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CAPITULO 1

INTRODUCCION AL PROYECTO SATEX

1.1  introduccién

Los satélites pequefios literaimente han existido desde los principios de la
era espacial. Sin embargo, fueron los satélites grandes y costosos los que
dominaron el desarrollo espacial durante las ultimas décadas. Durante ese tiempo,
los satélites pequefios solian ser utilizados solamente por pequefios grupos de
cientificos 0 amateurs. Sin embargo, en los afios recientes el panorama en materia
satelital ha cambiado radicalmente, esto se debe en gran medida a los enormes
avances en la microelectrénica, en particular de los microprocesadores, lo cual ha
logrado que los satélites pequenos se hayan convertido en una alternativa viable.

Los pequefios satélites proporcionan soluciones efectivas a costos bajos en
comparacién con los grandes satélites, ademas de brindar un tiempo de desarrollo
significativamente corto lo cual ocasiona que pueda usarse tecnologia avanzada
en estos sistemas, generando amplias posibilidades de aplicacion.

En la actualidad, se reconoce que los satélites pequefios pueden
complementar los servicios de los satélites grandes existentes, proporcionando
soluciones efectivas y costeables para comunicaciones especializadas, sensado
remoto, misiones militares, asi como su utilizacién para mostrar y probar nuevas
tecnologias.

Recientemente constelaciones de satélites pequefios, tales como Iridium,
Teledesic y Globalstar han sido propuestas para proporcionar comunicaciones
moviles de facil acceso y aita capacidad, para la transmision de voz y datos con
cobertura mundial. Estos sistemas nos presentan, sin duda, un futuro satelital muy
préximo dominado por los satélites pequefios.

Adicionalmente, el interés en satélites pequefios ha ido creciendo
rapidamente a nivel mundial, de tal forma que grandes compaiiias, gobiernos,
universidades y otras organizaciones han comenzando sus propios programas de
satélites pequefios.

En México, desde hace algunos afios se ha tratado de ingresar a la
investigacion y desarrollo de tecnologia espacial en lo referente a satélites de
orbita baja. Los primeros intentos fueron realizados por la Universidad Nacional
Auténoma de México por medio del Programa Universitario de Investigacion y
Desarrollo Espacial (PUIDE), que realiz6é dos intentos por colocar microsatélites de
orbita baja en el espacio. El primer intento fue por medio del UNAMSAT-A, el cual
desafortunadamente fracas6 debido a una falla en el sistema de lanzamiento del



cohete que lo colocaria en orbita. El segundo intento, lamado UNAMSAT-B, logréd
ponerse en drbita, pero funciond correctamente solo por un par de meses. En la
actualidad el PUIDE se encuentra extinto, por lo que no se espera ningun otro
avance por parte de ese programa.

Por otro lado, en 1994, el ahora desaparecido Instituto Mexicano de
Comunicaciones (IMC), impulsé un ambicioso proyecto que tenia el fin de disefiar,
construir y validar un microsatélite, con la intencion de desarrollar tecnologia
espacial cien por ciento mexicana, siendo esta la primera experiencia a este nivel.
A dicho proyecto se le dio el nombre de SATEX.

1.2 SATEX, un microsatélite experimental Mexicano

El proyecto SATEX, siglas de satélite experimental, en un principio fue
patrocinado por el Instituto Mexicano de Comunicaciones, después financiado por
la Comisidn Federal de Telecomunicaciones (COFETEL), y actualmente busca el
patrocinio final para realizarle pruebas y orbitarlo a corto plazo.

Debido a lo ambicioso y amplio del proyecto, para su desarrollo se invitd a
participar a diversas instituciones educativas y/o de investigacién de todo el pais,
las cuales se mencionan a continuacién:

¢ Centro de Investigacion Cientifica y de Estudios Superiores de Ensenada,
CICESE, en Baja California Norte.

e Centro de Investigacion en Matematicas, CIMAT, de Guanajuato.

e Instituto Politécnico Nacional, IPN, por medio de |la Escuela de Ingenieria
Aerondautica y la seccion de graduados de la Escuela Superior de Ingenieria
Mecanica y Eléctrica, ESIME.

« Instituto de Astrofisica Optica y Electrénica, INAOE, ubicado en Puebla.

e Universidad Nacional Autdénoma de México, a través del Instituto de ingenieria,
IIUNAM.

e Centro de Investigacion en Tecnologia Digital, CITEDI, de Tijuana, Baja
California Norte.

En este proyecto multinstitucional a cada una de las instituciones
participantes, se le asignd algun o algunos subsistemas por desarrollar, esta
asignacion se puede observar en la tabla 1.1.



INSTITUCION SUBSISTEMA DESARROLLADO
CITEDI Camara digital (CD)

Sistema de potencia

Celdas solares

Baterias

IPN Coordinacion general

ESIME: Bobinas de torque magnético (BTM)

ESIME Posgrado: Experimento en banda Ka

Aeronautica: Integracion y pruebas

CICESE Equipos de comunicaciones (Radio1 y Radio2)

Experimento de comunicaciones opticas (CUO)

Decodificador de tonos (DT)

Hardware de estacion terrena

INAOE Recepcién en banda Ka

CIMAT Modelado de la dinamica orbital de! vehiculo, de campo

magnético terrestre y de estabilizacion en tres ejes

Algoritmos de estabilizacién del satélite

IHUNAM Computadora de vuelo

Hardware de acondicionamiento y multicanalizacion de

sensores

Protocolos para telemetria y comando

Protocolos de control distribuido

Software de vuelo

Software de estacion terrena

Tabla 1.1 Asignacion de subsistemas a las instituciones participantes

Algunos de los objetivos con los que empezd el proyecto SATEX, son los
siguientes: formacion de recursos humanos en proyectos de tipo espacial en todas
las instituciones participantes, participacion de investigadores jovenes vy
estudiantes, promocion de convenios de colaboracién académica entre
instituciones nacionales y extranjeras, asi como el desarrollo de tecnologia
espacial aplicable a futuros proyectos.

El proyecto ha pasado por diversas etapas de evolucién, en un principio
todos los participantes avanzaban en forma continua, sin embargo, a lo largo del
camino se han encontrado diversos obstaculos que han impedido un desarrollo
constante de los subsistemas por parte de las instituciones involucradas.

El principal problema que se ha presentado es el del financiamiento. Sin
embargo, aigunos de los institutos involucrados, han trabajado continuamente y
sus subsistemas se encuentran en fase final de desarrollo, tal es el caso de los
subsistemas correspondientes al Instituto de Ingenieria.



1.3 Caracteristicas globales del microsatélite experimentail

SATEX es un cubo de 47 centimetros por lado con una masa estimada
cercana a los 55 kilogramos, por lo que se encuentra clasificado como un
microsatélite; esto segun la clasificacién mostrada en la tabla 1.2, la cual es
ampliamente aceptada.

Clasificacion Masa [Kg]
Satélite grande > 1000
Satélite mediano 500 - 1000
Mini satélite 100 — 500
Micro satélite 10 — 100
Nano satélite 1-10
Pico satélite 0.1-1
Femto satélite < 0.1

Tabla 1.2 Clasificacién de los satélites segun su masa

Cuatro de sus caras estan cubiertas por celdas solares para generar la
energia eléctrica que se suministrara a los subsistemas electrénicos por medio de
un sistema de baterias. El microsatélite cuenta con cuatro cargas Utiles principales
que son; un sistema de comunicaciones opticas, un detector de tonos, una camara
digital y una arquitectura de cédmputo semivirtual tolerante a fallas; aunque por
tratarse de una primera experiencia de diserfio, integracion y validacion totalmente
mexicana, cada subsistema construido para el microsatélite representa una carga
util adicional, de las cuales se obtendran importantes experiencias.

Para controlar el apuntamiento del satélite se cuenta con dos sistemas de
estabilizacion, un sistema de estabilizacion pasivo y otro dinamico. El sistema de
estabilizacion pasivo, consiste en un gradiente gravitacional, el cual tiene una
longitud de 6 metros cuando se encuentra totalmente desplegado, ademas de
tener una masa de 2.5 kilogramos. Como sistema de estabilizacion dinamica, se
utilizan seis bobinas de torque magnético (BTM) para generar pares de correccion
en tres ejes, es decir, se cuenta con un sistema de estabilizacion triaxial. Los
datos para conocer la orientacion del satélite se obtienen por medio de sensores
burdos de sol, formados por los paneles solares; cuatro sensores finos de Sol
(SFS) que permitiran determinar la orientacion del vehiculo con mayor exactitud, y
dos magnetometros triaxiales.

Como se ha mencionado, esta primera experiencia tiene el objetivo de
conocer a profundidad el comportamiento de los diversos subsistemas del
microsatélite, por lo que se hizo necesario la utilizacion de un numero importante
de sensores de corriente, voltaje y temperatura. Por ejemplo, monitorean las
corrientes consumidas por subsistemas electréonicos importantes, como los
equipos de comunicacién, las computadoras y la electronica que utilizan los
mismos sensores, asi como corrientes entregadas por los paneles solares y las
baterias. También se monitorea la temperatura de las baterias, las cargas utiles,



los maddulos electronicos mas importantes y sitios estratégicos dentro del
microsatélite.

Por otra parte, la computadora de vuelo (CV) tiene la capacidad de realizar
el acondicionamiento electrénico de las sefales de sensores y realizar procesos
automaticos para la adquisicion de datos locales. Adicionalmente, ejecuta
algoritmos de control y regula la comunicacion entre las computadoras a bordo,
también se ocupa de las comunicaciones con Tierra y de la interpretacion y
ejecucion de 6rdenes que le asignen en cada contacto.

Otra de las caracteristicas de SATEX, es |la tolerancia a fallas de la CV por
medio de software, el cual controla los recursos redundantes de su arquitectura.
Dentro de SATEX se encuentra una red de area local con cinco nodos formados
por los procesadores de la computadora de vuelo, la carga util optica (CUO), la
camara digital (CD), el sistema de potencia (SP) y el decodificador de tonos, este
uitimo también llamado procesador de sobrevivencia (PS). Dichas computadoras
interactian en una red donde todos hablan y todos escuchan y que cuenta
ademas con un canal redundante.

1.4 Subsistemas desarrollados y subsistemas en fase de desarrollo
por parte del Instituto de Ingenieria UNAM

Actualmente, en el Instituto de Ingenieria los subsistemas que se le
encamendaron se encuentran en su fase final de desarrollo. En lo referente al
hardware de la computadora de vuelo, asi como lo referente a los sensores y la
instrumentacion, éstos se encuentran practicamente terminados. Solamente se
estan realizando pequeias correcciones o, en el mayor de los casos, mejorando
algunos por menores que no implican ninguan cambio significativo, por lo que esta
parte se encuentra ya, en fase de validacion,

Con respecto a la programacion de la computadora, ésta se encuentra ain
en proceso de desarrollo, sin embargo, se tiene ya una parte considerable e
incluso se encuentra funcionando en un prototipo de la computadora de vuelo, el
cual se armé para depurar tanto el hardware como el software. El software de la
estacion terrena (ET) también se encuentra en fase de desarrollo, aunque en una
fase avanzada.

1.5 Requerimientos para validar los desarrollos tanto en hardware
como en software para el microsatélite

El proyecto ha requerido la elaboracién de algunas herramientas tanto de
hardware como de software para ayudar a depurar la programacion de la
computadora de vuelo y la programacién de la estacion terrena, asi como validar
la electrénica de la CV vy la electronica adicional externa.



Una de las herramientas desarrolladas: para validarla eléctrc’mica:‘ de la
computadora de vuelo. es un simulador de satélite SIMSAT que permute v15ua||zar-g
las acciones generadas por la computadora de vuelo. :

Las acciones generadas por el software de la CV se visualizan por medio
de leds distribuidos sobre un tablero que contiene un diagrama de bloques del
satélite y sus diferentes componentes, los leds se encuentran sobre el equipo que
le corresponde para indicar cuando se encuentra activado o desactivado. En la
figura 1.1 se muestra el SIMSAT conectado ai prototipo de 1a CV.

Figura 1.1 Simulador del microsatélite conectado a un prototipo de la CV

El simulador fue desarrollado por becarios-tesistas del Instituto y
actualmente se le realizan modificaciones a su electrénica para actualizarlo de
acuerdo a los ultimos cambios hechos en la computadora de vueio.

A pesar de que SIMSAT cumple con los objetivos para los cuales fue
propuesto, no es suficiente para validar todo el hardware, y sobretodo, el software
de la computadora de vuelo, principalmente en lo referente a las comunicaciones
que maneja dentro de la red interna principal y redundante, con las otras
computadoras dentro del satélite.

Por esta razon se tuvo la necesidad de generar una nueva herramienta para
monitorear las comunicaciones de la red interna que permitiera tarmbién emular la
operacion de los otros cuatro elementos involucrados, CD, CUQ, PSy SP, de tal
forma que fuese posible validar las comunicaciones entre todos los subsistemas
como si se encontraran ya todos construidos totalmente e interactuando entre si.
El objetivo seria depurar el software de ta CV y por consecuencia, también el de la
estacion terrena, ya que si se diera el caso de que la CV no ejecutara los
comandos de la estacion terrena, se podrian realizar diversas pruebas para saber
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que software esta fallando, si el de estacién terrena o el de la computadora de
vuelo.

Para cumplir con estos ultimos objetivos se desarrolld un software que
monitorea el trafico de las comunicaciones entre la CV vy los demas procesadores
de cargas utiles, que también permite emular cualquiera de las computadoras del
satélite. Dicho software, llamado SEFDEVO (Software Elaborado para Facilitar la
DEpuracion y Validacion de Operaciones), ha sido desarrollado en e! Instituto de
Ingenieria y actualmente es ampliamente utilizado en diversas pruebas.

1.6 La importancia de contar con parametros cuantitativos de
funcionalidad operativa para el microsatélite

Antes de que existieran parametros cuantitativos de funcionalidad operativa
el decir que algun sistema era mejor que otro o que era confiable o no, resultaba
ser una cuestion subjetiva que se basaba en analisis Unicamente cualitativos y que
por lo tanto variaban extremadamente dependiendo de la persona que los
realizara. Esto debido a que no se contaban con estudios que pudieran sentar
bases y reglas para brindar coherencia y homogeneidad a dichos analisis.

La estimacion de prondsticos de confiabilidad se realiza actualmente en
todos los campos de la industria y la investigacion, aplicandose desde equipos
electrodomésticos hasta en plantas nucleares, aviones o vehiculos espaciales,
como es el caso de SATEX.

En el campo de la electronica, estos analisis se aplican ampliamente y se
cuenta con diversas herramientas para llevarlos a cabo, incluso existen centros de
investigacion o empresas que se dedican exclusivamente a la realizacion de
analisis de confiabilidad y al desarrollo de software para este fin.

Por otro lado, la prediccion de confiabilidad proporciona la base cuantitativa
necesaria para valorar el progreso en cualquier proyecto de ingenieria. Una vez
que se elige un disefio, la prediccion de confiabilidad se puede usar como una
guia para proponer una mejor solucién que pueda incluso, tolerar fallas.

De esta forma, el impacto de los cambios del disefio se puede conocer
comparando las predicciones de confiabilidad entre el disefio existente y los
disefios propuestos.

Por otro lado, los estudios de confiabilidad permiten conocer el
comportamiento de equipos ante cambios en su ambiente operativo y ello puede
levar a la necesidad de implementar sistemas de control ambiental.
Adicionalmente, las predicciones de confiabilidad permiten ubicar las necesidades
de redundancias o de sistemas de respaldo.



Las predicciones también ayudan a evaluar el significado de fallas
reportadas. Por ejemplo, si diversas fallas de un tipo de componente ocurren en
un sistema, la razén de fallas predicha puede determinar si el numero de fallas es
conmensurable con el nimero de componentes usados en el sistema o para
indicar si existe un problema de area o zona.

Finalmente, las predicciones de confiabilidad son utiles para realizar
comparaciones entre diversos sistemas ya terminados y puestos en el mercado,
realizados por una misma compafia o por varias de ellas, y que realizan las
mismas acciones o acciones muy semejantes. Estas comparaciones se efecttan
con el fin de determinar cual equipo es mejor, sobre todo en los casos en que los
equipos aparentemente realicen los mismos procesos.

Por esta razén, surge la necesidad de realizar analisis exhaustivos de
confiabilidad operativa de los equipos del satélite, con los cuales sea posible
determinar la funcionalidad de un sistema por un determinado tiempo y a su vez
para poder compararlo con otros sistemas similares.

En el caso de SATEX, los estudios de confiabilidad no se utilizaron para
optimizar el hardware, sino para demostrar las ventajas de utilizar técnicas de
redundancia y de tolerancia a fallas. En este sentido se explotd la experiencia de
disefio que tiene el personal académico de! Instituto de Ingenieria UNAM, y con
los pronosticos de confiabilidad se fundamentan cuantitativamente las ventajas de
la arquitectura de cémputo que se desarrolld para el microsatélite. Por las razones
expuestas, se desarrolld un analisis profundo de la instrumentacion del
microsatélite basado en la comparacion de variantes del disefio. Con ellas se
analizan las probabilidades de éxito que tendra la misién, la cual se plantea para
un periodo de un afio de funcionamiento como minimo.

1.7 Objetivos y alcances del trabajo por desarrollar

En los parrafos anteriores se han mencionado las necesidades y objetivos
del trabajo que se realiza en el Instituto de Ingenieria; una parte de éstos se
cubren en la presente tesis. A continuacion se puntualizan los objetivos
primordiales.

El primero es la realizacion de un andlisis de confiabilidad de la
computadora de vuelo y la instrumentacion electrénica del microsatélite que nos
brinde una base cuantitativa para poder compararia con diferentes configuraciones
que hubiera sido posible usar. Para ello, se realizan suposiciones que permiten ver
sus ventajas y desventajas, asi como las probabilidades que existen para cumplir
con éxito sus funciones dentro de un tiempo establecido.

Ademas, con este analisis, se detectan componentes criticos cuya
identificacion se utiliza para plantear mejoras a realizarse en el disefio electronico
de la computadora de vuelo y en su electronica asociada externa. También se



observan los efectos de las redundancias implantadas sobre la confiabilidad del
sistema y se analizara la conveniencia de ampliar este tipo de mejoras sobre otros
componentes para ampliar su eficiencia y confiabilidad operativa. Todo esto con el
fin de mejorar el disefio actual, asi como para acumutar experiencia para posibles
proyectos futuros que demanden instrumentacion de alta disponibilidad.

El primer paso realizado fue una descripcion global del hardware de la CV y
su operacién. Para realizar el analisis de confiabilidad se realizé una investigacion
de los conceptos relacionados con confiabilidad de sistemas y fallas en éstos. Se
estudiaron algunas de las técnicas disponibles para elegir la mas adecuada a las
caracteristicas del sistema.

Posteriormente se obtuvo la informacién necesaria de los componentes
electrénicos que forman parte la instrumentacion de SATEX para aplicar el método
elegido y obtener resultados confiables y reales. Dichos resultados se muestran de
forma grafica para facilitar su comprension y analisis, por lo cual se requirid el
desarrollo de software para obtener y desplegar los resultados.

£l segundo objetivo es realizar un estudio de confiabilidad operativa de la
arquitectura de computo a bordo del satélite, formada por todos los procesadores
a bordo y los canales de comunicacion interna, valorando cuantitativamente la
posibilidad de que incurra en fallas. En este sentido, la arquitectura de computo
utiliza un proceso de generacion y evaluacion de diagnoésticos en cada uno de los
procesadores, asi como la realizacion de un voteo democratico que permite
localizar fallas en cualquiera de éstos y con ello se procede a su correccion. Esta
es una de las partes mas importantes dentro de la tolerancia a fallas, es decir, que
después de la deteccion se proceda a corregir la falla para que el sistema pueda
de nuevo operar en 6ptimas condiciones.

Para obtener la confiabilidad operativa en términos cuantitativos, se toma
en cuenta la confiabilidad de los procesadores involucrados, asi como la
confiabilidad de los canales de comunicacién entre ellos; es decir, la red interna y
la red redundante interna.

Ei tercer y Uitimo objetivo, es realizar el analisis, validacion y pruebas de los
sensores a bordo de SATEX. Como ya se menciond anteriormente, es de vital
importancia la informacién que proporcionen los sensores, pues unos indicaran el
apuntamiento del satélite y otros el estado operativo de todos los subsistemas. Es
por ello que aunque ya se tiene un disefio propuesto, resulté conveniente una
evaluacion completa; desde el analisis tedrico hasta el analisis de las pruebas
realizadas a los circuitos.

Para realizar la evaluacion se desarrolld un diagrama donde se representa
a todos los sensores a bordo, ademas de indicar claramente sus caracteristicas
individuales y colocacion dentro del satélite.



Posteriormente se efectud el analisis del funcionamiento de cada circuito
electronico y se realizé una evaluacion de sus ventajas; asimismo se realizaron
pruebas para obtener resultados reales. Todo esto en comunicacion constante con
los encargados de los demas subsistemas; para acordar, desde las caracteristicas
de los sensores que necesitan, hasta la colocaciéon y conexion de éstos.

De acuerdo a lo anterior, se realizaron las modificaciones pertinentes y se
elaboré documentacion de todos los sensores revisados y modificados; asi como
de sus analisis y de sus pruebas. Con ello se establecieron bases para su uso en
otras aplicaciones, para posibles cambios en el proyecto, etc.

Para comenzar a describir el trabajo elaborado para esta tesis, en el
siguiente capitulo se presenta una descripcién de la instrumentaciéon electrénica
del microsatélite y computadora de vuelo, sus caracteristicas particulares y una
breve descripcion del software.
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CAPITULO 2

INSTRUMENTACION ELECTRONICA DE SATEX Y
COMPUTADORA DE VUELO

2.1  Introduccion

En este capitulo se dan las caracteristicas globales del hardware y del
software de la computadora de vuelo del microsatélite y de su instrumentacion
externa asociada. Todo ello fue desarrollado en afios previos en el instituto de
Ingenieria UNAM y conforma las bases sobre las cuales se desarrollo el presente
trabajo de tesis. Se resaltan los puntos mas importantes de la instrumentacion
completa, prestandole mayor atencion a ciertas particularidades.

Se describen los conceptos de tolerancia a fallas bajo los cuales ha sido
disefiada la instrumentacion del microsatélite, se describen los beneficios que se
obtienen y su uso en diferentes etapas de disefio y desarrolio del proyecto. Asi
mismo, se describen todas las redundancias existentes tanto en los procesadores,
como en sensores, actuadores y en la red de area local a bordo.

También se presenta una breve descripcion del software de automatizacion
del satélite, el cual se desglosa en dos partes, el software de vuelo del
microsatélite y el software de la estacién terrena. Se describe su funcionamiento
basico.

El conocimiento de las caracteristicas generales del hardware y del
software del satélite ofrece las bases suficientes y necesarias para realizar el
analisis de confiabilidad de la instrumentacion electrénica y la arquitectura de
computo semivirtual tolerante a fallas, asi como la evaluacién de los sensores a
bordo; los cuales son objetivos de este trabajo.

2.2 Descripcion del hardware de automatizacion de funciones del
" microsatélite

El hardware desarrollado por el Instituto de Ingenieria UNAM se puede
dividir en dos bloques. El primer blogue esta compuesto por la electronica de la
CV y el segundo blogue por la instrumentacion electronica asociada a la
computadora de vuelo.

La computadora de vuelo es, de cierta manera, el cerebro del satélite. Es un

sistema modular de adquisicion y procesamiento de datos, el cual puede ser
programado remotamente y ser utilizado en forma individual o en grupo, y esta
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disefiado expresamente para instrumentar pequefios vehiculos espaciales de
orbita baja.

Originalmente, la computadora de vuelo para SATEX, estaba compuesta
por siete tarjetas, lo cual camhid, debido a diversas modificaciones y mejoras
realizadas sobre el disefio originalmente propuesto, quedando finaimente en seis
tarjetas. Dichas tarjetas se encuentran conectadas a través de dos conectores de
costilla, uno en cada extremo. Asi, es posible tener las sefales en cualquiera de
las tarjetas, ademas de darle soporte mecanico a la computadora.

La figura 2.1 ilustra la forma en que se conectan las tarjetas referidas.

Tarjeta del procesador redundante uno (PR1) I

Tarjeta del procesador redundante cero (PR0)

Tarjeta del procesador principal (PP) I

Tarjeta de control de procesadores J

Tarjeta de muitiplexaje y flitrado ]

Tarjeta de proteccién de efecto latch-up

Figura 2.1 Tarjetas que conforman la computadora de vuelo
A cada una de las seis tarjetas se le asigné un nombre haciendo referencia
a la funcién electronica principal que se realiza en dicha tarjeta, las seis tarjetas se
describen a continuacion:

Tarjeta de! procesador principal (PP)

En esta tarjeta se encuentra el procesador principal que controla todos los
procesos realizados dentro de la computadora de vuelo, dos circuitos integrados
de memoria EPROM y dos de memoria RAM ademas de circuitos légicos para
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definir los mapas de memoria. Cuenta también con una unidad de deteccion y
correccion de errores (Error Detection And Correction, EDAC) y un circuito de
memoria RAM adicional para almacenar los sindromes generados por la unidad
EDAC. También se encuentra dentro de esta tarjeta parte de la electronica que
conforma al circuito de proteccion contra efecto “latch-up”. Tres tarjetas como esta
deberan estar dentro de la CV, una como principal y dos como redundantes. Por
esta razon también se encuentran aqul “jumpers” para identificar de que tarjeta se
trata; procesador principal, procesador redundante cero o uno.

Tarjeta del procesador redundante cero (PRQO

Esta compuesta exactamente por los mismos elementos que la tarjeta PP,
ya que como su nombre lo indica es una tarjeta redundante que entrard en uso
cuando se presente alguna falla en la principal.

Tarjeta del procesador redundante uno (PR1)

Presenta las mismas caracteristicas de las dos anteriores y entrara en uso
cuando éstas fallen.

Tarjeta de control de procesadores

En ésta se realizan principalmente funciones de multiplexaje para conectar
las sefales, ya sea a la PP y PR1 o a la PRO. Estas serales inciuyen lineas E/S,
lineas de seleccién de multiplexores, canales de la red externa, red interna y red
redundante interna. También se realiza el control independiente del encendido de
las tres tarjetas de procesadores.

Tarjeta de multiplexaje y filtrado

Dentro de esta tarjeta se encuentra parte del hardware de la red de area
local del satélite. Aloja también a todos los multiplexores que reciben gran parte de
las senales de sensores del satélite. A la salida de estos multiplexores se
encuentran filtros pasa bajas que ademas adecuan la sefal para proteger los
canales A/D del procesador. Como se ve, el uso de multiplexores permite leer
todas las sefales de sensores con sélo algunos canales del procesador, ademas
de utilizar una cantidad reducida de filtros.

Tarjeta de proteccién de efecto “latch-up”

En esta tarjeta se encuentra la parte complementaria de la electrénica de
proteccion de efecto “latch-up”. Cuenta ademas con el hardware restante para las
redes de comunicaciones, tanto externa como interna. Esta es la ultima tarjeta de
la CV y en ella se encuentran todos los conectores que la comunican con los
demas equipos del satélite.

El disefio actual de ia computadora denominado CTF-3PRO (Computadora
Tolerante a Fallas de 3 PROcesadores), persigue incrementar su confiabilidad
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operativa, ya que ademas de contar con redundancias en hardware, también
cuenta con redundancias en software.

La instrumentacion electronica asociada a la computadora de vuelo, esta
compuesta por tarjetas que llevan a cabo el acondicionamiento de sensores del
satélite, como son los de corriente, temperatura, magnetometria y sensores finos
de Sol. Las sefales de salida de estos acondicionamientos se conectan a la CV
por medio de diversos conectores. Dichos sensores y su conexion se describen
con detalle en el capitulo 7.

Como se comentod anteriormente, el filtrado y recorte de todas las sefiales
externas se lleva a cabo dentro de la CV, para después de esto ser llevadas a los
canales A/D del procesador, el cual las procesara segun corresponda. En el
capitulo 7, también se revisara el funcionamiento de esta electrdnica, ademas se
indicara como estan conectados todos estos sensores a la computadora de vuelo.

2.2.1 Particularidades de la arquitectura de la computadora de vuelo

Control del suministro de energia

Un punto de vital importancia dentro de cualquier satélite, y en particular en
la rama de los microsatélites es el referente al ahorro de energia, por esto, SATEX
se disefid previendo este punto.

La computadora de vuelo permite encender y apagar su electrénica por
moédulos, de tal forma que al efectuar una misidn determinada, enciende
solamente los modulos electronicos necesarios para cumplir su trabajo. Esto
evitara el consumo innecesario de energia en el satélite.

Electrénica
siempre
encendida
Procesador Procesador
redundante cero redundante uno
PRO PR1
Electrénica Electrénica
de de
sensores magnetémetros

Figura 2.2 Médulos internos de la CV desde el punto de vista de energia
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Cuando se diseiiaron los comandos que |a estacion terrena puede enviar a
SATEX, se identificaron varios bloques que pueden ser energizados
independientemente, entre ellos se identificd que cuando se recababa informacion
de los sensores de corriente, voltaje o temperatura, no siempre se requeria
energizar la electronica de magnetémetros. De igual forma se previo la realizacion
de misiones en las que sélo se requeria tomar lecturas de magnetdémetros. Los
modulos que pueden ser energizados y desenergizados de acuerdo con las
necesidades particulares se muestran en la figura 2.2.

Circuito de proteccién contra efecto “latch-up”

E! efecto “latch-up" es un fenémeno relativamente comin en los circuitos
integrados expuestos a radiacién. Dicho fenomeno activa la estructura P-N-P-N
que existe entre Vcc y tierra del circuito, lo cual esencialmente provoca un corto
entre Vcc y tierra, que generalmente destruye el circuito integrado o causa su mal
funcionamiento. Dicho de otra forma, tal efecto ocasiona que se alteren los diodos
de proteccion del circuito, entre sus entradas y sus salidas, lo cual provoca que el
circuito integrado empiece a consumir mas corriente de la nominal, elevandose
cada vez mas hasta quemar el circuito.

El fendmeno “latch-up” puede ser minimizado, por las propias técnicas de
disefio y manufactura del circuito, o por circuitos de proteccién externa. En el caso
de los circuitos integrados de especificacion militar y espacial cuentan ya con
proteccion contra efecto “latch-up” gracias a su manufactura especial.

En el caso de la computadora de vuelo, todos los circuitos utilizados son de
calificacion militar, con excepcion de los procesadores. Esto quiere decir que no
cuentan con proteccion contra efecto “latch-up”. Dada esta situacion, se requeria
de un circuito de proteccién externa confiable para asegurar el funcionamiento
correcto del procesador, ya que funcionara bajo condiciones de radiacion.

Para resolver este problema, se disefio y probé por algunos meses, un
circuito, al cual se le llamé circuito de proteccion contra efecto “latch-up”. E!
circuito consiste, a grandes rasgos, en un sensor de corriente que detecta el
elevado consumo de corriente del componente y activa un arreglo que
desenergiza la tarjeta de procesamiento de la CV durante unos segundos, tiempo
suficiente para que el efecto “latch-up" desaparezca y la computadora vuelva a
funcionar de forma normali.

Este circuito de proteccion, como se ha mencionado, se distribuye en dos
tarjetas, la primera parte del circuito se localiza en las tarjetas de procesadores, a
esta parte se le denomina circuito de deteccién de efecto “latch-up”. Mientras que
la segunda parte se ubica en la tarieta de electrénica “latch-up”, y se le da el
nombre de circuito de eliminacion de efecto “latch-up”.
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2.3 Redundancias en hardware para tolerar fallas

Los sistemas tolerantes a fallas son aquellos que realizan correctamente su
tarea encomendada aun en presencia de anomalias en la electrénica o errores en
la programacion. Por ejemplo, el efecto de un error en algan modulo electrénico de
un sistema tolerante a fallas (STF) se sobrelleva de forma tal que no perjudica la
operacién correcta y continua del sistema [Vicente, 1994].

La tolerancia a fallas es una filosofia de diseiio que integra atributos en un
sistema para que alcance altos indices de desempefio. El disefic de STFs debe
cumplir con ciertos objetivos de funcionalidad y observancia, sin embargo,
dependiendo de la aplicacion también puede reunir otros indicadores, entre ellos
los mas significativos son los siguientes: confiabilidad, disponibilidad, seguridad,
operatividad, reparabilidad y comprobabilidad.

Estos conceptos sirven para medir la formalidad de un sistema. Existen
técnicas de modelado de STF que permiten obtener indicadores de la calidad de la
arquitectura que se utilice [Vicente, 1994].

Las aplicaciones de la computacion tolerante a fallas se han incrementado
en un gran niumero de campos por varias razones, dos de ellas muy significativas.
Primero, debido a la enorme demanda de equipo de computo en aplicaciones
estratégicas, la investigacion en STFs ha crecido en los ultimos 25 afios de unas
decenas de investigadores hasta compaifias dedicadas exclusivamente a los
sistemas tolerantes a fallas. Segundo, con el uso extensivo de los sistemas de
muy alta escala de integracién (Very Large Scale of Integration, VLSI), las técnicas
de tolerancia a fallas se han vuelto mas practicas y viables, tanto en rendimiento
como en costo.

t.a computacion tolerante a fallas supone que los sistemas digitales son
susceptibles de incurrir en diferentes tipos de fallas y pretende alcanzar altos
indices de confiabilidad en cada aplicacion en particular, incorporando en el
equipo varios tipos de redundancias. Estas redundancias pueden en algunos
casos, permitir que el sistema continie sus operaciones al cien por ciento, aun
ante la presencia de una o mas fallas. En otros casos, la redundancia puede
ayudar a minimizar el dafio originado por una falla sin que necesariamente el
sistema siga operando al cien por ciento. Y en otras situaciones, la redundancia
facilita el diagnostico y la reparacién de un sistema para reducir el tiempo que
permanece sin operar. Las cantidades y tipos de redundancias requeridas
dependen exclusivamente de la aplicacidon y de sus posibles repercusiones en
caso de que el sistema falle [Vicente, 1994].

La computadora de vuelo y su instrumentacion electréonica externa asociada
fueron disefiadas bajo estos conceptos de tolerancia a failas, no solamente en lo
que se refiere al hardware, sino también en el software. Las redundancias se
aplicaron en las partes mas criticas del hardware tomando como principal
referencia la importancia que tenian los componentes para conservar una
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operatividad minima del satélite. Estas redundancias son descritas en las
siguientes secciones.

2.3.1 Redundancia de procesadores

Como se pudo ver en la seccion 2.2, existen tres tarjetas de procesadores,
una principal y dos redundantes, esto se debe, como es de suponerse, a que el
procesador controla las funciones mas importantes del satélite, desde las tareas
de control y automatizacidén, hasta las comunicaciones de la red interna y las
comunicaciones con Tierra.

La tarjeta de procesador (procesador, memoria, logica, puertos, lineas E/S)
es el unico modulo dentro de la computadora de vuelo, que cuenta con doble
redundancia, esto debido a su vital importancia para el funcionamiento del satélite
y a que adicionaimente, el procesador es el tnico elemento de la CV que no es de
calificacion militar, por lo cual podria presentar ciertas anomalias en su
funcionamiento dadas las condiciones ambientales en que operara.

Por las razones antes expuestas se incluyé también la unidad EDAC, ésta
permite detectar y corregir errores de un bit, y sélo detectar, sin corregir, errores
de dos o mas bits. Dentro de cada tarjeta de procesador existe una unidad EDAC.

2.3.2 Actuadores y sensores redundantes

Las bobinas de torque magneético (BTM) y el gradiente gravitacional son los
actuadores del microsatélite. E! vehiculo cuenta con seis bobinas de torque
magnético, cada una de ellas con la posibilidad de inyectar corriente con polaridad
positiva o negativa, con lo cual se generan pares magnéticos que contribuyen a
modificar la orientacién del microsatélite, Para obtener pares en cualquier
direccion, las bobinas se colocaron en forma ortogonal, de tal forma que por cada
eje se tienen dos BTM. E! par producido por cada una de ellas es diferente, asi
que el arreglo de cada eje permite obtener un ajuste mediano y uno fino en
términos de modificacién de la orientacién para la estabilizacion. Se puede
considerar, aunque con restricciones, que dicho arreglo se utiliza en SATEX para
propositos de redundancia.

E! microsatélite cuenta con dos magnetémetros triaxiales para sensar el
campo magnético, y dado que SATEX solamente requiere de uno para conducir su
navegacion, el segundo magnetémetro se considera como un sensor redundante.

En el caso de los sensores de corriente, voitaje y temperatura que se
encuentran en el satélite, los cuales fueron descritos en el inciso 2.2, no se cuenta
con redundancias directas es decir, no hay algun sensor que desemperiie
exactamente la funcion de otro que pudiera fallar. E! tipo de redundancia que aqui
se maneja es indirecta. Es decir, aigunos sensores de corriente pueden funcionar
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como redundantes de sensores de temperatura o viceversa, ya que el nivel de
temperatura de algun equipo electronico esta relacionado directamente con su
consumo de corriente.

En lo referente a sensores finos de Sol, el microsatélite cuenta con cuatro
de tipo biaxial con salida analdgica. Se requieren dos para recabar datos de
orientacion en una ventana de observacion adecuada. De hecho, en SATEX,
mientras esta ventana se acerque a los 360 grados, mucho mejor, debido a que se
tendrian datos de orientacion del satélite en cualquier momento. Sin embargo,
esto generalmente no se acostumbra en microsatélites debido al alto costo de los
sensores y al hecho de que antes de que se debiera tomar una decision de ese
tipo se recurriria a una estabilizacion en tres ejes, la cual puede operar con un
sensor fino de Sol. Entonces, en SATEX se usan cuatro SFS, sin embargo, con
solo dos de ellos es posible realizar control de estabilizacion, por lo que los otros
dos se consideraran redundantes.

2.3.3 Redundancia de la red de area local a bordo del microsatélite

La red de area local o red interna a bordo del microsatélite cuenta con dos
partes, una principal y otra redundante, sin embargo tienen la peculiaridad que
electronicamente no son idénticas, sino que cada una se conforma con diferente
equipo electronico tanto en su parte transmisora como en la receptora, lo cual se
analizara mas detalladamente en la seccién 4.4.5.2 del capitulo 4.

2.4 Descripcion del software de automatizaciéon del satélite

El software es de vital importancia, debido a que muchos de los recursos de
tolerancia a fallas integrados a la CV se efectuan por medio de programacion
(diagnésticos, protocolos, encendido y apagado de equipos, verificacion de
tiempos de ejecucion de tareas, etc.). Ademas de que el mismo software fue
disefiado con redundancias para mejorar su desempefio bajo el concepto de
tolerancia a fallas. El software de automatizacién del satélite que controla todas
sus acciones esta dividido a su vez en dos partes, el software de vuelo del
microsatélite y el software de la estacion terrena.

A grandes rasgos, el software de vuelo cubre funciones entre las que
destaca el control y automatizacién de funciones a bordo, el software
correspondiente al control de la red interna del satélite y la parte correspondiente
al software de comunicaciones con la estacién terrena.

E! software de vuelo del microsatélite se desarrollé en lenguaje ANSI C,
aplicando programacion estructurada. El compilador utilizado cuenta con librerias
especiales para interaccionar con puertos, periféricos, registros y numeros
flotantes.
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La programacion que se desarrolld para la computadora de vuelo esta
dividida en tres secciones, la primera es la relacionada con las tareas de control y
automatizacion de funciones a bordo, la segunda se refiere al software de control
para la red interna del vehiculo y la ultima parte, al software de comunicaciones
con la estacion terrena [Vicente, 1998).

Respecto al software de la estacion terrena, se desarrollé en Visual Basic
version 6.0 para Windows, considerando sus propiedades, como son el manejo de
bases de datos y ayudas graficas, ademas de presentar ventajas en cuanto
opciones de comunicacion por puertos.

Actualmente en el Instituto de Ingenieria UNAM, estan por concluirse dos
trabajos de tesis adicionales, una enfocada principalmente al software de la CV y
otra al software de estacion terrena.

2.5 Arquitectura de computo para tolerar fallas

Uno de los experimentos por desarrollar dentro del satélite, es una
arquitectura de coémputo configurable formada por todos los procesadores a bordo
de SATEX. Dicha arquitectura se planeé en el Instituto de Ingenieria para la
deteccion y correccion de fallas en cualquiera de los procesadores conectados a la
red del satélite.

Varias de las cargas (tiles dentro del satélite cuentan con procesadores de
control dedicados, éstos se encuentran conectados a la red de area local dentro
del satélite, de tal forma que mediante software de red se puede ordenar la
conformacion de una computadora semivitual con varios procesadores
funcionando al mismo tiempo.

El principal objetivo de la computadora semivirtual es la deteccion de fallas
utilizando todos estos recursos. Para ello se desarrolld software capaz de detectar
alguna falla en cualquiera de los procesadores y con ello incrementar la
confiabilidad del sistema satelital.

La arquitectura de la computadora semivirtual a bordo de SATEX esta
compuesta de la siguiente manera, las tres tarjetas de procesadores dentro de la
CV, es decir PP, PRO y PR1, forman lo que se denomina parte fisica de la
computadora, mientras que los procesadores externos de CD, CUO PS y SP
constituyen la parte virtual.

Para esta arquitectura se desarrollaron (en otra tesis que también esta por
concluirse en el Instituto de Ingenieria UNAM), algoritmos para el diagnéstico de
fallas en cualquiera de los procesadores mencionados. Esto se explicara con mas
detalle en el capitulo 6 y se realizara un analisis de confiabilidad de la arquitectura
propuesta como “computadora de vuelo semivirtual”.
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CAPITULO 3

CONFIABILIDAD DE SISTEMAS ELECTRONICOS

3.1 Introduccién

En este capitulo se presentan algunas técnicas disponibles para realizar
andlisis de confiabilidad y algunos conceptos basicos sobre el tema, como son la
razon de fallas, la funcién de confiabilidad, la funcion de razon de fallas y la /ey
exponencial de fallas.

Posteriormente se explica con detaile el modelado combinacional, la técnica
que se utilizo en este trabajo para realizar el analisis de confiabilidad de la
instrumentacion electronica del microsatélite SATEX. Se describen /os sistemas
serie y los sistemas paralelos, los cuales conforman la base de esta técnica.

De la misma manera se describen los modelos probabilisticos de Markov, y
se definen los conceptos de estado del sistema y rutas de transicién de estados.
Dichos conceptos se explican a detalle con un ejemplo simple, del cual se
obtienen posteriormente las ecuaciones que 10 representan.

Una vez vistos estos antecedentes, en los siguientes capitulos se explica el
uso de estos conceptos en la norma militar MIL-HDBK-217F y como se aplican
para realizar el estudio de confiabilidad de la instrumentacién electrénica y la
arquitectura de computo de SATEX.

3.2 Aigunas técnicas disponibles que permiten obtener indicadores
cuantitativos de comportamiento en hardware diverso

Si quisiéramos obtener de manera experimental la confiabilidad de algun
componente o sistema electréonico, se tendrian que poner a trabajar N
componentes o sistemas idénticos durante un cierto periodo de tiempo para que al
final de dicho periodo pudiéramos contabilizar cuantos han fallado. En este caso
hipotético se tendrian que resolver dos problemas, primero, determinar el tiempo
durante el cual se deberia realizar la prueba, y segundo, definir el nimero de
componentes o sistemas idénticos que se aceptarian como significativos para
realizar las pruebas [Johnson, 1989].

A estas técnicas se les denomina experimentales, las que de utilizarse
implican incrementos muy significativos en los gastos de cualquier proyecto,
ademas de requerirse tiempo para llevarlo acabo. Ambos puntos, tiempo y dinero,
son criticos en proyectos como SATEX en los cuales existen serios problemas de
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financiamiento, ademas de requerirse el alcance de objetivos en periodos de
tiempo cortos.

Por otro lado existen otras técnicas, las analiticas, dentro de estas, las mas
utilizadas son el modelado combinacional y el modelado de Markov.

Ambas técnicas se explican ampliamente en los siguientes apartados, ya
que se adoptaron para desarrollar el presente trabajo. Posteriormente se analizan
las caracteristicas particulares del hardware y entonces se desarrollan los analisis
respectivos, sin embargo, antes de llegar a este punto, es necesario conocer
algunos conceptos basicos para entender lo que es el analisis de confiabilidad.

3.3 Razon de fallas, funcion de confiabilidad, funcién de fallas y la
ley exponencial de fallas

Se le llama razén de fallas A al numero esperado de fallas de un
componente o un sistema en un periodo de tiempo determinado. Esta razéon de
fallas es una medida de la calidad de un sistema y por tanto puede ser utilizada
para comparar sistemas y componentes [Vicente, 1994). La A esta relacionada con
la confiabilidad del sistema como se vera posteriormente.

La funcién de confiabilidad R(:) es la probabilidad condicional de que un
sistema opere correctamente en un intervalo de tiempo [f,.¢], dado que inicié
operando correctamente en el tiempo ¢,.

La confiabilidad de un sistema en un tiempo ¢ esta dada por:

No(r) Ny (r)
Rit)=—2—= 0 3.1
) N TN+ N () @1
donde: No(l) es el numero de componentes que operan correctamente en
un tiempo ¢.

N, (1) es el numero de componentes que fallaron en un tiempo ¢
N  es el numero de componentes utilizados en la prueba

La inconfiabilidad esta representada por:

NGO NG

N SN0, ©.2)

o(e)=

Por lo tanto, sumando 3.1y 3.2:
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No()+ N (1)

R(r)+ ()= TAGETHO) =
Asi que,
R(t)=1-0(1)
También podemos escribir:
R(t)= l_iv‘;vi) (3.3)

Si derivamos a R(t) con respecto al tiempo, se obtiene la razén instantanea
de confiabilidad de los componentes.

dR(t) __1 dN ()
dt N at
De otra manera:
dN, (’) dR(l)
— L= N—= 4
dt dt @4
dN {t)

es la razon instantanea de fallas de los

La derivada de N,(r), y?

componentes. Si la dividimos entre el niumero de componentes que operan
correctamente N,(r) se obtiene:

z()= (3.5)

dN,(t)[ 1 )
dt (N,(t)

Expresion que representa a la funcion de razén de fallas.

Empiricamente se ha encontrado que los componentes electronicos tienen
una funcién de razén de fallas que tiene un valor constante durante cierto periodo
de tiempo (ver figura 3.1). La parte constante se denomina vida util del sistema y
tiene por valor A (fallas por horas). Como se puede observar, la curva se divide en
tres fases: la de falla prematura o infantil, la de falla casual y la de falla por
desgaste. La falla prematura es causada por defectos en la manufactura de los
componentes y la falla por desgaste se manifiesta debido al uso prolongado de los
componentes; estos dos tipos de falla representan promedios de faila muy altos.
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Figura 3.1 Comportamiento de ia funcién de razén de fallas

La fase de falla casual representa el periodo de vida uti de los
componentes de un sisterna porque se mantiene constante durante un periodo de
tiempo. Por esta razén, es la fase mas importante para un componente
electrénico, pues es durante ésta cuando ofrece el servicio mas seguro
{predecible) a los usuarios.

La funcion de razon de fallas puede relacionarse con fa funcion de
confiabilidad, sustituyendo (3.4) en (3.5).

1 aN () N dR()

20=g0 a T mE

Pero NAEt) es la inversa de la funcién de confiabilidad R(t), por lo tanto:
0

z()= --‘f’%’)(}%’—)J (3.6)

De donde se obtiene la ecuacién diferencial:

RO« _2)n0)

Debido a que la fase de interés es aquella donde la razén de falla es
constante, la solucion de la ecuacion diferencial debe obtenerse en tal region, por
lo cual se obtiene:
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dR() _

e —AR(r) 3.7)
Integrando por ambos lados:
dr(t) _ ¢
0] = _[ Adt
InR(t)=—At (3.8)

Por lo tanto:

donde A es el valor constante de la razén de fallas.

(3.9)

De la ecuacion 3.9, se observa que la confiabilidad del sistema varia
exponencialmente con el tiempo, a esta relacién se le conoce como Ley
Exponencial de Fallas, |a cual se utiliza para analizar componentes electronicos y
es parte fundamental en el analisis que se realizara.

Los procedimientos para obtener la A son diversos y constituyen cada uno
el desarrollo de modelos y normas para representar el comportamiento de la razon
de fallas en componentes electronicos. Cada modelo se auxilia de numerosas
pruebas experimentales, razon por la que existen pocas organizaciones mundiales
que pueden generarlos. Entre las diferentes técnicas existentes, la mas conocida
es la norma MIL-HDBK-217F desarrollada por el Departamento de Defensa de los
Estados Unidos de la cual se han publicado diferentes versiones y revisiones,
siendo la ultima, MIL-HDBK-217F Notice 2 dada a conocer el 28 de febrero de
1995.

34 Los sistemas serie y los sistemas en paralelo (Modelado
Combinacional)

El modelado combinacional supone que los sistemas electronicos en
general estan compuestos por sistemas conectados en serie o en paralelo,
entendiendo por serie a sistemas sin redundancia y paralelo a sistemas con
redundancia. Este tipo de sistemas se representan mediante diagramas de
bloques de confiabilidad, esto con el fin de visualizar de forma sencilla la
arquitectura en analisis.

Para un sistema conectado en serie (ver figura 3.2), la faila de un

componente implica que el sistema no opere de manera correcta; por lo cual la
confiabilidad de N sistemas en serie esta dada por [Johnson, 1989]:
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Rsm_sme (’) = l_[;:, R (’)

Suponiendo que todos los componentes electronicos satisfacen la ley
exponencial de fallas, se tiene:

— = A = Ast
RStu_Scm' (’) =e e .. e

-3 A
Rayer _serie (’) =e (3.10)

N
donde Z,i, es la razén de fallas del sistema.
=)

s R o Ri® ] Ra®) F--—sf Ry (—

Rsist-serie(t)

Figura 3.2 Sistema serie
Por otro lado, para los sistemas en paralelo; es decir, redundantes (ver
figura 3.3), suponiendo N sistemas en paralelo, con cualquiera de ellos que
funcione, el sistema total operara correctamente.
Para el sistema, se tiene que:

R(O)+Qle)=1 (3.11)

donde: R(t) es la confiabilidad del sistema
0(¢) es la inconfiabilidad del sistema

Para que el sistema paralelo falle, se requiere que fallen todas las
redundancias, esto es:

Qs u (’) =0 (') 2, (’) O (’)'QN (’) = H,A:IQI (’) (3.12)

Sustituyendo 3.11 en 3.12:
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Qsise n (’) = Hz. (l 'R:(’)) . (3.13) v

Ademas, de 3.11y 3.13: . 7.

R (=1 —Qsm_ll(’) = ‘1" H::.(l -R(1)

Ry 4(0)=1-TT (- R () (3.14)
R,(t)
Rx(t)
—> > — [———>

Rs(t)

| |

| I

| 1

I'_‘ Ru(®) _I

Rsist-ll(t)
Figura 3.3 Sistema paralelo

Ahora, suponiendo que se tienen N sistemas en paralelo:

Rou s (0)=1-(1=R,(N1= R (1))- -+ (1 = Ry (1))
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Y si estos son idénticos, tenemos:
Ry, ()=1-(1- R())"
Si ademas obedecen a la ley exponencial de fallas:
Rg, (0)=1-(1-e )" (3.15)

donde A es 1a razon de fallas del sistema N y se da en fallas por hora y t en horas.

Los conceptos anteriores sirven de base para realizar el estudio de
confiabilidad. En el siguiente capitulo se obtendran los valores de razén de falla
para cada componente electronico utilizado en la instrumentaciéon de acuerdo a la
norma militar MIL-HDBK-217F Notice 2, para posteriormente realizar el modelado
combinacional de los subsistemas de la instrumentacion del microsatélite.

3.5 Los modelos probabilisticos de Markov

Esta herramienta utiliza dos conceptos principales; el estado del sistema y
las rutas de transicion entre estados. Los estados representan todo la
informacion necesaria para describir un sistema en un instante de tiempo.

A continuacion se realizara el analisis de un sistema electronico simple (no
redundante), para ejemplificar los conceptos anteriores. En la figura 3.4 se
muestran los estados de dicho sistema. El niumero uno indica operacién sin falla y
el cero, supone alguna falla. La transicion de estado representa algin tipo de
cambio (falla) dentro del sistema en funcién dei tiempo, por lo cual representa la
probabilidad de falla.

ESTADO ESTADO
PERFECTO DE FALLA
Figura 3.4 Diagrama de estados para un sist electrénico sin redundanci

Cada estado de transicion tiene una probabilidad asociada que describe la
probabilidad de que la transicidn ocurra dentro de un tiempo especifico. Si
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suponemos que el sistema obedece a la ley exponencial de fallas y su razén de
fallas es constante (1), la probabilidad de pasar a un estado de falla en algun
tiempo ¢ + Ar, dado que el sistema estuvo operando correctamente en un tiempo
¢, esta dada por:
| =g (3.16)
La exponencial puede escribirse como una serie expandida de la forma:
e =l+(—,ZAr)+(—_—'§t—)+

de tal forma que

1_3"‘"=I-l:l+(—'l‘3’)+£;i§!x_ J (1ar)- (—/121?1)

Para valores pequefios de Ar, la expresion se reduce a:
l—e ™ = AAt (3.17)

En otras palabras, la probabilidad de pasar a un estado de falla dentro de
un periodo de tiempo Ar es aproximadamente AAr.

En la figura 3.5 se observa el modelo de Markov para el sistema electrénico
sin redundancias.

1-24t

aat

ESTADO ESTADO
PERFECTO DE FALLA

Figura 3.5 Modelo de Markov para un sistema electrénico sin redundancias
La probabilidad de transicibn mostrada en la figura anterior representa la
ocurrencia de una falla detectada en el estado 1. Consecuentemente, Ia
probabilidad de transicion asignada en el estado 1 es AAr.

Las ecuaciones del modelo de Markov simple se obtienen del diagrama
anterior. La probabilidad de que e! sistema se encuentre en el estado 1 en un
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tiempo ¢+ Ar, depende exclusivamente de la probabilidad de que el sistema
continue en el estado 1 en un tiempo ¢. En términos matematicos:

plt+ar)=(1-Aan)p,(r)

Donde p,(¢) es la probabilidad de que el sistema se encuentre en el estado
1 en el tiempo ¢ y p,(t+Ar) es la probabilidad de que se encuentre en el estado 1
en un tiempo ¢ + Ar, de forma similar la ecuacién para el estado 0 es:

polt+ar)= Aap, (e)+ po )

La representacidn matricial de las ecuaciones de Markov es la siguiente:

ple+an)] [1-aac o] po(t)
pole+an)| | Aar 1] polt)
El resultado de la matriz de ecuaciones se puede escribir en forma
condensada como:

Pt +At)= AP(t) (3.18)

donde

P+ A¢)=[P:(t +Ar)]

Pole +4r)
1-4At 0
A=
[Mz 1]

t
P(t) = [Pl( ):|
Po (’)
P(r) es el vector de probabilidades en un tiempo ¢, P(t + At)es el vector de
probabilidades en un tiempo ¢+ At y A es la matriz de transicién.
Para obtener la solucion de la matriz de ecuaciones de Markov, ésta puede
verse como un sistema de ecuaciones en diferencia. Para obtener los valores

iniciales del vector de probabilidades, el valor P(At) puede ser obtenido como:

P(0 + Ar)= AP(0) (matriz de transicion de un paso)
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Similarmente, el valor del vector de probabilidades en un tiempo Ar se
obtiene como:

P(Ar+ At) = AP(Ar) = A4P(0) = A°P(0)  (matriz de transicidn de dos pasos)
Generalizando el sistema para n-pasos de tiempo, tenemos:
P(nAt)= A" P(0) (3.19)
Por lo tanto, la probabilidad de que el sistema falle esta dada por la
probabilidad de que éste se encuentre en un estado de failla. En el sistema de la

figura 3.5 las probabilidades de falla estan representadas por los elementos del
vector P(¢), los cuales dependen de p,(t).

Entonces, la confiabilidad del sistema simple, puede escribirse como:

R (1)=1-p,(t)

(la probabilidad de que no ocurra falla)
R(e)=p,(r)

El modelo simple de Markov anterior, representa un modelo discreto en el
tiempo, en el cual la transicion entre estados ocurre en intervalos de tiempo Ar
fijos, obteniéndose mayor precision en el resuitado cuando éstos son muy
pequefios y el numero de pasos es muy grande, es decir:

At—>0yn—em

El tiempo total del andlisis es el numero de incrementos considerados por el
valor del incremento, es decir:

lra S NXALL

En el capitulo 6 se desarrollara el modelo de Markov para la arquitectura de
cdmputo a bordo de SATEX, se obtendran sus ecuaciones y su representacion
matricial y con ello, su confiabilidad.
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CAPITULO 4

TECNICA UTILIZADA PARA OBTENER INDICADORES
CUANTITATIVOS  DE CONFIABILIDAD DE LA
INSTRUMENTACION ELECTRONICA DE SATEX

4.1 Introduccion

En este capitulo se describe a detalle la norma militar MIL-HDBK-217F
Notice 2, con la cual se obtuvieron los valores constantes de la razén de fallas de
cada componente electronico utilizado en !a instrumentacion. Esta norma militar
toma en consideracidbn una gran cantidad de factores para obtener dichos
parametros, otorgando especial atencion a la calidad del componente, el ambiente
en que se emplea el equipo y los aspectos térmicos. Se explicaran a detalle los
factores involucrados para calcular la razén de fallas de cada uno de los
componentes y se presentaran las tablas con los resultados obtenidos.

Con esta informacién, en este capitulo se inicia la primera parte del analisis
elaborando un diagrama de bloques de confiabilidad de la instrumentacién del
microsatélite. Para ello se desglosa la arquitectura en submoédulos, los cuales a su
vez son analizados detalladamente para seleccionar la electronica a la que se
considera como prioritaria para ser tomada en cuenta en el analisis. Conforme se
van elaborando los diagramas de blogues internos de los submaodulos, se analizan
las redundancias de los componentes, para representar a toda la electronica
Unicamente con sistemas en paralelo o sistemas en serie.

Con la obtencion del diagrama de blogques de todo el sistema, finaliza este
capitulo y por consiguiente la primera parte del analisis de confiabilidad de la
instrumentacién del satélite, la segunda parte consiste en obtener los indicadores
cuantitativos de confiabilidad, lo cual se trata en el siguiente capitulo.

4.2 Caracteristicas de la norma militar MIL-HDBK-217F Notice 2

La norma militar "MIL-HDBK-217F Reliability Prediction of Electronic
Equipment” (Prediccion de Confiabilidad de Equipo Electronico) es un manual de
estandarizacion que fue desarrollado por el Departamento de Defensa de los
Estados Unidos de América con la asistencia de sus diversos departamentos
militares, agencias federales y la industria [MIL-HDBK, 1995).

El manual describe métodos consistentes y uniformes para estimar la

confiabilidad inherente de equipos y sistemas electronicos. Establece las bases
comunes para la comparacion y evaluacion de predicciones de confiabilidad de
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diserios relacionados o competitivos y se utiliza para determinar la confiabilidad de
equipos utilizados en aplicaciones de alto riesgo.

El manual contiene dos metodos de prediccidon de confiabilidad; “Part Stress
Analysis" y “Parts Count”. Estos métodos varian en el grado de informacion que
requieren para ser aplicados. E! método Part Stress Analysis requiere una mayor
cantidad de informacion detallada y es aplicable durante la Gltima fase de disefio,
cuando el hardware esta siendo disefiado o bien, cuando ya se encuentra
construido. El método Parts Count requiere menos informacién, generalmente,
cantidad de partes, nivel de calidad y el ambiente en que se utilizan. Este método
es aplicable durante la primera fase de disefio y durante la formulacion de
propuestas. En general, el método de Parts Count usualmente arrojara resultados
de estimaciéon mas conservadores de la confiabilidad del sistema que el método de
Part Stress.

El analisis de confiabilidad de la computadora de vuelo CTF-3PRO vy la
electrénica de instrumentacion para SATEX, fue desarrollado utilizando el método
Part Stress Analysis, debido a que ya se contaba con el disefio en una etapa
avanzada.

4.2.1 Prediccion por andlisis de tensidon de componentes
{Part Stress Analysis)

Este método se utiliza cuando ya se cuenta con la mayor parte del disefio y
una lista detallada de los componentes, incluyendo los componentes criticos.
Puede ser usado también durante fases de disefio posteriores, para una
comparacion de la confiabilidad versus seleccibn de componentes. Para la
aplicacion de este método, el manual cuenta con 23 secciones, de éstas, las
secciones 5 a la 23, contienen modelos de razdon de fallas para una amplia
variedad de componentes usados en equipos electronicos. Las secciones se
agrupan por categorias generales y, segun corresponda, a su vez se subagrupan
en categorias mas especificas.

Las razones de fallas que se obtienen corresponden a equipo bajo
condiciones de operacién normal, es decir, equipo encendido y desempefiando
funciones para las cuales fue construido en un ambiente normal de trabajo.

A continuacion se describen los tres factores mas importantes para obtener
los parametros y la razén de falla de cada componente.

4.2.1.1 Calidad del componente

La calidad de un componente tiene un efecto directo en su tasa de fallas,
por lo cual la norma militar la designa como el factor na. Los componentes tienen
valores de ng que son la llave para los niveles de calidad. Los requerimientos
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detallados para esos niveles estan claramente definidos en la especificacion
aplicable, excepto para microcircuitos. Los microcircuitos tienen diferentes niveles
de calidad que dependen del nimero de especificaciones que cumplan de la
norma militar MIL-STD-883.

4.2,1.2 Ambiente en que se emplea el equipo

La norma militar incluye los efectos de "stress" ambiental a través del factor
neg, excepto para los efectos de radiacion ionizada. Las descripciones de estos
ambientes se muestran en la tabla 4.1 [MIL-HDBK, 1995].

El factor ne se cuantifica dependiendo el ambiente de operacion y para cada
caso existen tablas de referencia para conocer el valor del factor pertinente. La
norma contempla que en algunos casos los equipos experimenten mas de un
ambiente durante su uso normal, por ejemplo, en vuelos espaciales. En tal caso se
recomienda que el analisis de confiabilidad sea segmentado, comunmente en dos
casos, condiciones de lanzamiento de misil (ML) durante la salida y/o el regreso de
la érbita y en condiciones de vuelo espacial (S¢), mientras esté en orbita.

Simbolo
Ambiente e Descripcion

Terrestre benigno Gs Ambientes estaticos con control de temperatura
y humedad, sujetos a mantenimiento. Incluye
instrumentos de laboratorio y equipos de prueba,
equipo electrénico médico, complejos de
computadoras cientificas y de negocios.

Terrestre Gr Ambientes controlados moderadamente, tales

determinado como instalaciones en sitios permanentes con

aire acondicionado adecuado y una posible
instalacion en edificios sin  calefaccion,
incluyendo instalaciones permanentes de control
de trafico aéreo y comunicaciones.

Terrestre movil Gum Equipo instalado en vehiculos de traccion y
equipo transportado manualmente, incluye
equipo de soporte en Tierra para misiles tacticos,
equipos de comunicacion movil, sistemas de
direccion de fuego tactico, equipos de
comunicaciones manuales, etc.

Naval refugiado Ns Incluye refugios o equipo que se encuentra bajo
cubierta de los barcos y equipo instalado en
submarinos.

Naval no refugiado Ny Equipo sin proteccion en la superficie de barcos,

expuesto a las condiciones del clima y equipo
inmerso en agua de mar.
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Nave aérea Aic Condiciones tipicas en compartimentos de carga

tripulada los cuales pueden estar ocupados por alguna
tripulacion. Ambientes extremos de presion y
temperatura, golpes y vibraciones minimas.

Nave aérea de A Lo mismo que en Aic pero instalado en naves de

combate tripulada alto desemperio tales como naves de combate e
interceptores.

Nave aérea no Auc Areas de ambientes no controlados, que no

tripulada pueden estar tripuladas durante el vuelo.
Ambientes extremos de presién, temperatura y
golpes.

Nave aérea de Aur Lo mismo que en Ayc pero instalado en aviones

combate no de alto desempefio tales como aviones de

tripulada combate e interceptores.

Nave aérea de ala Arw Equipo instalado en helicopteros. Aplica a

rotatoria equipos montados externa o internamente, tales
como sistemas de control de disparo y equipo de
comunicaciones.

Vuelo espacial S Orbita terrestre. Aproximado a las condiciones
terrestres  benignas. Incluye satélites y
transbordadores.

Vuelo de misil Me Condiciones relacionadas a vuelo de propulsién
de misiles de aire, misiles crucero y misiles en
vuelo libre sin_propulsion.

Lanzamiento de ML Condiciones severas relacionadas a lanzamiento

misil de misil (aire, tierra y mar), lanzamiento de
vehiculos espaciales para ser puestos en orbita,
reingreso y aterrizaje por paracaidas de dichos
vehiculos. También aplica a cohetes sélidos de
motor de propulsion en vuelo de potencia, en
lanzamiento de misil y torpedo desde
submarinos.

Lanzamiento de CL Condiciones extremadamente severas

cafién relacionadas al lanzamiento por cafion de
proyectiles dirigidos al blanco de impacto.

Tabla 4.1 Descripcion de ambientes para el anilisis de confiabilidad

4.2.1.3 Aspectos térmicos

El uso del método de prediccion por analisis de tension de componentes,
requiere la definicion de las temperaturas a las cuales son sometidos los
componentes. Dado que la confiabilidad de los componentes depende de la
temperatura, el analisis térmico de cualquier disefio debe proporcionar
exactamente las temperaturas ambientales, las cuales son necesarias para
determinar los factores gue indica la norma militar. La importancia del analisis
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térmico es tal, que deberia ser parte del proceso de disefio y ser inciuido en todos
los estudios hechos al sistema.

4.3 Ecuaciones para el calculo de estimadores utilizando la norma
MIL-HDBK-217F Notice 2

La norma militar MIL-HDBK-217F Notice 2 contiene ecuaciones para
realizar el calculo de razones de fallas, dichas ecuaciones varian dependiendo del
tipo de componente electronico al que se aplique. Por ejemplo, se utilizan
diferentes ecuaciones para el célculo de la razon de fallas de microprocesadores,
memorias, circuitos integrados, diodos, transistores, tiristores, componentes
optoelectrénicos, tubos de onda viajera, laseres, motores, interruptores, etc. El
manual abarca una gran cantidad de componentes electronicos para los cuales
existe una ecuacion determinada; e incluso para elementos que se encuentren
dentro de la misma categoria, es muy comun encontrar variantes en las
ecuaciones dependiendo de caracteristicas particulares de los elementos.

Realizando un analisis de todos los componentes que estan involucrados
dentro de la electronica de la computadora de vuelo que se considera para el
analisis de confiabilidad, se logran distinguir 16 tipos de componentes electronicos
diferentes, los cuales se presentan en la tabla 4.2.

NOMBRE DESCRIPCION ACRONIMO
SAB80C166 Procesador de 16 bits SABS80
DSP128M8N | Memoria RAM (128K por 8) RAM

27C256-70 Memoria EPROM (32K por 8) PROM

LM139FK Comparador COMP

SN54HCO0OFK | Compuerta NAND NAND
SNS4HC32FK | Compuerta OR OR
SN54HCO8FK | Compuerta AND AND
TLC2201FK Amplificador operacional AMP2201
TLC271FK Amplificador operacional AMP271
SN54HC157FK | Multiplexor digital MUXDIG
SN55189FK Manejador de linea "line driver" LD189
SN55188FK Manejador de linea "line driver” D188
CD40538M Multiplexor analdgico 2 a 1 MUX4053
MM54HC221A | Multivibrador monoestable MONO
0OSC40M Cristal oscilador de 40MHz XTAL
IRFF130 | Hexfet (MOSFET) IRFF

Tabla 4.2 Componentes electrénicos utilizados en la computadora de vuelo

Para calcular la razon de fallas de los componentes electronicos
involucrados en la instrumentacion, se utilizaron 4 ecuaciones generales. Estas
ecuaciones se aplicaron utilizando los siguientes criterios.
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Para el procesador y todos los circuitos que se encuentran dentro de la tabla
4.2 con excepcion de las memorias, el cristal oscilador y los “hexfets", la
ecuacion que les corresponde es la siguiente:

A =(Czp + Cyry Jmpm, x 107 Fallas/Hora (4.1)

Donde: C, es la razon de fallas por complejidad del circuito
C, es la razon de fallas del empaque
7, es el factor de temperatura
7 es el factor ambiental
7, es el factor de calidad

x, es el factor de aprendizaje

e En el caso de las memorias, DSP128M8N memoria RAM y 27C256-70
memoria PROM. La férmula utilizada es 1a siguiente:

A =(Cp + Cyrp + 4, Jrpr, x107 Fallas/Hora 4.2)

Donde: C, es larazén de fallas por complejidad del circuito
C, es larazon de fallas del empaque
z; es el factor de temperatura
¢ es el factor ambiental
4,.,.razon de fallas inducidas por ciclos lectura/escritura
7, es el factor de calidad
7, es el factor de aprendizaje

o En el caso particular de los "hexfets” utilizados como interruptores o “relays”, se

utiliza la misma ecuacion que para el cristal oscilador, gue es la siguiente.
A = Azyre x 107 Fallas/Hora 4.3)

Donde: A, es larazon de fallas base
7, es el factor de calidad
7 es el factor ambiental

En las siguientes secciones se explica cada uno de los factores
involucrados en estas ecuaciones, asi como la forma en que se obtienen sus
valores para cada caso en particular.
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4.3.1 Razén de fallas por complejidad del circuito (C,)

La razén de fallas por complejidad de! circuito, es un factor directamente
relacionado con la tecnologia de escala de integracién utilizada por los fabricantes
para su elaboracion, Por esta razon se relaciona con el nimero de compuertas o
transistores involucrados en cada circuito. Como se puede observar en la tabla
4.4, mientras mas compuertas o transistores estén involucrados, mayor es la
probabilidad de falla del circuito.

Los valores del factor C, se obtienen de diferente forma, dependiendo del
componente que se trate.

Por ejemplo, para el caso del procesador, el valor de C, se obtuvo de la
tabla 4.3 [MIL-HDBK 1995].

Numero |Bipolar|{ MOS

de Bits Cy C,
Hasta 8 0.06 0.14
Hasta 16 0.12 0.28
Hasta 32 0.24 0.56
Tabla 4.3 Valor del factor complejo C, para procesadores

En el caso de los circuitos integrados MOS lineales y digitales, se aplica de
acuerdo a la escala de integracion de los componentes; es decir, en base al
nimero de transistores dentro de un circuito lineal, y en base al nimero de
compuertas usadas en un circuito digital. Aunque el nimero exacto de transistores
o compuertas sea desconocido, se puede tomar como referencia la escala de
integracion a la cual pertenece el componente [Johnson, 1989]. Con esta
informacion se utilizo la tabla 4.4 [MIL-HDBK 1995].

Digital Lineal PLA/PAL
numero de Cy namero de C4 Numero de C,
compuertas transistores compuertas
1 a 100 0.010 {1 a 100 0.010 | Arriba de 500 0.00085
101 a 1000 0.020 [ 101 a 300 0.020 | 501 a 1000 0.0017
1001 a 3000 0.040 {301 a 1000 0.040 {2001 a 5000 0.0034

Tabla 4.4 Valor del factor complejo C, para circuitos MOS lineales, arregtos logicos y
compuertas digitales

Para las memorias, se obtuvieron los valores de la tabla 4.5 [MIL-HDBK,
1995].
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MOS Bipolar
PROM,
Tamafio de la UVEPROM, SRAM
memoria, B EEPROM, (MOS &

(Bits) ROM EAPROM | DRAM BIMOS) | ROM, PROM [ SRAM
Arriba de 16k |0.00065 | 0.00085 0.0013 0.0078 0.0094 0.0052
16k < B < 64k |0.0013 0.0017 0.0025 |0.016 0.019 0.011
64k < B < 256k | 0.0026 | 0.0034 0.0050 |{0.031 0.038 0.021

Tabla 4.5 Valor del factor complejo C, para memorias

4.3.2 Razon de fallas del empaque (C,)

Cada tipo de empaque tiene un proceso de fabricacién diferente, por lo que
la probabilidad de que el empaque falle, depende de las caracteristicas del mismo.
La formula para obtener C, que a continuacion se presenta, se utiliza para
microcircuitos que cumplen con las siguientes caracteristicas en su empaque:
DiIPs (Dual in-Line Package) herméticos con soldadura, PGA (Pin Grid Array) y
SMT (Surface Mount Technology) estafados o no [MIL-HDBK, 1995].

C, =2.8x107 (N, )" (4.4)

Donde: N, es el nimero de pines funcionales del dispositivo en analisis.

4.3.3 Factor de temperatura (7;)

El factor de temperatura se determina en funcion de varias variables, entre
ellas, la energia de activacion efectiva, la temperatura de la juntura, fa potencia de
disipacién del dispositivo y la resistencia térmica entre el empaque y la juntura.

Este es el factor que involucra mas pasos para su obtencién, los cuales se
desarrollan a continuacion.

El factor de temperatura para todos los componentes fabricados con silicio
se calicula con la formula siguiente {MIL-HDBK, 1995]:

-E 1 1
=0.1 2 - 4.5
o °XP(8.617>< 107 (T, ¥ 273 298D (48)
Donde: E, es la energia de activacion efectiva (eV)

T, es la temperatura de juntura en el peor caso (°C)
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Para obtener los valores de £, se utiliza la tabla 4.6 [MIL-HDBK 1995].

TTL, STTL, ECL BICMOS, liL, | Digital MOS, Lineal Memorias
DTL,FTTL,CML, | LSTTL,LTTL, | ISL { VHSIC CMOS | (Bipolary (Bipolar y
ASTTL, HTTL ALSTTL MOS) MOS), MNOS
[ E. [eV] 0.4 0.5 0.6 0.35 0.65 0.6

Tabla 4.6 Valores de energia de activacion efectiva para los diferentes tipos de circuitos

Para obtener el valor de T, se tiene a su vez, la siguiente férmula, ia cual
es valida para todo tipo de microcircuitos excepto hibridos [MIL-HDBK, 1995].

T, =T +PO, (4.6)

Donde: 7. es latemperatura del empaque (°C)
P es la potencia de disipacion del dispositivo (W)
8,- es la resistencia térmica empaque-juntura (°C/W)

En el caso de la potencia P, se refiere a la potencia disipada por el
componente electrénico en la aplicacion del sistema, y de acuerdo a la norma, en
caso de desconocer este valor, se puede usar el valor de especificacion de
maxima potencia disipada. La mayoria de los manuales manejan dicho valor, sin
embargo en el caso de los valores de T, y #,. son dificiles de encontrar. Por lo
tanto, la norma recomienda extraer el valor de T. de la tabla 4.7 de acuerdo al
ambiente en que trabajara e! equipo; y el valor de 4,. de la tabla 4.8. Los valores
de &, son vialidos para dispositivos soldados a circuitos impresos [MIL-HDBK,
1995).

Ambiente | Gg | Ge | Gm | Ns | Ny | Aic] Al Auc | Aur| Arw |Se| Me | ML | CL
T.{(°C) |35)45|50(45]|50160)160| 75 | 75| 60 |35| 50 [ 60 | 45

Tabla 4.7 Valores default para {a temperatura de empaque (T ) para todos los ambientes

Tipo de empaque Area “Die” > 14,400 mil® | Area "Die” < 14,400 mil®
{ceramica unicamente) Osc (°CW) 8,c (°C/W)
Dual in Line 11 28
Flat Package 10 22
Chip Carrier 10 20
Pin Grid Array 10 20
Can - 70

Tabla 4.8 Valores default para &,. segun el tipo de empaque

Para obtener los valores de T, de los componentes de !a tabla 4.2, con
excepcion del cristal y los “hexfets”, se ulilizd informacion de manuales para
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obtener el valor de P, y en casos necesarios, se compararon datos de disipacién
de potencia con circuitos similares. Una vez recabada toda la informacion
necesaria se realizé el calculo para las dos condiciones ambientales en las que
operara el satélite (lanzamiento de misil y vuelo espacial). Los resultados de
dichos calculos se presentan en la tabla 4.9.

ACRONIMO W] Fcw) rcl 9]
MANUAL TABLA VUELO MISIL
+35°C + 60 °C
SABS0 0.900 10 44.00 69.00
RAM 1.020 28 63.56 88.56
PROM 0.715 28 55.02 80.02
COMP 0.900 20 53.00 78.00
NAND 0.800 20 51.00 76.00
OR 0.800 20 51.00 76.00
AND 0.800 20 51.00 76.00
AMP2201 1.375 20 62.50 87.50
AMP271 1.375 20 62.50 87.50
MUXDIG 0.800 20 51.00 76.00
LD189 1.375 20 62.50 87.50
LD188 1.375 20 62.50 87.50
MUX4053 0.700 28 54.60 79.60
MONO221 0.600 28 51.80 76.80

Tabla 4.9 Calculo de T, paratodos los componentes en ambas condiciones ambientales

4.3.4 Factor ambiental (z,)

El ambiente en que va a funcionar un sistema es muy importante para su
analisis de confiabilidad, pues de él depende en gran medida su vida util. Los
valores para el factor ambiental de todos los circuitos integrados involucrados en
este analisis (excepto para los “hexfets"” y el cristal), se obtienen de la tabla 4.10
[MIL-HDBK, 1995].

Ambiente | Gg | Gr | Gm | Ns | Nu | Aic | Air [Auc |Aur |Arw | Se | Me [ ML | Co

ne 05| 21414161455 8 8 |05 5 | 12 [ 220

Tabla 4.10 Valores del factor ambiental 7. para los circuitos integrados

Para el caso de los “hexfets" se utiliza la tabla 4.11 [MIL-HDBK, 1995].

Ambiente | Ga | Ge {Gm | Ns | Ny | Aic | A [Auc |Aup | Arw ! Sk | Me [ ML | G,

e 1 3 (12| 6 1712 ]19]21 32| 23 |04 12| 33 |590

Tabla 4.11 Valores del factor ambiental 7. para los “hexfets” utilizados como interruptores
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Para el cristal oscilador de 40 MHz se utiliza la tabla 4.12 [MIL-HDBK,
1995).

Ambiente | Gg | G | Gm | Ns | Nu |Aic A [Auc|Aur[Arw | S | Me | ML | C
e 1 3 |10 6116 [12[17122 28| 23 [0.5] 13 | 32 | 500
Tabla 4.12 Valores del factor ambiental 7. para el cristal oscilador

4.3.5 Factor de calidad (z,)

En el mercado de los circuitos electronicos existen diferentes estandares de
calidad para diferentes exigencias, dependiendo del proyecto y la aplicacion. Los
circuitos mas comunes y que tienen los estandares de calidad mas bajos, son los
llamados de tipo comercial, los cuales se utilizan en aplicaciones que no requieren
demasiada seguridad ni confiabilidad. Le siguen los componentes de tipo
industrial, los cuales son mas seguros y confiables que los comerciales. Los
componentes de calificacion militar, son mucho mejores que los comerciales y los
industriales, y ademas cumplen con caracteristicas de calidad muy especiales,
como por ejemplo, soportan un rango de temperatura mas amplio, ademas de
contar con procesos de manufactura especial para soportar altos grados de
vibracidn, descargas, cierto grado de radiacion, etc. Finalmente, los componentes
de calificacion espacial son los que cuentan en la actualidad con la mejor calidad y
confiabilidad que ningun otro tipo de circuitos, sin embargo, estos aun son de dificil
acceso ademas de tener un costo mucho mayor que los de calificacion militar.

Como ya se ha comentado, casi todos los componentes utilizados en la
computadora de vuelo son de calificacion militar, es decir, cumplen con el estandar
militar MIL-STD-883, lo cual implica que cumplen con estandares de calidad altos.
Por lo tanto, para los circuitos integrados, el manual le asigna un valor de 2.0 a su
factor de calidad, r,. Sin embargo, el valor de este factor es menor para el caso
de los componentes de calidad espacial, en cuyo caso es de 0.25, mientras que a

los componentes de calidad comercial o industrial, se les asigna un valor de 10
[MIL-HDBK, 1995].

Para el caso de los “hexfets”, se obtienen los valores de la tabla 4.13 [MIL-
HDBK, 1995].

Calidad Tq
Especificacion militar | 1.0
Comercial 1.9
Tabla 4.13 Valores del factor de calidad para los “hexfets"”

De la misma manera, para el cristal oscilador, existe una tabla en la cual se
obtienen los valores; ésta es la 4.14 [MIL-HDBK, 1995).
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Calidad g
Especificacion militar | 1.0
Comercial 2.1
Tabla 4.14 Valores del factor de calidad para el oscilador

4.3.6 Factor de aprendizaje (.r,)

El factor de aprendizaje se relaciona directamente, con el tiempo que ha
estado el circuito en el mercado, es decir, mientras mayor sea el nimero de afos
de produccion, el valor de este factor disminuye, lo cual implica un mejor resultado
en la confiabilidad. Esto se debe a que mientras mas tiempo tenga en el mercado,
su calidad serd mejor, pues los fabricantes perfeccionan sus procesos de
manufactura.

Los valores de este factor para todos los componentes se obtienen de la
tabla 4.15 [MIL-HDBK 1995].

Afios en
produccion
<0.1
0.5

uis

N

1.5
= 2.0
Tabla 4.15 Valores para el factor

olv[u|x|o

Riajlalaja

8

prendizaje

4.3.7 Razén de fallas inducidas por ciclos lecturalescritura ( 4
memorias

) para

e

La razén de fallas inducidas por ciclos de lectura y escritura de una
memoria estd asociada al desgaste y aumento en la probabilidad de error al
incrementarse, con el uso, el nimero de ciclos de lectura y escritura que ha tenido.
Este parametro esta definido en el estandar militar MIL-HDBK-217F Notice 2 como
cero para las memorias utilizadas en la computadora de vuelo de SATEX, es decir,
no influye, ya que sdélo se toma en cuenta para memorias de borrado eléctrico
(EEPROM).

4.3.8 Razon de fallas base ( 4,)

La razén de fallas base utilizada en el calculo referente a la razdn de fallas
de los “hexfets", es un dato obtenido del estandar militar MIL-HDBK-217F Notice 2
el cual les asigna un valor de 0.029 [MIL-HDBK, 1995].
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Para el oscilador se obtiene este valor utilizando la siguiente formula [MIL-
HDBK, 1995]:

4, =(0.013/)** Fallas/Hora 4.7)

Donde: f es la frecuencia de oscilacion (MHz)

Con la informacién anterior, se procedio a recabar los datos necesarios de
los componentes electronicos que se utilizan en la instrumentacion de SATEX con
ayuda de manuales técnicos y libros. Finalmente se realizaron los calculos para
cada uno de los componentes, calculando razones de falla para cada ambiente en
el que se encontrara el microsatélite (lanzamiento de misil y vuelo espacial), y para
respectivas calidades de los componentes (comercial, militar y espacial). Los
resultados obtenidos se presentan de la tabla 4.16 a la tabla 4.21.
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COMPONENTES DE CALIDAD COMERCIAL EN LANZAMIENTO DE MISIL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONIMO | C, T E, (| No.PINS| €, e g . A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA runcionates| TABLA | TABLA | TASLA | TaBLA TALLAS) aa
SABSBO 028 | 6900 | 035 | 0.577516352 100 | 0.0405 12 10 1 6.47705E-06
COMP 0.01 78.00 0.65 4.570317769 14 0.0048 12 10 1 1.03303E-06
NAND 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 10 1 6.49285E-07
OR 0.01 7600 | 035 | 0.732853573 14 0.0048 12 10 1 6.49285E-07
AND 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 10 1 6.49285E-07
AMP2201 0.01 87.50 0.65 8.051926036 5 0.0016 12 10 1 9.97193E-07
AMP271 0.01 87.50 0.65 8.051926036 8 0.0026 12 10 1 1.11719E-06
MUXDIG 0.01 76.00 0.35 0.732853573 16 0.0056 12 10 1 7.45285E-07
LD189 0.01 87.50 0.65 8.051926036 14 0.0048 12 10 1 1.38119E-06
LD188 0.01 87.50 0.65 8.051926036 14 0.0048 12 10 1 1.38119E-06
|MUX4053 0.01 7960 | 065 | 5.038464727 16 0.0056 12 10 1 1.17585E-06
IMONO 0.02 76.80 0.65 4.245494395 16 0.0056 12 10 1 1.5211E-06
MEMORIAS
ACRONIMO | C, T, E, I No.PINS] C, e Ty . A,
TABLA | FORMULA | TABLA FORMULA  |runcionues| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA S oma
RAM 0.031 88.56 0.6 6.079731953 31 0.0114 12 10 1 3.25272E-06
PROM 0.0017 80.02 0.6 3.815536898 28 0.0102 12 10 1 1.28886E-06
HEXFETs Y CRISTAL
ACRONMO | A, | A Te | Ta A,
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA RS om
IRFF 0.029 33 1.9 1.8183E-06
XTAL 0.03 32 2.1 0.000002016

Tabla 4.16 Calculo de la razén de fallas/hora para componentes de calidad comercial en ambiente de lanzamiento de misil
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COMPONENTES DE CALIDAD MILITAR EN LANZAMIENTO DE MISIL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONIMO | C, T, E, b No.PINS| G, e Ty T A,
TABLA | FORMULA | TABLA FORMULA  |runconaes] TABLA | TABLA | TABLA | Tasta | FAYSp o0
SABB0 0.28 69.00 0.35 0.577516352 100 0.0405 12 10 1 6.47705E-06
COMP 0.01 | 7800 | 065 | 4.570317769 14 | 00048 | 12 2 1 2 06606E-07
NAND 001_| 7600 | 035 | 0.732853573 14| 00048 | 12 2 1 1.29857E-07
OR 001 | 7600 | 035 | 0732853573 14| 0.0048 12 2 1 1.29857E-07
AND 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 2 1 1.29857E-07
AMP2201 001 | 8750 | 065 | 8.051926036 5 0.0016 12 2 1 1.99439E-07
AMP271 0.01 87.50 0.65 8.051926036 8 0.0026 12 2 1 2.23439E-07
MUXDIG 001 | 7600 | 035 | 0.732853573 16| 00056 | 12 2 1 1.49057€-07
LD189 001 | 8750 | 065 | 8.051926036 14 0.0048 | 12 2 1 2.76239E-07
LD188 0.01 87.50 0.65 8.051926036 14 0.0048 12 2 1 2.76239E-07
MUX4053 0.01 | 7960 | 065 | 5.038464727 16 ] 00056 | 12 2 1 2.35169E-07
{MONG 002 | 76.80 | 065 | 4.245494395 16| 00056 | 12 2 1 3.0422E-07
MEMORIAS

ACRONIMO | C; T, E, T No.PINS| C, e Tla T, A,

TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA  |runcionmes| TABLA | TaBLA | TaBtA | TaBlA | AV
RAM 0.031 | 88.56 0.6 6.079731953 30 ] 00114 | 12 2 1 6.50543E-07
PROM 0.0017 80.02 0.6 3.815536898 28 0.0102 12 2 1 2.57773E-07

HEXFETs Y CRISTAL
ACRONIMO | A, A, e T A,
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA PRS0k

IRFF 0.029 33 1 0.000000957
XTAL 0.03 32 1 0.00000096

Tabla 4.17 Célculo de la raz6n de fallas/hora para componentes de calidad militar en ambiente de lanzamiento de misi!
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COMPONENTES DE CALIDAD ESPACIAL EN LANZAMIENTO DE MISIL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONIMO | C, T, E, T No.PINS| C, e Ty T, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA Funcionaes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLAS) oRA
SAB80 0.28 69.00 0.35 0.577516352 100 0.0405 12 0.25 1 1.61926E-07
COMP 0.01 78.00 0.65 4.570317769 14 0.0048 12 0.25 1 2.58258E-08
NAND 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 0.25 1 1.62321E-08
OR 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 0.25 1 1.62321E-08
AND 0.01 76.00 0.35 0.732853573 14 0.0048 12 0.25 1 1.62321E-08
AMP2201 0.01 87.50 0.65 8.051926036 5 0.0016 12 0.25 1 2.49298E-08
AMP271 0.01 87.50 0.65 8.051926036 8 0.0026 12 0.25 1 2.79298E-08
MUXDIG 0.01 76.00 0.35 0.732853573 16 0.0056 12 0.25 1 1.86321E-08
LD189 0.01 87.50 0.65 8.051926036 14 0.0048 12 0.25 1 3.45298E-08
LD188 0.01 87.50 0.65 8.051926036 14 0.0048 12 0.25 1 3.45298E-08
IMUX4053 0.01 79.60 0.65 5.038464727 16 0.0056 12 0.25 1 2.93962E-08
JMONO 0.02 76.80 0.65 4.245494395 16 0.0056 12 0.25 1 3.80275E-08
MEMORIAS
ACRONIMO | C, T, E, T No.PINS| C, e Mg T, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA  runconnes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA | PYS100,
RAM 0.031 88.56 0.6 6.079731953 30 0.0114 12 0.25 1 8.13179E-08
PROM 0.0017 80.02 0.6 3.815536898 28 0.0102 12 0.25 1 3.22216E-08
HEXFETs Y CRISTAL
ACRONMO | A, A, Te o A
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA FALLAS) ora
IRFF 0.029 33 1 0000000957,
|XTAL ‘ 0.03] 32 1 0.00000096

Tabla 4.18 Calculo de la razén de fallas/hora para componentes de calidad espacial en ambiente de lanzamiento de misil
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COMPONENTES DE CALIDAD COMERCIAL EN VUELO ESPACIAL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONIMO | C, T, E, o No.PINS| C, e Ty T, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA  |runcionmes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLAS) o,
SABBO 0.28 44.00 0.35 0.226356215 100 0.0405 0.5 10 1 8.36297E-07
COMP 0.01 53.00 0.65 0.879435102 14 0.0048 0.5 10 1 1.11944E-07
NAND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 10 1 5.38549E-08
OR 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 10 1 5.38549E-08
AND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 10 1 5.38549E-08
AMP2201 0.01 62.50 0.65 1.693368515 5 0.0016 0.5 10 1 1.77337E-07
AMP271 0.01 62.50 0.65 1.693368515 8 0.0026 0.5 10 1 1.82337E-07
MUXDIG 0.01 51.00 0.35 0.298549334 16 0.0056 0.5 10 1 5.78549E-08
LD188 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 10 1 1.93337E-07
LD188 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 10 1 1.93337E-07
IMUX4053 0.01 54.60 0.65 0.984653182 16 0.0056 0.5 10 1 1.26465E-07
{MONO 0.02 51.80 0.65 0.807377691 16 0.0056 0.5 10 1 1.89476E-07
MEMORIAS
ACRONIMO | C; T, E, T No.PINS| C, e g T, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA runcionates| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLAS) o
RAM 0.031 63.53 0.6 1.451506136 30 0.0114 0.5 10 1 5.06967E-07
PROM 0.0017 65.02 0.6 0.848586241 28 0.0102 0.5 10 1 6.5426E-08
HEXFETs Y CRISTAL
ACRONIMO | A, A Te | Tq A,
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA FALLAS) oRA
|IRFF 0.029 0.4 1.9 2.204E-08
IXTAL 0.03 0.5 2.1 3.15E-08

Tabla 4.19 Caiculo de la razon de fallas/hora para componentes de calidad comercial en ambiente de vuelo espacial
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COMPONENTES DE CALIDAD MILITAR EN VUELO ESPACIAL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONIMO | C, T, E, - No.PINS| C, e Ty m, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA  |runcionaes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLAS) oRa
SABB0 0.28 44.00 0.35 0.226356215 100 0.0405 0.5 10 1 8.36297E-07
COMP 0.01 53.00 0.65 0.879435102 14 0.0048 0.5 2 1 2.23887E-08
NAND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 2 1 1.0771E-08
OR 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 2 1 1.0771E-08
AND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 2 1 1.0771E-08
AMP2201 0.01 62.50 0.65 1.693368515 5 0.0016 0.5 2 1 3.54674E-08
AMP271 0.01 62.50 0.65 1.693368515 8 0.0026 0.5 2 1 3.64674E-08
MUXDIG 0.01 51.00 0.35 0.298549334 16 0.0056 0.5 2 1 1.1571E-08
LD189 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 2 1 3.86674E-08
LD188 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 2 1 3.86674E-08
MUX4053 0.01 54.60 0.65 0.984653182 16 0.0056 0.5 2 1 2.52931E-08
IMONO 0.02 51.80 0.65 0.807377891 16 0.0056 0.5 2 1 3.78951E-08
MEMORIAS
ACRONIMO | C; T, E. Ty No.PINS| C; e Tl m, A,
TABLA | FORMULA | TABLA FORMULA  |runcionaes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLASY oRA
RAM 0.031 63.53 0.6 1.451506136 30 0.0114 0.5 2 1 1.01393E-07
PROM 0.0017 55.02 0.6 0.848586241 28 0.0102 0.5 2 1 1.30852E-08
HEXFETs Y CRISTAL
ACRONIMO | A, Ay e Mg A,
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA FALLASy Ra
IRFF 0.029 04 1 1.16E-08
IXTAL 1003 0.5 1 0.000000015
Tabla 4.20 Calculo de ia razén de fallas/hora para comp tes de calidad militar en ambiente de vuelo espacial
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COMPONENTES DE CALIDAD ESPACIAL EN VUELO ESPACIAL

CIRCUITOS INTEGRADOS Y PROCESADOR
ACRONMO | C, T, E, 1tT No.PINS| €, e g T, A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA runconues| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA FALLAS) oRA
SABBO 0.28 44.00 0.35 0.226356215 100 0.0405 0.5 0.25 1 2.09074E-08
COMP 0.01 53.00 0.65 0.879435102 14 0.0048 0.5 0.25 1 2.79859E-09
NAND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 0.25 1 1.34637E-09
OR 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 0.25 1 1.34637E-09
AND 0.01 51.00 0.35 0.298549334 14 0.0048 0.5 0.25 1 1.34637E-09
AMP2201 0.01 62.50 0.65 1.693368515 5 0.0016 0.5 0.25 1 4.43342E-09
AMP271 0.01 62.50 0.65 1.693368515 8 0.0026 0.5 0.25 1 4.55842€-09
MUXDIG 0.01 51.00 0.35 0.298549334 16 0.0056 0.5 0.25 1 1.44637E-09
LD189 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 0.25 1 4.83342E-09
LD188 0.01 62.50 0.65 1.693368515 14 0.0048 0.5 0.25 1 4.83342E-09
{MUX4053 0.01 54.60 0.65 0.984653182 16 0.0056 0.5 0.25 1 3.16163E-09
|MONO 0.02 51.80 0.65 0.807377891 16 0.0056 0.5 0.25 1 4.73689E-03
MEMORIAS
ACRONIMO [ C, T, E, 4 No.PINS| C, e Ty m A,
TABLA | FORMULA| TABLA FORMULA  |runcionaes| TABLA | TABLA | TABLA | TABLA | ™50
RAM 0.031 63.53 0.6 1.451506136 30 0.0114 0.5 0.25 1 1.26742E-08
PROM 0.0017 | 55.02 0.6 0.848586241 28 0.0102 0.5 0.25 1 1.63565E-09
HEXFETs Y CRISTAL
ACRONIMO | A, A Tle Ta A,
TABLA | FORMULA TABLA | TABLA FALLAS; an
IRFF 0.029 0.4 1 1.16E-08
IXT AL 0.03 0.5 1 0.000000015

Tabla 4.21 Calculo de fa razén de fallas/hora para componentes de calidad espacial en ambiente de vuelo espacial




4.4 Descripcion de la instrumentacién de! microsatélite mediante
diagramas de bloques de confiabilidad

En un principio se penso en qué tan amplio y profundo se debia realizar el
analisis de confiabilidad para determinar cuales componentes se tomarian en
cuenta y cuales no. Después de analizar ios objetivos del proyecto y evaluar las
posibles alternativas, se planted un procedimiento de seleccion, al cual se le lamé
Enfoque Pragmatico Operativo (EFPQ), el cual consiste en considerar
unicamente aquetios componentes que mantienen al sistema en un nive! operativo
minimo y suficiente para que la arquitectura tolerante a fallas pueda desempefiar
correctamente su trabajo, lo cual para nuestro caso constituye la electronica
minima que automatiza al microsatélite.

El EPO tiende a depurar el modelo de blogues de confiabilidad para

plasmar en forma mas detaillada y reducida fa arquitectura de automatizacién, y
por tanto, a obtener indices de confiabilidad mas apegados a la realidad.

LECTRONIC o) (]
E SENSORE! 1 2

¥ 'y 4

ENCENDIDO
DE SENSORES

[ COMPUTADORA DE VUELO

l RED EXTERNA l
PROCESADOR PRINCIPAL | 4=

L

]
PROCESADOR REDUNDANTE 1 ]1-0-—
MULTICANALIZADOR h
DE LINEAS E/S '

C:>{ PROCESADOR REDUNDANTE oJO-E—-!—-
1

[
¢ REIFQIAILATCHLPL L L L o)
. 4
RED WINACTONTD
| l ENCENDIDO DE
RED INTERNA REDUNDANTE
INTERNA ATCH-UP PROCESADORES
[ 3
R
DEL PROCEGADOR -t -
Y OE soaﬂNvErfle -
PROCESADORES DE e
CARGAS UTILES
Figura 4.1 Arquitectura que P al hardware de fa instrumentacién del microsatélite

En la figura 4.1 se muestra una sintesis de la arquitectura que compone al
hardware de la instrumentacion del microsatélite. La instrumentacién tiene un
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cierto nivel de centralizacién en la CTF-3PRO. Por ello, la computadora TF cuenta
con tres procesadores, cualquiera de ellos permite controlar automaticamente el
microsatélite. La versatilidad operativa se logra con la ayuda de un
multicanalizador de seiflales E/S, el cual permite conectar a cualquier procesador
(uno a la vez), todos los sensores, actuadores y lineas de entrada/salida utilizadas
en la instrumentacién del vehiculo.

La computadora se puede controlar por medio de lineas procedentes del
procesador de sobrevivencia (PS), o procedentes de otras cargas utiles, las cuales
cuentan con algoritmos de deteccion de fallas de la CV que se auxilian con la red
de comunicaciones interna (principal y redundante) del microsatélite. También se
puede reconfigurar la arquitectura con una orden directa desde Tierra por medio
del detector de tonos.

La conmutacion del procesador principal al procesador redundante cero,
contempla la conmutacién de todas las lineas E/S, como se observa en la figura
4.1 (del bus sombreado, al no sombreado). En tanto que para conmutar de PP a
PR1, se tiene un bus compartido, por lo tanto se tiene que ordenar el apagado de
PP y el encendido del PR1 al mismo tiempo para evitar algun tipo de conflicto
entre los dos procesadores, ya que éstos no deben utilizar el bus al mismo tiempo.

Por todo esto, se puede ver que el encendido y apagado de los
microprocesadores es de vital importancia para activar las diferentes
configuraciones de la CV y por consiguiente tiene una gran importancia para el
analisis de confiabilidad.

Con base en las agrupaciones indicadas en la figura 4.1, se procedid a
obtener los diagramas de blogques de la electrénica de cada modulo, y de esta
forma se obtuvo finalmente el diagrama general de bloques de confiabilidad de la
instrumentacion del microsatélite.

Cada diagrama representa un moddulo electrénico en el cual, cada
componente esta representado por un bloque etiquetado con el acrénimo del
componente, el nimero de unidades usadas, el nimero del componente y sobre el
bloque, el nombre del impreso al que pertenece, entre ellos los que se indican en
la tabla 4.22.

NOMBRE DESCRIPCION
TCV Tarjeta de procesador CV
TCVCTRL Tarjeta de control de procesadores
TCVMUXFILT | Tarjeta de multiplexaje vy filtrado
TCVLATCH Tarjeta de electronica Latch-up
Tabla 4.22 Nombres de las tarjetas que componen la computadora de vuelo

Ademas, las notaciones referentes a las tarjetas, asi como las notaciones
de componentes (U7, U8, U13, U14, etc.), que aparecen en los diferentes
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diagramas de bloques de confiabilidad durante este capitulo y el siguiente, se
colocaron con sus nombres originales; es decir, tal como aparecen en los
diagramas esquematicos de la computadora de vuelo.

4.4.1 Modulo del procesador (principal y redundantes)

De acuerdo al EPO que se definié anteriormente, los componentes que
forman este bloque son los siguientes: oscilador, procesador SAB80C166, 2 Cl de
memoria RAM estatica, 2 Cl de memoria EPROM, légica combinacional utilizada
para e! manejo de lineas de habilitacion de las memorias (para establecer el mapa
de memoria correctamente) y la primera parte del circuito de proteccion contra
efecto “latch-up” denominada Deteccién de efecto “latch-up”. La unidad EDAC no
es incluida de acuerdo al EPO, ademas de que en el estadndar militar no se incluye
aun ese tipo de componente.

Dentro de este blogque se incluyen los componentes encargados del
encendido de cada uno de los procesadores; un “line driver’ y dos arreglos de
“hexfets" en paralelo.

/

TCV

u10 Ut u7 us U2y U3 U4y US
XTAL p=—»i SAB80 —»{ NAND OR RAM =—#» ROM

1 1 12 12 2 2 l
B U8
U13 U14 u12 us
AMP2201 AMP2201 AMP271 AMP2201

S

Deteccion de efecto “latch-up”

TCVCTRL
—
> L?/LBB H
lisee e

Figura 4.2 Médulo del procesador
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Los componentes de este bloque satisfacen la norma MIL-STD-883, la cual
da a los componentes una calidad de calificacién militar, excepto el procesador, el
cual no se pudo conseguir con las caracteristicas requeridas, solamente se
consiguid su version industrial con rango de temperatura extendido, por lo que se
tuvo que agregar electronica de proteccién contra efecto “latch-up”, la cual fue
justificada y explicada en el inciso 2.2.1.

4.4.2 Moadulo del circuito de eliminaciéon de efecto “latch-up”

Dentro de este modulo se considera la electrénica encargada de eliminar el
efecto “latch-up”, ésta controla el apagado y posterior encendido del procesador
con el fin de eliminar dicho efecto nocivo. Cuando el circuito de deteccion de
efecto “latch-up” genera una sefial que indica su presencia; el circuito de
eliminacion de efecto “latch-up” genera un pulso digital de 14 segundos, durante el
cual se desenergiza la tarjeta de! procesador para erradicar dicho efecto.

Ya que el procesador de sobrevivencia controla también el encendido de las
tarjetas de procesadores de la CV; la electronica de las lineas de control
provenientes del PS y las lineas de control generadas por el circuito de eliminacién
de efecto “latch-up” deben conjuntarse, y la electronica que realiza esta funcién ha
sido considerada dentro de este médulo. En la figura 4.3 se observa la electronica
descrita.

/£ /
TCVLATCH TCVCTRL

U4
MONO

U3 12 Ufq
OR OR OR AND MUX
172 ~ U4 112

MONO
12

Figura 4.3 Diagrama de bloques del circuito de eliminacién de efecto "latch-up”

4.4.3 Médulo de la electrénica de multicanalizacién

La tarea primordial de este médulo es sustituir el PP por alguno redundante,
esto es, PRO o PR1. En caso de requerirse la conmutacion de la tarjeta del
procesador principal a la tarjeta del procesador redundante uno, no se tiene mayor
problema, ya que no se utilizan medios electronicos para multicanalizar, sélo basta
el apagado y encendido de dichas tarjetas, evitando de esta forma conflictos en el
bus.
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Para cumplir con los propésitos del EPO, se consideran tnicamente las
lineas de E/S imprescindibles para la operacién minima y satisfactoria del
microsatélite. Por tal motivo, se realizé un analisis con el objetivo de identificar el
grado de prioridad operativa de cada una de las lineas de E/S para el procesador.

Por ejemplo, las lineas que conducen informacion de los sensores no son
de alta prioridad. Ningun sensor es de vital importancia para la operacion del
satélite, ya que el satélite puede continuar operando y reportando el estado de sus
equipos. Esto incluye sensores de temperatura, corriente, magnetometria y
sensores finos de Sol.

Las senales restantes de E/S del procesador, se generan dentro o fuera de
la CV y el analisis de su grado de prioridad se muestra en la tabla 4.23.

. Aita
Linea Prioridad Comentario

LIB ARIANE1 No La deteccion de liberacion no es de alta prioridad,

(liberacion del pues en caso de no detectarse, el software de

vehiculo SATEX inicia operaciones automaticamente después

transportador) de transcurrido un tiempo determinado.

RESET CV No El reset puede llegar por otros medios, por ejemplo,
por efecto ‘“latch-up”, por red interna o por
“watchdog”.

TX1 EXT CV Si Gran parte de la electronica de la red de

RX1 EXT CV Si comunicacion con Tierra es redundante, pues
existen dos radios, pero siempre esta habilitado sélo
uno.

TX2 INT CV Si Constituyen e! canal principa! de la red interna de

RX2 INT CV Si comunicaciones. Se cuenta con un canal redundante
para la red interna.

TXRRI Si Con estas lineas de E/S se programé totalmente por

RXRRI Si software el canal redundante de la red interna, tanto
para transmision como para recepcion.

ON ELEC SENS Si Permite ahorrar energia en el satélite, al energizar la
electronica de acondicionamiento de sensores sdélo
cuando es necesario.

BTM1 ON Con estas 12 lineas se controla el encendido de

: No cada una de las bobinas de torque magnético y la

BTME ON polaridad de la corriente que circulara por cada una
de ellas.

BTM1 P s

BTMS P No

ON ELEC MAG No Encendido de electronica de magnetémetros.
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AMUXSENS No Lineas de seleccion para el multiplexaje de sefiales

BMUXSENS No de sensores. Dado que ninglin sensor es de alta

CMUXSENS No prioridad, ninguna de estas lineas lo es.

AMUXMAG No Igualmente las lineas de seleccion para el

AMUXMAG No muitiplexaje de sefiales de sensores de
magnetometria.

PULSOS BUM No Lectura de pulsos de despliegue de! gradiente

gravitacional. Aunque el “bum” no sea liberado o no
se detecte su liberacion; el satélite puede operar.

ENNMI-RRI No Habilitador de interrupciones no mascarables. No
tiene uso.

Tabla 4.23 Analisis de prioridad de las lineas de E/S de las tarjetas de procesamiento

Entre las lineas de mayor prioridad se observan la red externa que
comunica al satélite con Tierra, la red interna de comunicaciones asi como la red
redundante interna que permiten reconfigurar la instrumentacion electrénica (como
se menciond en incisos anteriores). En la figura 4.4 se muestran los componentes
que intervienen en la multicanalizacién de las sefiales mencionadas en la tabla
4,23,

Z
TCVCTRL
MUXCTLOIG1 u7 MUXCTLDIG2 MUXAEXT_CPU| MUXACPU_EXT
“MUXDIG  [=~=—p> AND -» MUXDIG -  MUX4053 > MUX4053
14 14 14 13 143

Figura 4.4 Diagrama de bloques para la muiticanalizacién de procesadores

Debe aclararse que en la tabla 4.23 se analizan las sefiales desde un punto
de vista general, y por lo tanto se realizan comentarios que tienen que ver tanto
con la multicanalizacién como con el médulo que la genera.

De esta forma, el médulo de multicanalizacion considerado para el analisis
de confiabilidad, s6lo contempla a los componentes que de acuerdo con el EPO
son imprescindibles para la operacion minima del satélite.

4.4.4 Electrénica asociada al control de actuadores

Dentro del analisis de prioridades de todas las lineas de E/S para el sistema
SATEX, se llegd a la conciusion de que las lineas de control de actuadores,
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utilizadas para la estabilizacidon del vehiculo, no representaban riesgos para la
operacioén minima del vehiculo.

El no considerar de alta prioridad la estabilizacion del microsatélite es
debido a que se hacen las siguientes consideraciones:

« La operacion minima del vehiculo es la comunicacién satélite-Tierra con
reporte de estado operativo de equipos.

e En SATEX las comunicaciones con Tierra no dependen de la
estabilizacién del satélite.

¢ SATEX es el primer satélite disefiado y construido en México, razén por
la cual representa un mayor compromiso el alcanzar por lo menos un
nivel minimo de operacion del vehiculo.

Por lo tanto, de acuerdo con las razones expuestas, en SATEX no se
considera prioritario el control de actuadores, por lo tanto no se analizaran los
bloques de componentes electréonicos asociados al control de actuadores.

4.4.5 Redes de comunicaciones interna y externa del satélite

En cualquier satélite, las comunicaciones son de vital importancia para el
funcionamiento del vehiculo. En el caso de SATEX se cuenta con dos redes de
comunicaciones; |a red interna y la red externa.

La red interna, es una red de area local, la cual se disefid para tener
comunicacion con los demas procesadores dentro de!l satélite, es decir, el de la
CD, el de la CUO, el del SP y el PS. La red fue concebida con un canal principal y
un canal redundante.

Se le denomina red externa a las comunicaciones que realiza la
computadora de vuelo con la estacion terrena, la cual, al igual que la red interna,
cuenta con parte principal y parte redundante. Tanto la red interna como la red
externa, se desglosan a continuacion.

4.4.5.1 Médulo de la red de comunicacion externa

Para el andlisis de confiabilidad de la red externa, se consideraron a los
circuitos involucrados tanto en la parte de transmision como en la parte de
recepcién. Como se puede observar en la figura 4.5, los manejadores de linea se
consideran redundantes porque se cuenta con dos equipos de comunicaciones
que mejoran su confiabilidad.
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Figura 4.5 Diagrama de bloq de t iados con la red externa del

mlcrorsatéllto

4,452 Moédulos de la red de comunicaciéon interna y de la red
redundante interna

La red interna (RIl) del satélite contiene hardware principal y redundante,
éste Gltimo denominado red redundante interna (RRI1). Con ellos se efectian las
comunicaciones entre los diferentes procesadores del vehiculo. El uso del canal
redundante persigue incrementar la confiabilidad de las interacciones entre
procesadores a bordo.

En la figura 4.6 se muestra el diagrama funcional de la red interna. Esta es
de tipo ethernet, es decir, todos los nodos tienen la capacidad de hablar y de
escuchar.

La sefal de transmision de! procesador se une a la de recepcion; que es la
misma recepcion para el procesador y para la recepcion de las cargas utiles.
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Figura 4.6 Diagrama que ilustra el funcionamiento de la red de comunicaciones interna del
satélite

En la figura 4.7 se muestran los componentes electrénicos que intervienen
en la transmision y en la recepcion de la red interna, mientras que en la figura 4.8
se muestran los relacionados con |a red redundante interna.

TCVLATCH
y
RX 4—— AND | LD189 le— Procesadores
1 de
cargas
U3 (VF] "
TX ————» OR —p| LD188 > utiles
L 14 | 1

Figura 4.7 Diagrama de bloques de componentes electrénicos que conforman la red interna
del microsatélite
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Figura 4.8 Dilagrama de bloques de la red redundante interna del microsatélite

44.6 Diagrama de bloques de confiabilidad obtenido para la
instrumentacion SATEX

En las secciones anteriores se han desglosado los mddulos electrénicos
que se deben considerar en el andlisis de confiabilidad de la instrumentacion
electrénica del microsatélite SATEX, obteniendo para cada uno, un diagrama de
blogues de confiabilidad formado por los componentes electronicos involucrados.

En la figura 4.9 se muestra el diagrama de blogues final para la
instrumentacion tolerante a fallas dentro del microsatélite. Cada blogque representa
a un médulo de la instrumentacion.

Computadora de vuelo

Red Procesador ptincipal j
i ' '
H de afecto > P ok 1te cero)
Red interna “latch-up™ .
redundante

Procesador redundante uml

Figura 4.9 Diagrama de bloques de confiabilidad obtenido para la instrumentacién
electrénica de SATEX

Con lo descrito en los incisos anteriores, se tiene toda la informacion
topologica y electronica indispensable de la instrumentacion del microsatélite para
proceder al calculo de indices de confiabilidad.
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En el siguiente capitulo se obtienen las ecuaciones de confiabilidad de cada
uno de los blogues indicados, posteriormente se obtiene la ecuaciéon que
represente la confiabilidad del sistema completo y se calculan las estimaciones de
confiabilidad durante diversos periodos de tiempo. Asi mismo se analizan otros
sistemas para realizar comparaciones y observar las ventajas de la CTF-3PRO
utilizada como computadora de vuelo de SATEX.
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CAPITULO 5

ANALISIS DE CONFIABILIDAD PARA DIVERSAS
CONFIGURACIONES DE LA INSTRUMENTACION
ELECTRONICA DE SATEX

5.1 Introduccion

En los capitulos anteriores se analizd la instrumentacion del microsatélite,
principalmente en los capitulos 2 y 4, sin embargo, para analizar de una manera
mas amplia y clara sus ventajas, en este capitulo se analizan y comparan varios
esquemas de instrumentacion.

En particular se analizan dos casos de instrumentacién posible en SATEX,
cada uno se evallia suponiendo que se construye con componentes de calidad
comercial, militar o espacial. Los casos se refieren a dos arquitecturas diferentes;
la primera una computadora simple, sin redundancias; y la segunda, una
arquitectura con redundancias, la cual corresponde a la computadora de vuelo
CTF-3PRO para SATEX.

Debido a que se deben considerar las condiciones operativas del satélite, la
evaluacién se realiza en condiciones de lanzamiento de misil y de vuelo espacial.
Este hecho repercutié en el calculo de la razén de fallas de cada componente y
diferentes configuraciones de la instrumentacion debido a que en la condicion de
lanzamiento de misil, no toda la electrénica va encendida, y en vuelo espacial, si.
Ademas como se mencioné en la seccién 4.2.1.2, el analisis de confiabilidad total
de vehiculos espaciales debe realizarse para estos dos ambientes, el primero para
considerar la separacion del vehiculo de la atmésfera terrestre y el segundo para
considerar su dinamica de vuelo en orbita.

Por ello, en el capitulo anterior se obtuvieron los datos necesarios de cada
componente, para ser sustituidos en las ecuaciones de la norma militar MIL-
HDBK-217F Notice 2, explicada detalladamente en el capitulo anterior. De este
modo se obtuvieron los valores de la razéon de falla para cada componente en sus
tres modalidades; comercial, militar y espacial.

En cada una de las configuraciones gue se presentan en este capitulo, se
realizaron los analisis correspondientes para obtener los diagramas de bloques de
confiabilidad a partir de! diagrama de bloques obtenido al final de! capitulo 4 (figura
4.9). Una vez obtenido el diagrama de bloques de confiabilidad en cada caso de
instrumentacion, se obtuvieron las ecuaciones que representan matematicamente
dichos diagramas utilizando el modelado combinacional.

61



Finalmente, con base en las ecuaciones de confiabilidad se realizaron
diversos programas en Matlab para obtener graficas que representen la
confiabilidad de la instrumentacion a traves de! tiempo. En éstas se aprecian los
resultados de una forma mas clara. Con las graficas se realizan los analisis y
comentarios a las diversas configuraciones de instrumentacion analizadas.

Adicionalmente se presenta una grafica para detectar los moédulos criticos
dentro de la CV, es decir, aquellos que tienen mas probabilidad de falla y por ello
confiabilidad menor.

5.2 Condiciones ambientales y tiempo de evaluacion para SATEX

El periodo de tiempo en el que se evalua la confiabilidad de la electronica
de SATEX corresponde a la vida Util esperada para el satélite; en este caso un
afio. Sin embargo, el evaluar la confiabilidad para periodos de tiempo mas grandes
permite visualizar los cambios de confiabilidad del sistema a través del tiempo.

El ambiente de lanzamiento de misil es un ambiente poco favorable para

. equipo electronico, comprende el tiempo desde que despega el cohete lanzador,

hasta que el satélite es liberado exitosamente. Se caracteriza por fuertes

vibraciones y cambios severos de temperatura y presion; sin embargo el satélite
se expone a estas condiciones por un periodo de tiempo relativamente corto.

El tiempo aproximado entre el despegue del cohete y la liberacién del
satélite es de 20 minutos maximo. Es por ello que el tiempo que se consideré para
evaluar la confiabilidad en ambiente de lanzamiento de misil fue de una hora, para
fines practicos; y de veinticuatro horas (un dia), para fines de visualizacion.

Por otro lado, en ambiente de vuelo espacial se encontrara el satélite
durante su vida atii, es decir, en condiciones de operacion. La expectativa minima
de vida con la que cuenta el proyecto, como ya se menciond, es de un afio, sin
embargo, para satélites con este tipo de caracteristicas, se considera una vida Gtil
promedio de 5 afios. De esta forma los periodos de tiempo considerados para
realizar el analisis en ambiente de vuelo espacial son de un afo, dos afios y cinco
afios; y para fines de visualizacion se considerd también un periodo de 10 afios.

5.3 Diversos sistemas por modelar para admitir su comparacién a
través de indicadores de confiabilidad

En esta seccion se explican los cuatro casos de instrumentacion electronica
del satélite que fueron considerados en el analisis de confiabilidad:

e E| primer caso considera una computadora de vuelo con arquitectura
simple, es decir, una arquitectura sin redundancias y por lo tanto sin atributos de
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tolerancia a fallas. Ademas, se considera un ambiente de lanzamiento de misil
(My) y sdlo la electronica que estard encendida en esta condicién. Para la
evaluacién de las ecuaciones y las graficas se utilizan los valores obtenidos de
razon de fallas para componentes de calidad comercial, militar y espacial.

¢ En el segundo caso se considera también una arquitectura simple, pero en
ambiente de vuelo espacial y con su correspondiente electrénica encendida. En
este caso también se usan los valores de razén de fallas de componentes de
diferente calidad.

o El tercer caso considera a la CTF-3PRO tal y como fue analizada en el
capitulo 4, es decir, con arquitectura tolerante a fallas. Se considera solo la
electronica encendida durante el lanzamiento y también se evalua su confiabilidad
armada con componentes de diferente calidad.

« El cuarto y ultimo caso, considera el mismo sistema anterior, sélo que en
un ambiente diferente; el de vuelo espacial. Esto implica el uso total de la
electronica de instrumentacion. También se evalua el analisis de confiabilidad
suponiendo que se construye con componentes de calidad comercial, militar y
espacial.

En cada uno de los casos referidos se presenta el diagrama de bloques
correspondiente y se analiza cada moédulo en el mismo orden que se indica en el
diagrama, para obtener mayor claridad en el escrito.

5.3.1 Primer caso, analisis de una arquitectura simple en ambiente de
lanzamiento de misil

Considerando una arquitectura simple, sin redundancias, y en ambiente de
lanzamiento de misil se modifican varios médulos de la CTF-3PRO. Todas las
redundancias se eliminan, los médulos de multicanalizacion de sefales y de red
redundante interna ya no son necesarios por razones obvias. El diagrama de
blogques resuitante se presenta en la figura 5.1.

Red . Red Eliminacién
externa |__interna “latch-up” I PP

Figura 5.1 Diagrama de blogues de confiabilidad de ia arquitectura simple en ambiente de
lanzamiento de misil

El médulo de la electronica de red interna queda tal como se manejo en el
capitulo 4, pero en lo referente a los modulos de electrénica de red externa,
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eliminacion de efecto “latch-up” y el médulo del procesador principal, se requiere
hacer modificaciones para eliminar las redundancias. Recordando los conceptos y
ecuaciones de los incisos 3.3 y 3.4, en los siguientes parrafos se obtendran las
ecuaciones de confiabilidad para los médulos indicados en la figura 5.1.

5.3.1.1 Médulo de ta red de comunicaciones externa sin redundancias

Este moédulo cambia con respecto al analizado en el capitulo 4, seccion
4.4.5.1, pues se deben quitar las redundancias de “line drivers”, tanto del receptor
como del transmisor, pues se toma en cuenta a un solo radio funcionando. Para la
red de comunicaciones externas, sin redundancias, se tiene el diagrama de
bloques de la figura 5.2.

TCVCTRL
U7 Tl A
RX e—— AND |« LD189 |« Tx 1

U3 T4 4
TX ———»MUX4053——>] LD188 > i

1/3 1/4 s — V

Figura 5.2 Diagrama de bloques de confiabilidad de la red de comunicaciones externa, sin
redundancias

Ahora, si ocurriera la falla de algun componente, ya sea del receptor o del
transmisor, las comunicaciones se interrumpirian. Por lo cual se deben analizar
todos los elementos conectados en serie, de tal forma que la razon de fallas para

este modulo es:
Ape = %)’ZAND + (%)iwm + (yg,)’i,uuxcos: + (%)’iwm

Por lo que la confiabilidad para este bloque esta dada por:

Reg(t) = et (5.1)
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5.3.1.2 Médulo de la red de comunicaciones interna

El diagrama de bloques de confiabilidad de la electrénica de red interna se
muestra en la figura 4.7 de la seccién 4.4.5.2. Si consideramos alguna falla en la
parte transmisora o en |a parte receptora (no necesariamente las dos al mismo
tiempo), las comunicaciones cesarian. El sistema entonces es totalmente serie,
por lo que la razdn de fallas es:

Ay = (l 34 )’l.m‘n + Ay + (.’z)lax + Adipiss
Por lo cual su confiabilidad se representa por:

Ry (t) =4 (5.2)

5.3.1.3 Médulo del circuito de eliminaciéon de efecto “latch-up” sin
redundancias

En este moédulo se eliminan las redundancias de los componentes
necesarios para eliminar el efecto “latch-up”, ademas se toman en cuenta los
componentes necesarios en el caso de que sblo existiera un procesador y no
existieran los redundantes. De los dos circuitos monoestables que generan el
pulso en presencia de efecto ‘latch-up”, queda sélo uno, pues el otro es
redundante. El diagrama de bloques de confiabilidad para este subsistema se
presenta en la figura 5.3.

TCVLATCH
U4 U11 '
MONO —w OR
112
Figura 5.3 Diagrama de bloques de confiabilidad para el médulo de sliminacién de efect

“latch-up”, sin redundancias

De dicho diagrama se obtiene Ia siguiente razén de falias:

Agy = (% )’luo.vo + (%;)’lm

Por lo tanto la confiabilidad del mdédulo es la siguiente:
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Rpyy ()= e ta (5.3)

5.3.1.4 Mddulo del procesador

En este médulo se eliminan las redundancias para esta configuraciéon. En
este caso, los “hexfets” encargados del encendido de la tarjeta del procesador.
Todos ios elementos se consideran en serie. El diagrama de bloques
correspondiente se muestra en la figura 5.4

TCcV

u10 U1 u7 us U2yus U4y us

XTAL —»| SAB8SO -—ﬂ NAND —ﬂ OR =~ RAM —ﬂ ROM
1 1 12 172 2 2 |

u13 u1a ui2 us
—*|amp2201"amP2201] ] aMP271 [amp2201[ P COMP ©R
S

Detecclén de efecto “latch-up®

TCVCTRL
mm
LD188
L 1e |

Figura 5.4 Diagrama de bloques de confiabilidad para el médulo del procesador, sin
redundancias

v

La razén de fallas para ei médulo del procesador es:

Ap = Aypar + Asipso + (}é)l,wva + (%)’ion +2Ap00 +24p0y *+3Aapp2an + Aasipzn + (%)’lcom'

+ l4 coies + Amer
Entonces la ecuacién de confiabilidad resulta:

Rp()= e C (54)
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Con las ecuaciones 5.1, 5.2, 5.3 y 5.4 se obtiene la ecuacién general de
confiabilidad para la arquitectura simple de la computadora de vuelo en ambiente
de lanzamiento de misil:

IRCS_mi.nl (0)= Rec (1) Ry (1) Ry (2 Rr(’l‘

En términos de A la ecuacidn es:
RCS_mi:II (’)= e'(/lu », e'(‘u ¥, e-“uu)’ . e‘(’lr ) (5_5)

Ahora, se debe evaluar la expresion anterior utilizando los valores de razén
de fallas de cada componente para ambiente de lanzamiento de misil obtenidos en
el capitulo anterior. Al evaluarse a través del tiempo obtendremos las graficas
correspondientes para una y veinticuatro horas.

5.3.2 Segundo caso, analisis de una arquitectura simple en ambiente
de vuelo espacial

La diferencia de este caso con el anterior, es el ambiente considerado para
obtener la razén de falla y el periodo de tiempo durante el cual estarad expuesto el
satélite a dicho ambiente. También lo es la electrdnica que necesita estar
encendida.

En el caso de ambiente de vuelo espacial, toda la electrénica se enciende
para realizar las operaciones correspondientes a la misién. Sin embargo, por
tratarse de una configuracion simple, la electrénica que se enciende coincide con
la encendida durante el lanzamiento de misil; entonces, la configuracion anterior y
la presente son iguales. La diferencia en el andlisis radica en los valores de razon
de fallas y en los periodos de tiempo considerados para evaluar la confiabilidad.
En este caso seran de uno, dos, cinco y diez afios.

El diagrama de bloques de confiabilidad es entonces el presentado en la
figura 5.1 y la ecuacion de confiabilidad para esta configuracion es la 5.5.

5.3.3 Tercer caso, andlisis de una arquitectura redundante en
ambiente de lanzamiento de misil

Este caso considera la arquitectura de la computadora de vuelo CTF-3PRO,
por lo cual se utiliza el diagrama de blogues de confiabilidad obtenido en el
capitulo anterior con los médulos que se encuentran encendidos durante el
lanzamiento. En el siguiente diagrama (figura 5.5), observamos que no obstante
que la CV cuenta con tres tarjetas de procesadores, durante el lanzamiento sélo
una de ellas se utiliza (el procesador principal).
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Ahora si se tomaran en cuenta las redundancias de los moédulos.

e
Red interna Eliminacién ectionica o
externa Red interna “latch-up” it N

redundante

Figura 5.5 Diagrama de bloques de confiabilidad de la arquitectura redundante durante la
fase de lanzamiento de misil

5.3.3.1 Médulo de la red de comunicaciones externa

El médulo de electronica de red externa difiere del considerado en los casos
anteriores, pues en este ahora si se toman en cuenta las redundancias. Su
diagrama de bloques de confiabilidad fue presentado en la figura 4.5 del capitulo
4.

Para los elementos que estan conectados en serie se tiene la ecuacion:
Are s = (%)JAND + (y;;)’l‘\lu.\uos:
y su confiabilidad es:
Rpe_s ()= PRl

Ademas, se tienen elementos en paralelo. Para el canal de transmisién se
tienen dos “line drivers" en paralelo, cuya ecuacién de confiabilidad es:

Ree 5 ()=1-01 e Uihomb g2

En el caso de la parte receptora, se obtiene primero la razén de fallas de los
elementos en serie, un LD189 y una compuerta AND.

Am_s(’) = (%t)’i.uvo + (%;)'{me

y su confiabilidad
Re_s(t)= o ls
Este arreglo esta conectado en paralelo con otro “line driver”, entonces:

Reg p_ne (t): - _e'(}“‘wm))(l _e-(,(,_,.‘))
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La confiabilidad para la electronica de red externa se calcula considerando
los dos paralelos citados conectados en serie con los demas componentes,
entonces:

Rns(’)= Rns_s(’)' RRE_P_rr(’)' RRE_I'__R:(’)

Ry ()=l M [l = (1= ™ 4Hom )2y (g = g o ) ol sk ) (5 )

5.3.3.2 Médulo de electréonica de red redundante interna

Para la red interna, ademas del modulo considerado en el primer caso de
instrumentacion y del cual ya se obtuvo su confiabilidad, se debe considerar su
redundancia; es decir, el médulo electrénico de red redundante interna.

En la electrénica de red redundante interna, se consideran todos sus

elementos conectados en serie como se aprecia en el diagrama de la figura 4.8.
La ecuacidn de confiabilidad para estos componentes es |a siguiente:

'ile = (l ,1‘; )’lAND + ’anlsu + (li )’l,\w.vu + ’lLDIX‘)
Ry (1) = 7 om (5.7)
Ahora se consideran ambos médulos, red interna y red redundante interna,
en paralelo, usando la ecuacion para la confiabilidad de dos sistemas no idénticos
en paralelo y sustituyendo lo obtenido en las ecuaciones 5.2y 5.7.
Rego_iwr(6) = Ry (6)/1 Regy (¢)

Reeo_mr (()=1-Q =Ry (N = Rep (e)

Reen_mr(t)=1= (1= el y(1 — g™y (5.8)

5.3.3.3 Mdédulo de eliminacién de efecto “latch-up”

Este modulo queda tai como se presento en el diagrama de la figura 4.3, es
decir, con redundancias y tomando en cuenta la electronica que involucra a todos
los procesadores; aunque en este caso solo esté encendido uno, los componentes
deben estar funcionando.

Para obtener su confiabilidad en primer lugar se establece. la ecuacion de
los elementos conectados en serie.
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A5 = Y Vo +(%)'la~p +(3 {)iwmm
Ry s (’);"é;fk“"-"'
La confiabilidad para los dos monoestables en paralelo es:
RJ.\lo.vo(l) =1-(- e"}é‘umau ¥

Entonces, la confiabilidad para todo el médulo se representa con la
siguiente ecuacion:

Rey ()= Rey_s () Rasiono )]

Reyo (1) = [ -+ J[1 = (1 - & 5002 (5.9)

5.3.3.4 Mddulo de electronica de multicanalizaciéon
Este mddulo queda tal como se analizé en el capitulo 4, seccion 4.4.3, con

todos los componentes conectados en serie como muestra el diagrama de la
figura 4.4, E! valor de la razoén de fallas para este modulo es:

Aye = (yz)'luu\'ola + (}2)’7-41‘10 + (Eé)l.vu.\'aosa

y su confiabilidad:

Ryc(t)=e e (5.10)

5.3.3.5 Médulo del procesador

El médulo del procesador queda tal como el visto en el capitulo anterior, en
la figura 4.2; es decir, se tomaran en cuenta las redundancias en los “hexfets".

La razon de fallas para los elementos conectados en serie dentro del
modulo es:

Ap_s = Axgar + Agaggo + (/15 )ZNAND + (% or + 2Apun + 2 Ag0m + 3 4yprzon + Aysspan + (}‘/;)’lcom

+ (%)’ll.msa

Y su confiabilidad es:
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RP_S(’)= et
Ahora, para dos “hexfets" conectados en paralelo, su confiabilidad es:
RIIE.\‘_P(I) == (1-g )3
Una vez obtenida la confiabilidad de los elementos con redundancia, se

deben considerar éstos en serie con los demas elementos por lo que la
confiabilidad para el moédulo esta dada por la siguiente ecuacion:

RP(’)= Rp_s(’)'(Rua\'_p(’)):
La confiabilidad del médulo en términos de A es:
Rp()=[e™ " Y[1=(1—e )y (5.11)

Se considera solo una tarjeta de procesador encendida en el ambiente de
lanzamiento de misil.

La ecuacidn de confiabilidad para esta configuracion de computadora
redundante en lanzamiento de misil, queda entonces:

Iﬁk_mml {t)= Rye (‘)'Rnsu_/w (£) Ry (1) Ry (2)- RFW

Para obtener la ecuacion en términos de A se sustituyen los valores de las
ecuaciones 5.6, 5.8, 5.9, 5.10 y 5.11, y se obtiene:
A

Rep _meat) =171 = (1 - Ry [1 - (1 7oty - gl oy

= (1= e )1 -7 e )1 - (1 - g7y et
e = (e "y P (5.12)

5.3.4 Cuarto caso, analisis de una arquitectura redundante en
ambiente de vuelo espacial

Ahora se considera la arquitectura de la computadora de vuelo CTF-3PRO,
que se aprecia en la figura 5.6, en la cual todos los modulos estan energizados.
Las ecuaciones para la mayoria de los modulos fueron obtenidas en la seccion
anterior. Por ello sélo se menciona el modulo de procesadores, pues ahora se
tomaran en cuenta el principal y los dos redundantes.
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. T Electronica
Red interna Eliminacion| m

" " de
externa Red nterna latch-up ki lizaci

redundante m

Figura 5.6 Diagrama de bloques de confiabilidad de la arquitectura redundante en ambiente
de vuelo espacial

A J

5.3.4.1 Mdédulo de procesadores
En esta configuracién, se encuentran conectadas en paralelo tres tarjetas
de procesadores (PP, PRO y PR1). Como en los casos anteriores, el paralelo

dentro del mddulo se considera en serie con 1os moédulos. Recordando la ecuacion
5.11 que representa la confiabilidad para una tarjeta:

Rp(e)=[e™ " 1= (1-e w1y ?)? (5.11)
La ecuacién del modulo, considerando tres tarjetas en paralelo es entonces:
Rp_3,(0)=1-11=Rp()’
Re_y(0)=1=[1-[* )1~ (1 - e mr PP (5.13)

Entonces, la ecuacién de confiabilidad para esta configuracion de la
computadora de vuelo es:

lkCR_svtlu (’)= Ru: (’) RRED_INT (‘) RELU (’) R,uc (‘) RP_:H/ (Ql

Sustituyendo en la anterior, las ecuaciones 5.6, §.8, 5.9, 6,10 y 513,
obtenemos la confiabilidad en términos de A:

Ren e (t)=le™ 4" 11 = (1 = & Hhom 21— (1 - g7y g lhushyy

[1= (1 &)1 - e7ho¥ y [~ )1 - (1 - R y2 bk
0-[1-[e™ "1 - (1 —e Y PP (5.14)

Ahora ya se tienen las ecuaciones para cuantificar la confiabilidad de las
cuatro configuraciones presentadas para la instrumentacion electrénica a bordo de
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SATEX. Usando las tablas 4.16 a 4.21 con los valores de razdn de fallas de los
diferentes componentes electrénicos en las dos condiciones ambientales, y
considerando diferentes rangos de calidad; la comercial, militar y espacial, se
realizan los calculos y se obtienen las graficas que permiten comparar la
confiabilidad de las diferentes configuraciones de la instrumentacién de vuelo.

5.4 Graficas de confiabilidad contra tiempo para seis
configuraciones de la instrumentacion electréonica de SATEX

A continuacion se presentan los resultados de confiabilidad para las
diferentes configuraciones de instrumentacion consideradas para SATEX. Los
resultados son presentados de manera grafica con el fin de apreciar de manera
visual las diferencias entre las configuraciones, asi como subrayar sus ventajas.

Las gréaficas presentadas fueron generadas con programas elaborados en
Matlab que evallan las ecuaciones obtenidas en los incisos anteriores. Para ello
se utilizan los valores de razon de fallas de los componentes de diferente calidad y
en diferentes condiciones ambientales.

También se puede apreciar con ayuda de las graficas, la diferencia en el
comportamiento al considerar el ensamble de la computadora con componentes
de diferente calidad y con ello evaluar un aspecto tan importante como lo es el
econdémico, ya que los componentes de mas alta calidad son, l6gicamente, los de
precio mas alto. También se pueden considerar otros factores como aiternativa
para compensar la calidad con cantidad, asi como relacionar aspectos
cuantitativos con el nimero de fallas. Es por ello que todas las graficas se
comentan una a una.

5.4.1 Criterio considerado para el analisis de las graficas

Para discutir si el valor de confiabilidad obtenido es aceptable para el
sistema que se estd evaluando, debemos tener un criterio de acuerdo a la
aplicacion del sistema. Por ello, los comentarios a las graficas se basan en la tabla
5.1, propuesta por Eric Hoffman del Departamento del Espacio de la Universidad
Johns Hopkins en 1990.

Probabilidad de éxito | Tiempo de duracion de la
(Ps) misién
0.99 Un ailo de vida
0.97 Tres afios de vida
0.95 Cinco afios de vida
0.90 Diez afios de vida

Tabla 5.1 Probabilidad de éxito en funcién del tiempo que dure la misién
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En esta tabla, se propone la probabilidad de éxito Ps como funcién del
tiempo que dure la mision; es decir, la confiabilidad que debe alcanzar el equipo.
[Hoffman, 1990].

5.4.2 Comparacion de seis configuraciones de computadoras

Para iniciar se presentan algunas consideraciones sencillas usadas en la
notacién de todas las graficas para que sean claras y uniformes.

La funcion de confiabilidad a través del tiempo se representa con linea
continua cuando se trata de una computadora simple, sin redundancias y notacién
CS; y con linea punteada cuando representa la confiabilidad de una computadora
tolerante a fallas, con redundancias, es decir CTF. Las palabras comercial, militar
y espacial, en las graficas,; indican la calidad de los componentes con los que se
considera, esta armada la computadora, a su vez se utilizan colores para
diferenciarlos, en este caso, rojo, verde y azul respectivamente

Con base en estas consideraciones, la computadora CTF-3PRO utilizada
en el microsatélite experimental SATEX esta representada por lineas punteadas
en color verde.

5.4.2.1 Grafica de confiabilidad en ambiente de lanzamiento de misil
durante una hora

La primera grafica representa el primer periodo de tiempo considerado y el
primer ambiente al que estara expuesto el satélite. La grafica que se observa en la
figura 5.7 representa la confiabilidad de la instrumentaciéon para un periodo de
tiempo de una hora en ambiente de lanzamiento de misil.

La mayor confiabilidad es obviamente para las computadoras armadas con
componentes de calidad espacial, seguidas por las de calidad militar, y al final, las
de menor confiabilidad, son las computadoras armadas con componentes de
calidad comercial.

Claramente se observa que las computadoras armadas con redundancias
en sus componentes ofrecen una confiabilidad mayor que aquellas que no la
tienen.

Uno de los objetivos del presente trabajo, es verificar que un sistema
redundante armado con componentes de menor calidad, puede tener la misma
confiabilidad que un sistema simple armado con componentes de calidad mayor.
En este caso, que la CTF comercial tuviera una confiabilidad mayor que la CS
militar, y la CTF militar tuviera una confiabilidad mayor que la CS espacial. Sin
embargo, una de las razones por las cuales no se aprecia dicho fenomeno en la
grafica 5.7, es la condicion ambiental, ya que es muy adversa, y al tener una
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comput‘a‘dora mas componentes, aumenta la probabilidad de que alguno de estos
falle. ’

Seis configuraciones de Computadora de Vuelo VS Tiempo
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Figura 5.7 Confiabilidad de 1a computadora de vuelo durante una hora en ambiente de
lanzamiento de misil

Otro factor que se puede apreciar en esta grafica sobre la calidad de!
componente, es que |a diferencia de confiabilidad entre la computadora sencilla y
la redundante, disminuye al aumentar !a calidad de los componentes con los que
han sido armadas. Es decir, la diferencia de confiabilidad entre la computadora
simple y la redundante de calidad comercial es grande, mientras que 1a diferencia
entre las dos computadoras de calidad militar es menor, y la diferencia entre las
dos computadoras de calidad espacial es, entonces, mucho mas pequefia.

A pesar de las grandes diferencias que se presentan en la confiabilidad de
las diferentes computadoras, todas ellas presentan un valor aceptable, pues estan
por arriba del 99%; esto se debe mas que nada al periodo de tiempo tan corto que
se ha considerado.

5.4.2.2 Grafica de confiabilidad en ambiente de lanzamiento de misil
durante veinticuatro horas

La gréfica que se observa en la figura 5.8, complementa la informacion
obtenida en la grafica anterior. El periodo de tiempo considerado en este caso no
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es real, pues el satélite no estara tanto tiempo en ambiente de lanzamiento de

misil,
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Figura 5.8 Confiabilidad de la computadora de vueto durante 24 horas en ambiente de
lanzamiento de misil

La grafica muestra que los comentarios a la grafica anterior varian
proporcionalmente al tiempo, es decir que el comportamiento de la curva de
confiabilidad es practicamente lineal. Aqui tampoco se presenta una confiabilidad
muy baja, pues el periodo de tiempo sigue siendo corto.

5.4.2.3 Grifica de confiabilidad en ambiente de vuelo espacial durante
un aio

La grafica de la figura 5.9 es una de las mas importantes ya que representa
la confiabilidad de la computadora de vuelo en el periodo de tiempo que se espera
como minimo de vida Gtil del satélite.

Esta grafica ilustra uno de los puntos mas importantes que se persigue con
el disefio redundante de la CTF-3PRO, el aumento tan significativo de la
confiabilidad al incorporar redundancias.

Por ejemplo, la computadora redundante a pesar de considerarse armada

con componentes de calidad comercial, supera por mucho a |la computadora
simple de componentes militares, e incluso, se acerca a la computadora simple de
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calidad espacial. Esto implica grandes ventajas en lo que a costos se refiere. De
igual manera, para la computadora de SATEX, la CTF-3PRO armada con
componentes militares, supera en confiabilidad a la computadora simple espacial y
su confiabilidad se acerca mucho a la confiabilidad de la computadora redundante
espacial.

Seis configuraciones de Computadora de Vuelo VS Tiempo
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Figura 5.9 Confiabilidad de la computadora de vuelo durante un afio en ambiente de vuelo
espacial

De acuerdo al periodo de tiempo considerado y al criterio aplicado,
expuesto en la tabla 5.1, se tiene una confiabilidad aceptable para la computadora
CTF-3PRO de SATEX, pues esta por arriba del 99% por lo que aprueba el criterio
de manera ventajosa.

5.4.2.4 Grafica de confiabilidad en ambiente de vuelo espacial durante
dos afos

La grafica de la figura 5.10 muestra la confiabilidad en un periodo de tiempo
de dos aiios, el doble del periodo considerado como minimo de vida util del
satélite.

La CTF-3PRO, muestra una confiabilidad muy buena, pues a pesar de
duplicarse el periodo de tiempo, sigue con un valor superior al 99%. En el caso de
las computadoras de calidad comercial, la redundante alicanza el criterio de
aprobacion.
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Figura 5,10 Confiabilidad de la computadora de vuelo durante dos aflos en ambiente de
vuelo espacial

5.4.2.5 Grafica de confiabilidad en ambiente de vuelo espacial durante
cinco aios

La grafica de la figura 5.11 presenta la confiabilidad en un periodo de
tiempo de cinco afios. Esta grafica soélo ilustra el comportamiento de la
instrumentacion electronica a bordo, pues no se tiene la certeza de que el satélite
cumpla este periodo de vida util. Sin embargo, afortunadamente, en lo que
respecta a la computadora de vuelo, el resultado se muestra positivo, ya que se
obtiene una confiabilidad alta para la CTF-3PRO.

El comportamiento de !a confiabilidad para este periodo de tiempo es aln,
de apariencia lineal, ya que la confiabilidad decrece de manera exponencial. Sin
embargo, el periodo de tiempo es relativamente corto, por lo que la confiabilidad
tiene un comportamiento aparentemente lineal. E| criterio de aprobacion
considerado en la tabla 5.1 para cinco afios, 95%, es facilmente superado por la
CTF-3PRO de SATEX.
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Figura 5.11 Confiabilidad de la computadora de vuelo durante cinco aiios en ambiente de
vuelo espacial

5.4.2.6 Grafica de confiabilidad en ambiente de vuelo espacial durante
diez aiios

La grafica de la figura 5.12 es para un periodo de tiempo hipotético, que
sirve para ilustrar el cambio en la confiabilidad en un periodo de tiempo mas
grande.

Las comparaciones entre las diferentes configuraciones de computadoras
son analogas a las graficas anteriores. Un punto que se debe resaltar es el hecho
de que para una computadora armada con componentes de calidad espacial, la
confiabilidad es muy buena a pesar del largo periodo de tiempo; sin embargo, para
una mision gue va a durar un periodo de tiempo mas corto, resulta innecesario
invertir en componentes de alta calidad.

También en esta grafica para la CTF-3PRO de SATEX se presenta una
confiabilidad por arriba del 90%, de acuerdo al criterio de éxito de la mision de la
tabla 5.1, y lo mismo sucede con los equipos de calidad espacial.
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Figura 5§.12 Confiabilidad de la computadora de vuelo durante diez afios en ambiente de
vuelo espacial

5.5 Confiabilidad de los diferentes moédulos que componen la
instrumentacion electréonica de SATEX

Ahora que se tienen todas las graficas y se ha comparado la configuracién
que se encontrara a bordo de SATEX, se procede a analizar la CTF-3PRO con
mayor detalle.

En este apartado se presenta en una grafica la confiabilidad de cada uno de
los médulos que componen la instrumentacién electrénica de SATEX. Esto con la
finalidad de conocer cual de estos contribuye a incrementar la confiabilidad, o de
igual manera, a disminuirla y con ello detectar en que moédulos se deben hacer
cambios, o en cuales se podria, sin mayor problema, quitar redundancias.

Para esto no sera necesario obtener graficas para cada tipo de
configuracién y periodo de tiempo, pues el objetivo es tan sélo esclarecer la
confiabilidad relativa entre los modulos de la computadora CTF-3PRO; ademas de
que |a diferencia de confiabilidad entre uno y otro médulo a través del tiempo, es
proporcional.

De esta forma, la confiabilidad de los médulos de la CTF-3PRO se obtiene

para la computadora redundante ensamblada con componentes de calidad militar.
El periodo de tiempo es de un afo en ambiente de vuelo espacial.
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La grafica de la figura 5.13 presenta la confiabilidad de cada uno de los
maédulos de la CTF-3PRO durante un afo. Se presentan en una misma grafica
para que la comparacion de confiabilidad sea mas sencilla de visualizar.

CTF-3PRO con Componentes Militares VS Tiempo
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Figura 5.13 Comparacién de ia confiabilidad de los médulos electrénicos de la
instrumentacién a bordo de SATEX

Uno de los médulos de mas alta confiabilidad es el de procesadores; esto
se debe a la doble redundancia del moédulo completo. El procesador es el
componente mas importante dentro de la instrumentacién porque se encarga de
ordenar todas las operaciones dentro del satélite y procesar toda la informacion,
que éste recibe o envia. Por lo anterior, se tomé la decision de implantar tres
procesadores en la computadora, y como se ve en la grafica, la confiabilidad para
este modulo es mas que aceptable.

Otro de los moédulos con alta confiabilidad es el de la red de
comunicaciones interna del satélite, pues se consideran en paraleio los dos
canales, el principal y el redundante porque su electronica es totalmente
independiente.

Lo anterior también fue una decisién acertada, pues de la comunicacion
interna dependen las operaciones de los demas equipos, ya que por {a red de
comunicaciones reciben y envian la informacion que sera enviada a la estacion
terrena.
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El moédulo encargado de la multicanalizacion de sefiales para los
procesadores tiene una confiabilidad bastante alta, también se debe a que esta
integrado por una cantidad pequena de componentes.

La confiabilidad del modulo de red externa tiene una confiabilidad sélo un
poco mayor que éste ultimo, debido a que cuenta también con pocos elementos y
algunos son redundantes.

El médulo de menor confiabilidad es el de eliminacién de efecto latch-up, a
pesar de que cuenta con redundancias, es un maddulo integrado por un gran
numero de componentes. Aunque comparativamente con los demas modulos esta
debajo de ellos, no significa por esto que tenga una confiabilidad pobre. Este
modulo presenta una confiabilidad alta para el tiempo considerado, lo cual es de
suma importancia pues del funcionamiento correcto de este médulo depende que
otros componentes electrénicos no sean afectados por la radiacion y que
cualquiera de los tres procesadores pueda ser encendido sin existir conflicto entre
ellos.

Se concluye entonces que a pesar de variaciones relativamente grandes
entre los valores de confiabilidad de cada uno de los médulos, ninguno de ellos
presenta un valor por debajo del aceptado por el criterio considerado. Al contrario,
todos quedan muy por arriba de éste.

Con este estudio se observa que no existe un moédulo altamente critico o
conflictivo, y que las redundancias se utilizan en sitios adecuados para
incrementar la confiabilidad total de la instrumentacion.

Con las graficas y los comentarios expuestos, termina el estudio de
confiabilidad de la instrumentacion electrénica de SATEX. Todas las conclusiones
seran presentadas en el Uitimo de los capitulos de este trabajo de tesis.

En el capitulo siguiente se realizara un analisis de confiabilidad para la
arquitectura de coémputo a bordo de SATEX, que se conformard como un
experimento adicional en el microsatélite. Para este caso se utilizara [a técnica ya
explicada de modelado de Markov, asi como algunos diagramas de bloques y
ecuaciones planteados en este capitulo.
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CAPITULO 6

ANALISIS DE CONFIABILIDAD DE LA ARQUITECTURA DE
COMPUTO A BORDO DE SATEX

6.1 Introduccién

En este capitulo se presenta el andlisis de confiabilidad de una arquitectura
de computo que utiliza a todos los procesadores conectados a la red interna de
SATEX. Dicha configuracion se planed con el fin de detectar fallas en cualquiera
de los procesadores a bordo para tener la posibilidad de seguir funcionando al
cien por ciento, por medio de la reconfiguracion del sistema.

Para realizar el analisis se utiliza la técnica de modelado de Markov debido
a que permite evaluar el comportamiento dinamico de sistemas, tal como lo
requiere el problema planteado. De esta forma, mediante un modelo de Markov se
representan los estados por los cuales puede pasar la arquitectura antes de llegar
al estado de falla total.

Como se vio en el capitulo anterior, los sistemas en paralelo aumentan la
confiabilidad total del sistema, sin embargo en aplicaciones como ésta, las
redundancias implican incrementos en espacio y peso, dos factores de vital
importancia para cualquier satélite. La configuracion desarrollada, que constituye
un experimento mas a bordo de SATEX por parte del Instituto de Ingenieria,
UNAM, permite que varios procesadores, con tareas y caracteristicas propias,
puedan, en determinado momento conjuntarse como un solo sistema para
detectar fallas. Es decir, no se necesita llevar bordo una computadora para realizar
esta tarea especifica.

6.2 Arquitectura de computo semivirtual

Como se dijo anteriormente, a bordo de SATEX existen varios subsistemas
que cuentan con procesadores, éstos se presentan en la tabla 6.1.

Acrénimo del
Subsistema Procesador

3 Procesadores de computadora de vuelo PP, PRO y PR1
Procesador de la camara digital PCD
Procesador de la carga util optica PCUO
Procesador del sistema de potencia PSP
Procesador del detector de tonos, llamado PS
procesador de sobrevivencia

Tabla 6.1 Procesadores que integran fa computadora semivirtual
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Cada uno de los subsistemas, constituye un nodo de la red de area local,
gue esta conectado tanto al canal principal como al redundante.

La computadora de vuelo cuenta con dos procesadores de respaldo, es
decir, integra tres tarjetas de procesamiento, PP, PRO y PR1. De esta forma la
computadora semivirtual a bordo de SATEX cuenta con siete procesadores. La
forma en que se encuentra estructurada la arquitectura de computo se ilustra en la
figura 6.1 y se explica a continuacion.

PARTE FISICA PARTE VIRTUAL
/___H A
- \

Procesador
redundante
uno
PR1

Procesador del
sistema de
Procesador poen 2
redundante
cefo
PRO

Procesador
dela .;amara

Procesador
de
sobrevivencia
PS

Procesador
de la carga
util 6ptica
CcUQ

Procesador
principal
PP

Figura 6.1 Procesadores que integran la computadora semivirtual

Los procesadores que se encuentran iniciaimente conectados a la red
principal son: PP, PCD, PCUO y PS. Cuando se presenta alguna falla en el PP, se
puede conmutar a PRO y en caso de falla en éste, puede conmutarse a PR1. De
igual manera, en caso de que alguno de los procesadores PCD, PCUO o PS falle,
el procesador del SP lo sustituye.
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Los tres procesadores que conforman la computadora de vuelo se
consideran como la parte fisica de la arquitectura semivirtual, mientras que la
parte formada por los cuatro procesadores restantes es considerada la parte
virtual. Por lo anterior, se cuenta con dos “refacciones” para la parte fisica y una
para la parte virtual.

6.3 Tolerancia a fallas en la arquitectura de computo semivirtual

Uno de los conceptos mas importantes por los cuales a un sistema se le
atribuye la calificacion de tolerante a fallas es la posibilidad de que siga operando
de manera continua ain ante fallas importantes de su hardware. Este es el fin que
persigue la arquitectura de cémputo desarrollada para SATEX.

Para la arquitectura se implanté software fuertemente acoplado para la
deteccion de fallas en cualquiera de los procesadores a bordo. Dicho sistema
funciona sobre la base del voteo democratico, la cual forma parte de otra tesis
que se desarrolla actualmente en el Instituto de Ingenieria UNAM.

Como el objetivo del presente trabajo es evaluar la confiabilidad de la
arquitectura descrita de manera cuantitativa, a continuacién se presentara el
modelado matematico de |a arquitectura de computo semivirtual de SATEX.

6.4 Modelado matematico de la arquitectura de computo de SATEX

Con base en la figura 6.1, se desarrollé el diagrama de la figura 6.2, en el
cual se representan todos los estados posibles de los procesadores antes de
llegar al estado de falla. El nimero 1 representa a la parte fisica de la
computadora, por lo que el 1 significa que se encuentra funcionando PP, el 1’ que
funciona PRO y el 1, PR1.

La parte virtual estad representada por el numero 3, que son los
procesadores que se encuentran funcionando inicialmente (PCD, PCUO y PS), y
el 3’ indica que el PSP ha sustituido a alguno de ellos.

Como se percibe, el estado inicial y sin fallas es el que se encuentra en la
parte superior izquierda, representado por la notacion 1 3. Las probabilidades de
que el sistema cambie de estado se encuentran descritas por las flechas que
indican el cambio de un estado a otro, hasta llegar al estado de falla total,
representado por F.

Para calcular las probabilidades se considera que todos los componentes
dentro de los procesadores obedecen a Ia ley exponencial de fallas. De acuerdo a
esto se obtuvo el valor de la razén de fallas A del procesador principal a partir de!
diagrama de la figura 4.2 en la seccidn 4.4.1 cuya ecuacion de confiabilidad es la
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5.11 obtenida en la seccién 5.3.3.5. Este valor es el mismo para los procesadores
redundantes.

A

-

Figura 6.2 Diagrama de Markov para los posib! tados de los pr dores a bordo

‘
)

G
A

Respecto a los demas procesadores se desconoce su valor de razon de
fallas debido a que se desarrollan en otras instituciones, sin embargo, se decidié
obtener el valor de razon de fallas utilizando un diagrama de bloques de
componentes electrénicos basado en el usado para el PP. Las diferencias
consideradas, son, que en los procesadores de la parte virtual, no se toma en
cuenta la electronica del circuito de deteccion de efecto “latch-up” y el circuito de
encendido. El diagrama de bloques considerado para los procesadores virtuales
es el presentado en la figura 6.3.

Aunque la informacion que se obtenga en las graficas pudiera presentar un
pequefio margen de error, se tiene la certeza de que la confiabilidad que se
obtenga sera la del peor caso, pues como se dijo anteriormente, los procesadores
usados en la CV no son de calidad militar, en cambio, los procesadores que
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utilizan las demas computadoras a bordo de SATEX si lo son, en unos casos de
calidad militar y en otros de calidad espacial.

s
Procesador virtual
XTAL ’ SABS8O , NAND OR » RAM o ROM
1 1 1/2 12 2 2

Figura 6.3 Diagrama de blogues para cada uno de los procesadores virtuales

La razon de fallas de cada uno de los procesadores fisicos esta
representada por Ar, mientras que para los procesadores virtuales esta
representada por Ay.

La figura 6.2 ilustra los estados de configuracion de las computadoras antes
de llegar al estado de falla; sin embargo no toma en cuenta el canal de
comunicacidn entre ellas, es decir |a red interna, y la electronica que utiliza la CV
para operar adecuadamente con ésta, es decir, se considerara también el médulo
de multicanalizacién y el de eliminacion de efecto “latch-up” para la CV, vistos en
el capitulo anterior.

Estos dos médulos serdn considerados en serie dentro de uno sélo llamado
mdédulo de control y representado en los diagramas de Markov por C; ya que una
falla en éste impide el funcionamiento de cualquiera de los procesadores fisicos.
El valor de la razén de fallas para el moédulo de control esta representada por Ac y
para obtener este valor se usaron las ecuaciones 5.9 y 5.10.

El diagrama de Markov de la figura 6.4, presenta a la arquitectura de la
computadora semivirtual incluyendo la red interna. La notacion de la red interna
es, para el canal principal Ry, y para el canal redundante Rz. Sus valores de razén
de fallas estan representados por Ar y Arr respectivamente.

Para obtener estos valores se usaron las ecuaciones 5.2 para Ry y 5.7 R;
para obtenidas en ele capitulo anterior.

Asi, el estado inicial e ideal es CR413 cuando se encuentra funcionando el
canal principal de la red interna. Los estados hacia abajo del diagrama
representan el cambio de canal principal a redundante; y en caso de falla en éste,
el estado de falla total.

Cabe resaltar que los valores de razén de fallas utilizados para realizar los

célculos consideran ambiente de vuelo espacial, pues sblo cuando ei.satélite se
encuentre en dicho ambiente se armara la computadora semivirtual.
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2 = razon de fallas dei procesador fisico
2, = razén de fallas del procesador virtual
)¢ = razén de failas del control de procesadores
14 = razén de fallas de red (canal principal)

Jan = 1a20n de fallas de red (canal redundante)

1A+ 2prie +2glat

Figura 6.4 Diagrama de Markov para la arquitectura de cémputo de SATEX
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A partir del diagrama 6.4 se obtienen las ecuaciones de probabilidad de
cada estado, dichas ecuaciones se presentan a continuacion.

Pcn.u(f +AL)= Pcﬁ.u(‘xl “(3'1;' +Ap+Ac+ 4, JAr)

Per, r:(’ +Af)= Pera (f)(l - (3'2V + A+ Ac + Ay )A')"’ Pcn,u(’x/ZFA')

Pca, it +ae)= Perim (e - By + ¢ +Ac+Aq Jas)+ Pcn,u-:}('XA’lFA?‘)

,Pcn,l 3 (’ + At) Pcn,l 3 (‘X] (3'71' + A+ /1 + ARR)A’)"' Pc R,lv'J‘v‘(‘X'lF’At)
¥ Penrs (tx/l At) Srcahidl .
Pr (’ +Af)= PF(’XA')"' Per, u(’X’lcN)"' Pcy, 1"3 (tX'zCAt)'*"pCR.Vl"J(’X(’lF + Ac)Ar)
+ Penya (’ X('lc + A )A‘) + Perin (X4 + Asr )A’)"' Pepyis {t X('lr +Ag + Agg JAY)
+ Perysy (e XBA, +Ac)ar)+ Pea,vy (XG4, +4c)An)+ Pegmy X34, + 4, + A)Ar)
+ ch,u'(‘X(:"lV + g + Ay JAL)+ ch,m-(tX(le + A+ A Jar)
+ Pea, m'(’X(:Mv + Ap + Ac + Ang)AL)

Las ecuaciones anteriores representan la probabilidad de que el sistema se
encuentre en uno u otro estado.
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La representacién matricial de las ecuaciones de Markov es la siguiente:

P(t+At) = AP(t)

Pcrita (t+at)
Pcriia (t+AL)
Pcritva (t+At)
Pcra1a (t+At)
Pcrea (t+At)
Pcrava (t+AL)
P(t+At) = Pcria (t+At)
Pcry (tHAL)
Pcriva(t+at)
Pcraa (t+At)
Pcraa (tHAt)
Pcrat-3(t+At)
Pcria (t+At)
| Pr (trat) |

A es una matriz de la forma:

al a2 a3 a4 a5 a6 a7 a8 a9 a1 all at2 a13
b1 b2 b3 b4 b5 b6 b7 b8 b9 bIO b11 b12 b13
c1 ¢2 ¢3 ¢4 ¢ 6 c7 ¢8 c9 c10 c11 c12 c¢13
dt d2 d3 d4 d5 d6 d7 d8 d9 di0 d11 d12 d13
el 82 el ed4d o5 e e7 e8 e8 e10 el el2 e13
f1 2 3 f4 f5 6 7 f8 O 10 f11 f12 f13
A= g1 g2 g3 g4 g5 g6 g7 98 g9 gi0 g1t gi2 gi3
hif h2 h3 h4 h5 h6 h7 h8 h9 h10 ht1 h12 h13
i1 i2 i3 i4 i5 i6 i7 i8 i9 i10 11 112 i13
it j2 @3 4 5 6 j7 8 9 j10 1 j12 13
k1 k2 K3 k4 k5 k6 k7 k8 k9 k10 ki1 k12 k13
1 2 13 14 15 1B 17 18 19 HO 111 112 113
m m2 m3 m4d m5 m6 m7 m8 m9 mi0 mi1 mi2 m13__

Donde los términos a2, a3, a4, a5, a6, a7, a8, a9, a10, a11, a12, a13, b3,
b4, b5, b6, b7, b8, b9, b10, b11, b12, b13, c1, c4, c5, c6, c7, c8, c9, c10, c11, 12,
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¢13, d2, d3, ds, d6, d7, d8, d9, d10, d11, d12, d13, e1, e3, eb, e7, e8, e9, e10,
el11, e12, e13, f1, 12, f4, 7, 18, 19, f10, f11, {12, 13, g2, 93, g4, g5, g6, g8, g9, g10,
g11, g12, g13, h1, h3, h4, h5, h6, h9, h10, h11, h12, h13, i1, i2, i4, i5, 16, i7, i10,
i11, 12, 113, j1, j2, |3, j5, iB, 8, 18, j11, [12, ]13, k1, k2,k3, k4, k6, k7, k9, k12, k13,
11, 12, 13, 14, 15,17, 18, 110, y 113 son iguales a cero. L.os demas términos tienen los
siguientes valores: ) .

al = 1-(3Av+Artictir) At
bt = Arat e
b2 = 1-(BAv+ApHhcHAR)AL
c2 = At S
c3 = 1-(BAv+Ap+hcHAR)AL
dl = ArAL "

d4 = 1 -(3kv+7\.r:"'7»c+l.nn)At
e2 = ArAt

ed = At

ed5 = 1-(3Av+Ar+ictARr)AL
f3 = ArAt

5 = ApAt

f6 = 1-(3Av+ArtictArr)At
g1 = 3avAt

g7 = 1-(3Av+Ap+Ac+tAr)At
h2 = 3avAt

h7 = ArAt

h8 = 1-(3Av+Ar+thctARr)At
i3 = 3AvAt

i8 = ArAt

i9 = 1-(3Av+Ar+icHAr)At
ja4 = 3avAt

i7 = ARAt

j10 = 1-(3Av+Ar+AcHARR)At
k5 = 3AvAt

k8 = ArAt

kt0 = ApAt

k11 = 1 -(31v*KF+Xc+XRR)At
16 = 3avat

19 = ARAL

111 = ArAt
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M2 = 1-(3M+AetAc+hrr)At

mi = - cat”
m2 = Acat
M3 = L (AptAc)At
‘M4 =0 (AcHArr)At
ms. = (Ac+Arr)At
mé: = e (Ae+ActArr)AL
m7-. = (3av+Ac)At
S mBi = (Bhvthe)At
M9 = (BhvtAstc)At
'm10 = . (3Ay+Ac+Arr)At
mil.- = (3Av+Ac+Arr)At
mi12 = - (3Ay+Ar+Actirr)At

m13 =, 1

Pcri3 (t)
Pcrira (t)
Pcrit-a (t)
Pcra1a (t)
Pcrara (1)
Pcrat-a (t)
Pt) = | pcraa (1)
Pcrita (1)
Pcrirva(t)
Pcra13 (1)
Pcrata (t)
Pcra13(t)
Pcria (1)
Pr t

Para la solucionar las ecuaciones de acuerdo al método explicado en el
capitulo 3, se realizaron programas en Matlab que ademas grafican la probabilidad
de que el sistema no se encuentre en estado de falla; es decir, su confiabilidad a
través del tiempo.

A continuacion se presentan los resultados de dichos calculos y se obtienen
las graficas de confiabitidad para uno, dos, cinco y diez afios.

92



6.5 Graficas de confiabilidad a través del tiempo de la arquitectura
de computo a bordo de SATEX

La confiabilidad de la arquitectura de computo, se encuentra dada por la
probabilidad de que se encuentre en cualquiera de los estados mencionados
exceptuando el estado de falla. Es decir, la suma de probabilidades de que el
sistema se encuentre en cualquiera de los doce estados de funcionalidad, es igual
a la confiabilidad del sistema.

La confiabilidad para el sistema se calculé para los mismos periodos de
tiempo considerados en ambiente de vuelo espacial del capitulo 5.

Confiabilidad de la computadora semivirtual

100.01 i
100%. 1
99.99+ e :
! ) \\\
99.98: ™~ E
oy :‘ T~
® g9.97- ™~ 4
El i ~
2 99.96%— Ny 1
o
]
€ 99.95 \\ 1
8 N\
99.94 . 4
\\
99.93 ]
~
99.92/- RN
4 N
99.91 l 3 i — 'y J
0 2 4 6 8 10 12

Tiempo en meses

Figura 6.5 Grafica de confiabilidad de la computadora semivirtual de SATEX durante el
primer afto

La figura 6.5 representa la confiabilidad del sistema durante el primer ario,
claramente se ve un alto indice de confiabilidad, practicamente del 100%.

Esta es la grafica mas importante porque representa al sistema durante el
periodo considerado como minima vida util.

A continuaciéon se presentan las graficas para los periodos de tiempo de
dos, cinco y diez anos.

93



Confiabilidad de la computadora semivirtual
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Figura 6.6 Gréfica de confiabilidad de la computadora semivirtual de SATEX durante los dos
primeros aflos ’

10 Confiabilidad de la computadora semivirtual
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Figura 6.7 Grafica de confiabilidad de la computadora semivirtual de SATEX durante los
cinco primeros afios
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Confiabilidad de la computadora semivirtual
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Figura 6.8 Grafica de confiabilidad de la computadora semivirtual de SATEX durante los diez
primeros aflos

Como se ve en las graficas, la confiabilidad para la arquitectura de computo
es muy alta. Esto se debe en gran medida a que cuenta con “refacciones” para
nodos de procesamiento y para la red interna. Esto aumenta el numero de estados
de funcionalidad y con ello disminuye la probabilidad de llegar al estado de falla.

Otro aspecto que resaita en las curvas de confiabilidad es que se aprecia
un comportamiento no lineal en contraparte con las graficas presentadas en el
capitulo 5.

La figura 6.9 compara las curvas de confiabilidad de la computadora
semivirtual con la confiabilidad de un solo procesador, en ella se puede ver el alto
grado de confiabilidad, ademas en este caso, aunque la confiabilidad de un solo
procesador sea alta, la comparacion no debe quedar sélo en eso, porque el llevar
a bordo un procesador mas para realizar las tareas de diagnostico, implica peso,
espacio y consumo de energia, ademas, mientras estas tareas no se estén
llevando a cabo se desperdician estos recursos.
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Figura 6.9 Grafica de confiabilidad de la computadora semivirtual de SATEX durante los diez

primeros afios

Con los resultados presentados concluyen el estudio de confiabilidad de la
arquitectura de computo a bordo de SATEX y este capitulo. En el capitulo final de
esta tesis se presentaran conclusiones y recomendaciones derivadas de los
resultados obtenidos tanto en éste, como en el capitulo anterior.

Para cumplir el tercer objetivo de esta tesis, en el siguiente capitulo se
presentara el trabajo desarrollado en torno a los sensores a bordo de SATEX.
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CAPIiTULO 7

SENSORES DE SATEX

7.1 Introduccion

En este capitulo se describen algunos de los sensores junto con la
electronica de acondicionamiento desarrollada en el Instituto de Ingenieria UNAM,
los cuales se instalaran en el satélite e indicaran las condiciones de operaciéon de
éste a la estacion terrena.

Un sensor es un aparato que sirve para determinar los valores de una
variable fisica, tal como temperatura, sonido o intensidad de luz. La informacién
proporcionada por estos sensores constituye parte de la telemetria que el satélite
reportara periodicamente a la estacion terrena.

Para iniciar el capitulo, se presenta un diagrama donde se indica la posicion
de los sensores en 0s equipos del satélite con sus caracteristicas individuales.

Se explica el funcionamiento de los sensores estudiados en esta tesis y los
cambios implantados de acuerdo con analisis tedricos, simulaciones por
computadora y pruebas de laboratorio.

7.2 Diagrama de sensores a bordo del microsatélite

Para cubrir las necesidades de medicion tanto del satélite como de los
equipos dentro de éste, se cuenta con sensores de corriente, asi como de
sensores para medir su temperatura de operacion.

En la figura 7.1, se muestra la ubicacion de los sensores. Este diagrama se
formo con la participacion del personal del proyecto satelital y permitio unificar
ideas, asi como concretar la instrumentacion del vehiculo.

Aunque no es propiamente un diagrama eléctrico, sino ilustrativo, permite
clarificar el numero de sensores dentro del microsatélite SATEX. Ademas, el
diagrama de sensores ayudd a visualizar rapidamente la relacién entre equipos y
sensores del satélite. Del mismo modo en el diagrama se puede ver que los
sensores dentro del sistema de potencia no seran leidos por la computadora de
vuelo, sino que el sistema de potencia transmitira la informacién recabada por
éstos a través de la red interna de comunicaciones. Por ello, en la computadora de
vuelo se leeran directamente 48 sensores, que aunados a los 13 del sistema de
potencia, suman los 61 sensores con los que cuenta SATEX.
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7.3 Sensor de corriente

En SATEX se realizan mediciones de corriente eléctrica en diversos
subsistemas, en algunos casos para determinar el nivel de energia generado en el
vehiculo y en el resto para conocer el consumo de los equipos.

Para medir corriente se disefio un sensor formado por resistencias de muy
bajo valor (0.01Q2) ensambladas en paralelo, la resistencia equivalente de este
arreglo es del orden de miliohms, para que no represente una pérdida
considerable para la fuente de alimentacion.

Al conectar este arreglo en serie con una carga, habra una pequefia caida
de voltaje en el sensor que variara en proporcion directa con la corriente que pasa
a través de él y de la carga. Al amplificar este pequerio voltaje a unrangode 0 a 5§
Volts, se hace posible el monitoreo del consumo de corriente de la carga. Como la
resistencia del sensor es muy baja, la disipacion energética a través de él es
minima, esto quiere decir que el sensor es practicamente invisible para la fuente
de alimentacion.

Por ser la diferencia de voltaje muy pequeia, se decidid colocar todos los
sensores en serie entre el equipo a medir y la tierra de éste; es decir en el punto
de voltaje cercano a cero. De este modo se evita la saturacion de los
amplificadores operacionales.

El acondicionamiento para los sensores de corriente se disefié y fabricé en
una tesis previa, sin embargo para esta tesis se realizaron adaptaciones y
mejoras. El circuito utiliza un amplificador de instrumentacion cuya ganancia se
establecid con base en los valores extremos de las corrientes por medir. Es decir,
para cada equipo fue necesario calcular los valores de sus resistencias para
establecer una ganancia acorde a la corriente de consumo del equipo (ver
diagrama de la figura 7.1). El modelo de sensor de corriente utilizado y su
acondicionamiento se muestra en la figura 7.2.

El funcionamiento del sensor es el siguiente, la pequefa caida de voltaje es
amplificada en una primera etapa, usando un amplificador para cada uno de los
nodos. El tercer amplificador es un diferencial en el cual, el nodo de tierra llega a
la entrada negativa y el nodo con voltaje mas positivo a la entrada positiva; de
modo que la diferencia a la salida nunca sera negativa. En esta etapa se amplifica
la diferencia de potencial para ser entregada a la CV.

La ganancia del amplificador de instrumentacion del sensor de corriente
descrito anteriormente, se calcula con la siguiente formula, {[Wobschall, 1979]:

_ (2R, +R)R,

G
RR,
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Para el voltaje de salida V; en funcion de! voltaje de entrada se utiliza la
formula siguiente:

Vs =GV, -V, )

Donde: ¥, es el voltaje en la entrada no inversora del amplificador U+
V,. es el voltaje en la entrada no inversora del amplificador Uz

1 T 2 T 3 ! 3

oEntradi (GND)

SdidaacV ,

i I ~ S S -}

A 1 !
i ™ Sensor de comiente - UNAM A@_
¢ Fcha  17.Sep 1 ' Agorazcin :

Civdad

1 ! Fl ! 3 4
Figura 7.2 Disefo final del sensor de corriente y acondicionamiento para conexién entre
cargay GND

7.4 Magnetémetro

Para conocer la intensidad del campo magnético terrestre se incluye un
sensor triaxial de campo magnético el cual, por razones de seguridad se
encuentra duplicado en el satélite. Este sensor sirve al satélite para corregir su
apuntamiento, ya que con la informacion que proporciona se accionaran las
bobinas de torque magnético para generar momentos de correccién en cualquiera
de sus tres ejes.

Las caracteristicas principales de los sensores de campo magnético se dan
en la tabla 7.1.
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Parametro e Valor
Polarizacién +5Vcoa20 mA
Rango de voltaje de salida + 4 V analdgicos
Rango de medicién + 1 Gauss
Respuesta en frecuencia 0 a 400 Hertz
Peso 30 gramos
Desviacion del factor de escala con la temperatura 0.02 % /°C
Error de linealidad 0.1%/°C
Offset inicial 2 mv

Tabla 7.1 Caracteristicas del sensor de campo magnético

Como se observa en la tabla 7.1, la salida del sensor de campo magnético
terrestre es un voltaje de entre - 4 y + 4 Volts. Al ser dos sensores triaxiales,
tenemos seis salidas analogicas de magnetometria que deben ser acondicionadas
previamente para variar de 0 a 5 Volts, y de este modo ser conducidas a los
canales A/D del procesador de la CV. El acondicionamiento para dichas salidas se
muestra en la figura 7.3.

Vdtae de referencia
- RR: :‘ : l 2 GNOMAG ) N
10K 10K 1

-sTRor =

pu

8 ™ Sensor de Magnetometria: UNAM ﬁ A
.. priaia S , .

Fadw 17-5ep- 201 I Abamnazacan

Ciudan

3 i

i L : 4 J
Figura 7.3 Circuito de acondicionamiento para lecturas de magnetometria en cada eje

Para este amplificador diferencial, el voltaje de salida V; se calcula en

funcion del voltaje que entrega el magnetometro con la siguiente férmula
[Wobschall, 1979]:

R
Vs = G(Vw Ve —R—m-i”;;)
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Donde: V,., es el voltaje en la entrada no inversora del amplificador
Viag €S €l voltaje que entrega el magnetometro
G es la ganancia del amplificador

Ademas,

R
Veer = SV(-—-—-—-——’"“ ]
i Rpgy + Rppa

M4

RAIJ

X

G=

Como R,;=R,,, la ganancia es unitaria y el valor de ¥, , = 2.5 Volts.

La sefal de salida del magnetometro llega a un divisor de tension, éste se
encuentra conectado a la entrada negativa de un ‘amplificador diferencial. En la
entrada positiva se tiene siempre un valor de referencia de 2.5 Volts. La diferencia
entre 2.5 Volts y la mitad del voltaje que entrega el magnetometro sera el voltaje
que llegue a la CV ya que !a ganancia del amplificador es unitaria. Este voltaje de
salida varia de 0.5 a 4.5 V. En la tabla 7.2 se observa el comportamiento de este
acondicionamiento.

Salida del Voltaje en la Voltaje en la Diferencia
magnetémetro entrada positiva | entrada negativa {Salida a CV)
-4V 25V -2V 05V
-2V 25V -1V 1.5V
oV 25V oV 25V
2V 25V 1V 35V
4V 25V 2V 45V

Tabla 7.2 Comportamiento det circuito de acondicionamiento para magnetémetros

7.5 Sensor de temperatura

. Una de las variables mas importantes que se debe medir dentro de un
microsatélite como SATEX, es la temperatura, debido a que éste se encuentra
expuesto a cambios extremos en lapsos de tiempo muy cortos. Como se sabe, en
el espacio no existen corrientes convectivas que puedan homogeneizar las
temperaturas de cuerpos cercanos. Por esta razéon en SATEX los subsistemas
electronicos que disipan calor se encuentran conectados fisicamente a estructuras
metalicas, de tal forma que se propicie la homogeneizacion de temperatura por
conduccion. A pesar de las precauciones anteriores, es importante conocer el
valor de la temperatura en sitios estratégicos. Con ello se puede decidir la
activaciéon y/o desactivacién de subsistemas, esto pretende que los equipos se
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utilicen la mayor parte del tiempo bajo condiciones favorables de temperatura y de
esta forma prolongar su vida.

Los equipos electronicos a bordo de SATEX pueden trabajar en rangos de
temperatura muy amplios, sin embargo, pueden presentarse temperaturas muy
diferentes a aquellas en las cuales pueden trabajar adecuadamente. La
temperatura puede variar por diferentes causas como son la radiacién solar o la
ausencia de ésta; asi como el tiempo que tenga el equipo trabajando, condiciones
del medio espacial, etc. Para SATEX se esperan diferentes rangos de temperatura
en sus diferentes partes (dentro y fuera del satélite). En misiones similares se han
reportado temperaturas internas que varian de los -5 a los 12°C [Melo, 1996]; por
lo que se perderia mucha resolucion en las lecturas si se caracteriza para todo el
rango de operacion del termistor (de —~30 a 100°C). Es por ello que los rangos de
operacién de los sensores seran de —20 a 80°C.

Los sensores de temperatura usados en SATEX, constituyen un gran
nimero y estan colocados en lugares estratégicos en el vehiculo, asi como en
todos los equipos.

Cada sensor de temperatura estd formado por un termistor modelo
H-93823-51 de la serie 700, marca Cole Parmer, que varia su resistencia de
acuerdo al rango de temperatura de -30 a 100°C (grados Celsius). El termistor
estad conectado a un circuito en arreglo tipo “puente de Wheastone” que a su vez
se conecta a un amplificador diferencial para obtener una sefial a la salida con una
variacién de 0 a 5 Volts para conectarse a la computadora de vuelo. El circuito se
muestra en la figura 7.5.

- 1 L 2 1 2 1 4
€ q
L] |
SdidacVv
B u
[ i J
A Sensor de temperatura : UNAM | A
: giela |
Fectx  21-J4-201 i gua.vrmdn '
! Crudad L
1 S i 4

] ) I
Figura 7.5 Circuito para sensor de temperatura
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Para probar los sensores de temperatura se midié el valor de la resistencia
del termistor en una camara especial de vacio, para obtener asi temperaturas bajo
cero. De este modo se calcularon los valores de las resistencias para el puente de
Wheastone y para la ganancia de amplificacion y entonces se probd el circuito
armado con el termistor y los valores finales.

El analisis para obtener los rangos de operacion requeridos es el siguiente,
en el amplificador usado, la entrada positiva esta conectada al divisor de voltaje
del puente de Wheastone; que entrega constantemente 2.5 Volts. En la entrada
negativa tenemos un divisor que entrega un voltaje que varia de acuerdo al valor
de la resistencia del termistor. EI valor de resistencia mas alto sera en la
temperatura mas baja a medir, es decir, —20°C. Este valor sera igua! al de las
resistencias que forman el puente (R1, R2 y R3). Cuando la temperatura
disminuye la resistencia del termistor aumenta, entonces el voltaje en el punto A
aumenta acercandose a 2.5 Volts (el cual sera su valor maximo); el voltaje
diferencial es muy pequefio; y a la salida tenemos un valor pequefio, cercano a
cero. Es decir, que cuando la resistencia tenga su valor maximo, el voltaje en el
punto A sera de 2.5 Volts (porque la resistencia del termistor sera igual a R1) y el
voltaje de salida sera cero.

Ahora se toma el valor de la resistencia con la temperatura mas alta, 20°C,
y se calcula el voltaje en el punto A. De acuerdo al resultado se realiza la
diferencia con 2.5 V, y se dividen 5 Volts (el valor mas alto a la salida) entre el
valor de esta diferencia. El resultado es el valor que debe tener la ganancia del
amplificador.

La ecuacién para calcular el voltaje a la salida dei amplificador V; es la
siguiente [Coughlin, 1987):

Ve =G| sV R R
R, + Ry, Ry +R

Donde: R, es el valor de la resistencia del termistor
G es la ganancia det amplificador

La ganancia del amplificador es:

G=

2|»

7.6 Sensor fino de Sol

El microsatélite experimental es capaz de conocer su orientacion por medio
de la informacién que obtiene a través de los sensores de Sol. Los paneles solares
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sirven como un sensor burdo de Sol; pues al conocer el valor de la corriente que
estan entregando, se puede saber si estan de cara al Sol o no. Sin embargo esta
informacién no es suficiente ya que en algunas aplicaciones se requiere de mayor
precision; es por ello que se cuenta con los sensores finos de Sol.

Para conocer la orientacién se utilizaran cuatro sensores finos de Sol
biaxiales los cuales fueron disefiados, construidos y validados en el Instituto de
Geografia de la UNAM.

Debido a que cada sensor es biaxial se tienen dos etapas de
acondicionamiento similares por sensor, de tal forma que se utilizan ocho etapas
similares para realizar el acondicionamiento de los cuatro sensores finos de Sol
con gque cuenta el satélite.

7.7 Filtrado de seiales

El procesador de la CV cuenta con 10 canales A/D de 10 bits de resolucion
cada uno, para recibir la informacién proveniente de todos los sensores a bordo.
Una manera de aprovecharlos adecuadamente es multiplexar las 48 sefiales de
sensores de modo que puedan leerse usando sé6lo 8 de estos 10 canales. Se usan
cuatro multiplexores 8 a 1 (32 sefales) y 2 multiplexores 8 a 2 (16 sefales).

Una medida de seguridad para evitar que a la computadora lleguen voltajes
superiores a los 5 Volts, es recortar la sefal previamente. De igual manera, una
manera de evitar ruido es filtrar la sefal para eliminar frecuencias altas.
Obviamente no es necesario aplicar esta etapa a cada sefial, pues es mas
conveniente hacerlo después de multiplexarla, asi es posible usar sé6lo un filtro y
recortador por cada salida de multiplexor. En una tesis previa se propusieron dos
circuitos conectados uno enseguida del otro. El primero era un filtro pasabajas
inversor con una frecuencia de corte de 700 Hertz, el segundo, un recortador
inversor para suprimir voltajes mayores a 5 Volts. Sin embargo, una solucién mas
practica es integrar la funcién de filtrado y recorte en un solo circuito. No se podia
usar el filtro anterior, pues este era inversor, por lo que requeria polarizacion de
+5Volts, ademas de entregar una seial de voltaje negativo. Asi que se decidio
utilizar un nuevo filtro pasa bajas de ganancia unitaria [Marston, 1991]. La
caracteristica principal sera que para su polarizacion se usa +5 Volts y tierra; de
este modo el amplificador operacional no podra entregar un voltaje mayor, es
decir, funcionara también como recortador.

La ecuacién que define la frecuencia de corte para el filtro es la siguiente:

1
fo= 2.837RC
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La frecuencia de corte se propuso de 35 Hertz en acuerdo a la frecuencia
maxima de oscilacion de algunos sensores; en este caso, los magnetdmetros son
los que podrian presentan oscilaciones mas rapidas; sin embargo no rebasan
dicha frecuencia. Asi, se definio el valor de 10 nF para el capacitor y se calculd el
valor de R, para las dos resistencias. El circuito para el fiitrado de las sefales de
sensores se ilustra en la figura 7.6.
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Figura 7.6 Circuito del filtro pasa bajas

7.8 Pruebas a la electrénica de sensores

Una de las etapas mas importantes en la realizacién de los circuitos es el
tener una documentacion de los resultados obtenidos, no sélo en el disefio y la
teoria, sino en la practica. Todos los acondicionamientos referidos fueron
probados y validados en el Instituto de Ingenieria.

Algunos de los cambios (ya incluidos en los circuitos finales presentados en
este capitulo), son resuitado tanto de analisis teéricos como de las pruebas
efectuadas directamente en los circuitos electrénicos armados.

Todos los circuitos de sensores fueron probados en tarjeta de conexiones, y
armados con componentes de calidad comercial. También se utilizaron circuitos
impresas, fabricados como parte del trabajo de una tesis previa, ensamblados con
componentes de calidad militar. De igual manera sucedi6 con el fitro pasa bajas.
A los diferentes sensores de corriente se les realizaron pruebas individuales y toda
la informacién obtenida se encuentra explicada con detalle para tener una
documentacion completa del proyecto.

TESIS CON i
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Con el trabajo descrito se cubren los objetivos planteados al principio de
este trabajo de tesis. En el siguiente capitulo se presentaran las conclusiones y
recomendaciones del trabajo realizado con los sensores de SATEX, asi como del
trabajo desarroliado en todos los capitulos anteriores.
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CAPITULO 8

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

8.1 Introduccién

En esta tesis se ha presentado parte del trabajo desarrollado dentro del
Instituto de Ingenieria UNAM para el proyecto SATEX. Se explicaron las técnicas
utilizadas de tolerancia a fallas dentro de la instrumentacién electronica, asi como
en el experimento de la computadora semivirtual que se desarrollara en el satélite.
Se expusieron los conceptos necesarios tanto para entender la importancia de un
analisis de confiabilidad como para realizarlo a través de dos técnicas diferentes
de acuerdo a la aplicacion.

Otro de los puntos tratados dentro de la tesis fue el analisis y evaluacion de
los circuitos para los sensores del satélite.

En este ultimo capitulo se exponen las conclusiones de los resultados del
andlisis de confiabilidad, asi como de la experiencia adquirida a través de! trabajo
realizado dentro del Instituto.

Asimismo se exponen algunas recomendaciones para el presente proyecto
y para el desarrollo de proyectos futuros.

8.2 Conclusiones

Uno de los primeros aspectos que se deben tomar en cuenta al disefar
cualquier sistema electronico, es conocer las necesidades que debe cubrir. De
acuerdo a este aspecto se puede decidir que tan confiable debe ser. Es decir, 1a
confiabilidad involucra muchos aspectos como las condiciones ambientales de
trabajo del equipo, la calidad de sus componentes, y con ello, el costo; pero el
unico factor que ayuda a determinar el grado de confiabilidad por alcanzar, es la
aplicacion. Por ejemplo, un sistema podria ser extremadamente confiable y por
ello de alto costo, pero si no se necesita ese grado de confiabilidad se estaria
desperdiciando tiempo y dinero. En cambio, cuando se necesita un alto grado de
confiabilidad en equipos electrénicos, por ejemplo en aplicaciones médicas, se
debe invertir trabajo y dinero en el diseiio del sistema.

Para SATEX, el grado de confiabilidad es mas que aceptable en ambos
casos: instrumentacion electronica y arquitectura de la computadora semivirtual. Al
comparar la confiabilidad presentada por la instrumentacion electronica de
SATEX, con otras configuraciones distintas, se demuestra el gran aumento en la
confiabilidad del sistema al incluir algunas redundancias.
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Sin embargo también se debe buscar el equilibrio, pues como se vio en
ambiente de lanzamiento de misil; es posible que al tener un nimero muy alto de
componentes, la probabilidad de que alguno faile es mayor.

También se demostré que el uso de redundancias ubicadas en sitios
estratégicos pueden generar la misma confiabilidad, e incluso superar, a la de un
sistema simple con componentes de mas alta calidad. Esto es de vital importancia,
puesto que muchos proyectos se ven seriamente limitados por problemas
economicos.

Por ejemplo, en SATEX se incluyen redundancias de componentes
militares, y con ello se supera el sistema simple espacial (en ambiente de vuelo
espacial). Haciendo un analisis nos damos cuenta de que aunque se paguen los
componentes militares al triple (por haber doble redundancia); no se compara con
el costo de los componentes espaciales, que en muchos casos tienen un valor
diez veces mayor al de su equivalente militar.

En aplicaciones como SATEX, factores como peso, espacio y consumo de
energia son de vital importancia. Aunque las redundancias implantadas aumentan
ligeramente el espacio utilizado y el peso del equipo, se ha demostrado su utilidad
y se ha tratado de no afectar el consumo de potencia. En cambio, con el
experimento de la arquitectura de la computadora semivirtual se ha ahorrado
espacio muy importante y ademas se contribuye a conservar |a operatividad de las
funciones del microsatélite mediante la deteccion de fallas en todos sus
procesadores.

8.3 Recomendaciones

Aunque el analisis de confiabilidad presentado se desarrollé con base en la
técnica EPO, por los motivos que han sido explicados en capitulos anteriores, es
posible, y recomendable, el desarrollo de un analisis de confiabilidad de toda la
instrumentacion. Esto, ademas de asegurarnos que el sistema trabaje
correctamente en todas sus tareas, sean éstas prioritarias o no, ayudaria a
detectar los médulos que son mas criticos y que por tanto debieran ser mejorados.

Esta recomendacion se extiende también a proyectos futuros; siempre con
una evaluacion previa de las necesidades que debe cubrir el sistema, como
importancia de la mision y duracion de ésta, para establecer la confiabilidad
minima que debe alcanzarse.

Cabe resaltar también, la necesidad de no basarse solo en los numeros
arrojados por los analisis; es decir, no se debe de perder de vista que estas
técnicas de analisis nos ayudan a predecir el comportamiento de sistemas
electronicos a través del tiempo, cOmo se comportaran sus componentes y cual es
la probabilidad de que falle; pero siempre y cuando el disefio sea correcto y
apropiado para las circunstancias. Esto quiere decir que una confiabilidad muy
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alta, implica que los componentes y el sistema responderan correctamente de!
modo que fue disefiado; si el disefio estda mal, no funcionara aungque sus
componentes se encuentren en perfecto estado.

Por la experiencia vivida de amplia participacién propositiva de los
participantes se recomienda que para todo tipo de proyecto durante la fase de
planeacién se cuente con todos los integrantes que trabajaran directamente o
indirectamente con el sistema, con ello se presenta mayor cantidad de ideas.

Por lo que se vio en el capitulo siete acerca del diagrama de sensores en
SATEX, se recomienda usar la menor cantidad posible de hilos de conexion entre
equipos, sin sacrificar confiabilidad; es decir, dependiendo de la importancia de las
sefiales, se debe establecer {a necesidad de redundancias.

Del mismo capitulo, se recomienda en todos los disefios, presentes y
futuros, realizar anadlisis exhaustivos documentando siempre los resultados, y en
caso de hacer cambios, documentar su justificacion, asi como quién y cuando se
tomo la decision.

Se recomienda también estar al tanto de nuevas herramientas de software,
que permitan realizar simulaciones de disefios electronicos para evaluar diferentes
posibilidades antes de tomar una decision.

Del mismo modo la actualizacién en cuanto a técnicas de modelado de
sistemas electronicos y técnicas de prediccion de confiabilidad y en la medida de
lo posible, contar con suficientes recursos financieros para comprar software
comercial que evite la necesidad de desarrollar herramientas de trabajo, lo cual
genera retrasos significativos en los proyectos.

En proyectos como este, se debe tener comunicacion constante y efectiva
con todos los participantes, pues es muy importante la discusion, el intercambio de
ideas, analisis de problemas y la ayuda que se obtiene con la realimentacion de
los demas.

A pesar de los retrasos y contratiempos que ha tenido el proyecto SATEX
para salir adelante, ia importancia nacional que tiene es insuperable, pues no
existe algun otro proyecto a este nivel y con tanta relevancia. Por ello es un
proyecto de gran importancia también a nivel personal y profesional. Este tipo de
proyectos deben ser apoyados por todos los sectores del pals, asi como continuar
fomentando la participacion de estudiantes, investigadores y profesionistas.

Como antecedente se tendrd este proyecto en el cual resalta el

profesionalismo de muchos participantes, que aunado a su trabajo, dan ademas,
ejemplo de compromiso y responsabifidad.

110



ACRONIMOS

BTM
CICESE

CD
CIMAT

(o]

CITEDt!
COFETEL
CcSs

CTF
CTF-3PRO
Cuo

cv

DIPs

DT

EDAC
EEPROM

EPROM

EPO
ESIME
ET
GND
IIUNAM

IMC
INAOE
IPN
MOS
PCD
PCUO
PGA
PP
PRO
PR1
PROM

PS
PSP
PUIDE

Bobinas de Torque Magnético

Centro de Investigacion Cientifica y de Estudios Superiores de
Ensenada

Camara Digital

Centro de Investigacion en Matematicas

Circuito Integrado

Centro de Investigacion y Desarrollo en Tecnologia Digital

Comisién Federal de Telecomunicaciones

Computadora Simple

Computadora Tolerante a Fallas

Computadora Tolerante a Fallas de 3 PROcesadores

Experimento de Comunicaciones Opticas (Carga Util Optica)
Computadora de Vuelo

Dual In-Line Package

Decodificador de Tonos

Error Detection And Correction

Eraseable Electrical Programmable Read Only Memory (memoria de
borrado eléctrico y programable de sdlo lectura)

Electrical Programmable Read Only Memory (memoria programable
eléctricamente de sdlo lectura)

Enfoque Pragmatico Operativo

Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica

Estacion Terrena

Ground (Tierra fisica)

Instituto de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma de
México

Instituto Mexicano de Comunicaciones

Instituto de Astrofisica Optica y Electrénica

Instituto Politécnico Nacional

Metal Oxide Semiconductor (Semiconductor de 6xido de metal)
Procesador de la Camara Digital

Procesador de la Carga Util Optica

Pin Grid Array

Tarjeta de Procesamiento Principal

Tarjeta de Procesamiento Redundante Cero

Tarjeta de Procesamiento Redundante Uno

Programmable Read Only Memory (memoria programable de soélo
lectura)

Procesador de Sobrevivencia (procesador del detector de tonos)
Procesador del Sistema de Potencia

Programa Universitario de Investigacion y Desarrollo Espacial
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RAM

RI

RRI
SATEX
SEFDEVO

SFS
SIMSAT
SMT
SP

STF

TF
UNAM
VLS|

Random Access Memory (memoria de acceso aleatorio)
Red Interna

Red Redundante Interna

Satélite Experimental

Software Elaborado para Facilitar la DEpuracion y Validacion de
Operaciones

Sensores Finos de Sol

Simulador de Satélite

Surface Mount Technology

Sistema de Potencia

Sistema Tolerante a Fallas

Tolerante a Fallas

Universidad Nacional Auténoma de México

Very Large Scale of Integration
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