UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA DE MEXICO

FACULTAD DE INGENIERIA

DISENO DEL MODULO DE COMANDO Y
MANEJO DE INFORMACION DE LA
CARGA UTIL DEL SATELITE QUETZAL

TESIS

Que para obtener el titulo de

INGENIERO ELECTRICO-ELECTRONICO

PRESENTA:
JUAN ANDRES PEREZ CELIS

DIRECTOR DE TESIS:
Dr. Saul de la Rosa Nieves

Ciudad Universitaria, 2013






INDICE GENERAL

Indice de Tablas 111
Indice de Figuras \%
Acrénimos IX
1 MISION CIENTIFICA DEL SATELITE QUETZAL 1
1.1 Introduccidn . . . . . . . . . .o 1
1.2 Antecedentes de monitoreo atmosférico en UV a bordo de satélites . . . 3
1.3 Definiciéon de los requerimientos de la mision del satélite Quetzal . . . . 5)
1.4 Descripcion general del satélite Quetzal . . . . . . .. .. ... 7
2 REQUERIMIENTOS PARA EL DISENO DEL MODULO DE
COMANDO Y MANEJO DE INFORMACION PARA LA CARGA
UTIL DEL SATELITE QUETZAL. 11
2.1 Caracteristicas y esquema general de operacion de la instrumentacion de
lacargautil. . . . . . .. oL Lo 11



2.2 Descripcion de las funciones del Sistema de Comando y Manejo de
Informacion de la carga atil . . . . . . ..o 17

2.2.1 Requerimientos de comando y manejo de informacién de la carga

atil . .. 21

2.3 Condiciones del medio espacial y sus efectos sobre la misiéon Quetzal . . 26
2.3.1 Efectos por Eventos Simples . . . . . .. ... ... ... 28
2.3.2  Dosis Total de Ionizacion (TID) . . . . .. ... ... ... ... 29

2.4 Estimacion de los efectos de radiacion TID y SEE para la misiéon . . . . 31

3 DISENO DEL MODULO DE COMANDO Y MANEJO DE INFOR-

MACION DE LA CARGA UTIL 43
3.1 Arquitectura propuesta para el SCMI . . . . . . ... ... ... .... 43
3.1.1 Usode FPGAs . . . . . . . . .. .. ... 46
3.1.2 Fudamentos para el Andlisis de Fiabilidad . . . . . ... .. .. 50
3.1.3 Técnicas de Tolerancia a Fallas en FPGAs . . . . . . .. .. .. 54
3.1.4 Reconfiguracion Parcial para FPGAs . . . . .. .. ... .. .. 56

3.1.5 Propuesta de la técnica de tolerancia a fallas: TMR hibrida con

autopurga . . ..o oL ... e 59

3.2 Simulaciéon de la fiabilidad del SCMI . . . . . . . . . . .. . ... ... 61
3.2.1 Elsoftware GPSS . . . . . . . . ... 61

3.2.2 Desarrollo de la simulacién . . . . . . . . ... 63

3.2.3 Resultados de la simulacién . . . . . . . .. .. ... .. 65

4 CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO 69
APENDICE 73
A CODIGO GPSS . . . . 73
REFERENCIAS 77



INDICE DE TABLAS

1-1

2-1
2-2
2-3

2-5
2-6

3-1
3-2
3-3

Requerimientos de primer nivel para el satélite Quetzal. . . . . . . . .. 6

Caracteristicas del sistema. . . . . . . . .. . ... ... ... ... ... 12
Parametros orbitales requeridos para la operacion del espectrometro UV. 13
Diferentes elementos y sus longitudes de onda.[2] . . . . . . .. ... .. 13

Distancia muestra en tierra para diferentes angulos de vista instantaneos. 14

Resumen de los requerimientos para el SCML. . . . . ... ... .. .. 26
Parametros orbitales para la simulacion del SCMI en SPENVIS. . . . . 32
FTTs para algunos elementos comprendidos en un FPGA[31]. . . . . . 55
Anchos de banda maximos para los puertos de reconfiguracion.[19] . . . 58
Los tres casos usados para simular en GPSS. . . . ... .. ... .. .. 65

— IIT —







INDICE DE FIGURAS

INDICE DE FIGURAS

1-1
1-2

2-1
2-2

2-4
2-5
2-6

2-8
2-9
2-10

2-11
2-12

Diagrama de bloques N? para el satélite Quetzal.[2] . . . . .. . .. .. 7
Esquema del satélite Quetzal.[1] . . . . . .. ... ... 0L 8
Huella en el nadir. . . . . . . . . ... ... 14
Huella sobre la ciudad de México. . . . . . . . ... .. ... ... ... 15
Huella del Espectrometro UV sobrevolando México. . . . . . . . . . .. 15
Acercamiento de la huella de la carga util del satélite Quetzal. . . . . . 16
Arreglo matricial de los detectores del espectrometro UV. . . . . . . .. 17
Tareas a realizar por el SCMI. . . . . .. ... ... ... ... ..... 20
Diagrama de bloques de la interacciéon del SCMI. . . . . . ... .. .. 20
Configuracion en Daisy-chain del DDC232.[15] . . . . . ... ... ... 21
Esquematico del escaneo Pushbroom. . . . . . . ... ... .. ... .. 22
Diagrama a bloques del servicio para la carga ttil en satélites de una

DMC[9]. . . o o 23
Diagrama y caracteristicas de la unidad HSDR.[13] . . . . .. ... .. 24
Caracteristicas de la computadora Intel386. . . . . . . .. ... ... .. 25

—V —




INDICE DE FIGURAS

2-13
2-14
2-15
2-16
2-17
2-18

2-19
2-20
2-21
2-22
2-23
2-24
2-25
2-26
2-27
2-28
2-29
2-30
2-31
2-32

2-33

3-2
3-3
3-4

3-6

Interpretacion artistica de las fuentes de radiacion|33].. . . . . . . . .. 28
Efecto embudo por una paticula ionizada en un transistor CMOS. . . . 30
Cinturones de Van Allen. . . . . . . . . . .. ... ... ... 31
Captura de parametros orbitales en SPENVIS. . . . . .. ... ... .. 32
Hora durante la trayectoria de la érbita propuesta. . . . . . .. .. .. 33
Graficos de la variaciéon de la posicion del satélite Quetzal respecto al

tiempo de orbita. . . . .. .. 33
Resumen de la orbita. . . . .. ... oo 34
Distribucion del protones. . . . . . . . ... 35
Anomalia del Sur de América. . . . . . . .. ... 35
Flujo de electrones en el satélite Quetzal. . . . . . . .. .. ... .. .. 36
Distribucion de electrones. . . . . . .. ... oL 36
Datos particulas solares a largo plazo. . . . . . . . ... ... ... ... 37
Flujo particulas solares a largo plazo. . . . . . . . ... ... ... ... 37
Datos particulas solares a corto plazo. . . . . . . . . ... .. ... ... 37
Flujo particulas solares a corto plazo. . . . . . . .. ... .. ... ... 38
Captura de datos para rayos cosmicos galacticos. . . . . . . .. .. .. 38
Incidencia de protones y electrones para recubrimiento esférico.. . . . . 38
Datos introducidos para la estimacion del recubrimiento de Aluminio. . 39
Estimacion del recubrimiento de Aluminio esférico. . . . . .. ... .. 40
Parametros para la estimacion de los SEUs para la memoria de configu-

racion del Virtex ITPRO. . . .. ... ... .. o 41
Resultados de la tasa de fallos debido a SEUs para el satélite Quetzal. . 42
Propuesta a bloques de la arquitectura del SCMI. . . . . . . .. .. .. 44
Interaccion del FPGA con los CADs DDC232. . . . . . . .. ... ... 45
Diagrama de flujo para dispositivos de logica programable. . . . . . . . 48
Arquitectura regular de un FPGA-SRAM[29]. . . . . ... ... .. .. 49
La curva de la banera dibujada qualitativamente. . . . . . . . . .. .. 51
Funcion de densidad. . . . . . . . ... 53



3-7 Funcion de distribucion. . . . . ..o oo oo
3-8 Funcionalidad de la Reconfiguracion Parcial . . . . . .. ... ... ..
3-9 Tramas de configuracion y columnas de recursos del Virtex-II.[20]

3-10 Diagrama de la simulacion de una TMR con reconfiguracion. . . . . . .
3-11 Modelo de Markov a simular. . . . . . .. .. ... ... ... ... ..
3-12 Diagrama de flujo para la simulacion en GPSS World. . . . . . . . . ..
3-13 Grafico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 1. . .
3-14 Grafico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 2. . .

3-15 Gréfico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 3. . .

— VII —






ACRONIMOS

CAT
UNAM
MIT
UV
FPGA
SCMI
IF
SCMI
COTS
FTT
DCM
LEO
LTAN
a IFOV
GSD
SiC
CAD

Centro de Alta Tecnologia

Carga util

Todos

Comunicacion

Control y estabilizacion

Mecéanica orbital

Infra Roja

Sistema de Comando y Manejo de Informacion
Potencia

Técnicas de Tolerancia a Fallas
Constelacion de Monitoreo de Desastres
Orbita Baja

Tiempo Local en el Nodo Ascendente
Angulo del Campo de Vista Instantaneo
Distancia Muestra en Tierra

Carburo de Silicio

Convertidor Analdgico-Digital




INDICE DE FIGURAS

GPS
SSDR
HSDR
DQPSK
BER
CPFSK
BFSK
STTL
TMR
CAN
RF
LVDS
SEE
TID
LET
SEU
MCU
SET
SEFI
SEL
SEGR
EDAC
CR
CLB
I0B
LUT
GRM
BRAM
PR
ER

Sistema de Posicionamiento Global

Unidad de Almacenamiento de Estado Solido
Unidad Réapida de Almacenamiento de Estado Solido
Cuadratura de Fase Diferencial por Cambio de Llave
Tasa de Errores de Bits

Desplazamiento de la Frecuencia de Fase Continua
Bi-Fase por Cambio de Llave

Surrey Satellite Technology LTD

Redundancia Modular Triple

Control Area Network

Radio Frecuencia

Senales Diferenciales de Bajo Voltaje

Efectos por Eventos Simples

Dosis Total de Ionizacion

Energia de Transferencia Lineal

Eventos de Transtorno Simple

Transtornos Miltiples en Celda

Eventos Transitorios Simples

Eventos Simples de Interrupcion a la Funcionalidad
Eventos Simples de Latch-up

Eventos Simples de Ruptura de la Compuerta
Codigos de Deteccion y Correcciéon de Errores
Computacion con elementos Reconfigurables
Bloques Logicos de Configuracion

Bloques de Entrada/Salida

Tablas de Buisqueda

Matriz General de Ruteo

Bloques Selectos de RAM

Reconfiguracion Parcial

Estructuras de Reconfiguracion

— X —



INDICE DE FIGURAS

DM Dictaminador de Mayoria
GPSS General Purpose Simulation System






CAPITULO

MISION CIENTIFICA DEL SATELITE
QUETZAL

1.1. Introduccion

XKk

El objetivo principal del satélite Quetzal es monitorear contaminantes en ciudades

mexicanas y de latinoamérica usando sensores espaciales para satélites pequenos.

El proyecto Quetzal es un trabajo de colaboracién mediante el programa de
fondos semilla MISTI del Instituto Tecnologico de Massachusetts, Massachusetts
Insitute of Technology (MIT) entre el Centro de Alta Tecnologia (CAT) de la Facultad
de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma de México (UNAM) y el Space
Propulsion Laboratory y el Space Systems Laboratory en el MIT. La responsabilidad
del MIT es la planeacion, especificacion y definicion de la mision. El equipo de la

UNAM somos responsables del desarrollo e integracion de la plataforma de bajo costo.
La motivacion del proyecto esta en realizar un satélite pequeno de bajo costo. En
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1. MISION CIENTIFICA DEL SATELITE QUETZAL

el transcurso crear recursos humanos capaces de disenar futuros sistemas satelitales.
Incentivando a México para la inversion en la tematica espacial lo que se traduce en
la prosperidad en México del area espacial. Ademéas se obtendra informacion de los
contaminantes y se distribuird en el pais, evitando la compra de esta informaciéon a

otros paises.

No se ha puesto en 6rbita un satélite disenado e implementado en México desde el
UNAMSAT-B en el anio 1996. Realizar el proyecto Quetzal representa la reincorporaciéon

del pais en el area satelital tras un largo tiempo sin actividad.

Para el satélite Quetzal se busca el desarrollo de una plataforma satelital de bajo
costo capaz de competir con las plataformas actuales a gran escala. Para esto se necesita
un espectrometro miniaturizado en el rango Ultra Violeta (UV). Esta plataforma tendra
restricciones significantes en masa y potencia. Es por esto que a lo largo del desarrollo
del satélite se busca usar componentes de grado industrial o comercial para llevar a
cabo la implementacion. Se busca innovar en cada subsistema del satélite. El Sistema
de Comando y Manejo de Informacion no es la excepcion, por esto se tiene como rama
de estudio el uso de Field Programmable Gate Arrays(FPGAs) en el espacio debido a
su alto nivel de integracion y capacidad de procesamiento. Sin embargo, precisamente
su alto nivel de integracion hace a los FPGAs altamente susceptibles a los efectos de
radiacion espacial. Por lo tanto esta tesis se enfoca en los efectos que causa el ambiente
espacial en los FPGAs. Se propone un prototipo de arquitectura tolerante a fallas que
en tierra serd capaz de desarrollar las tareas y cumplir con los requerimientos impuestos
por la carga tutil. Se propone una metodologia para analizar el desempeno de la técnicas
de tolerancia a fallas aplicadas en el diseno por medio de un software con aplicaciones
probabilisticas. El uso de este software representa una viable manera de simular sistemas
espaciales. Por el contexto dado al satélite Quetzal en lo que respecta a ser un proyecto
universitario de bajo costo, el potencial de esta herramienta de simulaciéon permite

acceder al diseno de tecnologia espacial a instituciones con bajos presupuestos.
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1.2. ANTECEDENTES DE MONITOREO ATMOSFERICO EN UV A BORDO DE SATELITES

1.2. Antecedentes de monitoreo atmosférico en UV a

bordo de satélites

Las constelaciones de microsatélites ofrecen una metodologia excelente para
estudios atmosféricos debido a su capacidad de operacion que permite amplia
cobertura y respuesta rapida. Cobertura global es muy importante para estudios del
cambio climatico, monitoreo del ozono, aerosoles y contaminantes en el aire; al igual
una respuesta rapida puede ser crucial cuando se monitorean desastres como
fumarolas volcanicas que pueden afectar el transito aéreo o erupciones volcénicas. Sin
embargo, estés aplicaciones importantes se encuentran en un punto de desarrollo para
satélites pequenos. En esta tesis se plantea el SCMI que atendera a un espectréometro
miniaturizado capaz de proveer observaciones a través de una plataforma satelital en

la clasificacion de microsatélite de bajo costo.

Es dificil obtener informacién atmosférica con valor cientifico en satélites con ma-
sa entre los 50 kg y 100 kg debido a los exigentes requerimientos en términos de reso-
luciéon espacial, temporal y espectral. Ademas, se tiene que sobreponer al reto de las li-
mitaciones de recursos dentro de un satélite pequeno, limitaciones en: masa, potencia,
tamano y costo. Este tltimo sobre todo para proyectos satelitales de investigacion o de

bajo presupuesto.

Usar instrumentacion en UV para el monitoreo atmosférico tiene una
peculiaridad. En este rango de longitud de onda ha sido histéricamente usada para
estudiar varios componentes de la atmosfera entre los que se encuentran: Ozono (O3),
Dioxido de Sulfuro (SO3) y aerosoles. Para estudiar el cambio climatico se necesitan
estudios de la tendencia del Ozono en las concentraciones de la atmosfera. [3]. Estos
estudios también necesitan informacion cuantitativa de emisiones volcénicas que
suelen poseer una cantidad significante de SO,, ya que son trazas naturales

restringidas a puntos de emision bien conocidos [4].

Hasta hace un par de anos, el monitoreo de volcanes se estuvo haciendo con
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1. MISION CIENTIFICA DEL SATELITE QUETZAL

instrumentacion cuyo propoésito principal no era el de identificar el SOy en la
atmosfera. Esto resultaba en informacion poco fiable, debido a sus capacidades
inadecuadas y a que no se tenian algoritmos especificos para la recuperacion del perfil

de Ozono.

Al afo se contabilizan 50 erupciones volcanicas [5]. La mayoria ocurre en
volcanes que no estan siendo monitoreados, la minoria de los volcanes monitoreados se
hacen con sistemas en tierra o con instrumentacion inapropiada. La emisiéon de gases
en estos eventos son de suma importancia para la aviaciéon, agricultura, bienestar y
también tienen un rol importante en el cambio climético. Por ejemplo, si se cuenta
con la informacién de la frecuencia con la que un volcan hace erupciéon se podria
avisar a las aeronaves de una posible fumarola para que cambien de ruta y la

seguridad del vuelo no se vea comprometida [6].

Se prefiere el espectrometro en la region UV porque a pesar de contar con una
resolucion espacial méas pequena que los instrumentos en la region Infra Roja (IR),
los instrumentos en IR han mostrado ambigiiedades para la discriminacion de SO; del
vapor de agua que es el componente mas comin en nubes volcanicas. Los algoritmos en
bandas IR (7.3 y 8.5 um) tienen un gran desempeno en regiones secas pero en regiones

tropicales con menos nubes trabajan con un desempeno muy bajo [7].

Las observaciones basadas en sistemas terrestres y las observaciones con sistemas
espaciales en UV brindan informacién importante de los constituyentes de la atmosfe-
ra al observar la radiacion solar dispersada . Observaciones en tierra son localizadas y
restringidas temporalmente, asi que sélo las observaciones con sistemas espaciales pue-
den proveer informacién a nivel global. Sin embargo, esta tarea se ha estado realizando

con plataformas satelitales de gran escala.

La region UV de la radiacion solar comprende longitudes de onda desde los 10 nm
hasta los 400 nm. En esta region tan amplia se tienen dos subdivisiones que cubren
la region de interés para la aplicacion comentada anteriormente. Estas regiones son la
region UV media que se encuentra de los 200 nm a los 300 nm y la regién UV cercana

que se extiende de los 300 nm hasta los 400 nm.
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1.3. DEFINICION DE LOS REQUERIMIENTOS DE LA MISION DEL SATELITE QUETZAL

La radiacion UV es importante para la percepciéon remota de quimicos en la
atmosfera. El rango que se encuentra entre 280 nm — 380 nm es la regiéon de interés
del espectrometro que se tiene como caso de estudio a lo largo de esta tesis. En este
rango se puede determinar el contenido de ozono, el perfil del ozono, la distribucién de
aerosoles y la masa del SO,. Finalmente con esto se pueden mapear nubes de

procedencia volcanica.

En la siguiente seccion se presentan los requerimientos de la plataforma satelital

Quetzal para su monitoreo de contaminantes.

1.3. Definicién de los requerimientos de la misién del

satélite Quetzal

El objetivo de la mision Quetzal es desarrollar una plataforma satelital para
monitorear contaminantes primordialmente en la Ciudad de México y el &rea
metropolitana aunque también se extendera su uso para ciudades de América Latina.
Al menos el microsatélite deberd pasar una vez al dia por la regiéon de interés. El
satélite Quetzal debera obtener imagenes del area monitoreada en el instante de la
captura de datos. De igual importancia es que la informacién obtenida deberéd estar
disponible para los investigadores en la UNAM. Con lo cual se podran tomar acciones
para mitigar la contaminacién proveniente de carros e industrias, y tomar acciones en

respuesta a las emisiones volcanicas.

Los subsistemas que conformaran al satélite Quetzal deberan estar disenados e
integrados en México, utilizando la mayor cantidad de dispositivos listos para su uso,
conocidos en inglés como Commercial Off the Shelf (COTS). Asegurando un bajo costo

de la plataforma.

La Tabla 1-1 menciona los requerimientos de la mision espacial Quetzal y el sub-

sistema con el cual estan asociados.
Como primera aproximacion se cuentan con los datos del tamano y peso. Para el
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1. MISION CIENTIFICA DEL SATELITE QUETZAL

Tabla 1-1: Requerimientos de primer nivel para el satélite Quetzal.

Requerimiento Descripcion Subsistema

El satélite debera ser capaz de monitorear .
1 Carga ttil
contaminantes en la ciudad de México y areas aledanas.

El satélite debera sobrevivir al medio
2 Todos
espacial durante 2 anos.

El satélite debera ser capaz de o
3 Comunicacién

comunicarse con una estacion terrena.

El satélite debera ser capaz de determinar o
4 Control y estabilizacion

y controlar su altitud.

El satélite deberé estar en una 6rbita apropiada que . .
5 Mecénica orbital

cubra la zona de interés con una frecuencia temporal de un dia.

El satélite debera ser capaz de manejar la informacion y
6 SCMI

comandos internos y de la estacion terrena.

El satélite debera poder abastecerse de energia y .
7 Potencia

distribuirla a todos sus componentes.

tamafio se estipularon las medidas de 50(l) ¢m x 50(a) em x 60(h) em y el peso en

50 kg.

Durante el desarrollo de este proyecto se ha seguido la metodologia planteada en
[8] para el desarrollo de sistemas espaciales. Esta metodologia es utilizada por el MIT.
Durante un ejercicio entorno a la colaboracion UNAM-MIT un grupo de estudiantes
trabajamos con esta metodologia. A grandes rasgos en esta metodologia se plantea un
diagrama N2?. Este diagrama tiene como entradas principales los requerimientos
impuestos por la misiéon. En el diagrama se escriben los subsistemas y se representan
las interacciones directas entre ellos, asi como los casos iterativos. En primer instancia
se tienen los subsistemas que afectan a todos los demés. Para el caso de la mision
Quetzal la carga tutil seré el primer bloque en el diagrama, ya que afecta a todos los
demés bloques e impone los requerimientos de la misiéon. En segunda instancia se
encuentra la orbita definida por la mision y afectando a todos los subsistemas
directamente; por ejemplo, para el caso del SCMI, a veces llamado subsistema de
avidnica, la oOrbita afectarda por la radiacion a la cual estardn expuestos los
componentes de dicho subsistema. De igual forma, se pueden encontrar requerimientos

impuestos por la 6rbita en los deméas subsistemas.

— 06 —



1.4. DESCRIPCION GENERAL DEL SATELITE QUETZAL

El diagrama N? para el satélite Quetzal se muestra en la Figura 1-1. De color
morado aparece la salida del diagrama que es la arquitectura de la misiéon. En naranja
se tienen las entradas principales que definen la arquitectura. En Verde se tiene el
subsistema de comunicacion y el subsistema de avidnica los cuales en la primer fase de
esta colaboracion no se definieron. Los bloques azules corresponden a los subsistemas

en los que se trabajé con mayor énfasis en la primera fase.

ot
3,
e e

L

Mission
Architecture

AR R

Figura 1-1: Diagrama de bloques N? para el satélite Quetzal.[2]

1.4. Descripciéon general del satélite Quetzal

Nombrado en honor a un pajaro tropical y colorido. Muy apreciado para antiguas
civilizaciones de México. El satélite Quetzal es un esfuerzo de colaboracion
internacional. El proyecto se enfoca en planear, especificar, definir la misién y
comenzar el desarrollo de la plataforma de bajo costo. Dando pauta a una plataforma
flexible de investigacién. Se aprovechara la misiéon para probar técnicas y algoritmos
de recuperacion para la adquisicion de la informaciéon correspondiente a los
contaminantes. Se usard un espectrometro UV o IR. Para esta tesis se analiza la

primer opcion: el espectrometro UV.
El anélisis de la misioén definiré que tipo de arquitectura es apropiada ya sea un s6lo
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1. MISION CIENTIFICA DEL SATELITE QUETZAL

satélite o una constelacion. La meta es proveer informacion atmosférica con fécil acceso
de una de las drea mas habitadas del mundo, y alentar la distribuciéon de la informacion
para investigadores. Ademas, un producto secundario pero de igual importancia es la
introduccion de las capacidades instrumentales en las facilidades del Centro de Alta

Tecnologia en Juriquilla, Querétaro.

El desarrollo del proyecto esté siendo llevado a cabo bajo un esquema académico de
grupos complementarios en la UNAM y MIT, los cuales estéan dirigidos por especialistas
en ambos lados. Aunque ambos equipos estan en contacto constante, las tareas se han
dividido con el enfoque mencionado anteriormente: el MIT encargado del planteamiento

de la arquitectura y la UNAM del desarrollo del sistema espacial.

En la Figura 1-2 se muestra una primera aproximacion del satélite y los subsistemas

que lo conforman.

Baterias SCMIy
computadora
de abordo

cableado 'Eﬂ GRS

| Maodulos
i para la

Antena Carga (il

Banda 5

Antenas = Estructura

UHF

WHE 4 e }:li ﬁ Instrumentacicn

) para control de

Camara altitud

Figura 1-2: Esquema del satélite Quetzal.[1]

Dentro de esos subsistemas el trabajo se enfoca en obtener los requerimientos
impuestos por un espectrometro UV y plantear una arquitectura para el moédulo de
comando y manejo de informaciéon también conocido como el SCMI. Tras plantear
la arquitectura se propone una Técnica de Tolerancia a Fallas (FTT) y se analiza la
fiabilidad de la ejecucién de una tarea bajo este esquema de redundancia. El anélisis se
hace con el software GPSS, donde concretamente se simula la FTT, obteniendo como
resultado el tiempo promedio de ejecucion de la tarea con redundancia. El resultado
es una completamente nueva técnica para simular FTT implementadas en sistemas

espaciales o en aplicaciones donde la fiabilidad juega un rol determinante. Esta nueva

— 8 —
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técnica esta en proceso de verificaciéon mediante un analisis matematico que queda como

trabajo a futuro, fuera del alcance de esta tesis.






CAPITULO

2

REQUERIMIENTOS PARA EL DISENO
DEL MODULO DE COMANDO Y
MANEJO DE INFORMACION PARA LA
CARGA UTIL DEL SATELITE
QUETZAL.

2.1. Caracteristicas y esquema general de operacion

de la instrumentacién de la carga util.

XKk

La carga ttil a bordo del Satélite Quetzal estara formada por un espectréometro
UV miniaturizado. El Quetzal sera un satélite pequeno, por lo tanto el espectrometro

se adaptard a limitantes en volumen, masa y potencia minimos.

Para la definiciéon preliminar de las diferentes caracteristicas de la carga ttil en



2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISENO DEL MODULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACION PARA LA CARGA UTIL DEL SATELITE QUETZAL.

este trabajo se analiz6 la informacion del generador de imagenes multi-espectrales a

bordo de satélites que conforman la Constelacién de Monitoreo de Desastres, Disaster

Monitor Constellation (DMC) [9][14].

Como resultado del anélisis se determiné que las dimensiones de la carga tutil deben
ser 130(1) x90(a) x 57.5(h) mm; la masa de la electronica necesaria para el procesamiento
y para almacenar los datos no debe rebasar los 2 kg; el rango de temperatura de
operacion es de 0 — 40°C y el rango de temperatura cuando el espectrometro no esta

operando es de —25 a +80°C. Las caracteristicas se resumen en la Tabla 2-1.

Tabla 2-1: Caracteristicas del sistema.

Caracteristica Valor Unidades
Volumen 130(1) x 90(a) x 57.5(h) mm
Masa 2 kg
Potencia 3 14
Temperatura en operacion 0 a40 °C
Temperatura de mantenimiento —25 a +80 °C

Los parametros tipicos estimados para realizar monitores de contaminantes en
pequenas plataformas satelitales [9] son una buen referencia para determinar las
condiciones de operacion del espectrometro, el cual debe ser capaz de trabajar en una
Orbita Baja (LEO) sincrona solar con 98° de inclinacién y con 686 km de altitud,
ademas de otros parametros especificados en la Tabla 2-2 por lo que todos los
materiales deben seleccionarse adecuadamente debido a lo comentado en el capitulo

anterior.

Algunos contaminantes que se esperan medir junto con su longitud de onda son

mostrados en la Tabla 2-3.

Para el presente trabajo, el objetivo de la misién es el monitoreo principalmente
sobre la ciudad de México, por lo tanto el campo de vista instantaneo sobre la superficie

de la Tierra, conocido como "huella del espectrometro", debe de estar acorde al area
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Tabla 2-2: Parametros orbitales requeridos para la operacion del espectréometro UV.

Parametro Valor
Altitud 700 km
Inclinacion 98°
Tiempo Local de en Nodo Ascendente (LTAN) 10 : 00
Tipo de Orbita Sincrona solar
Condiciéon para Observacion Nadir

Tabla 2-3: Diferentes elementos y sus longitudes de onda.|2]

Contaminantes Longitud de onda en (nm)
Superficie de irradiacion UV 280 — 314
BrO, 344 — 360
Contorno O3 270 — 314
SOs 310 — 331
Os 325 — 335
oCcIO 357 — 381
Contorno maximo Os 306 — 314
HCHO 357 — 381
Aerosol 340 — 365
Superficie de irradiacion UV 336 — 380

de interés. La huella se obtiene de la ecuacion 2-1 que relaciona el angulo del campo

de vista instantaneo, Instant Field of View angle (o IFOV) y la altura orbital (h), con

la Distancia Muestra en Tierra, Ground Sample Distance (GSD). En la Figura 2-1 se

ilustra la huella del espectrometro en el nadir.

Sustituyendo en la ecuacion 2-1 el angulo para una DMC, el angulo considerando

un tiempo integral igual a la distancia muestra en tierra para la orbita propuesta.

Obtenemos las GSD que se especifican en la Tabla 2-4.
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NEdir [FOV  frm—

XG50

Figura 2-1: Huella en el nadir.

Tabla 2-4: Distancia muestra en tierra para diferentes d&ngulos de vista instantaneos.

Direccion de la pista  Altura orbital (h) oIFOV  zgsp

Transversal 686 km 2.55° 30.5 km
A lo largo 686 km 0.58° 7 km
1F
Tasp = 2 tan (—a QOV) h (2-1)

En la Figura 2-2 se muestra la ciudad de México. La recta trazada indica la dis-
tancia que se puede desviar la huella de la zona de interés con la precision de apunta-

miento de +1°. La recta que va a la mitad es simplemente para ejemplificar el caso de

—1°.

Se muestra la Figura 2-3 con el fin de verificar que la huella del espectrometro cubre
la ciudad de México en un solo pase. Esta simulacion fue hecha con los pardametros de

orbita y para los angulos instantaneos de la Tabla 2-4 con el software Satellite ToolKit

(STK) de la empresa AGI.

Y en la Figura 2-4 se tiene un acercamiento del satélite y la huella en tierra. Es

posible apreciar con color rojo la GSD de un sé6lo detector. El rectangulo formado de
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Figura 2-3: Huella del Espectrémetro UV sobrevolando México.
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color azul es el equivalente a 10 detectores.

Tonall Use Only

Figura 2-4: Acercamiento de la huella de la carga ttil del satélite Quetzal.

El espectrometro cuenta con un arreglo matricial, donde los renglones corresponden
a las longitudes de onda a medir y las columnas a las dimensiones espaciales. Con la
tabla revisada anteriormente (Tabla 2-3) y algunos anélisis fuera del alcance de esta
tesis, los cientificos decidirén el intervalo de longitudes de onda a medir asi como la

resolucion.

Para generar una primera propuesta del SCMI, objeto del presente trabajo, se
utilizard como base la experiencia de misiones satelitales anteriores que monitorean
diferentes compuestos en la atmosfera. El espectréometro que se propone atender cuenta
con un intervalo de longitud de onda que va de los 305 — 315 nm con una resolucién
de 1 nm o mas. Se tienen otros valores de longitudes de onda que se requieren medir
los cuales son de 331 y 360 nm. Por lo que en total se tienen 12 longitudes de onda a
medir, las cuales formarén la dimension espectral del instrumento. La dimensién espacial

permite recolectar las componentes de iluminacién a partir de diferentes angulos de
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incidencia sobre el plano focal y posteriormente se integraran estas componentes para

obtener la magnitud méaxima de iluminacién captada.

2.2. Descripcion de las funciones del Sistema de

Comando y Manejo de Informaciéon de la carga

util

El arreglo de area es una matriz formada por elementos detectores, con un niimero
de renglones igual a las longitudes espectrales a medir,esto también se conoce como la
dimensién espectral. El nimero de columnas es el ntiimero de elementos que conforman la
dimension espacial. Un ejemplo de como se ve la matriz, en el plano focal del instrumento
a bordo del satélite, se muestra en la Figura 2-5 en donde cada longitud espectral
captada es representada con un color diferente y la dimension espacial esta dada por la

distribucién horizontal de los detectores.

TR S S e e A R
R R S P
T R e R R
N 0 0 S PR B

Espectral
S e 1 A
R S o N SRR
SR o g

T L A R AR
Dimension
Espacial

Figura 2-5: Arreglo matricial de los detectores del espectréometro UV.

Se utilizan diodos de Carburo de Silicio (SiC) como elementos detectores . Para
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poder manejar la informacién se procede a pasarla por un Convertidor Analogico-Digital
(CAD). Se necesita usar un CAD que tenga un bajo consumo de potencia asi como una
resolucion mayor a los 12 bits, esto con el fin de obtener lecturas certeras que se traducen

en utilidad de la informacion|3].

El tiempo en el que se desea muestrear depende de la velocidad y la altura del
microsatélite asi como del dngulo que corresponde a lo largo de la pista, como se
muestra en la ecuacion 2-2 [16]. Con esta informacion se obtendra el tiempo que tarda
el espectrometro en escanear una linea. Fijando el periodo de muestreo en éste valor o
en un submiltiplo de él, se podra evitar solapamiento de informacion. Entonces se
necesitan controlar los CAD con el fin comentado anteriormente. Para este caso,
suponiendo una velocidad de 7 kTm, con el ayroy = 0.58° el tiempo de escaneo de linea

tr, es de 923 ms.

t, = h-OéIFOV (2_2>

v

La informacién generada en total dependerd de la resolucion del CAD.
Suponiendo una resolucién de 20 bits, periodo de muestreo de 500 ms y 100 canales
del espectrometro, en un dia de operaciéon continua se generaran alrededor de 85 %
Tomando en cuenta 12 horas, ya que hay que recordar que se plantea un
espectrometro UV. Ya que la cantidad de informacién generada por dia es factible
para ser almacenada, se podra tener el espectréometro en modo de operaciéon continua,

de asi ser necesario para la mision.

Un problema que hace frente y cuya soluciéon es sencilla es el de saber en dénde
estaba ubicado el satélite en el momento de obtener la informacion, para asi saber a

que terreno pertenece esta informacion.

La solucién consiste en usar o un Sistema de Posicionamiento Global, Global Po-
sitioning System (GPS) y adjuntar las coordenadas a cada tramo de informacion; o en
usar un contador interno del microsatélite para calcular la posicion donde fue tomada

la informacion.
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Cualquiera sea el caso, se generara informacion adicional que se debera enviar, es
decir; aparte de los datos obtenidos por el espectrometro ya sean procesados,
comprimidos o en crudo, se deben etiquetar los datos con informacién adicional

pertinente para poder reconocer el tramo de Tierra muestreado.

Para tener la capacidad de calcular la posiciéon para cualquier segmento de infor-
maciéon, podra bastar con etiquetar el principio de los datos obtenidos poniendo dicha

etiqueta en el primer segmento de informacion,

Atn en el caso de operar el espectrometro sélo en un area de interés u operarlo
ininterrumpidamente. Se necesitarda un GPS o un contador interno como senal de
encendido y de apagado. La diferencia entre estas dos formas de operacion esté en que
si se usa la primera manera, ya no serd necesario etiquetar la informaciéon porque se
sabe que sb6lo opera en el sitio de interés. Cabe aclarar que estos casos variaran

dependiendo a la logistica de los enlaces de bajada.

Para esta tesis se busca plantear e iniciar pruebas de un SCMI universal, genérico

y facilmente adaptable.

Siguiendo con la operaciéon, tras pasar por el CAD hay que procesar la
informacion y decidir si es de interés. La informacion serd de interés si tras ejecutar
un algoritmo de recuperacion|3| los resultados arrojados indican la presencia de SOs
en la zona escaneada.En caso de ser de interés se tendréd que guardar con un orden
para posteriormente darle un formato a los datos. El formato se darda comprimiendo
de ser posible, aumentando la fiabilidad y asegurando su correcto envio a través de un

bus y de los transmisores.

Estando fuera del alcance de la tesis la modulacion digital se comenta a lo largo

de este trabajo para su futura implementacion.

Ya se ha comentado el uso de un bus de comunicaciones, por lo que el SCMI debera
ser capaz de enviar informaciéon por este medio. Esto implica que debera responder a

un comando para la comunicacién entre dispositivos y ser capaz de enlazarse con otro.
A continuacion, en la Figura 2-6 se plantea el funcionamiento del SCMI. Las tareas
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Figura 2-6: Tareas a realizar por el SCMI.

podran ejecutarse de forma concurrente de ser necesario. Aqui se muestran separadas

para facilidad de comprension.

Por dltimo en la Figura 2-7 se muestra el SCMI y los dispositivos con los que
podréa interactuar. El bus representa una forma de conectarse y no un dispositivo. Sin

embargo, se muestra para saber que se debera controlar.

Comiutadora
“ %

Figura 2-7: Diagrama de bloques de la interaccién del SCMI.
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2.2.1. Requerimientos de comando y manejo de informacién de

la carga util

Para obtener la informacion necesaria es requerido un arreglo de area de 10 longi-
tudes de onda para los espectros y 10 posicionadores espaciales, lo que resulta en 100

canales, mas 20 canales adicionales. En total se tienen 120 entradas individuales.

Cada uno de los 120 canales sera pasado a través de un CAD de 16—bits. Para
esta tarea se usa el DDC232 de ‘Texas Instruments’, el cual combina la funcion de

convertidor analogico-digital y la conversion de corriente en voltaje.

El DDC232 cuenta con 32 entradas, cada una conectada a un integrador doble
conmutado. Lo que ofrece este integrador es la capacidad de integrar continuamente la
corriente de entrada; asi mientras un integrador esta siendo digitalizado por el CAD el
otro esta integrando la senal de entrada. Usa una fuente analogica a +5V y una digital

de +2.7 a +3.6V.

Una gran ventaja de este CAD es su bajo consumo de potencia, consume alrededor
de TmW por canal. Entonces en total se consumen aproximadamente 840mIV. La meta

es usar 3WW para todo el sistema.

El CAD tiene otra caracteristica que permite cumplir con la conversion de los 128
canales que se tienen. Varios DDC232 se pueden conectar en la configuraciéon Daisy-
chain como se muestra en la Figura 2-8. De esta manera los datos son recorridos a
través de los CAD teniendo una salida tnica serial y entradas individuales para cada

canal.

o X o = e o =
[} gg 8] gg gg
2 & a
Data
Retisval | DOUT  DDC232 DIN —{DOUT  DDC232 DIN [ DOUT  DDCza2 DIN [—
Output
588 32009 = 8588 3 0q9 588 3 0o
s =< = S s < = £ s <=

mmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmm

Figura 2-8: Configuracion en Daisy-chain del DDC232.[15]
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El DDC232 convierte la senal de entrada de los fotodiodos a data serial digital
en un formato de 16—bits. Asi que se requiere una fuente de poder estable, senales
de control y un estado de procesamiento para medir y corregir corrientes obscuras y
ganancia. Una etapa siguiente es necesaria para convertir la informacion serial obtenida
a informacion para ser guardada. Cada pixel es grabado con una resoluciéon de 16—bits;

el tiempo de muestreo es de aproximadamente 1 muestra por segundo.

Se tiene en cuenta que el espectrometro usa un nimero de renglones en direccion del
escaneo que son usado para registrar diferentes longitudes de onda. El tipo de escaneo
es conocido como Pushbroom y se ilustra en la Figura 2-9. El tiempo de escaneo de

linea esta dado por la ecuacion 2-3.

Proyeccion
arreglo en
tierra.

Direccién
de movimiento

Figura 2-9: Esquemaético del escaneo Pushbroom.

{ = h X arpov (2-3)
v

El angulo usado es el correspondiente a lo largo de la pista, es decir 0.58 °. Con
la 6rbita planteada, se tiene una velocidad de aproximadamente 7 kTm Sustituyendo se

tiene un tiempo de linea igual a 992 ms.

Entonces con los 120 canales més 8 pixeles de prueba para cada banco el total es de

2065 ¥ 6 85.08 % Por lo que la meta es fijada en usar 1 Gbit para la informacion. 3]
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En el diagrama a bloques de la Figura 2-10 se muestra el manejo de la informacion
a grandes rasgos de UK-DMC-2. Se tienen dos unidades de almacenamiento de estado
solido (SSDR) y una unidad de estado solido de alta velocidad (HSDR). Las SSDR
son de 2 GByte mientras que la HSDR es de 4 GByte. Manejando asi un total de 8
GByte. Una diferencia més aparte de la capacidad de almacenamiento entre SSDR y
HSDR es la velocidad. Se tienen dos redundancias en frio de transmisores en banda
X de 20 @ a 80 Mbits para bajar la informacién, seleccionable en érbita. Cada una
usa la técnica de modulacion Cuadratura de Fase Diferencial por Cambio de Llave
Differential Quadrature Phase Shift Keying (DQPSK) y codificaciéon convolucionada
Viterbi con r= % y k=7 para una 6ptima eficiencia espectral. Los dos transmisores

estan conectados a una antena Saab isoflux en la cara que apunta a la Tierra|9] .

" LowRate _| ‘ Payload Chain 1
| Communications | \ T l
I M——— A B |
pectral Imager| =
I ssanar] | : S-Band HR |
\ UV-IMD Cho —={ HSDR
‘ ._f Rx0 | J A Tx0 |
o] | I J|Luv-mocnt || g ]\ T
\ | \ /|| uv-mochz [N N/ 8 X / |
/ NS N O\
}. LIsBandR] || X ] SSDRoO ){ :
Rx 1 \ - uv /N N\
| -Iw [ ‘ "_ Spectral Imager}’ “\, : CAN /’f\.\‘ \ |
| L { i cho fY sspR1 | 4 XBand HR] |
|| [SBandLR| || UV cnt | g |
X = AN
\&f Tx0 i | ‘ uv-mi ch2 ||| T |
| e | |

Figura 2-10: Diagrama a bloques del servicio para la carga ttil en satélites de una DMC|9].

El enlace de bajada de la carga ttil esta disenado para mantenerse en un margen
positivo al transmitir informaciéon a la estacion terrena UK-DMC-2 con una Tasa de
Error de Bits Bit Error Rate (BER) de 107°. Para enlaces de bajada de s6lo recepcion

se requiere una BER de 10° y para estaciones terrena més pequeilas una tasa de

Mbit
s

transmision de 20 puede ser seleccionada para mantener un enlace con margen

positivo.[10]

Se desea que el sistema sea capaz de operar en dos modos adicionales a la operacion

normal:|9)]
a) Cuasi tiempo-real - Tomar imégenes y bajar informacion.
b) Modo emisor - Descarga directa a la estacion.
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Retomando la Figura 2-10 se tiene un transmisor en banda S para telemetria y
comando. Asi mismo un transmisor en banda X para descargar las imagenes. El enlace
de subida en banda S usa receptores con una modulacién mediante el Desplazamiento
de la Frecuencia de Fase Continua, Continuous-Phase Frequency-Shift Keying (CPFSK)
a 9.6 @ en redundancia doble. Cada uno con dos antenas proporcionando un patrén
de antena omni-direccional manteniendo asi el enlace en todo momento. El enlace de
telemetria y comando estd dado por transmisores en banda S redundantes y con una
modulacion a 34.8 % del tipo Bi-Fase por Cambio de Llave Bi-Phase Shift Keying

(BFSK) cada una con dos antenas de un polo para tener un patréon omnidireccional.[10]

La HSDR desarrollada por Surrey Satellite Technology LTD (STTL) usa un FPGA

como se muestra en la figura siguiente.

:
£
:
/1—1\& o .l Storage Capacity 16 GBytes
Iy LIENE B
ST | 2 EBEEELI(eI TN - 20 LVDS 150Mbps inputs
Hilin rtex 4 - 5 SerDes 1Gbps inputs
FPGA
. - 10 LVDS 150Mbps outputs
i IR
- 320 x 170 x 55mm
J w (Half MlCrO'Tray)
I1 ESbE.fsSERDES
- terin Power 15 to 50V, 5 W Standby
o _ | ’
'J Fy D ] 15 W Peak
3P Mode v emm| Operating -20 to +50°C operating
h + 205 — T t 0 :
| b save +— emperature -30 to +60°C non-operating
CAN Node CHI5C g F’fﬂ [ Flazh T
- Random Vibration 15 G, in all axes

I
TTC Node Radiation 10kRad (Si)

Confguration Controller

Figura 2-11: Diagrama y caracteristicas de la unidad HSDR.[13]

A manera de resumen la comunicaciéon en los satélites que conforman una DMC
consiste de: Banda X de 20 M de bajada (7.25 a 7.75 GHz)[11], un transmisor

secundario en Banda S de 8 MTI’” (2 a4 GHz)[12]| y uno con una tasa baja de 38.4 @

para telemetria y telecomandos.
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De esta manera el tiempo total para bajar la informaciéon de un dia de datos
espectrales es de aproximadamente 4.26 s en Banda X o de aproximadamente 10.65 s

en Banda S, sin tomar en cuenta los bits para codificacion y proteccion de la informacion.

Tipicamente en los satélites de una DMC dos plataformas redundantes basadas en
el procesador Intel386 son usadas para manejo de informaciéon a bordo. Generalidades
de esta computadora de a bordo se muestran en la Figura 2-12, sin embargo es bueno

recalcar que como rama de investigacion en esta tesis se tiene el uso de FPGAs.|[3]

Physical Characteristics

+ Intel 386EX » Dimensions: 330 x 330 x 32 mm
+ 387SL co-processor » 1700 g including Al module tray
» 8/16/20/25 MHz clock Power Supply
* Posixor SCOS operating

systems » Non-isolated: 2.5W, Isolated: 5W
+ Bootstrap loader * Power Supply: 5 V non-isolated

or 28 V isolated

+ 4 Mbytes EDAC memory (TMR)

+ Up to 128 MByte ramdisk
(software Reed-Solomon EDAC

» 4 SSC channels
» CAN connection with 2 networks
» 10 Mbps Ethernet

Figura 2-12: Caracteristicas de la computadora Intel386.

La computadora de abordo para manejo de informacién basada en Intel 386 con
memoria de programa protegida con Redundancia Modular Triple (TMR) y ramdisk
protegido por software con Reed-Solomon. Tiene cuatro canales de comunicacion de
alta velocidad, Ethernet y conectividad Control Area Network (CAN). La computadora
386 es una computadora de proposito general para misiones en LEO. El enlace serial
de alta velocidad proporciona conexiones para modulos de Radio Frecuencia (RF) y
otros sistemas como las camaras. Otras conexiones se pueden hacer con el Ethernet de

10 Mbps o el CAN de 32 kbps. Cabe mencionar que es un procesador de punto flotante.

En una DMC se cuenta con redundancia en el CAN para telemetria y telecomandos.
El grabado de los datos consiste en una interface de Senales Diferenciales de Bajo Voltaje

Low Voltage Differential Signals (LVDS).[14]

Por tltimo para esta secciobn se resumen y ordenan en la Tabla 2-5 los
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requerimientos para el SCMI para la carga til del satélite Quetzal.

Tabla 2-5: Resumen de los requerimientos para el SCMI.

Parametro Requerimiento deseado
Masa 2—4 kg
Volumen < 0.01 m3

Dimensiones 150 mm x 150 mm x 150 mm
Potencia pico <5 W
Uso de memoria <1 Gbit
Informacioén obtenida ~ 85 ]‘C%t
Velocidad de datos <30 @
Formato de datos LVDS, CAN
Formato de comandos y control LVDS, CAN
Control térmico 280 — 290 K
Presicion al apuntar +1.0°

2.3. Condiciones del medio espacial y sus efectos sobre

la misién Quetzal

El ambiente espacial incluye 9 medios en total:[17]
1. Termosfera neutral.
2. Ambiente térmico.
3. Plasma.
4. Meteoritos y basura espacial.
5. Ambiente solar.
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6. Radiacion de ionizacion.
7. Campo geomagnético.
8. Campo gravitacional.

9. Mesosfera.

Tomando en cuenta tanto los de caracter natural como los provocados por el
hombre. Estos medios afectan a los dispositivos que trabajan en el espacio. Estos
ambientes generan conocidos efectos sobre los materiales. Es de suma importancia
conocerlos y estudiarlos para lograr implementar un sistema espacial capaz de operar
deseablemente. Para esta tesis los efectos de mayor importancia son resultado del
ambiente de radiacion de ionizacion. Tres grupos son las fuentes de las particulas
asociadas a la radiacion: particulas atrapadas en los cinturones de radiacién, rayos
cosmicos y particulas procedentes de llamaradas solares (Figura ?7). Los efectos
fisicos debido al impacto de la radiacion en materiales usados en dispositivos
electronicos son fendémenos muy complejos para modelar. La simulacién de estos
fenémenos se vuelve cada dia menos factible debido a la complejidad y el largo tiempo
requerido. Sin embargo, se han podido identificar comportamientos en comun de los
circuitos afectados por radiacion. Estos comportamientos estan relacionados con la
funcionalidad del circuito, en vez de estar relacionados con los principios fisicos de la
tecnologia, volviéndose mas comprensible para el usuario. Es por esto que se introduce
el concepto modelo de falla. |32] En vez de analizar el efecto de una particula sobre el
dispositivo a través de modelos matematicos, es posible representar los efectos por la
radiacién con modelos simples que toman en cuenta el correcto funcionamiento del
circuito. Particularmente, estos modelos definen la diferencia del comportamiento
fallido del sistema con respecto al no afectado que asumimos es el correcto. Los
modelos de falla inducidos por la radiacion se pueden clasificar en dos categorias: los
Efectos por Eventos Simples, Single Event FEffects (SEE) en el caso de efectos
inmediatos y la Dosis Total de lonizacion, Total lonization Dose (TID) para el caso
de efectos a largo plazo. Estos efectos se explican a continuaciéon. Para la apariciéon de

ambos efectos hay impactos de particulas, la diferencia es si la particular tiene un
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valor de Energia de Transferencia Lineal (LET) mayor o menor al LET de umbral del
material que se impacta. Si el LET de la particulas es menor al LET umbral entonces
la particula solo se acumulara, y si el LET es mayor entonces se produce algiin SEE.
La LET es la energia transferida al material en la proximidad de la pista debido a
particulas secundarias emitidas durante la interaccion[32]. El umbral se refiere a la
cantidad de energia que se necesita en el dispositivo para tener un efecto en la

operacion del mismo

Rayos Cosmicos
Galacticos

——_Particulas Solares

Particulas atrapadas

Figura 2-13: Interpretacion artistica de las fuentes de radiacion|33].

2.3.1. Efectos por Eventos Simples

SEE son modelos del efecto embudo(funneling effect) el cual se ilustra en la Figura
2-14. Son inducidos por una séla particula que golpea en algtin sitio determinado al
dispositivo. Dependiendo dénde pegue la particula, el momento en el que golpee y la
energia de la misma, se pueden producir diferentes comportamientos. El hecho de que un
dispositivo sea golpeado por una particula ionizada no significa que vaya a manifestarse
un SEE, que se manifieste o no dependera de si la energia de la particula sobrepasa el

umbral de LET.
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Los SEEs pueden ser fallas temporal que afectan el dispositivo por cierto periodo
de tiempo, a lo mas hasta que se reinicie el dispositivo, estos son conocidos como soft
errors o errores en software. Si la falla es permanente, dana el dispositivo, se le conoce
como hard error o errores en hardware . La clasificaciéon dependiendo de si su efecto es

permanente o transitorio es la siguiente:
» Errores en software
e Evento de Transtorno Simple, Single Event Upset (SEU)
e Transtornos Multiples en Celda, Multiple Cell Upset (MCU)
e Eventos Transitorios Simples, Single Event Transient (SET)

e Eventos Simples de Interrupcion a la Funcionalidad, Single Fvent Functional

Interrupt (SEFI)
= Errores en hardware
e Eventos Simples de Latch-up, Single Event Latch-Up (SEL)

e Eventos Simples de Ruptura de Compuerta, Single Event Gate Rupture
(SEGR)

En este trabajo y para el dispositivo que se plantea usar se trabajara en detalle
tunicamente con los SEUs y los MCUs. Se sabe que los hard errors no se presentan en
el dispositivo en cuestion. [18]. En el Capitulo 3 se especifica como se manifiestan los
SEEs y como hacer frente a ellos en un FPGA. Lo que se busca es obtener la tasa de

ocurrencia de estos efectos.

2.3.2. Dosis Total de Ionizacion (TID)

La TID es el efecto de la acumulacion de carga. Depende del tiempo de exposicion,
el flujo de las particulas y la LET de las particulas. A mayor tiempo de exposicién
la acumulacién de carga serd mayor en nuestro elementos, si hay un mayor flujo de

particulas por la orbita del satélite, esto también ocasiona mayor acumulaciéon y como
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particula ionizada

—_—_———-

capa de deplexion
embudo

. / corriente de
corriente \ los electrones
Sustrato de los .

huecos \

Figura 2-14: Efecto embudo por una paticula ionizada en un transistor CMOS.

se explicod previamente, si la LET de las particulas con las que el satélite interactia
no sobrepasa el umbral del elemento, entonces simplemente se acumula la carga en el
objeto. La TID en el espacio y en aplicaciones de aviénica es debida, principalmente, a
efectos de los protones y electrones en el cinturéon de Van Allen los cuales se muestran
en la Figura 2-15 y la consecuente interaccion de las particulas secundarias generadas
por la interacciéon de las mismas con el dispositivo. La TID modela los efectos de
acumulacion de carga que llevan a diferentes situaciones no deseadas. La acumulacion
de la radiacion a la larga produce varios efectos; entre estos efectos esta el detereoro del
componente, e.g., los transistores se alentan y la potencia consumida aumenta, aumento

de la sensibilidad a SEE, entre otros.

La TID es la acumulacion de energia transferida a un material por unidad de masa
a causa de la interaccion con particulas. Se mide en [rad], del inglés Radiation Absorbed

Dose. 1 [rad] es igual a 0.1[%].

En la siguiente seccién se trata con detenimiento el tema de como protegerse contra
la acumulacion de carga en los dispositivos. Lo cual se logra recubriendo el elemento.
De igual forma, en la secciéon siguiente se estima un grosor de este recubrimiento como

ejemplo para la érbita del satélite Quetzal.
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Figura 2-15: Cinturones de Van Allen.

2.4. Estimacion de los efectos de radiacion TID y SEE

para la misién

En esta tesis se usa el software SPENVIS para determinar la TID a la que estara
expuesto el SCMI y los SEE que se presentaran en el mismo. Los pasos a seguir para

simular la exposicién del SCMI en el espacio son los siguientes:
1. Plantear los parametros orbitales.

2. Determinar el flujo de protones y electrones de diferentes fuentes que afectaran al

satélite.
3. Calculo de la TID y el recubrimiento de aluminio para el sistema.
4. Obtencion de la Tasa de ocurrencia de SEUs.

La orbita esta determinada por los requerimientos de la misién, como se menciond

en el Capitulo 1. La misién remarca que se debe pasar al menos una vez al dia por
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la ciudad de México. Por ser un espectrometro UV la carga til necesitara luz solar
para captar los espectros de los contaminantes — se usaré una orbita sincrona solar. La

altitud sera de 686|km|, para el correcto funcionamiento de la carga util.

Por lo tanto en la Tabla2-6 se presentan los pardmetros para simular en SPENVIS.

Tabla 2-6: Parametros orbitales para la simulaciéon del SCMI en SPENVIS.

Pardmetro Valor

Fecha estimada de lanzamiento 1 de Noviembre del 2014

Tipo de orbita Solar sincrona
Tiempo local 12 : 00
Tiempo de vida tutil requerido 2 anos
Altura de la o6rbita 686km

Mayor detalle sobre la simulaciéon en SPENVIS se encuentra a continuacion.

En la Figura 2-16 se muestra la primera interacciéon con SPENVIS donde se gene-
rard la orbita deseada. El valor especificado de 1 érbita se ingresa para la representa-
cion de una sola érbita en la 2-17.En la cual se marca la hora en la que el satélite pasa
por diferentes puntos del planeta. Esta imagen corrobora que a las 12 : 00 pm pasara
por el ecuador. De igual forma, determinamos que pasara por México alrededor de las

11 : 30 am, lo cual es favorable para el espectrometro UV.

SPENVIS Project: QUETZAL
Orbit generator
Parameters for segment 1

Segment title:

(o741 4 8% T-Hll heliosynchronous El
(sl i & Tyl calendar date E

01 (=] [Nov [=] (2014 [=] [18[<] : |30[=] : [00[<]

LELIEEED G 1aVER number of orbits E E _

Altitude [km]: 686
12

Local time of ascending node [hr]:

Figura 2-16: Captura de parametros orbitales en SPENVIS.
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Figura 2-17: Hora durante la trayectoria de la érbita propuesta.

En este primer paso también se pueden obtener diferentes caracteristicas de la
orbita respecto al tiempo de la misma. En la Figura 2-18 se aprecia el tiempo que tarda
el satélite en trazar una orbita sobre el planeta, este tiempo es de 1.64 hrs. Conforme el
satélite recorre la Orbita el parametro de la altura varia, asi como los demas pardmetros

de posicion.
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24

Latitude (deg)
<

L L S B B LI B L L B B B
1

Local Tirne (hra)
o
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Figura 2-18: Gréaficos de la variacion de la posicién del satélite Quetzal respecto al tiempo de

orbita.

Finalmente se arroja el resumen de caracteristicas(Figura 2-19).
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Mission segment 1:

Orbit type:heliosynchronous
Apogee:686.00 km
Perigee:626.00 kan

Inclination: 98.13°

R. A Ascending Node:220.58°
Argument of Perigee:0.00°
True Anomaly-0.00*
Period: 1.64 hrs
Number of orbits:1.00
Duration: 0.07 days
Orbit start:01/11/2014 18:30: 0.0
Orbit end:01/11/2014 20:08:28.8
Segment end:31/10/2016 18:30: 0.0
Segment length: 730.00 days

Semi latus rectum: 7064.16 km
Semi major axis: 7064.16 km
Eccentricity: 0.00
Mean motion: 91.87 rad/day
Integration step:0.50°

Figura 2-19: Resumen de la orbita.

Una vez terminada la generacion de la érbita. Se procede a calcular los protones
y electrones atrapados en la orbita. Se sabe que de acuerdo a la posicion del satélite
en la orbita, el satélite estéd expuesto a diferentes niveles de energia tanto de protones
como de electrones. A continuacién se muestra el flujo de protones y electrones por el

que cruza el satélite Quetzal en la 6rbita descrita.

En la Figura 2-20 se muestra el flujo de protones al que estara expuesto el satélite
Quetzal. En la Figura 2-21 se muestra la distribucion de protones a 500 km de altitud.

La distribucién es de la manera mostrada debido a la Anomalia del Sur de América.

Para el flujo de electrones se tiene lo mostrado en la Figura 2-22. En el caso de la

orbita del Quetzal. La distribucion de los electrones a 500 km se muestra en la Figura

2-23.

Después de los electrones y protones que afectaran al satélite se calcula el flujo de
las particulas solares a largo y a corto plazo. Para este paso se tiene la opcién de activar
o desactivar el campo magnético de la Tierra. En este trabajo se deja activado ya que

es el caso real.
Primero se introducen los datos para largo plazo (Figura 2-24).

El resultado es la gréfica de la Figura 2-25.
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Figura 2-20: Distribucién del protones.
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Figura 2-21: Anomalia del Sur de América.

Ahora se introducen los datos para corto plazo (Figura 2-26).
El resultado es la grafica de la Figura 2-27.

La simulacion sigue con el calculo del flujo de particulas debido a los rayos cosmicos
galacticos. Para esta simulacion los datos introducidos son mostrados en la Figura 2-28.

Los resultados son guardados y mostrados en graficos para cada nimero atomico (del
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Figura 2-22: Flujo de electrones en el satélite Quetzal.
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Figura 2-23: Distribucion de electrones.

1 al 92).

Una vez terminado el cédlculo de todas las particulas que afectaran al satélite
Quetzal. Se procede a calcular la TID y el recubrimiento necesario para el dispositivo
en cuestion. Con SPENVIS es posible analizar tres casos para diferente configuracion
de recubrimiento. En este trabajo se tomo el caso esférico. Donde la radiacién incide

como se ilustra en la Figura 2-29.
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SPENVIS Project: PROYECT1
Radiation sources and effects

Magnetic shielding: Input parameters

Arrival direction: | all directions |z|

Magnetosphere: | quist E

Method: | Stermer with eccentric dipole |z|

Magnetic field moment: | CREMES6 |z|

Figura 2-24: Datos particulas solares a largo plazo.
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Figura 2-25: Flujo particulas solares a largo plazo.

SPENVIS Project: QUETZAL
Radiation sources and effects
Long-term solar particle fluences: Parameters

CLIETEE i R LT ESP-PSYCHIC (worst case evem}|z|

ion range: H |z| to U

Confidence level [%]: EERI

Magnetic shielding: on (quiet magn.)

Figura 2-26: Datos particulas solares a corto plazo.

El material a analizar es silicio. Los datos que se ingresaron fueron los de la Figura

2-30.

La grafica de la Figura 2-31 muestra el resultado obtenido tras correr el modelo

SHIELDOSE-2.
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Figura 2-27: Flujo particulas solares a corto plazo.

SPENVIS Project: QUETZAL
Radiation sources and effects
GCR spectra: Input parameters

Ion range: to
GCR model at 1 AU:

1SO-15390 standard model [~]

solar activity data: mission epoch |z|

Magnetic shielding: on (quiet magn.)

Figura 2-28: Captura de datos para rayos cosmicos galacticos.

INCIDENT PROTONS
AND ELECTARONS

Figura 2-29: Incidencia de protones y electrones para recubrimiento esférico.

El célculo anterior sirve para determinar el grosor de aluminio con el que se debe
recubrir el elemento o sistema en cuestion para asegurar su funcionamiento durante
el plazo de la mision. El caso mostrado al peor caso, cuando se usa un recubrimiento

esférico debido a la interaccidén del ambiente en la totalidad del elemento o sistema.
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SPENVIS Project: PROYECT1
Radiation sources and effects
Ionizing dose models: Parameters

UL LG EN O B default values Izl
Dose model: RIS

Shielding configuration:  centre of Al spheres

Target material: Silicon E

Figura 2-30: Datos introducidos para la estimaciéon del recubrimiento de Aluminio.

Para finalizar con este paso se escoge el grosor teniendo presente que mayor grosor
de aluminio implica una mayor protecciéon pero un mayor peso del sistema, lo que se
traduce en un mayor costo. Por lo tanto, es necesario hacer un analisis para encontrar
el punto que cumpla con los requerimientos. De igual manera, para seleccionar el punto
que representa el grosor del aluminio se usa la informacién de la TID bajo la cual el
dispositivo usado seguird operando. Después, de obtener esta informacion se aplica un
factor de riesgo, el cual consiste en reducir 50 % la TID soportado por el dispositivo;
es decir, si el dispositivo soporta una TID de 2 kRad en el grafico se busca el punto

correspondiente a 1 kRad y este es el grosor de aluminio minimo que se elige.

En la Figura 2-31 estd marcado este grosor. Fue seleccionado para un dispositivo
con una TID igual a 2.5 krad. Siguiendo el criterio de factor de riesgo se busca en el eje
“y” el valor de 1.25 krad de las sera utilizado en algunos de los calculos subsecuentes,

jugando un rol destacado en los SEEs que puede sufrir el dispositivo.

Con el grosor de aluminio elegido para la proteccion de efectos debido a la radiacion

acumulada. Se procede a hacer el calculo de la tasa de SEUs.

En la Figura 2-32 se muestran los datos introducidos. Estos datos son los pardme-
tros de Weibull obtenidos de la caracterizacion del FPGA de interés|18|. En este caso

se muestra el elemento interno del FPGA conocido como la memoria de configuracion.

Como resultado se obtiene la Figura 2-33. La cual muestra el resumen de los
parametros especificados y la tasa de fallas. Los resultados de interés son los que
aparecen en Mission total en la columna (bit~'s™!). Este valor se multiplica por los

bits que tiene la memoria de configuracion, esto depende de la familia y se puede
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Figura 2-31: Estimacion del recubrimiento de Aluminio esférico.

revisar en la hoja de caracteristicas de cada FPGA. Haciendo la multiplicaciéon resulta
en la tasa de fallas con unidades [W’%]. Este resultado sera para el caso de
utilizar en su totalidad la memoria de configuraciéon o el recurso en cuestion del
FPGA. Este dato debera ser escalado a la situacion real, i.e., si el diseno utiliza el

50% de la memoria de configuracion, entonces el resultado obtenido debera

multiplicarse por 0.5.

Con este resultado se empieza a plantear la FT'T necesaria y se hacen los analisis

de fiabilidad de la arquitectura planteada.
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SPENVIS Project: QUETZAL o
Radiation sources and effects o
SEU rates: Input parameters for device

Pn

Shielding thickness (Al equivalent):

Device material:
Device source:
Device name:

Shape Sensitive Volume: rectangular parallelepiped |Z|
Dimensions: ) 387 X (387 X 2.0 [pm]
@ |5 o 1 [pm]
CFOEE'EECtiO":' Weibull function || Cross-section | Weibull function [+
method: method:
S: 0.985 .
Sp: |0.586
Lo
0.5 :
[MeV-cmZ/mg]: Eo,p [MeV]: 4.0
w Wy [MeV]: 50
400 r
[Me\.’-cmz,fmg]:
Tlim,p )
Olim [cm?/bit]:  2.5e-7 [em¥bit]: oo
Algorithm:  constant LET (CREME) |Z|

Figura 2-32: Parametros para la estimacion de los SEUs para la memoria de configuraciéon del

Virtex II PRO.



2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISENO DEL MODULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACION PARA LA CARGA UTIL DEL SATELITE QUETZAL.

Single Event Upset Rates
Project: QUETZAL

SCMI

Particle spectra - trapped protons + solar particles (H - U ) + GCR particles (H- U)
Spacecraftshielding thickness (Al equivalent) - 0.40 cm

Nr of devices : 1
Device name Heavv ion method Proton method

#01: CFG {user defined) §=008 Ly=0350 Me\'-cm‘?.-"mg 3=1039 Ep=4.00 MeV
Mat.: 8i

W=400.00 MeV-cm¥mg W =80.00 MeV oy, = 4.50E-14 cm®/bit
RPP: 3x¥= 0.00(um?) and Z= 1.00(um)

Glim = 2.50E-07 cm?/bit
SEU algorithm: CREME

Segment averaged and total SEU rates
Mission total

Mission segment 1

Device Effect Git!) | Git!s?) @it day )| @it!) | Git!sT) |@it! day!)
Direct ionization 1.2600E-03|1.9977E-11( 1.7260E-06|1.2600E-03|1.9977E-11| 1.7260E-06
CFG |Proton induced ionization|1.5731E-03|2.4942E-11| 2.1550E-06|1.5731E-03|2.4942E-11| 2.1550E-06
Total 2.8331E-03|4.4919E-11|3.8810E-06|2.8331E-03(4.4919E-11|3.8810E-06

Figura 2-33: Resultados de la tasa de fallos debido a SEUs para el satélite Quetzal.
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DISENO DEL MODULO DE COMANDO
Y MANEJO DE INFORMACION DE LA
CARGA UTIL

3.1. Arquitectura propuesta para el SCMI

Xk

En la Figura 3-1 se muestra el SCMI en un primer nivel de abstraccién. Se puede
observar que consta de 6 elementos. El SCMI esta basado en FPGAs. El FPGA principal
es de la tecnologia SRAM, en este se implementan las tareas requeridas: control del
CAD, procesamiento abordo, ejecucion del algoritmo de recuperacion, almacenamiento

de informacién, envio de informacién a través del bus CAN, entre otras tareas.

Se usa otro FPGA de tecnologia FLASH, este dispositivo se encarga de reconfigurar
al FPGA SRAM. El uso de otra tecnologia favorece al disefio ya que un FPGA del
tipo FLASH es practicamente inmune a los efectos de radiacion|[21]. No se usa como

elemento principal debido a la baja disponibilidad de recursos para la implementacion
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uv

FPGA FLASH

del
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Figura 3-1: Propuesta a bloques de la arquitectura del SCMI.

de un diseno sofisticado. Asi que el FPGA FLASH se conectaré a las dos memorias que
contienen la trama de bits para configurar ambos FPGAs. Estas tramas no deberan
presentar ninguna modificacion a causa del ambiente espacial en ningin momento. Esto
se puede lograr comprando memorias de calidad espacial, pero comprar dos memorias
de esta calidad no es viable por el gasto que implica. Aqui el esquema planteado conlleva
otra ventaja ya que solo usa una memoria endurecida a la radiaciéon y esta memoria
es para el FPGA FLASH —de las dos memorias la de menor capacidad. En el FPGA
FLASH se describe una arquitectura para correr Codigos de Correccion y Deteccion de

Errores (EDACS) en la trama de bits para reconfigurar el FPGA principal.

La Figura 3-1 indica la conexién bidireccional de una memoria RAM. Esta
memoria podré o no ser utilizada. Esto dependera de si los recursos en el FPGA son
suficientes para implementar dicha RAM internamente. Esta memoria es para
almacenar la informacion del espectrometro y también aquella informacion relevante y

requerida por la computadora central sobre el estado del sistema.
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La conexion con el espectrometro representa la senal que lo activara. Dentro del

FPGA se tendra un disefio para controlar el encendido y apagado de la carga tutil.

Continuando con la descripciéon de la propuesta, el FPGA SRAM interactiia con
los CADs. En un segundo nivel de abstraccion las conexiones del FPGA SRAM con
el CAD DDC232[15] quedarian como se muestra en la Figura 3-2. Son necesarias 7
senales para controlar los CADs. Las senales de entrada al CAD se encargan de cargar
la configuracion en los convertidores, fijar la frecuencia para la adquisicion de datos e
iniciar el proceso de adquisicion. Las senales de salida del CAD son sélo 2, una que sirve
como bandera para indicar que ya se terminé de hacer la conversion y los datos estan

listos, la otra senial DOUT se encarga de mandar la informacion del CAD al FPGA.

CLK

CONV
DIN_CFG
CLK_CFG
RESET
DCLK Arreglo de

Ds
DIN

DVALID

A

DOUT

A

Figura 3-2: Interacciéon del FPGA con los CADs DDC232.

La descripcion de las senales es la siguiente:

» CLK - Es el reloj que corre libremente en el CAD y debe estar sincronizado con

la conversion del CAD.

= CONYV - Alterna internamente entre el lado A para la adquisicion de la senal o

el lado B.

» DIN CFG - La senal se envia de bit en bit hasta llegar a los 12 bits para la

configuracion en el modo deseado de los CADs.
» CLK CFG - Es el reloj usado para la configuracion de los CADs.
= RESET - Sirve para detener la actividad en el CAD y regresarlo al estado inicial
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donde se comenzara por reconfigurar.
= DCLK - Es el reloj para tomar la informacion.

= DIN - Es una senal que debe mantenerse en el estado bajo, segtin las especifica-

ciones del DDC232[15].

= DVALID - Es una senal que se lee del CAD e indica que la informacion esta

lista cuando se presenta un flanco de bajada.
= DOUT - Es la informacién obtenida del espectrometro.

Se recomienda hacer este diagrama en en un segundo nivel de abstracciéon con cada
elemento que interactiie con el FPGA cuando se implemente el SCMI, ya que facilita
su descripcion en lenguajes de descripcion de hardware como VHDL. Un siguiente nivel

de abstraccion es atin mas favorable, sin embargo esta fuera del alcance de este trabajo.

Controlar el arreglo de CADs es el primer paso hacia el manejo de la informacion
de la carga 1til. Durante la obtencién de la informaciéon proveniente del espectrometro
y digitalizada a través de los CADs se ejecuta un algoritmo de recuperacion. Estos
algoritmos tienen como objetivo el distinguir los diferentes elementos que constituyen
la atmosfera. Los algoritmos para esta mision deberan distinguir SO, de los demés
componentes. Los algoritmos trabajan haciendo una comparacién de las mediciones
llevadas a cabo por el espectrémetro contra unos parametros conocidos de los
elementos en cuestion. Si cumple la medicién con estas caracteristicas entonces se
procede a almacenar la informacion ordenadamente, ya que se esta tratando no sélo
con una trama de datos, sino con pixeles que podran componer una fotografia de los
contaminantes atmosféricos. Cabe destacar que este proceso de almacenamiento es

concurrente con la toma de datos.

3.1.1. Uso de FPGAs

Los FPGAs son arreglos logicos programables. Con los recursos que ofrecen es

posible configurar al dispositivo para realizar funciones logicas, esto con su lenguaje
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descriptivo. Los FPGAs por sus capacidades para implementar logica y por su
capacidad de ser reconfigurado dieron inicio a la Computacién con elementos
Reconfigurables (CR). Existen tres tipos de FPGAs: Antifuse, Flash y SRAM [21]. La
aplicacion principal de los FPGAs esté orientada a procesamiento digital de senales.
El uso de la CR para potencializar las capacidades computacionales se inicié con la
disponibilidad de FPGAs [22]. La CR es un &area en desarrollo en donde varios
algoritmos pueden ser ejecutados en un so6lo dispositivo. Se sabe que debido al
incremento de la densidad de integracién en los FPGAs, la CR avanza a un paso mas
acelerado que el de los microprocesadores|22]. Es por esto que caracterizar y probar

FPGAs para el uso espacial permitira realizar maniobras interesantes en el cosmos.

A grandes rasgos un diseno en FPGAs se realiza siguiendo los pasos de la Figura
3-3. Primero el circuito se describe en un lenguaje de descripciéon de hardware como
VHDL o Verilog. Después, la descripcion es leida y sintetizada por nuestra herramienta
de trabajo. Una vez sintetizada la descripcion se lee y se mapea en elementos de conexion
especificos del dispositivo. Se sigue con la colocacion de los bloques logicos. Después, se
obtiene la trama de bits para la configuraciéon. Finalmente se procede a cargar la trama

al dispositivo.

La ventaja que tienen los FPGAs con respecto a los microprocesadores es la
velocidad con la que ejecutan un algoritmo, y esto se debe a que en el FPGA se
trabaja directamente con el hardware. De esta manera se describe el comportamiento
deseado y mas adecuado para ejecutar la tarea. Se ha estimado un desempeno de
10 — 100 veces mayor que en algoritmos de software [22]. Pero esto no es todo, la
tecnologia FPGA debido a que utiliza frecuencias de reloj més bajas, hay un evidente

ahorro de potencia. Esto representa una clara ventaja para su uso en el espacio.

Al comienzo los FPGAs se ha usado para aplicaciones no criticas como la instru-
mentacion experimental. Su uso en el espacio ha ido creciendo e incluso se ha disenado

una computadora de vuelo 100 % basada en FPGAs|21].

En lo que respecta al uso de FPGAs en satélites pequenos, los cuales juegan un rol

importante en los campos de percepcion remota, los satélites tienden a ser bastantes
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Figura 3-3: Diagrama de flujo para dispositivos de logica programable.

complejos|23].Ademas, la cantidad de informacion generada, entre otros requerimientos
impuestos por la instrumentacion, tiende a ser cada vez mayor. Es un hecho que el futuro
de los SCMI para satélites pequenos con objetivos de percepciéon remota se construira

entorno a los FPGAs — son candidatos ideales para estas tareas.

Pero no todo es positivo. Debido a su alto nivel de integracion los FPGAs sufren
de los efectos comentados en la secciéon 2.3. Es por ello que debemos acudir a Técnicas

de Tolerancia a Fallas (FTT).

Los FPGAS SRAM de Xilinx tienen varias porciones o en inglés slices. Cada slice
contiene Bloques Logicos de Reconfiguracion (CLBs) rodeados por Bloques
Entrada/Salida (IOBs), todos interconectados por recursos versatiles de ruteo. Cada
CLB tiene un set de Tablas de Busqueda Look-Up Tables (LUT), multiplexores, y
flip-flops. Una LUT es una estructura logica capaz de implementar una funciéon
Booleana, como una tabla de verdad. Los CLBs aportan los elementos funcionales

para construir logica mientras que los IOBs acttian como la interfaz entre los pines del
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empaquetado y los CLBs. Los CLBs estan interconectados a través de una Matriz
General de Ruteo (GRM) que contiene un arreglo de interruptores para ruteo
localizados en las intersecciones de los canales de ruteo horizontales y verticales. En el
FPGA también encontramos bloques dedicados a memoria Bloques Selectos de RAM
(BRAMs), algunos elementos para el control del reloj y otros elementos que varian de

acuerdo a las familias de FPGAs.

La Figura 3-4 es una representacion general de la arquitectura donde cada cuadro
de la matriz es un CLB con su logica asociada y sus recursos de ruteo. En la misma
figura se muestra las caracteristicas de un CLB las cuales varian de acuerdo a cada

familia.

cLB ‘|
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Figura 3-4: Arquitectura regular de un FPGA-SRAM]|29].
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3.1.2. Fudamentos para el Andlisis de Fiabilidad

Las FTT se implementan con mira a aumentar la fiabilidad del sistema. La
fiabilidad R(t), por la palabra en inglés Reliability, es la probabilidad de un
dispositivo para funcionar de una manera adecuada en ciertas condiciones durante el
intervalo de tiempo (to,t), considerando que operaba correctamente en el tiempo .
“Funcionar de una manera adecuada” involucra que no debe de presentarse una falla:

terminacion de la capacidad de un elemento de realizar una funcion requerida [24].

Suponga que hacemos una prueba en N componentes, estadisticamente idénticos,
posicionandolos en un tiempo ty y registrando el nimero de componentes que fallen y
componentes que trabajen adecuadamente en el tiempo ¢t. Tome a Ny(t) como el nimero
de componentes que fallaron en el tiempo ¢t y N,(¢) como el nimero de componentes
que siguen trabajando adecuadamente en el tiempo t¢. La fiabilidad del componente en
el tiempo ¢ se muestra en la ecuaciéon 3-1. La cual es simplemente la probabilidad de
que un componente haya sobrevivido el intervalo [t,,t].En la expresion se asume que

una vez que los componentes fallen permanecen con falla.

(3-1)

La probabilidad de que un componente no haya sobrevivido en el intervalo [t,, ]
se llama infiabilidad Q(t), unreliability. La expresion de la infiabilidad se muestra en la

ecuacion 3-2

_ N Ny
Q0 =N = N0+ N0 (32)

Para cualquier tiempo ¢, R(t) = 1.0 — Q(¢).
Se puede escribir la fiabilidad como una diferenciaciéon de R(t) con respecto al
tiempo, como se muestra en la ecuacion 3-3. La derivada de Ny respecto al tiempo

representa la tasa instantanea a la cual los componentes fallan. En el tiempo ¢ se tienen

N, componentes operables. Dividiendo la tasa instantanea a la cual los componentes
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fallan entre la cantidad N,(t), asi se obtiene la ecuacion 3-4 que representa a la funcion

de la tasa de fallas. Las unidades son fallas por unidad de tiempo.

= (=N)—~ (3-3)

(3-4)

El modelo mas usado y reconocido para la tasa de fallos es el modelo llamado:
curva de la banera. Esta tasa de fallas se usa cuando una amplia cantidad de dispositivos
estadisticamente iguales e independientes son considerados. Este modelo surge de tablas

asociadas a la mortandad humana|25|. En la Figura 3-5 se notan tres tendencias.

) A
Falla Vida util . Final de
Temprana (Tasa de fallos constante) | vida

Figura 3-5: La curva de la banera dibujada qualitativamente.

La primera tendencia empieza al comenzar el ciclo de vida del dispositivo. Se
caracteriza por presentar una tasa de fallos que decrece aceleradamente con respecto
al tiempo. Esta fase es llamada: Fuallas tempranas. La segunda es una fase
aproximadamente constante. Las fallas estan distribuidas con base a la distribucion de
Poisson. La tercer fase se caracteriza por intervalos de tiempo muy largos y un

aumento acelerado de la tasa de fallos.
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La funcién de la tasa de fallos puede ser relacionada con la fiabilidad como se

muestra en la ecuacién 3-5.

1 dNg(t) N dRr(t) B0
=N NG __Rd(t) (3-5)

S LR (3-6)

Si asumimos que el sistema esta en la segunda fase donde la funcién de la tasa de
fallas es constante y tiene un valor A, la soluciéon de la ecuacion diferencial se muestra

en 3-7.

R(t) = e (3-7)

Donde X es la tasa de fallos constante. La relacion exponencial entre la fiabilidad
y el tiempo se conoce como ley de fallas exponencial; la cual dicta que para una tasa

constante de fallas la fiabilidad varia exponencialmente en funcién del tiempo.

La ley de fallas exponencial es usada con mucho éxito para el analisis de compo-

nentes electronicos, y es la relacion mas usada entre fiabilidad y tiempo.

El modelo exponencial se relaciona con el modelo de Poisson, que permite expresar
la probabilidad P(¢,n) de que en un intervalo (0,t¢) ocurren i eventos (fallos). Si el
tiempo entre diferentes eventos estan distribuidos exponencialmente con el parametro

A la expresion del modelo de Poisson resulta en la ecuacion 3-8.

7!

P(t,i) = (At)ie—kt (3-8)

La Figura 3-6 representa qualitativamente la funcion de densidad para la variable

aleatoria f(x) = \e®.
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Figura 3-6: Funcion de densidad.
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Figura 3-7: Funciéon de distribucion.

La Figura 3-7 representa la variable aleatoria para A = 1.

Usando el método de las funciones inversas:

R= /0 ' f(z) dv = / e Ny =1 — e (3-9)

0

De 3-9 se tiene que:

1
x = —Xln(l — R) (3-10)

En [26] se demuestra como al utilizar la funcién inversa es posible simular una
variable aleatoria distribuida exponencialmente. Este principio se usa para la inserciéon
de fallas en la simulacion posterior de la fiabilidad del SCMI que se detalla en la seccién

3.2.1.
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3.1.3. Técnicas de Tolerancia a Fallas en FPGAs

Para calcular la fiabilidad de un FPGA es necesario conocer las caracteristicas de
los elementos que lo conforman. Para obtener la tasa de fallos del FPGA en ciertas
condiciones. Existen pruebas que permiten conocer las condiciones bajo las cuales los

elementos operan inapropiadamente.

Las pruebas son: prueba de vida, prueba de radiacion acelerada, inyeccion de fallas
y técnicas analiticas. Cada una apunta a diferentes parametros del diseno, algunas
estan relacionadas con la funcionalidad bajo las condiciones espaciales, otras se pueden

relacionar indirectamente.

La prueba de vida consiste en poner el sistema bajo el ambiente natural del espacio.
Por supuesto que esto presenta la clara desventaja de que para obtener informacion
estadistica y confiable, se necesita una cantidad de dispositivos iguales muy grande.
El alto precio para poner el sistema bajo el ambiente deseado hace esta prueba una

alternativa poco viable.

En las pruebas de radiacion acelerada el dispositivo se expone a un flujo de
particulas de varios o6rdenes de magnitud mayor que los del espacio|27].Asi, las
estadisticas obtenidas en unos pocos minutos igualan anos de exposicion a la
radiacion. Ademaés, con esta prueba se pueden obtener los parametros de Weibull para
caracterizar completamente al dispositivo. Las desventajas de esta prueba son las
instalaciones costosas que se necesitan y la poca disponibilidad de realizar esta prueba

para cada diseno sintetizado en el dispositivo.

La prueba de inyeccion de fallas se puede realizar como una prueba complementaria
para depurar. El concepto basico de esta técnica es el insertar una falla y observar
como se propaga a través del diseno. Las desventajas estan en el tiempo requerido para

analizar los efectos de la falla en sistemas muy grandes y/o complejos.

Las técnicas analiticas se orientan en estudiar SEUs y MCUs en la memoria de

configuracion del dispositivo. La técnica identifica todas las fuentes posibles de error.
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La desventaja esta en que las herramientas usadas no suelen tomar en cuenta todos los
elementos que conforman al dispositivo. Por ejemplo, la herramienta STAR no considera
MCUs en IOBs ni en BRAMs|28]. Ademas, los resultados de STAR no estan asociados

con el ambiente espacial.

Para hacer frente a los efectos en el FPGA se tiene la siguiente guia de FTT.
Donde se especifica el elemento dentro del FPGA que es afectado, como se ve afectado

y la posible FTT. Mayor detalle sobre las técnicas se puede encontrar en [29][30].

Dentro de un FPGA todos los elementos tienen una vulnerabilidad diferente a
SEEs. La memoria de configuracion y los BRAMs son los mas vulnerables [18, 21]. En
la Tabla 3-1 se mencionan algunas F'TTs para hacer frente a los SEEs en diferentes

elementos comprendidos en el FPGA.

Tabla 3-1: FTTs para algunos elementos comprendidos en un FPGA|31].

Parte del FPGA Problema causado por el SEE Posible Mitigacion del SEU

Corrupcién de la operacion del circuito,
Memoria de Configuracion conflictos del bus, modificaciéon en la Reconfiguracion Parcial o Total
logica, etc. . .
Propagacion de trastornos transitorios

CLBs Redundancia a nivel sistema
en la logica

) ) ) TMR, Codigos de Deteccion y
BRAMs Corrupcion de la informacion almacenada
Correccion de Errores (EDAC)

Falsas salidas a otros dispositivos
10Bs TMR

o entradas logicas

Entre las posibles FTTs para mitigar los SEUs se encuentran:

= TMR - Consiste en colocar tres médulos iguales y ejecutar la tarea en paralelo.
Posteriormente se usa un esquema de Dictaminador de Mayoria para elegir el

resultado correcto.

= Reconfiguracion Parcial o Total - Consiste en cargar nuevamente parte o

toda la trama de bits que se encarga de configurar los recursos del FPGA.

= Redundancia a Nivel Sistema - Consiste en replicar completamente el dispo-

sitivo en cuestién.
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= EDACs - Son codigos capaces de detectar o en algunos casos incluso corregir

errores de bits en una trama de bits.

3.1.4. Reconfiguraciéon Parcial para FPGAs

La tecnologia FPGA brinda la ventaja de ser flexible debido a que se puede
modificar el diseno facilmente al cargarle una nueva arquitectura. La Reconfiguracion
Parcial (PR) permite la modificacion del diseno en un FPGA activo. Para lograr
modificarlo basta con cargarle un archivo parcial de bits a un FPGA contenga un
diseno cargado previamente. La RP no afecta la operacion del FPGA en aquellas

partes que no estan siendo reconfiguradas.

La Figura 3-8 ilustra la capacidad del FPGA de reconfigurarse en un segmento
con diferentes tramas de bits, es decir; implementar diferentes disenos en el mismo

segmento.

El segmento etiquetado como Reconfig Block “A” representa la logica reconfigura-
ble. Los bloques etiquetados Al.bit, ..., A4.bit, representan las diferentes tramas que

se pueden cargar en el FPGA.

Todos los recursos programables dentro de los componentes Virtex se controlan
mediante celdas volalites de memoria.[32| El conjunto de estas celdas se conoce como

la memoria de configuracion. Estas celdas definen el comportamiento de:
» Ecuaciones en LUTs.

Senales de ruteo.

Estandares del voltaje en I0B.

Otros aspectos de diseno.

La arquitectura de los Virtex tienen la memoria de configuracion en un arreglo de
tramas entretejidas. Estas tramas representan la unidad minima a la se puede

direccionar en la memoria de configuracion.
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FPGA

Reconfig
Block “A”

Figura 3-8: Funcionalidad de la Reconfiguraciéon Parcial

Las tramas de configuracion se agrupan en seis tipos de columnas: I0B, 101, CLB,
GCLK, BlockRAM e Interconexiones BlockRAM. Estos tipo estan asociados con el
modelo del dispositivo. La Figura 3-9 muestra la relacion entre los recursos fisicos del

dispositivo y la memoria de configuracion.
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Figura 3-9: Tramas de configuracion y columnas de recursos del Virtex-11.[20]

Las Estructuras de Reconfiguracion (ER) estan construidas con base en estas
tramas de configuracion, y son los bloques minimos para realizar la RP. Para el caso
del Virtex 4 y sus CLBs, la region base es de 16 CLBs de alto por 1 CLB de ancho. Se
puede encontrar la regiéon base para los diferentes elementos usando el software

PlanAhead ™.[19]
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El tiempo de reconfiguracion esta asociado con el tamano del archivo parcial de
bits y el ancho de banda del puerto de reconfiguraciéon. La Tabla 3-2 muestra el ancho

de banda méaximo para diferentes puertos de configuracion.

Tabla 3-2: Anchos de banda méximos para los puertos de reconfiguracion.[19]

Modo de Configuracion Max Frecuencia del Reloj Ancho de Datos Max Ancho de Banda

ICAP 100 MHz 32 bit 3.2 Gbps
SelectMAP 100 MHz 32 bit 3.2 Gbps
Serial Mode 100 M H=z 1 bit 100 Mbps

JTAG 66 M Hz 1 bit 66 Mbps

Para estimar el tamano de la trama de datos de un archivo de RP, basta con
revisar el reporte en la pestana de estadisticas de la RP en PlanAhead. Posteriormente
se puede calcular el tiempo que tardara en reconfigurarse una region con la ecuaciéon
3-11. La cual relaciona el tiempo de reconfiguracion con el ancho de banda del puerto

elegido para reconfigurar y el tamano de la trama de datos.

bits trama_de datos RP =+ Ancho de Banda Puerto

= Tiempo _de_Reconfiguracién (3-11)

Ejemplo:

La arquitectura en un FPGA Virtex-5 se extiende en 5 cuadros de reconfiguracion.
El tiempo de reconfiguracion se puede estimar usando el tamano de trama de datos
dado por el software PlanAhead, el cual es de 29, 520bytes o 236, 160bits. Usando el

modo SelectMAP, este archivo parcial de bits se puede cargar en:
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236,160 bits' <+ 3,200, 000,000 bps* = 73.8us

3.1.5. Propuesta de la técnica de tolerancia a fallas: TMR

hibrida con autopurga

La FTT propuesta para los médulos del SCMI se muestra en la Figura 3-10.
Consta de tres moédulos que operan en paralelo, los cuales tardan un tiempo especifico
en ejecutar una tarea; el moédulo Dictaminador de Mayoria (DM) encargado de votar
por el resultado mayoritario y a su vez puede detectar el o los médulos que fallaron; y
el moédulo de reconfiguracion capaz de reconfigurar un modulo a la vez en un tiempo

dado.

Reejecucién de |la tarea en caso de error
® & & & & & & & & & & & & & & & & 8 & 8 88 8 s

MOD
I Reconfigurador

L.

\

Entrada de la Tarea
> MOD1 —I— I

\4 _I MOD ,
e DMy Salida de la farea
» __MoDz i ’i detector de >
I falla
T N
Y
—e > MOD3 Flujo de la tarea ——-

Sefiales para Reconfiguracion — — — —
Realimentacion de la tarea DRI o

Figura 3-10: Diagrama de la simulaciéon de una TMR con reconfiguracion.

La FTT es una redundancia en hardware hibrida, ya que contiene redundancia

estatica (enmascaramiento) basada en una TMR y un segmento de redundancia

lvalor aproximado, para obtener el valor realizar se debe usar el archivo .rbt y la opcién -b
2valor del ancho de banda del puerto Select MAP encontrado en la Tabla 3-2
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dindmica que se denomina autopurga. Es importante recalcar que el para los analisis
cuando un modulo es reconfigurado siempre se asume que se reconfigura como un

elemento nuevo.

Cuando més de un modulo falla en la TMR planteada la ejecucion de la tarea es
erronea. En el caso de que s6lo un modulo falle, la FTT seguira trabajando como una
redundancia doble y el DM pasa a jugar la funciéon de un comparador. Si mientras la
FTT esta trabajando como redundancia doble ocurre una falla, se declara al DM incapaz

de identificar el modulo fallido y entonces ambos médulos se mandan a reconfigurar.

En el caso que un médulo se esté reconfigurando el sistema sigue ejecutando la tarea
con los dos modulos sobrantes. En caso de que fallé otro, entra en juego la redundancia
en tiempo y se hace un rollback, i.e.,la tarea se debera de repetir. La tarea se empezara
a ejecutar cuando existan al menos 2 mddulos sin falla y/o recién reconfigurados. Al
final de la simulacion los resultados muestran cuantas veces se repitio la tarea, el tiempo

promedio de ejecucion de la tarea y los tiempos en los que cada tarea se ejecuto.

Debido a la operaciéon de nuestro sistema y a las capacidades de un FPGA, no se
puede aseverar que una reconfiguraciéon parcial es exitosa hasta no operar el sistema.
Ademas, tnicamente se detectan fallas cuando el DM hace la votacion. Por esto, se
propone el modelo de la Figura 3-11. Los estados de dicho modelo se describen a

continuacion:

a) Estado 1 - Se encuentran trabajando correctamente los tres modulos. No existe
falla alguna. Fstado inicial. Se puede llegar a €l cuando solo un mdodulo tiene falla

y se reconfigura dicho modulo.

b) Estado 2 - El sistema esta trabajando como redundancia doble. Se present6 una
falla. Se llega a este estado ya sea partiendo de la deteccion de una sola falla en un
mdodulo o tras reconfigurar un mddulo y reincorporarlo para empezar a trabajar con

una redundancia doble.

c) Estados 3 - El sistema se encuentra inactivo. Sélo existe un modulo listo para

trabajar pero se necesitan dos al menos para iniciar la ejecucion de la tarea o
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Reconfiguracion
—_—> Falla detectada
e Permanencia en el estado

Figura 3-11: Modelo de Markov a simular.

reejecucion de ser el caso. Se llega a este estado partiendo de que el sistema tiene

todos sus mddulos inactivos y se reconfigura un mdodulo.

d) Estado 4 - El sistema se encuentra inactivo con los tres modulos fallidos.Se puede
llegar a este estado cuando se estd trabajando en redundancia doble y se presenta una
falla en algiun modulo. Como no es posible saber en cudl se presentd, se inactivan

ambos para su posterior reconfiguracion.

3.2. Simulacion de la fiabilidad del SCMI

3.2.1. El software GPSS

Las siglas GPSS vienen del inglés General Purpose Simulation System, es decir,
sistema de simulacion de propoésito general. GPSS es un lenguaje de programacion de
proposito general y discreto en tiempo. El principio de operaciéon es mediante
transacciones que se generan de acuerdo a una distribucién las cuales entran al
sistema y pasan a través de él, yendo de bloque en bloque. Es un lenguaje usado en la

industria para demandas y produccién. Sin embargo, también se puede usar para
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aplicaciones mas complejas. Este lenguaje es capaz de simular el comportamiento de

un sistema electréonico en el espacio.

Una simulaciéon en GPSS se lleva a cabo con entidades que se desplazan a lo largo
del modelo. Las entidades son conocidas como transacciones y se mueven de bloque en

bloque. Un bloque es una linea de c6édigo que representa una accion de la transaccion.

Como GPSS es un lenguaje de programaciéon se pueden encontrar varios
compiladores muy diversos, algunos con una interfaz poco amigable hasta uno con una
interfaz muy atractiva. En esta tesis se utiliz6 el software desarrollado por Minuteman

Software el cual se nombra GPSS World™.

La version estudiantil fue suficiente para realizar este proyecto, ya que puede

simular hasta 180 bloques. En el programa se usaron apenas la mitad.

Basicamente el uso de GPSS para FTTs en sistemas espaciales se resume en los

siguientes pasos:

1. Se usa la distribucién exponencial que modela la tasa de fallos en un dispositivo

electronico.

2. Se pasa una transaccion por los bloques necesarios para simular el tiempo que

tarda el sistema en realizar una tarea.

3. Se obtiene un valor al azar de acuerdo a la distribucién exponencial que indica
cuanto tiempo correra sin falla el modulo. (esto se hace por cada modulo, en el

caso de una redundancia doble se haré un total de dos veces, una por modulo)

4. Se compara el valor obtenido con el valor nominal que tarda una tarea en ejecu-
tarse. Si el valor obtenido sobrepasa el nominal, entonces no se tiene falla en ese
modulo en caso de que la desigualdad no se cumpla y el valor obtenido sea me-
nor que el nominal, se dice que la tarea no se ejecuté y que el moédulo tiene una

falla. Asi es como se generan las fallas.

5. En el caso de que el sistema tenga la capacidad de arreglar los nodos con falla, se

usa un bloque representando el tiempo que tarda dicho bloque en arreglar la falla
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y reincorporarla al sistema.

3.2.2. Desarrollo de la simulacion

Usando el programa GPSS, se simul6 el comportamiento de la FTT.

En la Figura 3-12 se muestra la idea implementada para la simulacion en GPSS
World. Primero se tiene el cuerpo del programa, en el cual se ejecutan las tareas de
acuerdo a un tiempo especificado por el usuario. Una vez transcurrido el tiempo de
ejecucion de la tarea, se pregunta si la tarea fallo. De ser cierto se repite la tarea, en el

caso contrario se adquiere el tiempo que tardé en ejecutarse.

En el segundo diagrama es donde propiamente se prueba cada médulo para saber
si ha fallado. En caso de fallar se corre la funcién “1” en donde se calcula el tiempo
que tardard el moédulo en volver a funcionar, i.e., el tiempo en el que el modulo sera

reconfigurado.

La funcion “17 calcula el tiempo de reconfiguraciéon de un moédulo de acuerdo a
dos casos. El primero y méas sencillo es cuando el Moédulo Reconfigurador
(MODReconf) esta desocupado, asi el tiempo que tardard en reconfigurar al modulo
con falla sera simplemente el tiempo de reconfiguracion. El segundo caso es cuando el
MODReconf esta ocupado. Entonces, se procede a calcular el tiempo que falta para
que el MODReconf acabe de reconfigurar el moédulo con falla y se le suma el tiempo

de reconfiguracion.

La tasa de eventos de error, denominada A, obtenida a través de SPENVIS (Figura
?7) es de 1.9977 x 1071 % Entendamos a A como la cantidad de eventos de error

esperados por unidad de tiempo.

En el FPGA Virtex IT PRO se cuentan con 15 x 10° bit aproximadamente [20).
Es el producto de estas dos cantidades la que indica la tasa de eventos de error en
el dispositivo. Para este caso A = 300 x 1070 €5 Para este valor tan pequeno la

simulacion no muestra errores donde la FT'T tengo que usar su capacidad de rollback.
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Figura 3-12: Diagrama de flujo para la simulacion en GPSS World.
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Es prudente mencionar que la tasa de eventos de error esté asociada a la condicion
normal de radiacién. Existe también un camino para calcular la A asociada con los 5
minutos pico de radiaciéon, que es el peor caso. De igual manera, para la mision de

interés es posible calcular A\ para las siguientes condiciones|34]:
» Solar méxima.

Solar minimo.

Peor semana.

Peor dia.

5 minutos pico.

3.2.3. Resultados de la simulacion

En el Apéndice B se tiene el codigo comentado usado para las simulaciones. Con
este programa se obtuvieron los resultados mostrados en las siguientes figuras. Las
graficas se obtuvieron a través de la simulacion del sistema con un tiempo de ejecuciéon
de la tarea fijo, un tiempo de reconfiguracion fijo y el parametro que se estuvo variando
fue la tasa de errores. En todas la simulaciones el tiempo de reconfiguracion se mantuvo

en 100 ps por ser un valor posible para la reconfiguracion parcial de un médulo en un

FPGA.
Los casos que se simularon se muestran en la Tabla 3.2.3.

Tabla 3-3: Los tres casos usados para simular en GPSS.

) i ) Tiempo estimado de ejecucion ] X
Caso Tiempo de Reconfiguracion [ys] Intervalo de lambda inversa x 1076

de la tarea [us]

1 100 5 100 — 1000
2 100 100 100 — 1500
3 100 500 500 — 10000

Para el caso nimero 1, la grifica obtenida se muestra en la Figura 3-13. El

tiempo de ejecucion de la tarea es bastante pequeno. La simulacion comenzo con el
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valor asociado del inverso de A\ a cada uno de los tres médulos que conforman la FTTs
igual a 100 us, esto quiere decir que entre cada falla existen 100 ps. Para este caso
extremo la tarea debe ejecutarse de nuevo varias veces para que sea correcta. Por ello

el tiempo promedio de ejecucion de la tarea se incrementa aproximadamente un 350 %.

En la Figura 3-13 se nota un comportamiento exponencial. La exponencial tiende a
5 ps que es el tiempo nominal de ejecucion de la tarea. Conforme se aumenta el tiempo

entre fallas el tiempo promedio de ejecucion de la tarea disminuye.
25

20

Tiempo promedio de ejecucidn de la tarea (ps)

0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01 0.012

A
(evento/us)

Figura 3-13: Grafico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 1.

Para el caso nimero 2, la grafica se muestra en la Figura 3-14.
Para el caso numero 3, la grafica obtenida se muestra en la Figura 3-15.

Cabe destacar que los valores de lambda usados son muy grandes. Generalmente
la fiabilidad estd dada en fallas por dia o por semana. Sin embargo, como notamos
en las gréaficas para valores ain pequenos, por ejemplo en la grafica 3-13, valores de
A=1 %";OS el tiempo promedio es igual al tiempo nominal de ejecucion de la tarea.
Para futuros estudios se plantea el correr la simulaciéon con el valor de la tasa de SEUs

obtenido con SPENVIS el cual es igual a AsPENVIS = 58.215 <<tes Este valor

corresponde a una A = 670 x 107%. Se deberé en estos casos correr la simulacién con el
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Figura 3-14: Grafico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 2.
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Figura 3-15: Grafico del tiempo promedio de ejecucion de la tarea para el caso 3.

tiempo equivalente a varios dias para asi detectar la falla.

Comparando las tres graficos, se nota que el comportamiento es exponencial en

todos los casos. Los resultados muestran algo muy interesante: que a mayor tiempo
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nominal de ejecuciéon de la tarea, para el mismo valor de lambda, se encuentran més

fallas, i.e., entre més tiempo tarde la tarea en ejecutarse es mayor la probabilidad de

que falle la misma, lo cual tiene mucho sentido. Mediante la simulaciéon de cada caso se

puede realizar una estimacion del desempeno de la FTT bajo diferentes condiciones del

medio ambiente espacial, representado por distintas A, de tal forma que esta metodologia

permite indicar la necesidad de replantear la arquitectura del SCMI en cuestion.

Resumiendo los resultados de la metodologia de simulacion:

Se planteo las bases de una metodologia de bajo costo orientada a sistemas elec-

tronicos espaciales.

Se propuso una FTT que fue simulada con GPSS a partir de los tiempos de
ejecucion de la tarea y el tiempo de reconfiguracion de los modulos, este tiempo
de reconfiguracion es un valor aproximado del tiempo estimado para reconfigurar

un modulo dentro del FPGA, como se vio en el ejemplo de la subseccion 3.1.4.
Se logr6 obtener un programa en el lenguaje GPSS para simular las FTTs.

Se logré obtener la tasa de fallas de la memoria de configuracion de un FPGA

Virtex II PRO, para el caso concreto del satélite Quetzal.

Se encontro la relacion del comportamiento del tiempo promedio de ejecucion de
la tarea respecto al tiempo nominal de ejecucién de la misma: a mayor tiempo
nominal, mayor es la probabilidad de fallo y para una misma lambda es mayor el

tiempo promedio de ejecucion de la tarea.
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4

CONCLUSIONES Y TRABAJO A
FUTURO

En esta tesis se generé una propuesta de SCMI capaz de realizar las tareas plan-
teadas. Se presento el fundamento de una metodologia para validar el uso una FTT en
un ambiente espacial, quedando como trabajo futuro su implementacion. De esta ma-
nera también se deja como trabajo a futuro el encontrar los nodos sensibles del diseno

e implementar la FTT mas adecuada para hacer frente a cada nodo.

Se propuso el uso de FPGAs debido a su alto nivel de integracién, que a pesar
de que conlleva la dificultad de usarlos en el espacio por los efectos que sufren al
ser expuestos a radiaciéon tienen grandes cantidades de recursos para desempenar el
procesamiento en tiempo real en aplicaciones verdaderamente demandantes. Asimismo,
los FPGAs estan ganando terreno en aplicaciones criticas ya que a diferencia de otros
dispositivos como microprocesadores o procesadores digitales de senales, en los FPGAs
se describe el hardware necesario lo que implica una mejor utilizacién de los recursos—

la arquitectura esta hecha a la medida y se logra ahorrar potencia.

Se propuso una FTT que podra ser utilizada para los demés sistemas digitales
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dentro del satélite Quetzal, no s6lo en el SCMI. Puede extrapolarse al sistema de la
computadora central o algiin otro sistema como el de control, el cual necesite de un

dispositivo digital.

Para implementar una F'TT es necesario validar la técnica usada en el sistema.
Para esto es evidente la necesidad de una metodologia seria, donde no se base en soélo la
experiencia para decidir cual FTT aplicar, sino en un analisis méas profundo. Para este
analisis se puede usar GPSS ya que provee resultados estadisticos que, aunque estan

por ser validados por medios matemaéticos, puede reflejar la fiabilidad del sistema.

Ademas, esta tesis sirve como pauta de dicha metodologia de desarrollo de
sistemas espaciales y presenta una ventaja competitiva al poder simular las FTT de
una manera tan flexible y de bajo costo. Debido a las desventajas de cada prueba para
los dispositivos, el uso de GPSS toma un rol importante. Es posible simular el tiempo
de ejecucion de una tarea o la fiabilidad de un sistema expuesto al hostil ambiente
espacial en tiempos relativamente cortos. Esto permitira abrir el acceso al espacio
para muchas instituciones ya que impacta directamente en el costo del desarrollo de

un proyecto satelital.

De igual manera, simular un sistema espacial con FTTs en GPSS tiene la ventaja
de poder utilizar al mismo tiempo los resultados de las pruebas de radiacién acelerada
o pruebas de vida junto con las técnicas analiticas, las cuales, recordemos que no tienen
una propia relaciéon con el espacio. Sin embargo, por este medio es posible realizar la
asociacion y usar los datos de una prueba analitica en la simulaciéon de un sistema

espacial.

La capacidad de GPSS permite realizar simulaciones de otros eventos que no son
necesariamente sistemas espaciales. Pueden simularse sistemas que operan bajo otros
ambientes o condiciones que impongan una tasa de fallos. Conociendo esta tasa y
siguiendo el camino trazado por esta tesis, se puede obtener la fiabilidad del sistema

en cuestion.

Por ultimo, el uso de GPSS permite hacer anélisis de compensacion facilmente.



Ya que tiene la ventaja de ser flexible —es sencillo cambiar parametros dentro de la
simulaciéon para generar resultados diversos— concluir concretamente sobre el uso de

una FTT en especifico.

Como trabajo a futuro el esfuerzo esta en validar la propuesta de simular FT'T con
GPSS mediante un analisis mateméatico. Esto se esta llevando a cabo y se presentara
para publicacion en el IEEE System Journal. Ya se tiene una primera aproximacion de
este trabajo presentado en el congreso “2013 IEEE International Systems Conference”

en Orlando,FL.

El reto en un futuro estd en poder aproximar el valor de los parametros que
caracterizan a un dispositivo electronico, especificamente un FPGA. Estos parametros
son los obtenidos por la prueba acelerada de radiaciéon; que como ya se comentod, son
caros y dificiles de hacer. De esta manera, pruebas tan tardadas no seran requeridas,
instalaciones caras estaran de sobra y universidades sin acceso a las instalaciones
necesarias podran caracterizar sus propios dispositivos sin tener que esperar a que
otra universidad o industria realice la prueba. Ya que pueden pasar anos para que un

dispositivo que salié a la venta sea caracterizado de esta forma.

Se busca en una siguiente etapa, implementar el SCMI como modelo de
ingenieria. Més adelante se podra verificar el diseno con el bombardeo de iones al
sistema desarrollado. Obteniendo como resultado el error relativo de la tasa de fallas

medida y simulada.

Este trabajo ayuda al desarrollo de recursos humanos para la tecnologia espacial
en el pais. Nos ayuda a retomar el camino que se tenia en la UNAM hace varios afnos.
Seguir por este camino abrird la oportunidad en México de ponernos a la vanguardia

en el area espacial.






APENDICE

A. CODIGO GPSS

STRMOD1 STORAGE 10000
STRMOD2 STORAGE 10000
STRMOD3 STORAGE 10000

INITIAL X$TIMETASK, 500 ; Tiempo de ejecucidn de la tarea
INITIAL X$TRECONF, 100 ; Tiempo de reconfiguracién
INITIAL X$LAMBDA, 10000 ; Inverso de Lambda
Expo FUNCTION RN5,C24 ; funcién exp media 1

0,0/.1,.104/.2,.222/.3,.355/.4,.509/.5,.69/.6,.915/.7,1.2/.75,1.38
.8,1.6/.84,1.83/.88,2.12/.9,2.3/.92,2.52/.94,2.81/.95,2.99/.96,3.2
.97,3.5/.98,3.9/.99,4.6/.995,5.3/.998,6.2/.999,7/.9998,8

RTIME TABLE MP7,100,15,100 ; Tabla RTIME USO EL PARAMETRO 7
ok ok ok ok ok ok o ok k ok ok ok ok ok TN T C T Ok ok ok o ok ksk ok ok ok ok o o kK

GENERATE 1,,,1 ; Generar una séla transaccidén en el segundo 1
ASSIGN LOOPTASK,10000 ; Tareas ejecutadas hasta el fin de la simulacién

RxkkkkkkkkkkkkkEjecucion de la tareakskkkskkkkskkkkkk

INI MARK 7 ; inicio de estimacion del tiempo de loop lo marco en parametro 7
RPTTASK ADVANCE X$TIMETASK ; Tiempo de ejecucién de la tarea

sorsksookokkokokkkkkkTest del modulo 1k kkskskskskskkkkkkokk
INTSTMOD1 ASSIGN VMOD1,X$LAMBDA,Expo ; VMOD1 toma un valor aleatorio de la funcién Expo
TEST G P$VMOD1,X$TIMETASK,FALLA1 ; Comparamos; si VMOD1 <TIMETASK, va a FALLA1

— 73 —
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*x*No hay falla. Mando a hacer el Test al sig modulo***

SPLIT 1,INTSTMOD2 ; Prueba del médulo 2
NoErrorl TERMINATE

skkkkkkkkkkkkkkTest del mOdulo 2kskskskskkskkskkkskkskk
INTSTMOD2 ASSIGN VMOD2,X$LAMBDA,Expo ; VMOD2 toma un valor aleatorio de la funcidén Expo
TEST G P$VMOD2,X$TIMETASK,FALLA2 ; Comparamos; si VMOD2 <TIMETASK, va a FALLA2

*okokok ok kokokokokkkokkkNo hay falla. Mando el test al modulo 3kkkkskkskskkskkkkkk

SPLIT 1,INTSTMOD3 ; Prueba del mdédulo 3
NoError2 TERMINATE

kkokokkokkkokkkkkk*kTest del modulo 3kskkskokskskokskkkkokkk
INTSTMOD3 ASSIGN VMOD3,X$LAMBDA,Expo ; VMOD3 toma un valor aleatorio de la funcién Expo
TEST G P$VMOD3,X$TIMETASK,FALLA3 ; Comparamos; si VMOD2 <TIMETASK, va a FALLA3

kkkokkokkkokkkkkkkIdentificar si la tarea falldkkskkskkkskkkkokkkk

stk ok ok sk ok ok sk sk sk ok ke ok sk ok sk sk ke ok sk sk ke ok sk ok o
FALTASK GATE SE STRMOD1,TESTMOD2 ;Se encarga de probar si mas de un modulo

GATE SE STRMOD2,TESTMOD3 ;tiene falla.

TRANSFER ,NEXTASK ;

TESTMOD2 GATE SE STRMOD2,POLLING ;Si es cierto se va la transaccidén a esperar hasta que haya dos médulos
disponibles

TESTMOD3 GATE SE STRMOD3,POLLING ;

TRANSFER ,NEXTASK ;

stk ok o ok sk ok sk sk ok ok sk ok o ok sk ok sk sk ok ok sk sk ok ok sk ok

Rk kKoK ok ok Kok ok kK POLL TNGok ok sk sk sk ok ok ok ok ok

POLLING ADVANCE 1 ;

GATE SE STRMOD1,RPTSTMOD2 ;Se encarga de probar si mas de un médulo

GATE SE STRMOD2,RPTSTMOD3 ;tiene falla.

TRANSFER ,RPTTASK ;

RPTSTMOD2 GATE SE STRMOD2,POLLING ;Si es cierto se va la transaccidén a esperar hasta que haya dos
médulos disponibles para REPETIR la TAREA

RPTSTMOD3 GATE SE STRMOD3,POLLING ;

TRANSFER ,RPTTASK ;

*x*%Si hay falla MOD1. Calculo el tiempo que tardard en corregir la fallax**

FALLA1 GATE SE STRMOD1,INTSTMOD2 ; si el MOD1 tenia falla anteriormente, entonces ya no detecto otro
error y salto al MOD2

GATE NU MODRECONF,TBUSYRE1 ; esta ocupado MODRECONF? Si estd en uso pasa a TBUSYRE

ASSIGN TADV1,0

ASSIGN TADV1,X$TRECONF ; tiempo sino estad ocupado MODRECONF

TRANSFER ,SIG1 ; sigo con el programa

TBUSYRE1 ASSIGN TADV1, (AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si esta
ocupado el MODRECONF

SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF

SAVEVALUE tiempoglobal,AC1

SIG1 SPLIT 1,RECONF ; mando una transaccidon al mdédulo de reconf

SPLIT 1,MLTFL123

TRANSFER ,MOD1

ok KK ok ok ok o K KK oK oK ok o K KKK oK ok ok o K Kk oK

MLTFL123 GATE SNE STRMOD2,MLTFL13 ;

GATE SNE STRMOD3,MLTFL12 ;

TRANSFER ,POLLING ;

s
MLTFL12 TRANSFER ,FALLA3 ;
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MLTFL13 GATE SNE STRMOD3,NXTTST2 ;
TRANSFER ,FALLA2 ;
stk sk sk sk sk ok ok ok ok sk sk sk ok o ok ok ok sk sk sk ok o ok ok ok ok ok

NXTTST2 TRANSFER ,INTSTMOD2 ; mando otra a hacer el Test al sig moédulo
* SPLIT 1,FALTASK ; cuando es el dltimo mdédulo mando a determinar si falld la tarea

RokkK kKRR KKK KMOAULO 1k kkokkokkokkkok Kok ok

MOD1 ENTER STRMOD1

ADVANCE P$TADV1 ;mdédulo 1 ocupado = con falla
LEAVE STRMOD1

TERMINATE

*x%Si hay falla en MOD2. Calculo el tiempo que tardard en corregir la fallax*kx

FALLA2 GATE SE STRMOD2,INTSTMOD3 ; si el MOD2 ya tenia falla, entonces me voy directo al 3
GATE NU MODRECONF,TBUSYRE2 ; esta ocupado MODRECONF? Si estd en uso pasa a TBUSYRE

ASSIGN TADV2,0

ASSIGN TADV2,X$TRECONF ; tiempo sino esta ocupado MODRECONF

TRANSFER ,SIG2 ; sigo con el programa

TBUSYRE2 ASSIGN TADV2, (AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si esta
ocupado el MODRECONF

SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF

SAVEVALUE tiempoglobal,AC1

SIG2 SPLIT 1,RECONF ; mando una transaccidén al mdédulo de reconf

SPLIT 1,MLTFL213

TRANSFER ,MOD2

kKoK ok ok ok o K K 3K oK oK ok o o K K K oK oK ok ok o K Kk oK

MLTFL213 GATE SNE STRMOD1,MLTFL23 ;

GATE SNE STRMOD3,MLTFL21 ;

TRANSFER ,POLLING ;

MLTFL21 TRANSFER ,FALLA3 ;

MLTFL23 GATE SNE STRMOD3,NXTTST3 ;

TRANSFER ,FALLA1 ;

koK 3K oK oK ok o o K KoK oK oK ok o o K K K oK oK ok ok o K K KK oK

NXTTST3 TRANSFER ,INTSTMOD3 ; mando otra a hacer el Test al sig moédulo

*xkModulo 2x**

MOD2 ENTER STRMOD2

ADVANCE P$TADV2 ;mdédulo 2: ocupado = con falla

LEAVE STRMOD2

TERMINATE ***Si hay falla en MOD3. Calculo el tiempo que tardard en corregir la fallax*x*

FALLA3 GATE SE STRMOD3,FALTASK ; si ya estaba ocupado el MOD3, entonces ya salto a FALTASK
GATE NU MODRECONF,TBUSYRE3 ; esta ocupado MODRECONF? Si esta en uso pasa a TBUSYRE

ASSIGN TADV3,0

ASSIGN TADV3,X$TRECONF ; tiempo sino estd ocupado MODRECONF

TRANSFER ,SIG3 ; sigo con el programa

TBUSYRE3 ASSIGN TADV3, (AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si esta
ocupado el MODRECONF

SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF

SAVEVALUE tiempoglobal,AC1

SIG3 SPLIT 1,RECONF ; mando una transaccién al mdédulo de reconf

SPLIT 1,MLTFL312

TRANSFER ,M0OD3
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3k 3k 3k ok ok 3k sk sk 3k 3k ok ok ok sk sk sk ok ok ok ok ok sk ok ok ok %k ok sk sk k
MLTFL312 GATE SNE STRMOD1,MLTFL32 ;
GATE SNE STRMOD2,MLTFL31 ;
TRANSFER ,POLLING ;

MLTFL31 TRANSFER ,FALLA2 ;

MLTFL32 GATE SNE STRMOD2,ENDTST ;

TRANSFER ,FALLA1 ;

kKoK oK ok ok o o K KoK oK oK oK o o K K oK oK oK ok ok o K K KK oK

ENDTST TRANSFER ,FALTASK ; cuando es el ultimo médulo mando a determinar si falld la tarea

seokokskkokokokokkokokokokokMOAUL O 3okokkokkokskok sk ok ok k ok ok

MOD3 ENTER STRMOD3

ADVANCE P$TADV3 ;médulo 3: ocupado = con falla
LEAVE STRMOD3

TERMINATE

*dokiokkokokkokkokkkkModulo dedicado a la reconfiguracionkkskkskksoksskkskkskok

RECONF QUEUE Q_MODRECONF ;cola del mdédulo de reconfiguracioén

SEIZE MODRECONF

DEPART Q_MODRECONF

SAVEVALUE RELOJ,AC1 ;valor del reloj cuando entra la transaccién a advance
ADVANCE X$TRECONF

RELEASE MODRECONF

TERMINATE

sk ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok ok [L O OP % ok ok sk ok ok ok ok ok ok ok okok ok ok

NEXTASK TABULATE RTIME ;Se imprime el tiempo del loop
LOOP LOOPTASK, INI

FIN TERMINATE 1

START 1
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