelado y manejo de bobinas
magnéticas es significativamente mayor que la utilizacién de toberas con

gas frio, donde el mayor problema puede surgir con alguna fuga [Ref.16).

Una rueda de reaccién gque opera en alguno de los ejes de la nave tiene
una l6gica de control en un solo sentido. Si se determina que existe un
movimiento indeseable alrededor de alguno de los ejes, el control de
orientacién envia un comando para que la rueda de reaccidn contrarreste
dicho movimiento. El1 par corrector es calculado como una combinacién
ponderada del error de posicién y la taza de error. Esto es, mientras més
alejada esté la nave de su posicidn, y mayor sea su rotacién fuera de dicha

posicidn, el par corrector calculado y aplicado serd mayor.

Los ejes provistos de ruedas inerciales son mutuamente ortogonales, por
tanto, las leyes de control para cada eje son simples y en un solo sentido.
Si se desea total redundancia, entonces es necesario colocar dos ruedas en
cada eje, c¢on el consiguiente aumento de consumo de potencia, peso y
complejidad para operar el sistema. Una manera comin de resolver este
problema es montando las ruedas de reaccién en forma de tetrahedro,
quedando de esta manera componentes lnerciales acopladas en todos los ejes
de la nave. Cualquier combinacién de tres ruedas puede ser utilizada para
controlar la nave, mientras que la cuarta es redundante, asi, ante la falla
de alguna de las ruedas, las otras tres continuarian incrementando la

cantidad de momentum para conservar la estabilidad de la nave.
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Ruedas inerciales.

Cuando una rueda de reaccién opera a relativamente alta velocidad
(algunas decenas de revoluciones por minuto), se deben hacer cambios en la
terminologia y en la légica de control utilizada. Una nave cuenta con una
rueda inercial cuando el sistema de control es de lazo cerrado, se basa en
mediciones con tacémetro, y mantiene la velocidad nominal de la rueda en un
valor constante con respecto al cuerpo de la nave. Esta velocidad es
ajustada ligeramente hacia arriba o hacia abajo en respuesta a los pares
externos. Cuando el intervalo de dichos ajustes excede loe limites fijados
por el sistema, entonces es necesario efectuar una desaturacién o descarga
de las ruedas de inercia para regresar al dominio adecuado. Cuando esta
descarga se realiza con bobinas magnéticas, esto se realiza de manera casl
continua de tal manera que el circuito del tacSmetro puede operar alrededor

de un valor nominal escencialmente constante.

El uso de una rueda inercial en una nave espacial ofrece la ventaja de
una estabilidad giroscépica sustancial. Esto es, un nivel dado de
perturbacién producido por un par externo, producird un cambio menor en la
posicién nominal deseada en la nave; debido al relativamente pequeiic cambio
que ocurre en el porcentaje del vector de momentc angular total de la nave.
Esta es la razén por la que las ruedas inerciales son generalmente
utilizadas en vehficulos que requieren un apuntamiento consistente en una

direccién dada, como en este caso.

Toberas de reaccidn.

Las toberas de reaccidén son un medio muy comin y efectivo para el
control de orientacién de naves espaciales, debido a que pueden ejercer
fuerzas de control grandes [Ref. 14}. Por otro lado, como desventajas de
este tipo de dispositivos podemos mencionar su limitado tiempo de duracién,
debido a la utilizacién de fluidos consumibles, nitrdgeno a presién en caso
de SATEX I. Otra limitante, es el hecho de no poder utilizarlas dentro de

un esquema de control proporcional, ya que su operacién es totalmente
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ablerta o cerrada (operacién ON/OFF), sin embargo, con la aplicacién de
trenes de pulsos de duracién variable es posible lograrlo, o también
mediante el uso combinado de algunas toberas. No es aceptable tener una
sola tobera trabajando en cada eje de control, ya que una falla significa
la pérdida total de control en dicho eje. La necesldad de redundancia
implica el duplicar vilvulas, toberas y conexiones, con el consiguiente

aumento en peso y complejidad en el control.

En la tabla 3.1 se hace una descripcién resumida de la precisién que se
logra con los diferentes métodos de estabilizacién. Por supuesto que estos
datos son muy generales, pero dan una idea del Srden de magnitud que es

posible obtener con cada uno de éstos sistemas.

Tabla 3.1
método precisién en comentarios
grados.

Estabilizacidn por giro 0.1 Pasivo, simple, de bajo costo,
inercialmente orientado.

gradiente gravitacional 3-~10 Pasivo, simple, de bajo costo,
orientado hacia .el cuerpo de la
nave

toberas de reaccidén 0.1 Répidos, gran autoridad, costosos,
utilizan fluidos consumibles

torques magnéticos 3-5 Utilizados s86lo en 6rbitas bajas,
lentos, de bajo costo y bajo peso.

Ruedas de reacci6n 0.01 Répidas, costosas, de alta
precisidn

Gir6scopos 0.1 Gran autoridad, réapidos, costosos.
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3.2. Diseifio de los sensores de orientacién: sensor de cuadrante solar,
sensor fino de sol y sensor de limbo terrestre.

En los sistemas de orientacién en tres ejes, se busca determinar la
orientacién del cuerpo de la nave en un espacio inercial. Esto puede
considerarse como la determinacidn de la orientacién de un solo eje, mis el
dngulo de rotacién alrededor de dicho eje. La determinacién de la
orientacién en un solo eje Be obtiene cuando los sensores proporcionan una
medicién de longitud de arco entre la mirilla o rendija del sensor y un
punto de referencia conocido. El punte de referencia puede ser el sol, el
horizonte terrestre, la luna o alguna estrella. Aqui el punto crucial es
que solamente se puede conocer la magnitud de la longitud de arco, en lugar

de conocer la longitud y la direccién.

La easpecificacién de la orientacién del eje en cuestidén con respecto al
espacio inercial, teéricamente requiere de tres mediciones independientes
para tener un namero suficiente de par&metros y poder obtener una medida.
Sin embarge, el 1la prictica, usualmente se utilizan dos mediciones
independientes junto con un esquema para seleccionar entre dos posibles
soluciones; una verdadera y otra falsa, esta Gltima, causada por la falta
de especificacién de parametros. El esquema mds comiin que se utiliza impone
una estimacién a priori de 1la orientacién verdadera y entoncea se
selecciona la medicién que mis se acerca al valor supues;o. En la Fig. 3.6

se Llustra este concepto.

Para efectuar la determinacién de la orientaciédn de los tres ejes, se
necesitan dos vectores que puedan ser medidos en el marco de referencia del
cuerpo del Bsatélite y que tengan valores conocidos en el marco de
referencia inercial. Algunos ejemplos conocidos de tales vectores, y que ya
se han mencionado, incluyen el sol, las estrellas y el nadir terrestre. La
clave se encuentra en el tipo de sensor utilizado para efectuar la
medicién, y no de la naturaleza del punto de referencia. El conjunto de
sensores deben medir dos componentes angulares del vector de error. La
tercera componente es conocida debido a que 86lo estamos conslderando

vectores unitarios en el control de orientacién de la nave.

56



solucidn
verdadera

tugar de . la posible orientacidn
de la nave, a partir de mediciones
del &ngulo del cono solar. Con la
correspondiente banda de error.

- estimacion
. a priori
Sol
Lugar de la posible orientacidn solucidn
a partir del cono terrestre. * falsa
Nadir
terrestre

x>

<>

Fig. 3.6 Determinacién de orientacién en un solo eje.

La orientacién del SATEX I serd determinada por un conjunto de tres
sensores, dos de B0l y uno de tierra. En los siguientes pairrafos se hace

una descripcién de cada uno de ellos.

Sensor de cuadrante solar.

Este sensor es particularmente importante en los primeros minutos de
érbita del satélite. Consiste en un cubo de 3 em por lado, con celdas
solares de silicio monocristalino en 5 de sus caras. Cada una de las celdas

tiena un area de 4 cm2 y proporciona una corriente de cortocircuito de 100
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mA a 0.55 volts con iluminacién total (incidencia completa de la radiacién
solar sobre la celda). La corriente de cortocircuito que proporcionan las
celdas es acondicionada y alimentada a un conjunto de comparadores, que con
el debido ajuste de umbral determinarin la presencia o ausencia de
iluminacién. Una vez que sea determinada la ubicacién del sol de manera
aproximada y se logre la estabilizacién inicial, entonces entraridn en
operacidn los sensores finos de sol, que junto con el sensor de tierra

iniciardn y mantendrin el control de orientacién y estabilizacién del
patélite.

En la figura 3.9 se puede apreciar la colocacién de los sensores en las
diferentes caras del SATEX; son necesarios por lo menos cuatro cubos para

tener un cubrimiento hemisférico y contar adem&s con redundancia.

Cada una de las celdas serd supervisada por el sistema de deteccién de
orientacién y control instalado a bordo, por medio del circuito multiplexor

disefiado especificamente para este propésito.

Sensor fino de sol.

Este sensor analdgico tiene forma de paralelepipedo, 8i se desea
utilizarlo al mismo tiempo como sensor burdo de sol, es necesario darle
forma de tetrahedro (para los colectores solares por ejemplo). El interior
es hueco, y contiene en la base dos pares de celdas alineadas en dos ejes
perpendiculares. En su parte superior, que es la que apunta hacia el sol,
tiene una ventana de cuarzo. El interior tiene un acabado negro mate que
evita reflejos espurios. La generacitén del &ngulo de desviacién de 1la
posicién del sol con respecto al sistema de coordenadas inerciales, que
tiene como referencia el cuerpo del satélite, se obtiene con la diferencia
entre la corriente de corto circuito de las dos celdas solares de cada eje,
iluminadas éstas a través de la ventana; el esguema del arreglo se muestra
en la figura 3.7 donde en la vista lateral es posible apreciar solamente un
par de celdas, sin embargo, en la fig. 3.8 se vé claramente la geometria

del arreglo de lascuatro celdas.
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Fig.3.7 estructura del sensor fino de sol.

El error o &ngulo de desviacién estl dado por:

E = (2K JL 1 L A) @

entonces; Eax @

Siempre y cuando se haya hecho la calibracién de los amplificadores
para gque Ki Jul = K2 Jt2 = K JL siendo JL la densidad de corriente de

corto circuito de las celdas solares.

El méximo &ngulo de cobertura de nuestro sensor, en cada eje, est& dado
por:

gmix = * arc tan [_]%2_]

Para dicho &ngulo una celda estard totalmente iluminada y la otra

totalmente en penumbra. Para adngulos de desviacidén mayores, la respuesta se
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mantendrd aproximadamente constante por un tiempo para después dieminuir
ripidamente. Por otra parte, al considerar un sistema para dos ejes con
cuatro celdas en cruz, el méximo &ngulo gueda también limitado por 1la
separacién geométrica entre las células de uno y otro eje, para que las
mediciones de cada eje no interfieran con las del otro [Ref. 18}. En la
fig. 3.8 se puede apreciar el arreglo en cruz y la forma de obtener el
error de apuntamiento al realizar la diferencia de voltaje entre las dos

celdas del mismo eje.

]

L]

il

bee e d

Arreglo de cuatro celdas La diferencia de iluminacién en las
en cruz que proporcionan celdas del mismo eje, proporcionan
un &ngulo de desviacién el error de apuntamiento con respecto
en dos ejes ortogonales. a la vertical.

Fig. 3.8 Geometrijia y error de desviacién sobre uno de los ejes.

Con algunas modificaciones, como la inclusién de celdas solares para
apuntamiento gruesc en el mismo cuerpo del sensor, y la correspondiente
circuiteria de amplificacién y acondicionamiento, ser& utilizado el sensor
fino de sol, en la orientacién y apuntamiento de los colectores solares.
Ademis este sistema de apuntamiento gruesc ser§ respaldado por el sistema
de deteccién de cuadrante solar, y no podri ser al revés, o por lo menos no
totalmente, ya que existe una diferencia sustancial en cuanto a la
cobertura de ambos sistemas. Aunque cabe mencionar que el sistema de
sensores de deteccidn de cuadrante snlar es lo suficientemente robusto y
cuenta con respaldo propio, a través de celdas redundantes, por lo que su

funcionamiento prolongado en &rbita es altamente probable.
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SFS: Sensor fino de sot

SCS: Sensor de cuadrante solar

Fig. 3.9 Ubicacidén de los sensores de sol en las diferentes caras de
SATEX I.

Sensor de limbo terrestre.

Para el satélite orbitando a menos de 1000 Km, la tierra subtender& un
&ngulo cénico mayor a 120 grados visto desde la nave. El tamaifio de dicho
blanco justifica el uso del limbo de la tierra como un punto de referencia
para determinacidn de orientacién. El satélite estabilizado en &Srbita baja
apunta continuamente haciav la tierra o hacia la atmésfera, asi que el
utilizar esquemas de orientacién de la nave tomando como referencia la

tierra tiene mucho sentido préctico.

El medio m&s comin de determinar el vector que apunta hacia el nadir,
es utilizando barredores de horizonte. Con 1la posicién del horizonte
definido en cada lado de la nave, y las posiciones delantera y trasera, el
nadir puede ser ficilmente calculado. Los elementos detectores operan en la .
banda infrarroja de 14 a 16 um. Esta banda es 1la del €02, y es
caracteristica de la capa de diéxido de carbono en la alta atmSsfera
terrestre, Estd bien definida, y es Gtil tanto de dia comoc de noche sin

importar la presencia de nubes, por lo que es una referencia confiable.

6l



El sensor de horizonte terrestre es un sistema barredor con el detector
montado sobre una rueda, orientada de tal manera que gire alrededor del eje
de cabeceo de la nave. El barrido comieza en la direccién del nadir y su
recorrido termina al encontrar la orilla méds lejana del horizonte
terrestre. En cada barrido rotativo, cada sensor proporcionari un pulso de
subida y otro de bajada debido al encuentro del horizonte terrestre
viniendo desde el espacio exterior frio, atravesando la tierra y de nuevo
encontrando el espacio exterior. Ya que la velocidad de la rueda es bien
conocida y ademds es controlada por un circuito de realimentacién con
tacdémetro, el pulso obtenido, cuando se compara con la referencia de tiempo

en el cual debe ocurrir, sirve para determinar el &ngulo de cabeceo.

M4s aln, si se monta simétricamente un par de senscres en la nave y si
el &ngulo de rotacidén es cero, cada barredor deberd tener exactamente la
misma duracidn entre pulsos. Cualquier diferencia entre el periodo o
separacidn entre los pulsos es utilizada para determinar el &ngulo de

rotacién del satélite. En la figura 3.10 se puede apreciar la geometria del

sistema barredor y su colocacidén en el satélite.

!

Barredor de horizonte ~a — Barredor de horizonte

i<

campo de vista
limbo ascendente -~

zona rastreada

~~ limbo descendente

Fig. 3.10 El concepto de determinacién de orientacién wutilizando
barredores de horizonte terrestre.
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Por lo que respecta al &ngulo de guifiada, podemos decir que la posicidén
rotacional alrededor del radio vector que une al satélite con el centro de
la tierra, no puede ser determinada utilizando las mediciones anteriores,
debido a que la tierra tiene una apariencia circular desde el espacio, sin
importar que é&ngulo de guifiada se tenga. Sin embargo, en un espacio
inercial; el &ngulo de guifiada en un momento dado, seri igual al &ngulo de
rotacidén que serd observado un cuarto de periodo después, esto quiere decir
que la informacidn obtenida del &ngulo de rotacién puede ser utilizada para

estimar el error de guifiada, por supuesto con una penallzacidén en el ancho

de banda del sistema.

La utilizacién de los sensores de horizonte en pares es lo més
recomendable, ya que ante la eventualidad de alguna falla, un solo detector
puede proporcionar suficiente informacién para determinar los &ngulos de
cabeceo y rotacién, aunqgue para éste Ultimo se debe contar a bordo con la
informacién precisa de 1la altura de la &rbita, ya gque el ancho de

referencia de la tierra, visto desde el sensor, depende légicamente de este

parametro.

3.2.1. Requisitos de cobertura y precisién.

El uso de sensores de sol junto con barredores de horizonte terrestre,
constituyen un sistema de determinacién de orientacién muy poderoso para
nuestra nave en Srbita baja. El esquema de deteccidn realiza las mediciones
de orientacién sucesivamente en cada uno de los ejes. En casoc de que la
computadora de a bordo tenga suficiente capacidad para almacenar las
efemérides orbitales, enviadas desde la estacién terrena, entonces es
posible hacer procesamientos mis sofisticados e incrementar la precisién en

la medicién de los &ngulos de error.

Los sensores de cuadrante solar serin montados en algunas de las caras
del satélite y proporcionarin una cobertura préacticamente hemisférica, en
términos de poder detectar la presencia del sol a partir de una posiciéh
inicialmente desconocida. Esta capacidad es critica para los disefiadores y

operadores de la misidén por razones cbvias.
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Cada sensor fino de sol tendri una cobertura de ! 20 grades en dos
ejes, con una resolucidn de 0.10 grados comoc minimo. Se colocarin dos de
ellos en el SATEX; uno en la cara que d& hacia el sol, y el otro en la cara

superior, para auxiliar al sensor de apuntamiento de los colectores solares

en caso necesario.

Para el sensor de tierra, el horizonte de CO2 varia aproximadamente 20
kilémetros de extremo a extremo en la superficie de la tierra, o entre la
luz y la oscuridad, Para 6rbita baja easte hecho por si solo impone un
limite de precisién en la determinacién del cabeceo y la rotacién de 0.05
grados., Pero cuando se hace el modelado y se consideran en conjunto todos
los efectos que influyen en la medicién de los &ngulos, incluyendo la no
redondés de la tierra, la precisién oscila entre 0.02 y 0.03 grados. Con

una cobertura mayor de 120 grados.

Como podr& verse, la precisién de los sensores de sol y tierra es més
que suficlente para los requisitos de apuntamiento y estabilidad de SATEX,
sSlo resta selecclonar los actuadores adecuados para mantener el nivel de
precisidn, y por supuesto los esquemas de control tienen que ser acordes

con estos mismos requisitos.

3.3. Construccién y evaluacién experimental de respuesta.

La construccidn de los sensores implica maquinado de precisién, en
aluminio aeroespacial de la serie 6061. El adhesivo utilizado para sujetar
las celdas solares con el cuerpo del sensor es del tipo RTV (room
temperature vulcanizer), que ademis de proveer un excelente medio dé
sujecidn mecAnica, resiste temperaturas extremas y amortigua las
vibraciones. Las celdas solares son de silicio monocristalino, que ademias
de ser de bajo costo, comparadas con las de arsenuro de galio o silicio
amorfo, por ejemplo, poseen una respuesta lineal al ser iluminadas por el
s0l; los otros tipos de celdas son mds eficientes, pero lo que nos interesa

en este caso especifico es una respuesta lineal.
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La precisidén en los sensores depende en buena medida de la calidad de
la manufactura en el maquinado de las piezas y por supuesto de un
alineamiento preciso con respecto al cuerpo del satélite, por lo que debe
tenerse especial cuidado en este aspecto. La excepcidén en este caso lo son
los sensores de cuadrante solar, donde los requisitos son muy poco
demandantes y por tanto no es necesario aplicar las mismas exigencias gue

en los otros sensores.

Las pruebas de respuesta para los sensores de s8o0l, se realizaron
haciendo glirar éstos sobre un banco de pruebas, variando de manera precisa
el &ngulo de inclinacidn por medioc de tornillos micrométricos, y usando
como fuente de iluminacidén l&mparas de uso fotogrifico de 500 watts; debido
a que no se pudo contar con un simulador de sol que cominmente consiste de
una lampara de xenén con lentes que proporcionan una determinada cobertura
con una constante solar entre 0.4 y 0.6., sin embargo los resultados puede
decirse gue sgon satisfactorios, como lo demuestran las curvas de la figura
3.11. Para contar con un registro de las variaciones en la intensidad
luminosa de las l&mparas se utilizd una celda solar calibrada de fabrica,
de esta manera fué posible, una vez restado este efecto, tener una medida
repetible.

Para el sensor de tierra se utilizé el mismo método gue en los sensores
de s80), sge empleé una léampara de menor potencia, que proporciona una
iluminacién adecuada tanto por intensidad como por respuesta espectral.
Para lograr uniformidad en la fuente de iluminacién, se utilizé una fuente
de voltaje constante, esto mismo se efectud en el caso de los sensores de

sol. Véase la figura 3.15.

Los mayores problemas durante las pruebas de respuesta de los sensores
se tuvieron con la no uniformidad de las fuentes de iluminacién, ya gque las
lamparas fotogrificas, no obstante la fuente de voltaje constante, tienen
variacidn en el dngulo de iluminacién, y también fluctuaciones temporales
de intensidad dentro del mismo haz. Las mediciones se efectuaron con un
osciloscopio digital de preclsién donde se utilizé el canal 1 para digitar

la sefial de los sensores, y el canal 2 para grabar la sefial de la celda
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calibrada, al afectuar la resta de ambas sefiales me obtuvo la curva
definitiva. Una vez determinada la respuesta de los sensores se procedid a
calibrar los amplificadores para obtener una operacién lo mAa lineal

posible, en el mayor intervalo posible (0-10 volta),

25" 20' 115" 410" -5 0" 5" 10" 15" 20° 25°

Fig. 3.11 cCurvas de respuesta del sensor fino de gmol y del sensor de

tierra,

Fig. 3.12 Fotografia de los sensores de sol y tierra.

66

aiehine.

7l

|

i



3.4. Interfaces con la computadora de a bordo.

Para la realizacién de los cdlculos de los &Angulos de desviacién de la
nave con respecto a 8u referencia interna, es necesario acondicionar,
amplificar y calibrar las seflales provenientes de los sensores antes de

alimentar los convertidores analdgico-digitales de 1la computadora de
abordo.

3.4.1. Electrdnica de acondicionamiento y amplificacién.

Para el sensor fino de sol se utilizé el circuito de la figura 3.13
donde la corriente de corto circuito de las celdas de cada eje son restadas
y amplificadas para obtener de esta manera un voltaje proporcional al

&ngulo de desviacidn con respecto a la vertical local de la nave.

< [U28

Lnaze

i;m

=

iu
=

Fig. 3.13 circuito utilizado en el sensor fino de sol en un eje.

Para el sensor de tierra se utilizé el circulto mostrado en la fig.
3.14, el pulso que se obtiene de este sensor es digitado y analizado con
base en el reloj de la computadora de a bordo, para asi calcular el cabeceo
y la rotacién de la nave.
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Fig. 3.14 circuito de amplificacién y deteccién de pulso del sensor
de tierra. ’

Fig. 3.15 Fotografias de un ensayo para evaluar la respuesta de los
sensores de sol y tierra en el banco de pruebas.,

3.4.2. Electrénica de multicombinacién del sensor de cuadrante solar con
el circuito ;ntegrado disefiado.

Entre los propSsitos del circuito multiplexor diseflado y construido

como parte de este trabajo, se encuentra el conducir todas las sefiales de
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los sensores de cuadrante solar hacia la computadora de aborde, a fin de
que Be realicen las estimaciones burdas de la ubicacién del sol. Otra de
sus funciones serd la de conducir sefiales como: temperatura de las celdas
solares en los colectores y la posicién de é&stos, la temperatura de las

caras y dispositivos del exterior del SATEX, como algunos actuadores.

Sensores de temperatura

En cada una En celdas
de laa caran solarea y
de SATEX colectores

En acluadores
¥ senaares
externos

Senaores de Sensores de
cundrante posicion de
solar los colectores

linces da
entrada
con
redundancis

-

de
abordo ———

Multiplexor 32 X 1

Salida

Fig. 3.16 Diagrama de bloques de la conexién del multiplexor con
diferentes sensores de SATEX I.
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carfTuLo 4
PRUEBAS DE CALIFICACION PARA VUELO ORBITAL.

En este capitulo se describen los criterios y pruebas de calificacién
que han sido seleccionados para someter a todos los componentes y
subsistemas de SATEX I antes de ser colocado en Srbita terrestre. Tanto
para asegurar con un grado de certidumbre muy alto que el equipo tendri un
funcionamiento correcto en las condiciones ambientales extremas del espacio
exterior, comc para cumplir con los requisitos que impone el sistema de

lanzamiento.

Se hace una descripcifn de las pruebas de reclasificacidén de circuitos
integrados de grado industrial para poder utilizarlos en equipo espacial;
esta es una manera de reducir los costos de estos componentes, en algunas
ocasiones hasta en un factor de 10, y adem&s asegurar un menor n(mero de

fallas durante las pruebas de los subsistemas y del equipo en 6rbita.

Se enlistan los equipos necesarios para llevar a cabo las pruebaé de
calificacién, los tiempos o ciclos, la secuencia, los valores extremos que

deben cubrirse, y los anadlisis destructivos cuando se requieran.

Finalmente se hace una relacién de los requisitos y pruebas para
aceptacién para vuelo orbital de los sensores de sol y tierra, asi como del

circuito integrado diseiflado y construido para esta aplicacién.

4.1. El Ambiente Orbital.

Los dos parimetros mis importantes que deben tenerse siempre presentes
durante las etapas de disefio de equipos espaciales es la altura y la

inclinacién de la &rbita, ya que a partir de esta informacién es posible
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determinar cuales ser&n las condiciones ambientales en laB gque estarin
operando dichos equipos., Esto es fundamental tanto para su disefio Sptimo
como para su adecuado funcionamiento. Hay gque recordar que el costo de
colocar un equipo en Orbita es muy alto y las oportunidades de lanzamiento
muy escasas, entonces debemos tener muy en cuenta que el disefio Sptimo, el
alto desempefio y &1 funcionamiento en condiciones severas, son elementos

inseparables de este tipc de proyectos.

Como se ha mencionado, estamos considerando una o6rbita de 900 Km de
altura con una inclinacién cercana a los 90 grados. Para esta altura e

inclinacién tendremos las siguientes condiciones:

No. de 6rbitas por dia: Entre 15 y 16

Exposicién al sol: 24 Hrs. al dia en una de sus caras y en los
colectores solares.

Temperaturas extremas: + 70 °c y =20 °c

Vacio: 10.5 torrs

=15
Densidad del aire: 10 Kg/m3

3
Radiacién: 10 rads
Campo magnético: 0.4 Gauss

14 -2 -1

oxigeno atémico: Flujo de 5x10 particulas. x m seg

para una velocidad de 8 Km/seg

4.1.1, Particulas atSmicas.

Las particulas presentes en el medio ambiente espacial, son un fenémeno
que debe tenerse en consideracién durante las diferentes etapas del disefio,

debido a los problemas y efectos que causan sobre las naves en Orbita
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terrestre, se hard una breve descripcién de dichos efectos y de su
interaccién con los diferentes componentes y subsistemas de los equipos
espaciales. El viento solar distorsiona el campo magnétice terrestre,
afecta el usc de bobinas magnéticas utilizadas para control de orientacién
o desaturacién y produce carga estdtica en las naves. Las protuberancias
solares generan calentamiento en la alta atmésfera, aumentando el arrastre
en las astronaves e interrumpiendo las comunicaciones. Asimismo, los rayos
céemicos, causan problemas en los microprocesadores y en otros circuitos
integrados; por una parte pueden producir cambios en el estado l&6gico, pero
8in interferir en las operaciones subsecuentes; pueden hacer que se
mantenga un estado l6gico, hasta que no se corte la polarizacidén al
dispositivo, provocando un excesivo consumo de corriente en el mismo y en
un caso extremo, pueden dahar permanentemente los circuitos. Los cinturones
de radiacién de Van Allen atrapan particulas altamente energéticas que
degradan las celdas solares, causan problemas con los clrcuitos légicos,
generan daflo fisico debldo a arcos eléctricos y provocan interferencia
electromagnética. La Ionésfera distorsiona, refleja y refracta las
radio-ondas, causa blogueo moment&neo para los sistemas de radiodifusitén en
altas frecuencias y atrae moléculas contaminantes. Las Auroras degradan el
desempefio de los sistemas de radiocdifuaién y producen carga estdtica en las

naves espaciales al pasar por las altas latitudes.

Las particulas mis destructivas, por sus niveles de energia entre 1010
Y 1013mev, son los rayos césmicos, otras particulas como las de Van Allen y
las de las protuberancias solares se encuentran en niveles de energia entre
2x102 y :ixlOz meV, las restantes tienen niveles aln menores por lo que sus
efectos no gson considerables.

Los rayos césmicos consisten de protones altamente energé&ticos (79%),
particulas alfa (20%) y lones pesados (1%). Su origen es extragaléctico,
galictico y solar. Se encuentran en todo el espacio, son desviades y
atrapados por el campo magnético terrestre, asi que arriban a la tierra
desde direcciones aleatorias. El flujo de particulas césmicas disminuye
cuando aumenta la actividad del sol debido al cambic que ocurre en su campo

magnético. ‘Los rayos c6smicos viajan a través de trayectorias complicadas
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influenciadas por los campos magnéticos y producen rayos c&smicos

secundarios al interactuar con la atmésfera terrestre.

Para contrarestar, o reducir a niveles aceptablems los efectos que
producen todo este tipo de particulas en los equipos espaciales, por una
parte se utiliza electrdénica "endurecida" que tiene la propiedad de poder
resistir hasta 1000 veces mis radiacién que la electrSnica convenclonal, y
por otro lado, se tiene como préctica comlin el colocar todas las tarjetas
de electrénica y otros dispositivos sensibles a la radlacién, en
contenedores met&licos, asi se cumple también con la funcién de evitar la
interferencia electromagnética y que dichos componentes estén expuestos a
extremos de temperatura en un momento dado. La dosis total de radiacién en
6rbita polar (103 rads) para una duracidén estimada de la misién de un aiio,

puede ser efectivamente bloqueada con 3.0 gr/cm2 de metal, [Refs.l4 y 21]}.

4.2, Criterios y Pruebas de Calificacién.

Entre los criterios de calificacién para vuelo espacial se menciona que
los equipos que ya han estado en &rbita y han cumplido exitosamente su
misidén, estin aceptados para vuelo orbital futuro. Los dispositivos y
componentes que siendo de origen industrial, pasan por las pruebas de
calificacién suficientes, pueden reclasificarse a componentes espaclales.
Otra manera de utilizar componentes o atin dispositivos no calificados, es
colocdndolos en contenedores sellados, protegidos por cajas metélicas. Otro
recurgo muy utilizado es el construir dos modelos del mismo equipo, uno de
prueba, y es al que se somete a los ensayos mis rigurosos de calificacién,
y el otro; que se llama modelo de wvuelo, al que se somete a pruebas de
aceptacidn (que son menos severas que las primeras). y con esto gqueda
calificado. De esta manera el modelo de vuelo no es sometido a fatigas,
vibraciones y extremos de temperatura que de alguna manera causan esfuerzos

excesivos en el sistema que se pondr& en &Srbita.
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4.2.1. Pruebas de Calificacién.

Las pruebas de calificacién de componentes, dispositivos, subsistemas y
equipos sBe aplican dependiendo de las condiciones orbitales en las que Be
va a operar y del tlempo de duracidén de la misién. Para cada misién
especifica se tiene una serie de pruebas especificas, y ya que no se tienen
siempre las mismas condiciones ambientales, no se pueden aplicar los mismos
criterios y pruebas de calificacidén para diferentes misiones. Por esta
razén la seccidén 2.2 de este capitulo, se refiere exclusivamente a las
pruebas gque deben hacerse a SATEX I para su aceptacién para vuelo. Cabe
aclarar que todo este tipo de pruebas estin basadas o relacionadas a las
normas militares, ya que en buena medida (75 %), la investigacién y el
aprovechamiento del espacio exterior tiene aplicaciones militares; por eso
durante las pruebas de calificacién se hace alucién frecuente a dichas
normas. Ademds, a diferencia de las normas comercliales o industriales, las
normas militares son mas severas, lo que asegura un funcionamiento
confiable de los componentes en las extremas condiciones del espacio
exterior, (Refs.19 y 20].

4.2.2. Equipos Utilizados en Pruebas de cCalificacién.

como e ha mencionado, la aplicacién de algunos criteriocs de
calificacién puede ayudar a evitar el realizar ciertas pruebas en equipos,
subsistemas o componentes, ya sea por haberse realizado dichas pruebas con
anterioridad, por colocarse en contenedores sellados o por adquirirse ya
calificados.

Para los dispositivos, subsistemas o equipos de disefio novedoso © sin
antecedentes orbitales es indispensable 1llevar a cabo las pruebas. de
aceptacién necesarias. Los principales equipos que deben utilizarse y los

ciclos y duracién de las pruebas para SATEX I son los siguientes:

Cimara de termovacio. Es una camara con bombas mecinicas para hacer vacfo
primario hasta 10'3 torrs, y bombas de difusién para llevar y mantener al

sistema a una presién de vacio de 10'7 o lo-atorrs. Los elementos
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calefactores son resistencias y la céimara estd provista de conectores en

sus paredes para conducir todas las seflales eléctricas. Los ensayos se
-7,

realizan durante 48 horas a una presién de 10 torrs y una temperatura de

60°C. El volumen de esta ca&mara depende obviamente del tamafio del equipo
bajo prueba.

Horno o cimara. Para someter a extremos de temperatura, este equipo utiliza
como elementos calefactores resistores y el enfriamiento se realiza con
nitrégeno liquido. Es en este equipo donde se llevan a cabo los ciclos de

supervivencia, de aceptaciédn y de calificacién, que quedan descritos
gr&ficamente en la Fig.4.1

+ 90 °C ‘ Supervivencla

8 hr. 8 hr.
+ 70 °C

+— Calificacidn

- e / \ Zcﬂlflucldn
8 hr.

- 40 °c Supervivencia 8 hr.

8 bhr.

Fig. 4.1 ciclos de supervivencia y calificacién.

Mesa vibradora. Para someter los equipos tanto a vibracién senoidal como a
vibracidén aleatoria; los valores de aceleracidén y desplazamiento estén
dados en las tablas 3 y 4. En esta serie de pruebas debe demostrarse que
los equipos pueden soportar el espectro de vibracién que les impondri el
lanzamiento a O&rbita, y debe cumplirse también el requisito de que la

frecuencia de resonancia de la carga Gtil sea diferente a la del wvehicule
lanzador.
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Céimara Anecdica. Para realizar las pruebas del equipo de comunicaciones:
traspondedores y antenas. Las pruebas precisas que deben realizarse estén

por determinarse, incluyen patrones de radiacién y de interferencia.

Acelerador de Particulas. Este equipo es utilizado para demostrar que la
carga Gtil puede soportar los niveles de radiacién estipulados en el
disefio. Para SATEX I no se realizarin este tipo de pruebas, ya que los
componentes electrénicos, los m&s sensibles a este fendmeno, serén
confinados en compartimentos metdlicos sellados, con lo que adem&s quedarén

protegidos contra interferencia electromagnética y extremos de temperatura.

4.2.3. Reclasificacién de Circuitos Integrados.

Dispositivos, componentes Yy circuitos integrados originalmente
fabricados para trabajar en ambientes industriales, pueden utilizarse en
equipos aercespaciales siempre y cuando les sean reallizadas las pruebas de

reclasificacibn.

En esta seccién se hace una descripcién del tipo de pruebas que son
necesarias para reclasificar circuitos integrados y otros dispousitivos
semiconductores, basdndonos en la experiencia de Clopp y D‘Amanda [Refs.9 y
19] en este tipo de técnicas. La reclasificacién repercute en la reduccibn
de los costos y en el asegurar que un minimo de componentes van a fallar
durante las pruebas a nivel de subsistema, por lo que su aplicacién es

altamente recomendable.

Para proyectos espaciales con presupuestos moderados y particularmente
por la utilizacién de una parte significativa de componentes o dispositivos
de grado no militar o no espacial, existen dos practicas de calificacién
preferentes que son muy utilizadas en el medio: la primera es tener una
cantidad suficiente de refacciones para reemplazar las fallas durante las
pruebas. Esta tendencia, aparentemente eficaz, no elimina los indeseables
procesos de desensamble y ensamble, adem&s de necesitar de un equipo de
ingenieros dedicados a localizar y reparar las fallas. La otra tendencia es

desarrollar programas extensivos, y por ende tardados, - de pruebas
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funcionales para lograr que todos los par&metros especificados por disefio
para la nave se cumplan en los diferentes niveles posibles de exposicién al
ambiente. La filosofia de disefio que implica esta (ltima prictica es la de
anticipar las fallas, y contar con recursos instalados para asegurar un
funcionamiento alterno. Esta filtima tendencia es la gque utilizaremos aunque

con las respectivas modificaciones y adaptaciones particulares al proyecto
SATEX.

La norma militar MIL-STD-883 establece dos distintos niveles de calidad
para circuitos integrados, dependiendo de s8u utilizacién: para uso
espacial, donde se necesita la mds alta confiabilidad se tiene la CLASE S y
para aplicaclones en aeronaves o sistemas terrestres se tiene la CLASE B.
En caso de transistores y diodos la norma MIL-STD-38510 establece la clase
JAN S para grado espacial y JAN TXV entre otras, para aplicaclones
aeronfuticas y terrestres.

El utilizar componentes de la mis alta calidad (clase S) reduce la
probabilidad de falla durante las pruebas, la necesidad de contar con
refacciones excesivas y el volver a realizar pruebas. Aunque la utilizaclén
de dichos componentes no asegura por este sole hecho la més alta
fiabilidad, como lo ha demostrado la experlencia. Para asegurar la falla
minima de componentes, deben realizarse importantes esfuerzos de
reclasificacién a través de pruebas extensivas en todos los componentes
adguiridos. En las tablas 1 y 2 se describen las pruebas para
reclasificacién. Como nuestros componentes ser&n colocados en contenedores
metdlicos y en algunos casos en contenedores sellados, no necesariamente
deben de aplicarse todas las pruebas descritas en las tablas, apelando a

los criterios de calificacidn ya sehalados.

Tabla 1
Para circuitos integrados

Para reclasificar a CLASE 8, a partir de CLASE B

- PIND. (Particle Impact Noise Detection). Esta prueba. es un. medio no

destructivo para identificar a aquellos dispositivos gque contienen
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particulas con suficiente masa, que al impactarse con las cavidades
internas, causan un efecto de transductor. El procedimiento completo de
esta prueba se encuentra en el método 2020.7 de la especificacién
MIL-STD-883D.

- Radiografia. Inspeccién por rayos-x suaves

- 160 hrs. de funcionamiento

- Polarizacién invertida. Durante 48 hrs.

- 75 hrs. de funcionamiento

- Prueba de sellc. El1 propbSsito de esta prueba es el determinar la
hermeticidad o efectividad de sello de los microcircuitos disefilados con
cavidades internas. El método que debe utilizarse es el 1014.9 de
MIL-STD~883D.

- Serializacién. Todos los circuitos deben ser numerados

- 100 ciclos térmicos. Entre 70°C Yy 100%¢

-~ Aceleracién constante. 5000 G’'a en los tres ejes durante un minuto.

~ Prueba de sello.

- An8lisis destructivo (fisico).

Tabla 2
Para transistores y diodos

Para reclasificar a JAN 8§, a partir de JAN TXV.

- 20 ciclos térmicos. Entre 70 y 100°%c.

~ PIND.- Prueba descrita en la tabla 1.

- Prueba de impacto. 500 G’s en los tres ejes con un pulso de 1 msegq.
- Funcionamiento durante 168 hrs.

- Polarizacién invertida y alta temperatura (100°C) durante 48 hrs.

= Inspeccidn con rayos-x suaves.

- Prueba de sello.

- Serializacién. Numeracién de todos los circuitos.
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4.3. Requisitos que Impone el Sistema de Lanzamiento.

Ademds de las pruebas realizadas por los disefiadores y constructores de
equipo espacial, también entran en efecto las restricciones impuestas por
los sistemas de lanzamiento a &rbita terrestre. Es muy claro que en naves
tripuladas, como es el caso del Transbordador Espacial de la NASA, los
requisitos de seguridad, criterios de disefio y pruebas de calificacién, son
sustancialmente mae exigentes que en vehiculos no tripulados como son los

cohetes no recuperables.

Para SATEX I la oportunidad de estar en &rbita se presenta como parte
del convenio para el lanzamiento del Sistema de Satélites de Comunicaciones
Solidaridad, firmado entre la Secretaria de Comunicaciones y Transportes y
la compaiiia francesa Arianespace. Nuestro satélite viajar&4 como carga Gtil
secundaria en este sistema de lanzamiento, cuyos requlsitos de calificacién
son: factor de seguridad de 1.5, prueba de impacto a la separacién (este
espectro lo provee Ariane [Ref. 22)), prueba de vibracién senoidal (tabla
3), prueba de vibracién aleatoria (tabla 4) y pruebas de compatibilidad
eléctrica, ademis de otras restricciones en cuanto al uso de sistemas de
telemetria y comando durante los minutos posteriores a la separacién y por
supuesto ninguna radiocomunicacién antes de la separacién. En cuanto a masa
tenemos un limite de 50 Kg., y en cuanto a dimensiones tenemos una forma

cibica de 45 centimetros por lado, (Refs. 22 y 23].

Tabla 3 Prueba de vibracidn senoidal
modelo modelo
estructural de vuelo
intervalo de niveles de niveles de
frecuencias calificacién aceptacién
(hz) (pico) (pico)
5-6 17.3 mm 10.4 mm
longitu- 6-35 3.75 g 2.25 g
dinal 35-100 2.5 g 1.5 g
lateral 5-100 1.0 g 0.8 g
barrido 2 Oct/min 4 Oct./min.

79



Tabla 4

Prueba de vibracién aleatoria.

calificacién aceptacitn
intervalo de dengidad valor RMS dengidad valor RMS
frecuencias G /hz (G) G /hz (G)
(hz)
30-150 + 6dB/oct 15.9 +6dB/oct 11.2
Para los ejes
longitudinal 150~700 0.20 0.10
y lateral.
700-2000 - 3dB/oct - 3dB/oct

La duracién para

para aceptacidn.

calificacién es de 90 segundos y de un minuto

4.4 Pruebas de aceptacién para los sensores de 5ol y tierra y para el

circuito integrado diseiiado y construido para SATEX I.

Para el sensor de cuadrante solar, sensor fino de sol y sensor de

tierra se consideran suficientes como pruebas

orbital las siguientes:

- Prueba preeliminar de funcionamiento.

-~ Prueba de supervivencia.

- Exposicidén a temperaturas extremas.

- Vibracidn.

- Termo-vaclo.

- Prueba de impacto.

de aceptacién para vuelo

~ Prueba de resonancia ( que sea diferente a la de la nave).

~ Prueba definitiva de funcionamiento.

Para resumir,

puede decirse que estas son las pruebas necesarias y

suficientes a las que se deben someter los sensores para garantizar un

adecuado funcionamiento  en &rbita, aunque hay otros factores como la

proteccidn contra la radiacién y la interferencia electromagnética, ademés
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del tiempo de duracién de la misién, que no deben perderse de vista durante

el disefio, construccién y pruebas de estos dispositivos.

El circuito multiplexor disehado y construido para esta aplicacién esti
clasificado dentro de los circuitos de tecnologia CMOS como se aprecia en
la fig. 4.2. Su resistencia promedio a la radiacién es de 101’rade que estéd
un orden de magnitud por encima de la radiacién promedio esperada en
nuestra Srbita, se le harin las mismas pruebas que a los sensores de sol y
tierra, exceptuando la prueba de resonancia, y como otras tarjetas de
electrénica de SATEX, estari confinado en una caja met&lica para asegurar

que las particulas césmicas no causen dafios.

[rads] 10° 10° 10" 10° 10°

)|

I _PMOS
[ cMOs_
[_NMOS || l

[ Electronica normal || Electrdnica "endurecida”

Fig. 4.2 Umbrales deée dafio por radiaclén para diferentes tecnologias de
circuitos integrados.
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carfruLo 5

CONCLUSIONES ¥ RECOMENDACIONES.

5.1. CONCLUSIONES.

Del trabajo de tesis realizado podemos concluir lo siguiente:

a).- Se han disefiado, construido y probado los sensores de sol y tierra
necesarios para determinar los &ngulos de apuntamiento, con respecto al

sistema de coordenadas inerciales internas de SATEX I.

b).- Se han determinado los esquemas generales de deteccidn de orientacién,

mirgenes de errores y control de estabilizacién.

c).- El sistema de control de estabilizacién en tres ejes, hasta donde
sabemos, constituye uno de los primeros intentos en el campo espacial de

aplicaclién y utilizacién de este tipo de sistema en saté&lites pegquefios.

d).- Se aplicé exitosamente en la préctica, una filosofia de disefio para
los diferentes subsistemas de este primer satélite de la serie SATEX, que
consiste en lograr disefios robustos, redundantes y confiables, no tanto

buscar la optimizacién.

e).-Para el disefio de los sensores de sol y tierra se han aplicado
criterios de amplia flexibilidad, tanto en la cobertura, come en lo que
respecta a las condiciones ambientales, debido a que no se cuenta con una

total certidumbre acerca de la 6rbita en que operard el equipo.
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f).-Se disefid un circuito integrado multiplexor de 32 entradas y una salida
para conducir sefiales de diferentes sensores hacia la computadora de a
bordo. Se realizaron en f&brica todas las pruebas l6gicas y eléctricas de
la tecneologia de 1.5 micras. Este tipe de desarrollos abre un nuevo
panorama en el disefio de equipos aercespaciales, aunque lo deseable es

buscar realizar disefiocs con escalas de integracién ain mayores.

g).-Se han determinado las pruebas necesarias y suficlentes para calificar
los sensores, subsistemas y el sistema completo, para vuelo orbital;

incluyendo también los requisltos que impone el sistema de lanzamiento.

h).-AGn cuando se considerdé la posibilidad de incluir en el sistema de
dateccidn de orientacién, un sensor de estrellas, no se utilizé debido a su
complejidad y alto costo. No cbstante, se reconoce gue es el sensor més
preciso, por su estrecho campo visual, con el que se pueden determinar los

adngulos de error de apuntamiento.

5.2. RECOMENDACIONES.
Para dar continuidad al trabajo agqul presentado se recomienda:

a).~Por lo que respecta al sensor fino de sol, para la siguiente
generacidén, desarrollar un equipo digital, con un microprocesador dedicado
a realizar los cilculos de los &ngulos de error. De esta manera la
computadora de abordo no se ver& ocupada con esta carga de trabajo y se

tendrén las ventajas de un sistema modular.

b).-Utilizar para las pruebas de iluminacién de los sensores de eol, un
equipo de laboratorio consistente de fuentes de voltaje constante, l&mparas
de Xenén de suficiente potencia y un sistema Sptico gue concentre el haz en
un &rea determinada. Este mismo equipo de iluminacién puede ser utilizado

en las pruebas de los colectores solares.

¢) .=El sensor fino de sol puede ser utilizado, con pequefias modificaciones,

en el sistema de seguimiento de los colectores solares.
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d).~Incluir en el sistema el conjunto magnetémetro-bobinas para desaturar

las ruedas inerciales y como sistema alterno para control de orientacién.

e).~Continuar el disefio de circuitos integrados digitales, tanto por la
flexibilidad de los disefios como por la reduccidn de peso y volumen, ademis

de la disminucién de fallas de interconexién.

f).-Después de realizarse las pruebas de calificacién completas quedari
demostrado que es factible construir en México dispositivos diseilados y
aprobados para vuelo orbital, utilizando componentes industriales o afn
comerciales, sin violar las restricciones clave de seguridad para equipos

espaciales.

g).~ Se recomienda ampliamente almacenar en la computadora de a bordo, la
curva de degradacién o disminucidén en la respuesta fotovoltéica de las
celdas solares utilizadas en los sensores de orientacién, ya que durante su
operacién en Orbita, este efecto causard errores en el apuntamiento, deblido
a la falta de calibracién derivada de este hecho, Por ellec es necesario
hacer una compensacién para mantener el sistema en los niveles de precisién

originales.

h).- La falla més comGn en las pruebas de calificacién es durante la
aplicacién de los ciclos térmicos. Debe tenerse particular atencién en este
aspecto de las pruebas, ya que es ahi donde ocurre la mayor mortalidad
temprana de los dispositivos. Por supuesto, como se refiere en diversas
secciones de esta tesis, el mayor énfasis debe ponerse durante las etapas
de disefio y seleccidén de partes.
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APENDICE 1,

Se presenta en forma secuenclial loe pasos graficos principales de

disefio del multiplexor y se hace una breve descripcién de los médulos que
lo componen.

Descripcién del MUX de 32X1.

El circuito completo tiene 32 entradas y una salida con cinco lineas de
seleccidén, estd compuesto por 4 multiplexores de 8X1l, cada uno de ellos con
entrada de habilitacién (enable). Las 1lineas de seleccién S0, S1 y 82
permiten seleccionar una de las ocho entradas de los multiplexores de 8X1,
mientras que las lineas S3 y S84, habilitan un solo médulo de 8Xl1 vy

deshabilitan los otros tres (a través de de las entradas de habilitacién
El, E2, E3 y E4).

El bloque de entrada estd compuesto de dos inversoree y cuatro
. compuertas OR de dos entradas, es un decodificador que tiene como funcién
elegir uno y s6lo uno de los MUX de 8X1.

El blogque de salida tiene come finalidad conjuntar las seilales de los
cuatro MUX de BXl en una compuerta OR de 4 entradas y proporcionar la
salida Gnica del circuito.

En la secuencia mostrada se aprecia como la construccién de eate tipo
de circuito es totalmente modular, por lo que con la realizacién de un
méduleo ( MUX de 8X1 por ejemplo), es posible hacer la composicién del MUX

de 32X1 usando el mismo elemento invertido o "reflejado".

En las (ltimas piginas de la secuencia se muestran algunas micrografias
del MUX cobtenidas a diferentes escalas. Es de notarse que de la superficie
total del componente (9 mmz), 88lo una pequefia porcién corresponde al
circuito propiamente dicho (5.5 %). Esto se debe principalmente a la gran

cantidad de pistas de conexién y terminales externas del circuito,
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