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CAPÍTULO

1

MISIÓN CIENTÍFICA DEL SATÉLITE
QUETZAL

1.1. Introducción

***

El objetivo principal del satélite Quetzal es monitorear contaminantes en ciudades

mexicanas y de latinoamérica usando sensores espaciales para satélites pequeños.

El proyecto Quetzal es un trabajo de colaboración mediante el programa de

fondos semilla MISTI del Instituto Tecnológico de Massachusetts, Massachusetts

Insitute of Technology (MIT) entre el Centro de Alta Tecnología (CAT) de la Facultad

de Ingeniería de la Universidad Nacional Autónoma de México (UNAM) y el Space

Propulsion Laboratory y el Space Systems Laboratory en el MIT. La responsabilidad

del MIT es la planeación, especificación y definición de la misión. El equipo de la

UNAM somos responsables del desarrollo e integración de la plataforma de bajo costo.

La motivación del proyecto está en realizar un satélite pequeño de bajo costo. En
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1. MISIÓN CIENTÍFICA DEL SATÉLITE QUETZAL

el transcurso crear recursos humanos capaces de diseñar futuros sistemas satelitales.

Incentivando a México para la inversión en la temática espacial lo que se traduce en

la prosperidad en México del área espacial. Además se obtendrá información de los

contaminantes y se distribuirá en el país, evitando la compra de esta información a

otros países.

No se ha puesto en órbita un satélite diseñado e implementado en México desde el

UNAMSAT-B en el año 1996. Realizar el proyecto Quetzal representa la reincorporación

del país en el área 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 espectrómetro miniaturizado en el rango Ultra Violeta (UV). Esta plataforma tendrá

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 implementación. Se busca innovar en cada subsistema del satélite. El Sistema

de Comando y Manejo de Información no es la excepción, 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 integración y capacidad de procesamiento. Sin embargo, precisamente

su alto nivel de integración hace a los FPGAs altamente susceptibles a los efectos de

radiación 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 será capaz de desarrollar las tareas y cumplir con los requerimientos impuestos

por la carga útil. Se propone una metodología para analizar el desempeño de la técnicas

de tolerancia a fallas aplicadas en el diseño por medio de un software con aplicaciones

probabilísticas. 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 simulación permite

acceder al diseño de tecnología espacial a instituciones con bajos presupuestos.
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1.2. ANTECEDENTES DE MONITOREO ATMOSFÉRICO EN UV A BORDO DE SATÉLITES

1.2. Antecedentes de monitoreo atmosférico en UV a

bordo de satélites

Las constelaciones de microsatélites ofrecen una metodología excelente para

estudios atmosféricos debido a su capacidad de operación que permite amplia

cobertura y respuesta rápida. Cobertura global es muy importante para estudios del

cambio climático, monitoreo del ozono, aerosoles y contaminantes en el aire; al igual

una respuesta rápida puede ser crucial cuando se monitorean desastres como

fumarolas volcánicas que pueden afectar el tránsito aéreo o erupciones volcánicas. Sin

embargo, estás aplicaciones importantes se encuentran en un punto de desarrollo para

satélites pequeños. En esta tesis se plantea el SCMI que atenderá a un espectrómetro

miniaturizado capaz de proveer observaciones a través de una plataforma satelital en

la clasificación de microsatélite de bajo costo.

Es difícil obtener información atmosférica con valor científico en satélites con ma-

sa entre los 50 kg y 100 kg debido a los exigentes requerimientos en términos de reso-

lución espacial, temporal y espectral. Además, se tiene que sobreponer al reto de las li-

mitaciones de recursos dentro de un satélite pequeño, limitaciones en: masa, potencia,

tamaño y costo. Este último sobre todo para proyectos satelitales de investigación o de

bajo presupuesto.

Usar instrumentación en UV para el monitoreo atmosférico tiene una

peculiaridad. En este rango de longitud de onda ha sido históricamente usada para

estudiar varios componentes de la atmósfera entre los que se encuentran: Ozono (O3),

Dióxido de Sulfuro (SO2) y aerosoles. Para estudiar el cambio climático se necesitan

estudios de la tendencia del Ozono en las concentraciones de la atmósfera. [3]. Estos

estudios también necesitan información cuantitativa de emisiones volcánicas que

suelen poseer una cantidad significante de SO2, ya que son trazas naturales

restringidas a puntos de emisión bien conocidos [4].

Hasta hace un par de años, el monitoreo de volcanes se estuvo haciendo con
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1. MISIÓN CIENTÍFICA DEL SATÉLITE QUETZAL

instrumentación cuyo propósito principal no era el de identificar el SO2 en la

atmósfera. Esto resultaba en información poco fiable, debido a sus capacidades

inadecuadas y a que no se tenían algoritmos específicos para la recuperación del perfil

de Ozono.

Al año se contabilizan 50 erupciones volcánicas [5]. La mayoría ocurre en

volcanes que no están siendo monitoreados, la minoría de los volcanes monitoreados se

hacen con sistemas en tierra o con instrumentación inapropiada. La emisión de gases

en estos eventos son de suma importancia para la aviación, agricultura, bienestar y

también tienen un rol importante en el cambio climático. Por ejemplo, si se cuenta

con la información de la frecuencia con la que un volcán hace erupción se podría

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 espectrómetro en la región UV porque a pesar de contar con una

resolución espacial más pequeña que los instrumentos en la región Infra Roja (IR),

los instrumentos en IR han mostrado ambigüedades para la discriminación de SO2 del

vapor de agua que es el componente más común en nubes volcánicas. Los algoritmos en

bandas IR (7.3 y 8.5 µm) tienen un gran desempeño en regiones secas pero en regiones

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

Las observaciones basadas en sistemas terrestres y las observaciones con sistemas

espaciales en UV brindan información importante de los constituyentes de la atmósfe-

ra al observar la radiación solar dispersada . Observaciones en tierra son localizadas y

restringidas temporalmente, así que sólo las observaciones con sistemas espaciales pue-

den proveer información a nivel global. Sin embargo, esta tarea se ha estado realizando

con plataformas satelitales de gran escala.

La región UV de la radiación solar comprende longitudes de onda desde los 10 nm

hasta los 400 nm. En esta región tan amplia se tienen dos subdivisiones que cubren

la región de interés para la aplicación comentada anteriormente. Estas regiones son la

región UV media que se encuentra de los 200 nm a los 300 nm y la región UV cercana

que se extiende de los 300 nm hasta los 400 nm.
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La radiación UV es importante para la percepción remota de químicos en la

atmósfera. El rango que se encuentra entre 280 nm − 380 nm es la región de interés

del espectrómetro 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 distribución de

aerosoles y la masa del SO2. Finalmente con esto se pueden mapear nubes de

procedencia volcánica.

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

Quetzal para su monitoreo de contaminantes.

1.3. Definición de los requerimientos de la misión del

satélite Quetzal

El objetivo de la misión Quetzal es desarrollar una plataforma satelital para

monitorear contaminantes primordialmente en la Ciudad de México y el área

metropolitana aunque también se extenderá su uso para ciudades de América Latina.

Al menos el microsatélite deberá pasar una vez al día por la región de interés. El

satélite Quetzal deberá obtener imágenes del área monitoreada en el instante de la

captura de datos. De igual importancia es que la información obtenida deberá estar

disponible para los investigadores en la UNAM. Con lo cual se podrán tomar acciones

para mitigar la contaminación proveniente de carros e industrias, y tomar acciones en

respuesta a las emisiones volcánicas.

Los subsistemas que conformarán al satélite Quetzal deberán estar diseñados 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 misión espacial Quetzal y el sub-

sistema con el cual están asociados.

Como primera aproximación se cuentan con los datos del tamaño y peso. Para el

— 5 —



1. MISIÓN CIENTÍFICA DEL SATÉLITE QUETZAL

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

Requerimiento Descripción Subsistema

1
El satélite deberá ser capaz de monitorear

contaminantes en la ciudad de México y áreas aledañas.
Carga útil

2
El satélite deberá sobrevivir al medio

espacial durante 2 años.
Todos

3
El satélite deberá ser capaz de

comunicarse con una estación terrena.
Comunicación

4
El satélite deberá ser capaz de determinar

y controlar su altitud.
Control y estabilización

5
El satélite deberá estar en una órbita apropiada que

cubra la zona de interés con una frecuencia temporal de un día.
Mecánica orbital

6
El satélite deberá ser capaz de manejar la información y

comandos internos y de la estación terrena.
SCMI

7
El satélite deberá poder abastecerse de energía y

distribuirla a todos sus componentes.
Potencia

tamaño se estipularon las medidas de 50(l) cm × 50(a) cm × 60(h) cm y el peso en

50 kg.

Durante el desarrollo de este proyecto se ha seguido la metodología planteada en

[8] para el desarrollo de sistemas espaciales. Esta metodología es utilizada por el MIT.

Durante un ejercicio entorno a la colaboración UNAM-MIT un grupo de estudiantes

trabajamos con esta metodología. A grandes rasgos en esta metodología se plantea un

diagrama N2. Este diagrama tiene como entradas principales los requerimientos

impuestos por la misión. En el diagrama se escriben los subsistemas y se representan

las interacciones directas entre ellos, así como los casos iterativos. En primer instancia

se tienen los subsistemas que afectan a todos los demás. Para el caso de la misión

Quetzal la carga útil será el primer bloque en el diagrama, ya que afecta a todos los

demás bloques e impone los requerimientos de la misión. En segunda instancia se

encuentra la órbita definida por la misión y afectando a todos los subsistemas

directamente; por ejemplo, para el caso del SCMI, a veces llamado subsistema de

aviónica, la órbita afectará por la radiación a la cual estarán expuestos los

componentes de dicho subsistema. De igual forma, se pueden encontrar requerimientos

impuestos por la órbita en los demás subsistemas.
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1.4. DESCRIPCIÓN GENERAL DEL SATÉLITE QUETZAL

El diagrama N2 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 misión. En naranja

se tienen las entradas principales que definen la arquitectura. En Verde se tiene el

subsistema de comunicación y el subsistema de aviónica los cuales en la primer fase de

esta colaboración no se definieron. Los bloques azules corresponden a los subsistemas

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

Figura 1-1: Diagrama de bloques N2 para el satélite Quetzal.[2]

1.4. Descripción general del satélite Quetzal

Nombrado en honor a un pájaro tropical y colorido. Muy apreciado para antiguas

civilizaciones de México. El satélite Quetzal es un esfuerzo de colaboración

internacional. El proyecto se enfoca en planear, especificar, definir la misión y

comenzar el desarrollo de la plataforma de bajo costo. Dando pauta a una plataforma

flexible de investigación. Se aprovechará la misión para probar técnicas y algoritmos

de recuperación para la adquisición de la información correspondiente a los

contaminantes. Se usará un espectrómetro UV o IR. Para esta tesis se analiza la

primer opción: el espectrómetro UV.

El análisis de la misión definirá que tipo de arquitectura es apropiada ya sea un sólo
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satélite o una constelación. La meta es proveer información atmosférica con fácil acceso

de una de las área más habitadas del mundo, y alentar la distribución de la información

para investigadores. Además, un producto secundario pero de igual importancia es la

introducción de las capacidades instrumentales en las facilidades del Centro de Alta

Tecnología en Juriquilla, Querétaro.

El desarrollo del proyecto está siendo llevado a cabo bajo un esquema académico de

grupos complementarios en la UNAM y MIT, los cuales están dirigidos por especialistas

en ambos lados. Aunque ambos equipos están 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 aproximación del satélite y los subsistemas

que lo conforman.

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

Dentro de esos subsistemas el trabajo se enfoca en obtener los requerimientos

impuestos por un espectrómetro UV y plantear una arquitectura para el módulo de

comando y manejo de información 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 ejecución de una tarea bajo este esquema de redundancia. El análisis se

hace con el software GPSS, donde concretamente se simula la FTT, obteniendo como

resultado el tiempo promedio de ejecución 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
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técnica está en proceso de verificación mediante un análisis matemático que queda como

trabajo a futuro, fuera del alcance de esta tesis.
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CAPÍTULO

2

REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO
DEL MÓDULO DE COMANDO Y

MANEJO DE INFORMACIÓN PARA LA
CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE

QUETZAL.

2.1. Características y esquema general de operación

de la instrumentación de la carga útil.

***

La carga útil a bordo del Satélite Quetzal estará formada por un espectrómetro

UV miniaturizado. El Quetzal será un satélite pequeño, por lo tanto el espectrómetro

se adaptará a limitantes en volumen, masa y potencia mínimos.

Para la definición preliminar de las diferentes características de la carga útil en
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2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN PARA LA CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE QUETZAL.

este trabajo se analizó la información del generador de imágenes multi-espectrales a

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

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

Como resultado del análisis se determinó que las dimensiones de la carga útil deben

ser 130(l)×90(a)×57.5(h)mm; la masa de la electrónica necesaria para el procesamiento

y para almacenar los datos no debe rebasar los 2 kg; el rango de temperatura de

operación es de 0 − 40 ◦C y el rango de temperatura cuando el espectrómetro no está

operando es de −25 a +80 ◦C. Las características se resumen en la Tabla 2-1.

Tabla 2-1: Características del sistema.

Característica Valor Unidades

Volumen 130(l) × 90(a) × 57.5(h) mm

Masa 2 kg

Potencia 3 W

Temperatura en operación 0 a 40 ◦C

Temperatura de mantenimiento −25 a +80 ◦C

Los parámetros típicos estimados para realizar monitores de contaminantes en

pequeñas plataformas satelitales [9] son una buen referencia para determinar las

condiciones de operación del espectrómetro, el cual debe ser capaz de trabajar en una

Órbita Baja (LEO) síncrona solar con 98 ◦ de inclinación y con 686 km de altitud,

además de otros parámetros especificados en la Tabla 2-2 por lo que todos los

materiales deben seleccionarse adecuadamente debido a lo comentado en el capítulo

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 misión es el monitoreo principalmente

sobre la ciudad de México, por lo tanto el campo de vista instantáneo sobre la superficie

de la Tierra, conocido como "huella del espectrómetro", debe de estar acorde al área
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2.1. CARACTERÍSTICAS Y ESQUEMA GENERAL DE OPERACIÓN DE LA
INSTRUMENTACIÓN DE LA CARGA ÚTIL.

Tabla 2-2: Parámetros orbitales requeridos para la operación del espectrómetro UV.

Parámetro Valor

Altitud 700 km

Inclinación 98 ◦

Tiempo Local de en Nodo Ascendente (LTAN) 10 : 00

Tipo de Órbita Síncrona solar

Condición para Observación Nadir

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

Contaminantes Longitud de onda en (nm)

Superficie de irradiación UV 280 − 314

BrO2 344 − 360

Contorno O3 270 − 314

SO2 310 − 331

O3 325 − 335

OCIO 357 − 381

Contorno máximo O3 306 − 314

HCHO 357 − 381

Aerosol 340 − 365

Superficie de irradiación UV 336 − 380

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

de vista instantáneo, Instant Field of View angle (α 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 espectrómetro en el nadir.

Sustituyendo en la ecuación 2-1 el ángulo para una DMC, el ángulo considerando

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

Obtenemos las GSD que se especifican en la Tabla 2-4.
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2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN PARA LA CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE QUETZAL.

Figura 2-1: Huella en el nadir.

Tabla 2-4: Distancia muestra en tierra para diferentes ángulos de vista instantáneos.

Dirección de la pista Altura orbital (h) αIFOV xGSD

Transversal 686 km 2.55 ◦ 30.5 km

A lo largo 686 km 0.58 ◦ 7 km

xGSD = 2 tan

(
αIFOV

2

)
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 precisión 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 espectrómetro cubre

la ciudad de México en un solo pase. Esta simulación fue hecha con los parámetros de

órbita y para los ángulos instantáneos 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 sólo detector. El rectángulo formado de
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2.1. CARACTERÍSTICAS Y ESQUEMA GENERAL DE OPERACIÓN DE LA
INSTRUMENTACIÓN DE LA CARGA ÚTIL.

Figura 2-2: Huella sobre la ciudad de México.

Figura 2-3: Huella del Espectrómetro UV sobrevolando México.
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2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN PARA LA CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE QUETZAL.

color azul es el equivalente a 10 detectores.

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

El espectrómetro 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 análisis fuera del alcance de esta

tesis, los científicos decidirán el intervalo de longitudes de onda a medir así como la

resolución.

Para generar una primera propuesta del SCMI, objeto del presente trabajo, se

utilizará como base la experiencia de misiones satelitales anteriores que monitorean

diferentes compuestos en la atmósfera. El espectrómetro que se propone atender cuenta

con un intervalo de longitud de onda que va de los 305 − 315 nm con una resolución

de 1 nm o más. 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 formarán la dimensión espectral del instrumento. La dimensión espacial

permite recolectar las componentes de iluminación a partir de diferentes ángulos de
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2.2. DESCRIPCIÓN DE LAS FUNCIONES DEL SISTEMA DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN DE LA CARGA ÚTIL

incidencia sobre el plano focal y posteriormente se integraran estas componentes para

obtener la magnitud máxima de iluminación captada.

2.2. Descripción de las funciones del Sistema de

Comando y Manejo de Información de la carga

útil

El arreglo de área es una matriz formada por elementos detectores, con un número

de renglones igual a las longitudes espectrales a medir,esto también se conoce como la

dimensión espectral. El número de columnas es el número de elementos que conforman la

dimensión espacial. Un ejemplo de cómo 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 dimensión espacial está dada por la

distribución horizontal de los detectores.

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

Se utilizan diodos de Carburo de Silicio (SiC) como elementos detectores . Para
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2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN PARA LA CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE QUETZAL.

poder manejar la información se procede a pasarla por un Convertidor Analógico-Digital

(CAD). Se necesita usar un CAD que tenga un bajo consumo de potencia así como una

resolución mayor a los 12 bits, esto con el fin de obtener lecturas certeras que se traducen

en utilidad de la información[3].

El tiempo en el que se desea muestrear depende de la velocidad y la altura del

microsatélite así como del ángulo que corresponde a lo largo de la pista, como se

muestra en la ecuación 2-2 [16]. Con esta información se obtendrá el tiempo que tarda

el espectrómetro en escanear una línea. Fijando el periodo de muestreo en éste valor o

en un submúltiplo de él, se podrá evitar solapamiento de información. Entonces se

necesitan controlar los CAD con el fin comentado anteriormente. Para este caso,

suponiendo una velocidad de 7 km
s
, con el αIFOV = 0.58◦ el tiempo de escaneo de línea

tL es de 923 ms.

tL =
h.αIFOV

v
(2-2)

La información generada en total dependerá de la resolución del CAD.

Suponiendo una resolución de 20 bits, periodo de muestreo de 500 ms y 100 canales

del espectrómetro, en un día de operación continua se generarán alrededor de 85 Mbit
d́ia

.

Tomando en cuenta 12 horas, ya que hay que recordar que se plantea un

espectrómetro UV. Ya que la cantidad de información generada por día es factible

para ser almacenada, se podrá tener el espectrómetro en modo de operación continua,

de así ser necesario para la misión.

Un problema que hace frente y cuya solución es sencilla es el de saber en dónde

estaba ubicado el satélite en el momento de obtener la información, para así saber a

que terreno pertenece esta información.

La solución consiste en usar o un Sistema de Posicionamiento Global, Global Po-

sitioning System (GPS) y adjuntar las coordenadas a cada tramo de información; o en

usar un contador interno del microsatélite para calcular la posición donde fue tomada

la información.
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Cualquiera sea el caso, se generará información adicional que se deberá enviar, es

decir; aparte de los datos obtenidos por el espectrómetro ya sean procesados,

comprimidos o en crudo, se deben etiquetar los datos con información adicional

pertinente para poder reconocer el tramo de Tierra muestreado.

Para tener la capacidad de calcular la posición para cualquier segmento de infor-

mación, podrá bastar con etiquetar el principio de los datos obtenidos poniendo dicha

etiqueta en el primer segmento de información,

Aún en el caso de operar el espectrómetro sólo en un área de interés u operarlo

ininterrumpidamente. Se necesitará un GPS o un contador interno como señal de

encendido y de apagado. La diferencia entre estas dos formas de operación está en que

si se usa la primera manera, ya no será necesario etiquetar la información porque se

sabe que sólo opera en el sitio de interés. Cabe aclarar que estos casos variarán

dependiendo a la logística de los enlaces de bajada.

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

y fácilmente adaptable.

Siguiendo con la operación, tras pasar por el CAD hay que procesar la

información y decidir si es de interés. La información será de interés si tras ejecutar

un algoritmo de recuperación[3] los resultados arrojados indican la presencia de SO2

en la zona escaneada.En caso de ser de interés se tendrá que guardar con un orden

para posteriormente darle un formato a los datos. El formato se dará comprimiendo

de ser posible, aumentando la fiabilidad y asegurando su correcto envío a través de un

bus y de los transmisores.

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

de este trabajo para su futura implementación.

Ya se ha comentado el uso de un bus de comunicaciones, por lo que el SCMI deberá

ser capaz de enviar información por este medio. Esto implica que deberá responder a

un comando para la comunicación entre dispositivos y ser capaz de enlazarse con otro.

A continuación, 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.

podrán ejecutarse de forma concurrente de ser necesario. Aquí se muestran separadas

para facilidad de comprensión.

Por último en la Figura 2-7 se muestra el SCMI y los dispositivos con los que

podrá interactuar. El bus representa una forma de conectarse y no un dispositivo. Sin

embargo, se muestra para saber que se deberá controlar.

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

la carga útil

Para obtener la información necesaria es requerido un arreglo de área de 10 longi-

tudes de onda para los espectros y 10 posicionadores espaciales, lo que resulta en 100

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

Cada uno de los 120 canales será pasado a través de un CAD de 16−bits. Para

esta tarea se usa el DDC232 de ‘Texas Instruments’, el cual combina la función de

convertidor analógico-digital y la conversión 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; así mientras un integrador está siendo digitalizado por el CAD el

otro está integrando la señal de entrada. Usa una fuente analógica 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 7mW por canal. Entonces en total se consumen aproximadamente 840mW . La meta

es usar 3W para todo el sistema.

El CAD tiene otra característica que permite cumplir con la conversión de los 128

canales que se tienen. Varios DDC232 se pueden conectar en la configuración 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 única serial y entradas individuales para cada

canal.

Figura 2-8: Configuración en Daisy-chain del DDC232.[15]
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El DDC232 convierte la señal de entrada de los fotodiodos a data serial digital

en un formato de 16−bits. Así que se requiere una fuente de poder estable, señales

de control y un estado de procesamiento para medir y corregir corrientes obscuras y

ganancia. Una etapa siguiente es necesaria para convertir la información serial obtenida

a información para ser guardada. Cada pixel es grabado con una resolución de 16−bits;

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

Se tiene en cuenta que el espectrómetro usa un número de renglones en dirección 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

línea está dado por la ecuación 2-3.

Figura 2-9: Esquemático del escaneo Pushbroom.

tL =
h× αIFOV

v
(2-3)

El ángulo usado es el correspondiente a lo largo de la pista, es decir 0.58 ◦. Con

la órbita planteada, se tiene una velocidad de aproximadamente 7 km
h
. Sustituyendo se

tiene un tiempo de línea igual a 992 ms.

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

2065 bits
s

ó 85.08 Mbit
d́ia

. Por lo que la meta es fijada en usar 1 Gbit para la información.[3]
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En el diagrama a bloques de la Figura 2-10 se muestra el manejo de la información

a grandes rasgos de UK-DMC-2. Se tienen dos unidades de almacenamiento de estado

sólido (SSDR) y una unidad de estado sólido de alta velocidad (HSDR). Las SSDR

son de 2 GByte mientras que la HSDR es de 4 GByte. Manejando así un total de 8

GByte. Una diferencia más aparte de la capacidad de almacenamiento entre SSDR y

HSDR es la velocidad. Se tienen dos redundancias en frío de transmisores en banda

X de 20 Mbit
s

a 80 Mbits para bajar la información, seleccionable en órbita. Cada una

usa la técnica de modulación Cuadratura de Fase Diferencial por Cambio de Llave

Differential Quadrature Phase Shift Keying (DQPSK) y codificación convolucionada

Viterbi con r= 1
2
y k=7 para una óptima eficiencia espectral. Los dos transmisores

están conectados a una antena Saab isoflux en la cara que apunta a la Tierra[9] .

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

El enlace de bajada de la carga útil está diseñado para mantenerse en un margen

positivo al transmitir información a la estación terrena UK-DMC-2 con una Tasa de

Error de Bits Bit Error Rate (BER) de 10−6. Para enlaces de bajada de sólo recepción

se requiere una BER de 109 y para estaciones terrena más pequeñas una tasa de

transmisión de 20 Mbit
s

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 operación

normal:[9]

a) Cuasi tiempo-real - Tomar imágenes y bajar información.

b) Modo emisor - Descarga directa a la estación.
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Retomando la Figura 2-10 se tiene un transmisor en banda S para telemetría y

comando. Así mismo un transmisor en banda X para descargar las imágenes. El enlace

de subida en banda S usa receptores con una modulación mediante el Desplazamiento

de la Frecuencia de Fase Continua, Continuous-Phase Frequency-Shift Keying (CPFSK)

a 9.6 kbit
s

en redundancia doble. Cada uno con dos antenas proporcionando un patrón

de antena omni-direccional manteniendo así el enlace en todo momento. El enlace de

telemetría y comando está dado por transmisores en banda S redundantes y con una

modulación a 34.8 kbit
s

del tipo Bi-Fase por Cambio de Llave Bi-Phase Shift Keying

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

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

como se muestra en la figura siguiente.

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

A manera de resumen la comunicación en los satélites que conforman una DMC

consiste de: Banda X de 20 Mbit
s

de bajada (7.25 a 7.75 GHz)[11], un transmisor

secundario en Banda S de 8 Mbit
s

(2 a 4 GHz)[12] y uno con una tasa baja de 38.4 Kbit
s

para telemetría y telecomandos.
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De esta manera el tiempo total para bajar la información de un día 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 codificación y protección de la información.

Típicamente en los satélites de una DMC dos plataformas redundantes basadas en

el procesador Intel386 son usadas para manejo de información 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 investigación en esta tesis se tiene el uso de FPGAs.[3]

Figura 2-12: Características de la computadora Intel386.

La computadora de abordo para manejo de información 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 comunicación de

alta velocidad, Ethernet y conectividad Control Area Network (CAN). La computadora

386 es una computadora de propósito general para misiones en LEO. El enlace serial

de alta velocidad proporciona conexiones para módulos de Radio Frecuencia (RF) y

otros sistemas como las cámaras. 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 telemetría y telecomandos.

El grabado de los datos consiste en una interface de Señales Diferenciales de Bajo Voltaje

Low Voltage Differential Signals (LVDS).[14]

Por último para esta sección se resumen y ordenan en la Tabla 2-5 los
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requerimientos para el SCMI para la carga útil del satélite Quetzal.

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

Parámetro Requerimiento deseado

Masa 2 − 4 kg

Volumen < 0.01 m3

Dimensiones 150 mm× 150 mm× 150 mm

Potencia pico < 5 W

Uso de memoria < 1 Gbit

Información obtenida ≈ 85 Mbit
d́ia

Velocidad de datos < 30 Mbit
s

Formato de datos LVDS, CAN

Formato de comandos y control LVDS, CAN

Control térmico 280 − 290 K

Presición al apuntar ±1.0◦

2.3. Condiciones del medio espacial y sus efectos sobre

la misión Quetzal

El ambiente espacial incluye 9 medios en total:[17]

1. Termósfera neutral.

2. Ambiente térmico.

3. Plasma.

4. Meteoritos y basura espacial.

5. Ambiente solar.
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6. Radiación de ionización.

7. Campo geomagnético.

8. Campo gravitacional.

9. Mesósfera.

Tomando en cuenta tanto los de carácter 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 radiación de ionización. Tres grupos son las fuentes de las partículas

asociadas a la radiación: partículas atrapadas en los cinturones de radiación, rayos

cósmicos y partículas procedentes de llamaradas solares (Figura ??). Los efectos

físicos debido al impacto de la radiación en materiales usados en dispositivos

electrónicos son fenómenos muy complejos para modelar. La simulación de estos

fenómenos se vuelve cada día menos factible debido a la complejidad y el largo tiempo

requerido. Sin embargo, se han podido identificar comportamientos en común de los

circuitos afectados por radiación. Estos comportamientos están relacionados con la

funcionalidad del circuito, en vez de estar relacionados con los principios físicos de la

tecnología, volviéndose más comprensible para el usuario. Es por esto que se introduce

el concepto modelo de falla. [32] En vez de analizar el efecto de una partícula sobre el

dispositivo a través de modelos matemáticos, es posible representar los efectos por la

radiación 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 radiación se pueden clasificar en dos categorías: los

Efectos por Eventos Simples, Single Event Effects (SEE) en el caso de efectos

inmediatos y la Dosis Total de Ionización, Total Ionization Dose (TID) para el caso

de efectos a largo plazo. Estos efectos se explican a continuación. Para la aparición de

ambos efectos hay impactos de partículas, la diferencia es si la particular tiene un
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valor de Energía de Transferencia Lineal (LET) mayor o menor al LET de umbral del

material que se impacta. Si el LET de la partículas es menor al LET umbral entonces

la partícula solo se acumulara, y si el LET es mayor entonces se produce algún SEE.

La LET es la energía transferida al material en la proximidad de la pista debido a

partículas secundarias emitidas durante la interacción[32]. El umbral se refiere a la

cantidad de energía que se necesita en el dispositivo para tener un efecto en la

operación del mismo

Figura 2-13: Interpretación artística de las fuentes de radiación[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 sóla partícula que golpea en algún sitio determinado al

dispositivo. Dependiendo dónde pegue la partícula, el momento en el que golpee y la

energía de la misma, se pueden producir diferentes comportamientos. El hecho de que un

dispositivo sea golpeado por una partícula ionizada no significa que vaya a manifestarse

un SEE, que se manifieste o no dependerá de si la energía de la partícula 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 más hasta que se reinicie el dispositivo, estos son conocidos como soft

errors o errores en software. Si la falla es permanente, daña el dispositivo, se le conoce

como hard error o errores en hardware . La clasificación dependiendo de si su efecto es

permanente o transitorio es la siguiente:

Errores en software

• Evento de Transtorno Simple, Single Event Upset (SEU)

• Transtornos Múltiples en Celda, Multiple Cell Upset (MCU)

• Eventos Transitorios Simples, Single Event Transient (SET)

• Eventos Simples de Interrupción a la Funcionalidad, Single Event Functional

Interrupt (SEFI)

Errores en hardware

• Eventos Simples de Latch-up, Single Event Latch-Up (SEL)

• Eventos Simples de Ruptura de Compuerta, Single Event Gate Rupture

(SEGR)

En este trabajo y para el dispositivo que se plantea usar se trabajará en detalle

únicamente con los SEUs y los MCUs. Se sabe que los hard errors no se presentan en

el dispositivo en cuestión. [18]. En el Capítulo 3 se especifica cómo se manifiestan los

SEEs y cómo 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 Ionización (TID)

La TID es el efecto de la acumulación de carga. Depende del tiempo de exposición,

el flujo de las partículas y la LET de las partículas. A mayor tiempo de exposición

la acumulación de carga será mayor en nuestro elementos, si hay un mayor flujo de

partículas por la órbita del satélite, esto también ocasiona mayor acumulación y como
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Figura 2-14: Efecto embudo por una patícula ionizada en un transistor CMOS.

se explicó previamente, si la LET de las partículas con las que el satélite interactúa

no sobrepasa el umbral del elemento, entonces simplemente se acumula la carga en el

objeto. La TID en el espacio y en aplicaciones de aviónica es debida, principalmente, a

efectos de los protones y electrones en el cinturón de Van Allen los cuales se muestran

en la Figura 2-15 y la consecuente interacción de las partículas secundarias generadas

por la interacción de las mismas con el dispositivo. La TID modela los efectos de

acumulación de carga que llevan a diferentes situaciones no deseadas. La acumulación

de la radiación a la larga produce varios efectos; entre estos efectos está 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 acumulación de energía transferida a un material por unidad de masa

a causa de la interacción con partículas. Se mide en [rad], del inglés Radiation Absorbed

Dose. 1 [rad] es igual a 0.1[ joule
kg

].

En la siguiente sección se trata con detenimiento el tema de cómo protegerse contra

la acumulación de carga en los dispositivos. Lo cual se logra recubriendo el elemento.

De igual forma, en la sección siguiente se estima un grosor de este recubrimiento como

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

2.4. Estimación de los efectos de radiación TID y SEE

para la misión

En esta tesis se usa el software SPENVIS para determinar la TID a la que estará

expuesto el SCMI y los SEE que se presentarán en el mismo. Los pasos a seguir para

simular la exposición del SCMI en el espacio son los siguientes:

1. Plantear los parámetros orbitales.

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

satélite.

3. Cálculo de la TID y el recubrimiento de aluminio para el sistema.

4. Obtención de la Tasa de ocurrencia de SEUs.

La órbita está determinada por los requerimientos de la misión, como se mencionó

en el Capítulo 1. La misión remarca que se debe pasar al menos una vez al día por
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la ciudad de México. Por ser un espectrómetro UV la carga útil necesitará luz solar

para captar los espectros de los contaminantes – se usará una órbita síncrona solar. La

altitud será de 686[km], para el correcto funcionamiento de la carga útil.

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

Tabla 2-6: Parámetros orbitales para la simulación del SCMI en SPENVIS.

Parámetro Valor

Fecha estimada de lanzamiento 1 de Noviembre del 2014

Tipo de órbita Solar síncrona

Tiempo local 12 : 00

Tiempo de vida útil requerido 2 años

Altura de la órbita 686km

Mayor detalle sobre la simulación en SPENVIS se encuentra a continuación.

En la Figura 2-16 se muestra la primera interacción con SPENVIS donde se gene-

rará la orbita deseada. El valor especificado de 1 órbita se ingresa para la representa-

ción de una sola órbita 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 pasará

por el ecuador. De igual forma, determinamos que pasará por México alrededor de las

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

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

En este primer paso también se pueden obtener diferentes características de la

órbita respecto al tiempo de la misma. En la Figura 2-18 se aprecia el tiempo que tarda

el satélite en trazar una órbita sobre el planeta, este tiempo es de 1.64 hrs. Conforme el

satélite recorre la órbita el parámetro de la altura varía, así como los demás parámetros

de posición.

Figura 2-18: Gráficos de la variación de la posición del satélite Quetzal respecto al tiempo de

órbita.

Finalmente se arroja el resumen de características(Figura 2-19).
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Figura 2-19: Resumen de la órbita.

Una vez terminada la generación de la órbita. Se procede a calcular los protones

y electrones atrapados en la órbita. Se sabe que de acuerdo a la posición del satélite

en la órbita, el satélite está expuesto a diferentes niveles de energía tanto de protones

como de electrones. A continuación se muestra el flujo de protones y electrones por el

que cruza el satélite Quetzal en la órbita descrita.

En la Figura 2-20 se muestra el flujo de protones al que estará expuesto el satélite

Quetzal. En la Figura 2-21 se muestra la distribución de protones a 500 km de altitud.

La distribución es de la manera mostrada debido a la Anomalía del Sur de América.

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

órbita del Quetzal. La distribución de los electrones a 500 km se muestra en la Figura

2-23.

Después de los electrones y protones que afectarán al satélite se calcula el flujo de

las partículas solares a largo y a corto plazo. Para este paso se tiene la opción 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 gráfica de la Figura 2-25.
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Figura 2-20: Distribución del protones.

Figura 2-21: Anomalía del Sur de América.

Ahora se introducen los datos para corto plazo (Figura 2-26).

El resultado es la gráfica de la Figura 2-27.

La simulación sigue con el cálculo del flujo de partículas debido a los rayos cósmicos

galácticos. Para esta simulación los datos introducidos son mostrados en la Figura 2-28.

Los resultados son guardados y mostrados en gráficos para cada número atómico (del
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Figura 2-22: Flujo de electrones en el satélite Quetzal.

Figura 2-23: Distribución de electrones.

1 al 92).

Una vez terminado el cálculo de todas las partículas que afectarán al satélite

Quetzal. Se procede a calcular la TID y el recubrimiento necesario para el dispositivo

en cuestión. Con SPENVIS es posible analizar tres casos para diferente configuración

de recubrimiento. En este trabajo se tomó el caso esférico. Donde la radiación incide

como se ilustra en la Figura 2-29.
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Figura 2-24: Datos partículas solares a largo plazo.

Figura 2-25: Flujo partículas solares a largo plazo.

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

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

2-30.

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

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

Figura 2-28: Captura de datos para rayos cósmicos galácticos.

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

El cálculo anterior sirve para determinar el grosor de aluminio con el que se debe

recubrir el elemento o sistema en cuestión para asegurar su funcionamiento durante

el plazo de la misión. El caso mostrado al peor caso, cuando se usa un recubrimiento

esférico debido a la interacción del ambiente en la totalidad del elemento o sistema.
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Figura 2-30: Datos introducidos para la estimación del recubrimiento de Aluminio.

Para finalizar con este paso se escoge el grosor teniendo presente que mayor grosor

de aluminio implica una mayor protección pero un mayor peso del sistema, lo que se

traduce en un mayor costo. Por lo tanto, es necesario hacer un análisis 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 información de la TID bajo la cual el

dispositivo usado seguirá operando. Después, de obtener esta información 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 gráfico se busca el punto

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

En la Figura 2-31 está 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 será utilizado en algunos de los cálculos subsecuentes,

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

Con el grosor de aluminio elegido para la protección de efectos debido a la radiación

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

En la Figura 2-32 se muestran los datos introducidos. Estos datos son los paráme-

tros de Weibull obtenidos de la caracterización del FPGA de interés[18]. En este caso

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

Como resultado se obtiene la Figura 2-33. La cual muestra el resumen de los

parámetros especificados y la tasa de fallas. Los resultados de interés son los que

aparecen en Mission total en la columna (bit−1s−1). Este valor se multiplica por los

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

revisar en la hoja de características de cada FPGA. Haciendo la multiplicación resulta

en la tasa de fallas con unidades [ eventos
unidad de tiempo

]. Este resultado será para el caso de

utilizar en su totalidad la memoria de configuración o el recurso en cuestión del

FPGA. Este dato deberá ser escalado a la situación real, i.e., si el diseño utiliza el

50 % de la memoria de configuración, entonces el resultado obtenido deberá

multiplicarse por 0.5.

Con este resultado se empieza a plantear la FTT necesaria y se hacen los análisis

de fiabilidad de la arquitectura planteada.
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Figura 2-32: Parámetros para la estimación de los SEUs para la memoria de configuración del

Virtex II PRO.

— 41 —



2. REQUERIMIENTOS PARA EL DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO Y MANEJO DE
INFORMACIÓN PARA LA CARGA ÚTIL DEL SATÉLITE QUETZAL.

Figura 2-33: Resultados de la tasa de fallos debido a SEUs para el satélite Quetzal.
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CAPÍTULO

3

DISEÑO DEL MÓDULO DE COMANDO
Y MANEJO DE INFORMACIÓN DE LA

CARGA ÚTIL

3.1. Arquitectura propuesta para el SCMI

***

En la Figura 3-1 se muestra el SCMI en un primer nivel de abstracción. Se puede

observar que consta de 6 elementos. El SCMI está basado en FPGAs. El FPGA principal

es de la tecnología SRAM, en este se implementan las tareas requeridas: control del

CAD, procesamiento abordo, ejecución del algoritmo de recuperación, almacenamiento

de información, envío de información a través del bus CAN, entre otras tareas.

Se usa otro FPGA de tecnología FLASH, este dispositivo se encarga de reconfigurar

al FPGA SRAM. El uso de otra tecnología favorece al diseño ya que un FPGA del

tipo FLASH es prácticamente inmune a los efectos de radiación[21]. No se usa como

elemento principal debido a la baja disponibilidad de recursos para la implementación
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Figura 3-1: Propuesta a bloques de la arquitectura del SCMI.

de un diseño sofisticado. Así que el FPGA FLASH se conectará a las dos memorias que

contienen la trama de bits para configurar ambos FPGAs. Estas tramas no deberán

presentar ninguna modificación a causa del ambiente espacial en ningún 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. Aquí el esquema planteado conlleva

otra ventaja ya que sólo usa una memoria endurecida a la radiación 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 Códigos de Corrección y Detección de

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

La Figura 3-1 indica la conexión bidireccional de una memoria RAM. Esta

memoria podrá o no ser utilizada. Esto dependerá de si los recursos en el FPGA son

suficientes para implementar dicha RAM internamente. Esta memoria es para

almacenar la información del espectrómetro y también aquella información relevante y

requerida por la computadora central sobre el estado del sistema.
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La conexión con el espectrómetro representa la señal que lo activará. Dentro del

FPGA se tendrá un diseño para controlar el encendido y apagado de la carga útil.

Continuando con la descripción de la propuesta, el FPGA SRAM interactúa con

los CADs. En un segundo nivel de abstracción las conexiones del FPGA SRAM con

el CAD DDC232[15] quedarían como se muestra en la Figura 3-2. Son necesarias 7

señales para controlar los CADs. Las señales de entrada al CAD se encargan de cargar

la configuración en los convertidores, fijar la frecuencia para la adquisición de datos e

iniciar el proceso de adquisición. Las señales de salida del CAD son sólo 2, una que sirve

como bandera para indicar que ya se terminó de hacer la conversión y los datos están

listos, la otra señal DOUT se encarga de mandar la información del CAD al FPGA.

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

La descripción de las señales es la siguiente:

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

la conversión del CAD.

CONV - Alterna internamente entre el lado A para la adquisición de la señal o

el lado B.

DIN_CFG - La señal se envía de bit en bit hasta llegar a los 12 bits para la

configuración en el modo deseado de los CADs.

CLK_CFG - Es el reloj usado para la configuración de los CADs.

RESET - Sirve para detener la actividad en el CAD y regresarlo al estado inicial
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donde se comenzará por reconfigurar.

DCLK - Es el reloj para tomar la información.

DIN - Es una señal que debe mantenerse en el estado bajo, según las especifica-

ciones del DDC232[15].

DVALID - Es una señal que se lee del CAD e indica que la información está

lista cuando se presenta un flanco de bajada.

DOUT - Es la información obtenida del espectrómetro.

Se recomienda hacer este diagrama en en un segundo nivel de abstracción con cada

elemento que interactúe con el FPGA cuando se implemente el SCMI, ya que facilita

su descripción en lenguajes de descripción de hardware como VHDL. Un siguiente nivel

de abstracción es aún más favorable, sin embargo está fuera del alcance de este trabajo.

Controlar el arreglo de CADs es el primer paso hacia el manejo de la información

de la carga útil. Durante la obtención de la información proveniente del espectrómetro

y digitalizada a través de los CADs se ejecuta un algoritmo de recuperación. Estos

algoritmos tienen como objetivo el distinguir los diferentes elementos que constituyen

la atmósfera. Los algoritmos para esta misión deberán distinguir SO2 de los demás

componentes. Los algoritmos trabajan haciendo una comparación de las mediciones

llevadas a cabo por el espectrómetro contra unos parámetros conocidos de los

elementos en cuestión. Si cumple la medición con estas características entonces se

procede a almacenar la información ordenadamente, ya que se está tratando no sólo

con una trama de datos, sino con pixeles que podrán componer una fotografía 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 lógicos programables. Con los recursos que ofrecen es

posible configurar al dispositivo para realizar funciones lógicas, esto con su lenguaje
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descriptivo. Los FPGAs por sus capacidades para implementar lógica y por su

capacidad de ser reconfigurado dieron inicio a la Computación con elementos

Reconfigurables (CR). Existen tres tipos de FPGAs: Antifuse, Flash y SRAM [21]. La

aplicación principal de los FPGAs está orientada a procesamiento digital de señales.

El uso de la CR para potencializar las capacidades computacionales se inició con la

disponibilidad de FPGAs [22]. La CR es un área en desarrollo en donde varios

algoritmos pueden ser ejecutados en un sólo dispositivo. Se sabe que debido al

incremento de la densidad de integración en los FPGAs, la CR avanza a un paso más

acelerado que el de los microprocesadores[22]. Es por esto que caracterizar y probar

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

A grandes rasgos un diseño en FPGAs se realiza siguiendo los pasos de la Figura

3-3. Primero el circuito se describe en un lenguaje de descripción de hardware como

VHDL o Verilog. Después, la descripción es leída y sintetizada por nuestra herramienta

de trabajo. Una vez sintetizada la descripción se lee y se mapea en elementos de conexión

específicos del dispositivo. Se sigue con la colocación de los bloques lógicos. Después, se

obtiene la trama de bits para la configuración. 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 más adecuado para ejecutar la tarea. Se ha estimado un desempeño de

10 − 100 veces mayor que en algoritmos de software [22]. Pero esto no es todo, la

tecnología FPGA debido a que utiliza frecuencias de reloj más 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 críticas como la instru-

mentación experimental. Su uso en el espacio ha ido creciendo e incluso se ha diseñado

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

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

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

complejos[23].Además, la cantidad de información generada, entre otros requerimientos

impuestos por la instrumentación, tiende a ser cada vez mayor. Es un hecho que el futuro

de los SCMI para satélites pequeños con objetivos de percepción remota se construirá

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

Pero no todo es positivo. Debido a su alto nivel de integración los FPGAs sufren

de los efectos comentados en la sección 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 Lógicos de Reconfiguración (CLBs) rodeados por Bloques

Entrada/Salida (IOBs), todos interconectados por recursos versátiles de ruteo. Cada

CLB tiene un set de Tablas de Búsqueda Look-Up Tables (LUT), multiplexores, y

flip-flops. Una LUT es una estructura lógica capaz de implementar una función

Booleana, como una tabla de verdad. Los CLBs aportan los elementos funcionales

para construir lógica mientras que los IOBs actúan como la interfaz entre los pines del
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empaquetado y los CLBs. Los CLBs están 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 varían de

acuerdo a las familias de FPGAs.

La Figura 3-4 es una representación general de la arquitectura donde cada cuadro

de la matriz es un CLB con su lógica asociada y sus recursos de ruteo. En la misma

figura se muestra las características de un CLB las cuales varían de acuerdo a cada

familia.

Figura 3-4: Arquitectura regular de un FPGA-SRAM[29].
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3.1.2. Fudamentos para el Análisis 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 (t0, t), considerando que operaba correctamente en el tiempo t0.

“Funcionar de una manera adecuada” involucra que no debe de presentarse una falla:

terminación de la capacidad de un elemento de realizar una función requerida [24].

Suponga que hacemos una prueba en N componentes, estadísticamente idénticos,

posicionándolos en un tiempo t0 y registrando el número de componentes que fallen y

componentes que trabajen adecuadamente en el tiempo t. Tome a Nf (t) como el número

de componentes que fallaron en el tiempo t y No(t) como el número de componentes

que siguen trabajando adecuadamente en el tiempo t. La fiabilidad del componente en

el tiempo t se muestra en la ecuación 3-1. La cual es simplemente la probabilidad de

que un componente haya sobrevivido el intervalo [to, t].En la expresión se asume que

una vez que los componentes fallen permanecen con falla.

R(t) =
No(t)

N
=

No(t)

No(t) +Nf (t)
(3-1)

La probabilidad de que un componente no haya sobrevivido en el intervalo [to, t]

se llama infiabilidad Q(t), unreliability. La expresión de la infiabilidad se muestra en la

ecuación 3-2

Q(t) =
Nf (t)

N
=

Nf (t)

No(t) +Nf (t)
(3-2)

Para cualquier tiempo t, R(t) = 1.0 −Q(t).

Se puede escribir la fiabilidad como una diferenciación de R(t) con respecto al

tiempo, como se muestra en la ecuación 3-3. La derivada de Nf respecto al tiempo

representa la tasa instantánea a la cual los componentes fallan. En el tiempo t se tienen

No componentes operables. Dividiendo la tasa instantánea a la cual los componentes
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fallan entre la cantidad No(t), así se obtiene la ecuación 3-4 que representa a la función

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

dNf (t)

dt
= (−N)

dR(t)

dt
(3-3)

z(t) =
1

No(t)

dNf (t)

dt
(3-4)

El modelo más usado y reconocido para la tasa de fallos es el modelo llamado:

curva de la bañera. Esta tasa de fallas se usa cuando una amplia cantidad de dispositivos

estadísticamente 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.

Figura 3-5: La curva de la bañera 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: Fallas tempranas. La segunda es una fase

aproximadamente constante. Las fallas están distribuidas con base a la distribución 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 función de la tasa de fallos puede ser relacionada con la fiabilidad como se

muestra en la ecuación 3-5.

z(t) =
1

No(t)

dNf (t)

dt
= − N

No(t)

dR(t)

dt
= −

dR(t)
dt

R(t)
(3-5)

El resultado es una ecuación diferencial que se muestra en 3-6.

dR(t)

dt
= −z(t)R(t) (3-6)

Si asumimos que el sistema está en la segunda fase donde la función de la tasa de

fallas es constante y tiene un valor λ, la solución de la ecuación diferencial se muestra

en 3-7.

R(t) = e−λt (3-7)

Donde λ es la tasa de fallos constante. La relación 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 varía exponencialmente en función del tiempo.

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

nentes electrónicos, y es la relación más usada entre fiabilidad y tiempo.

El modelo exponencial se relaciona con el modelo de Poisson, que permite expresar

la probabilidad P (t, n) de que en un intervalo (0, t) ocurren i eventos (fallos). Si el

tiempo entre diferentes eventos están distribuidos exponencialmente con el parámetro

λ la expresión del modelo de Poisson resulta en la ecuación 3-8.

P (t, i) =
(λt)i

i!
e−λt (3-8)

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

aleatoria f(x) = λeλx.
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Figura 3-6: Función de densidad.

Figura 3-7: Función de distribución.

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

Usando el método de las funciones inversas:

R =

∫ x

0

f(x) dx =

∫ x

0

λe−λxdx = 1 − e−λx (3-9)

De 3-9 se tiene que:

x = −1

λ
ln(1 −R) (3-10)

En [26] se demuestra como al utilizar la función inversa es posible simular una

variable aleatoria distribuida exponencialmente. Este principio se usa para la inserción

de fallas en la simulación posterior de la fiabilidad del SCMI que se detalla en la sección

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 características 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 radiación acelerada, inyección de fallas

y técnicas analíticas. Cada una apunta a diferentes parámetros del diseño, algunas

están 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 información

estadística 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 radiación acelerada el dispositivo se expone a un flujo de

partículas de varios órdenes de magnitud mayor que los del espacio[27].Así, las

estadísticas obtenidas en unos pocos minutos igualan años de exposición a la

radiación. Además, con esta prueba se pueden obtener los parámetros 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 diseño sintetizado en el dispositivo.

La prueba de inyección de fallas se puede realizar como una prueba complementaria

para depurar. El concepto básico de esta técnica es el insertar una falla y observar

como se propaga a través del diseño. Las desventajas están en el tiempo requerido para

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

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

configuración del dispositivo. La técnica identifica todas las fuentes posibles de error.
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La desventaja está 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]. Además, los resultados de STAR no están asociados

con el ambiente espacial.

Para hacer frente a los efectos en el FPGA se tiene la siguiente guía de FTT.

Donde se especifica el elemento dentro del FPGA que es afectado, cómo 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 configuración y los BRAMs son los más vulnerables [18, 21]. En

la Tabla 3-1 se mencionan algunas FTTs 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 Mitigación del SEU

Memoria de Configuración

Corrupción de la operación del circuito,

conflictos del bus, modificación en la

lógica, etc. . .

Reconfiguración Parcial o Total

CLBs
Propagación de trastornos transitorios

en la lógica
Redundancia a nivel sistema

BRAMs Corrupción de la información almacenada
TMR, Códigos de Detección y

Corrección de Errores (EDAC)

IOBs
Falsas salidas a otros dispositivos

o entradas lógicas
TMR

Entre las posibles FTTs para mitigar los SEUs se encuentran:

TMR - Consiste en colocar tres módulos iguales y ejecutar la tarea en paralelo.

Posteriormente se usa un esquema de Dictaminador de Mayoría para elegir el

resultado correcto.

Reconfiguración 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 cuestión.
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EDACs - Son códigos capaces de detectar o en algunos casos incluso corregir

errores de bits en una trama de bits.

3.1.4. Reconfiguración Parcial para FPGAs

La tecnología FPGA brinda la ventaja de ser flexible debido a que se puede

modificar el diseño fácilmente al cargarle una nueva arquitectura. La Reconfiguración

Parcial (PR) permite la modificación del diseño en un FPGA activo. Para lograr

modificarlo basta con cargarle un archivo parcial de bits a un FPGA contenga un

diseño cargado previamente. La RP no afecta la operación del FPGA en aquellas

partes que no están 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 diseños en el mismo

segmento.

El segmento etiquetado como Reconfig Block “A” representa la lógica reconfigura-

ble. Los bloques etiquetados A1.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 volálites de memoria.[32] El conjunto de estas celdas se conoce como

la memoria de configuración. Estas celdas definen el comportamiento de:

Ecuaciones en LUTs.

Señales de ruteo.

Estándares del voltaje en IOB.

Otros aspectos de diseño.

La arquitectura de los Virtex tienen la memoria de configuración en un arreglo de

tramas entretejidas. Estas tramas representan la unidad mínima a la se puede

direccionar en la memoria de configuración.
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Figura 3-8: Funcionalidad de la Reconfiguración Parcial

Las tramas de configuración se agrupan en seis tipos de columnas: IOB, IOI, CLB,

GCLK, BlockRAM e Interconexiones BlockRAM. Estos tipo están asociados con el

modelo del dispositivo. La Figura 3-9 muestra la relación entre los recursos físicos del

dispositivo y la memoria de configuración.

Figura 3-9: Tramas de configuración y columnas de recursos del Virtex-II.[20]

Las Estructuras de Reconfiguración (ER) están construidas con base en estas

tramas de configuración, y son los bloques mínimos para realizar la RP. Para el caso

del Virtex 4 y sus CLBs, la región base es de 16 CLBs de alto por 1 CLB de ancho. Se

puede encontrar la región base para los diferentes elementos usando el software

PlanAhead TM.[19]
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El tiempo de reconfiguración está asociado con el tamaño del archivo parcial de

bits y el ancho de banda del puerto de reconfiguración. La Tabla 3-2 muestra el ancho

de banda máximo para diferentes puertos de configuración.

Tabla 3-2: Anchos de banda máximos para los puertos de reconfiguración.[19]

Modo de Configuración 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 MHz 1 bit 100 Mbps

JTAG 66 MHz 1 bit 66 Mbps

Para estimar el tamaño de la trama de datos de un archivo de RP, basta con

revisar el reporte en la pestaña de estadísticas de la RP en PlanAhead. Posteriormente

se puede calcular el tiempo que tardará en reconfigurarse una región con la ecuación

3-11. La cual relaciona el tiempo de reconfiguración con el ancho de banda del puerto

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

bits_trama_de_datos_RP ÷ Ancho_de_Banda_Puerto

= Tiempo_de_Reconfiguración (3-11)

Ejemplo:

La arquitectura en un FPGA Virtex-5 se extiende en 5 cuadros de reconfiguración.

El tiempo de reconfiguración se puede estimar usando el tamaño 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 bits1 ÷ 3, 200, 000, 000 bps2 = 73.8µs

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

híbrida con autopurga

La FTT propuesta para los módulos del SCMI se muestra en la Figura 3-10.

Consta de tres módulos que operan en paralelo, los cuales tardan un tiempo específico

en ejecutar una tarea; el módulo Dictaminador de Mayoría (DM) encargado de votar

por el resultado mayoritario y a su vez puede detectar el o los módulos que fallaron; y

el módulo de reconfiguración capaz de reconfigurar un módulo a la vez en un tiempo

dado.

Figura 3-10: Diagrama de la simulación de una TMR con reconfiguración.

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

estática (enmascaramiento) basada en una TMR y un segmento de redundancia
1valor aproximado, para obtener el valor realizar se debe usar el archivo .rbt y la opción -b
2valor del ancho de banda del puerto SelectMAP encontrado en la Tabla 3-2
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dinámica que se denomina autopurga. Es importante recalcar que el para los análisis

cuando un módulo es reconfigurado siempre se asume que se reconfigura como un

elemento nuevo.

Cuando más de un módulo falla en la TMR planteada la ejecución de la tarea es

errónea. En el caso de que sólo un módulo falle, la FTT seguirá trabajando como una

redundancia doble y el DM pasa a jugar la función de un comparador. Si mientras la

FTT está trabajando como redundancia doble ocurre una falla, se declara al DM incapaz

de identificar el módulo fallido y entonces ambos módulos se mandan a reconfigurar.

En el caso que un módulo se esté reconfigurando el sistema sigue ejecutando la tarea

con los dos módulos sobrantes. En caso de que fallé otro, entra en juego la redundancia

en tiempo y se hace un rollback, i.e.,la tarea se deberá de repetir. La tarea se empezará

a ejecutar cuando existan al menos 2 módulos sin falla y/o recién reconfigurados. Al

final de la simulación los resultados muestran cuántas veces se repitió la tarea, el tiempo

promedio de ejecución de la tarea y los tiempos en los que cada tarea se ejecutó.

Debido a la operación de nuestro sistema y a las capacidades de un FPGA, no se

puede aseverar que una reconfiguración parcial es exitosa hasta no operar el sistema.

Además, únicamente se detectan fallas cuando el DM hace la votación. Por esto, se

propone el modelo de la Figura 3-11. Los estados de dicho modelo se describen a

continuación:

a) Estado 1 - Se encuentran trabajando correctamente los tres módulos. No existe

falla alguna. Estado inicial. Se puede llegar a él cuando sólo un módulo tiene falla

y se reconfigura dicho módulo.

b) Estado 2 - El sistema está trabajando como redundancia doble. Se presentó una

falla. Se llega a este estado ya sea partiendo de la detección de una sola falla en un

módulo o tras reconfigurar un módulo y reincorporarlo para empezar a trabajar con

una redundancia doble.

c) Estados 3 - El sistema se encuentra inactivo. Sólo existe un módulo listo para

trabajar pero se necesitan dos al menos para iniciar la ejecución de la tarea o

— 60 —



3.2. SIMULACIÓN DE LA FIABILIDAD DEL SCMI

Figura 3-11: Modelo de Markov a simular.

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

todos sus módulos inactivos y se reconfigura un módulo.

d) Estado 4 - El sistema se encuentra inactivo con los tres módulos fallidos.Se puede

llegar a este estado cuando se está trabajando en redundancia doble y se presenta una

falla en algún módulo. Como no es posible saber en cuál se presentó, se inactivan

ambos para su posterior reconfiguración.

3.2. Simulación 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 simulación de propósito general. GPSS es un lenguaje de programación de

propósito general y discreto en tiempo. El principio de operación es mediante

transacciones que se generan de acuerdo a una distribución 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 producción. Sin embargo, también se puede usar para
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aplicaciones más complejas. Este lenguaje es capaz de simular el comportamiento de

un sistema electrónico en el espacio.

Una simulación 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 línea de código que representa una acción de la transacción.

Como GPSS es un lenguaje de programación se pueden encontrar varios

compiladores muy diversos, algunos con una interfaz poco amigable hasta uno con una

interfaz muy atractiva. En esta tesis se utilizó el software desarrollado por Minuteman

Software el cual se nombra GPSS WorldTM.

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

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

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

siguientes pasos:

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

electrónico.

2. Se pasa una transacción 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 distribución exponencial que indica

cuánto tiempo correrá sin falla el módulo. (esto se hace por cada módulo, en el

caso de una redundancia doble se hará un total de dos veces, una por módulo)

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

módulo 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 ejecutó y que el módulo tiene una

falla. Así 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 simulación

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

En la Figura 3-12 se muestra la idea implementada para la simulación 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

ejecución de la tarea, se pregunta si la tarea falló. De ser cierto se repite la tarea, en el

caso contrario se adquiere el tiempo que tardó en ejecutarse.

En el segundo diagrama es donde propiamente se prueba cada módulo para saber

si ha fallado. En caso de fallar se corre la función “1” en donde se calcula el tiempo

que tardará el módulo en volver a funcionar, i.e., el tiempo en el que el módulo será

reconfigurado.

La función “1” calcula el tiempo de reconfiguración de un módulo de acuerdo a

dos casos. El primero y más sencillo es cuando el Módulo Reconfigurador

(MODReconf) está desocupado, así el tiempo que tardará en reconfigurar al módulo

con falla será simplemente el tiempo de reconfiguración. El segundo caso es cuando el

MODReconf está ocupado. Entonces, se procede a calcular el tiempo que falta para

que el MODReconf acabe de reconfigurar el módulo con falla y se le suma el tiempo

de reconfiguración.

La tasa de eventos de error, denominada λ, obtenida a través de SPENVIS (Figura

??) es de 1.9977 × 10−11 bit−1

s
. Entendamos a λ como la cantidad de eventos de error

esperados por unidad de tiempo.

En el FPGA Virtex II PRO se cuentan con 15 × 106 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 λ = 300 × 10−6 eventos
s

. Para este valor tan pequeño la

simulación no muestra errores donde la FTT tengo que usar su capacidad de rollback.
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Es prudente mencionar que la tasa de eventos de error está asociada a la condición

normal de radiación. Existe también un camino para calcular la λ asociada con los 5

minutos pico de radiación, que es el peor caso. De igual manera, para la misión de

interés es posible calcular λ para las siguientes condiciones[34]:

Solar máxima.

Solar mínimo.

Peor semana.

Peor día.

5 minutos pico.

3.2.3. Resultados de la simulación

En el Apéndice B se tiene el código comentado usado para las simulaciones. Con

este programa se obtuvieron los resultados mostrados en las siguientes figuras. Las

gráficas se obtuvieron a través de la simulación del sistema con un tiempo de ejecución

de la tarea fijo, un tiempo de reconfiguración fijo y el parámetro que se estuvo variando

fue la tasa de errores. En todas la simulaciones el tiempo de reconfiguración se mantuvo

en 100 µs por ser un valor posible para la reconfiguración parcial de un módulo 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.

Caso Tiempo de Reconfiguración [µs]
Tiempo estimado de ejecución

de la tarea [µs]
Intervalo de lambda inversa ×10−6

1 100 5 100 − 1000

2 100 100 100 − 1500

3 100 500 500 − 10000

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

tiempo de ejecución de la tarea es bastante pequeño. La simulación comenzó con el
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valor asociado del inverso de λ a cada uno de los tres módulos que conforman la FTTs

igual a 100 µs, esto quiere decir que entre cada falla existen 100 µs. Para este caso

extremo la tarea debe ejecutarse de nuevo varias veces para que sea correcta. Por ello

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

En la Figura 3-13 se nota un comportamiento exponencial. La exponencial tiende a

5 µs que es el tiempo nominal de ejecución de la tarea. Conforme se aumenta el tiempo

entre fallas el tiempo promedio de ejecución de la tarea disminuye.

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

Para el caso número 2, la gráfica se muestra en la Figura 3-14.

Para el caso número 3, la gráfica obtenida se muestra en la Figura 3-15.

Cabe destacar que los valores de lambda usados son muy grandes. Generalmente

la fiabilidad está dada en fallas por día o por semana. Sin embargo, como notamos

en las gráficas para valores aún pequeños, por ejemplo en la gráfica 3-13, valores de

λ = 1 eventos
ms

el tiempo promedio es igual al tiempo nominal de ejecución de la tarea.

Para futuros estudios se plantea el correr la simulación con el valor de la tasa de SEUs

obtenido con SPENVIS el cual es igual a λSPENV IS = 58.215 eventos
da

. Este valor

corresponde a una λ = 670 × 10−6. Se deberá en estos casos correr la simulación con el
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Figura 3-14: Gráfico del tiempo promedio de ejecución de la tarea para el caso 2.

Figura 3-15: Gráfico del tiempo promedio de ejecución de la tarea para el caso 3.

tiempo equivalente a varios días para así detectar la falla.

Comparando las tres gráficos, 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 ejecución de la tarea, para el mismo valor de lambda, se encuentran más

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

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

puede realizar una estimación del desempeño de la FTT bajo diferentes condiciones del

medio ambiente espacial, representado por distintas λ, de tal forma que esta metodología

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

Resumiendo los resultados de la metodología de simulación:

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

trónicos espaciales.

Se propuso una FTT que fue simulada con GPSS a partir de los tiempos de

ejecución de la tarea y el tiempo de reconfiguración de los módulos, este tiempo

de reconfiguración es un valor aproximado del tiempo estimado para reconfigurar

un módulo dentro del FPGA, como se vio en el ejemplo de la subsección 3.1.4.

Se logró obtener un programa en el lenguaje GPSS para simular las FTTs.

Se logró obtener la tasa de fallas de la memoria de configuración de un FPGA

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

Se encontró la relación del comportamiento del tiempo promedio de ejecución de

la tarea respecto al tiempo nominal de ejecución de la misma: a mayor tiempo

nominal, mayor es la probabilidad de fallo y para una misma lambda es mayor el

tiempo promedio de ejecución de la tarea.
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CAPÍTULO

4

CONCLUSIONES Y TRABAJO A
FUTURO

En esta tesis se generó una propuesta de SCMI capaz de realizar las tareas plan-

teadas. Se presento el fundamento de una metodología para validar el uso una FTT en

un ambiente espacial, quedando como trabajo futuro su implementación. De esta ma-

nera también se deja como trabajo a futuro el encontrar los nodos sensibles del diseño

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

Se propuso el uso de FPGAs debido a su alto nivel de integración, que a pesar

de que conlleva la dificultad de usarlos en el espacio por los efectos que sufren al

ser expuestos a radiación tienen grandes cantidades de recursos para desempeñar el

procesamiento en tiempo real en aplicaciones verdaderamente demandantes. Asimismo,

los FPGAs están ganando terreno en aplicaciones críticas ya que a diferencia de otros

dispositivos como microprocesadores o procesadores digitales de señales, en los FPGAs

se describe el hardware necesario lo que implica una mejor utilización de los recursos—

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

Se propuso una FTT que podrá ser utilizada para los demás sistemas digitales
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dentro del satélite Quetzal, no sólo en el SCMI. Puede extrapolarse al sistema de la

computadora central o algún otro sistema como el de control, el cual necesite de un

dispositivo digital.

Para implementar una FTT es necesario validar la técnica usada en el sistema.

Para esto es evidente la necesidad de una metodología seria, donde no se base en sólo la

experiencia para decidir cual FTT aplicar, sino en un análisis más profundo. Para este

análisis se puede usar GPSS ya que provee resultados estadísticos que, aunque están

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

Además, esta tesis sirve como pauta de dicha metodología 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 ejecución de una tarea o la fiabilidad de un sistema expuesto al hostil ambiente

espacial en tiempos relativamente cortos. Esto permitirá 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 radiación acelerada

o pruebas de vida junto con las técnicas analíticas, las cuales, recordemos que no tienen

una propia relación con el espacio. Sin embargo, por este medio es posible realizar la

asociación y usar los datos de una prueba analítica en la simulación 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 cuestión.

Por último, el uso de GPSS permite hacer análisis de compensación fácilmente.
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Ya que tiene la ventaja de ser flexible –es sencillo cambiar parámetros dentro de la

simulación para generar resultados diversos– concluir concretamente sobre el uso de

una FTT en específico.

Como trabajo a futuro el esfuerzo está en validar la propuesta de simular FTT con

GPSS mediante un análisis matemático. Esto se está llevando a cabo y se presentará

para publicación en el IEEE System Journal. Ya se tiene una primera aproximación de

este trabajo presentado en el congreso “2013 IEEE International Systems Conference”

en Orlando,FL.

El reto en un futuro está en poder aproximar el valor de los parámetros que

caracterizan a un dispositivo electrónico, específicamente un FPGA. Estos parámetros

son los obtenidos por la prueba acelerada de radiación; que como ya se comentó, son

caros y difíciles de hacer. De esta manera, pruebas tan tardadas no serán requeridas,

instalaciones caras estarán de sobra y universidades sin acceso a las instalaciones

necesarias podrán caracterizar sus propios dispositivos sin tener que esperar a que

otra universidad o industria realice la prueba. Ya que pueden pasar años para que un

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

Se busca en una siguiente etapa, implementar el SCMI como modelo de

ingeniería. Más adelante se podrá verificar el diseño 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 tecnología espacial

en el país. Nos ayuda a retomar el camino que se tenía en la UNAM hace varios años.

Seguir por este camino abrirá la oportunidad en México de ponernos a la vanguardia

en el área espacial.
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APÉNDICE

A. CÓDIGO GPSS

STRMOD1 STORAGE 10000
STRMOD2 STORAGE 10000
STRMOD3 STORAGE 10000

INITIAL X$TIMETASK,500 ; Tiempo de ejecución de la tarea
INITIAL X$TRECONF,100 ; Tiempo de reconfiguración
INITIAL X$LAMBDA,10000 ; Inverso de Lambda

Expo FUNCTION RN5,C24 ; función 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
***************INICIO***************

GENERATE 1„,1 ; Generar una sóla transacción en el segundo 1
ASSIGN LOOPTASK,10000 ; Tareas ejecutadas hasta el fin de la simulación

***************Ejecución de la tarea***************

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

***************Test del módulo 1***************
INTSTMOD1 ASSIGN VMOD1,X$LAMBDA,Expo ; VMOD1 toma un valor aleatorio de la función Expo
TEST G P$VMOD1,X$TIMETASK,FALLA1 ; Comparamos; si VMOD1 <TIMETASK, va a FALLA1
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***No hay falla. Mando a hacer el Test al sig módulo***

SPLIT 1,INTSTMOD2 ; Prueba del módulo 2
NoError1 TERMINATE

***************Test del módulo 2***************
INTSTMOD2 ASSIGN VMOD2,X$LAMBDA,Expo ; VMOD2 toma un valor aleatorio de la función Expo
TEST G P$VMOD2,X$TIMETASK,FALLA2 ; Comparamos; si VMOD2 <TIMETASK, va a FALLA2

***************No hay falla. Mando el test al módulo 3***************

SPLIT 1,INTSTMOD3 ; Prueba del módulo 3
NoError2 TERMINATE

***************Test del módulo 3***************
INTSTMOD3 ASSIGN VMOD3,X$LAMBDA,Expo ; VMOD3 toma un valor aleatorio de la función Expo
TEST G P$VMOD3,X$TIMETASK,FALLA3 ; Comparamos; si VMOD2 <TIMETASK, va a FALLA3

***************Identificar si la tarea falló***************

******************************
FALTASK GATE SE STRMOD1,TESTMOD2 ;Se encarga de probar si más de un módulo
GATE SE STRMOD2,TESTMOD3 ;tiene falla.
TRANSFER ,NEXTASK ;
TESTMOD2 GATE SE STRMOD2,POLLING ;Si es cierto se va la transacción a esperar hasta que haya dos módulos
disponibles
TESTMOD3 GATE SE STRMOD3,POLLING ;
TRANSFER ,NEXTASK ;
******************************

***************POLLING***************

POLLING ADVANCE 1 ;
GATE SE STRMOD1,RPTSTMOD2 ;Se encarga de probar si más de un módulo
GATE SE STRMOD2,RPTSTMOD3 ;tiene falla.
TRANSFER ,RPTTASK ;
RPTSTMOD2 GATE SE STRMOD2,POLLING ;Si es cierto se va la transacción a esperar hasta que haya dos
módulos disponibles para REPETIR la TAREA
RPTSTMOD3 GATE SE STRMOD3,POLLING ;
TRANSFER ,RPTTASK ;

***Sí hay falla MOD1. Calculo el tiempo que tardará en corregir la falla***
FALLA1 GATE SE STRMOD1,INTSTMOD2 ; si el MOD1 tenía falla anteriormente, entonces ya no detecto otro
error y salto al MOD2
GATE NU MODRECONF,TBUSYRE1 ; está ocupado MODRECONF? Si está en uso pasa a TBUSYRE
ASSIGN TADV1,0
ASSIGN TADV1,X$TRECONF ; tiempo sino está ocupado MODRECONF
TRANSFER ,SIG1 ; sigo con el programa
TBUSYRE1 ASSIGN TADV1,(AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si está
ocupado el MODRECONF
SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF
SAVEVALUE tiempoglobal,AC1
SIG1 SPLIT 1,RECONF ; mando una transacción al módulo de reconf
SPLIT 1,MLTFL123
TRANSFER ,MOD1
******************************
MLTFL123 GATE SNE STRMOD2,MLTFL13 ;
GATE SNE STRMOD3,MLTFL12 ;
TRANSFER ,POLLING ;
;
MLTFL12 TRANSFER ,FALLA3 ;
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;
MLTFL13 GATE SNE STRMOD3,NXTTST2 ;
TRANSFER ,FALLA2 ;
******************************

NXTTST2 TRANSFER ,INTSTMOD2 ; mando otra a hacer el Test al sig módulo
* SPLIT 1,FALTASK ; cuando es el último módulo mando a determinar si falló la tarea

***************Módulo 1***************

MOD1 ENTER STRMOD1
ADVANCE P$TADV1 ;módulo 1 ocupado = con falla
LEAVE STRMOD1
TERMINATE

***Sí hay falla en MOD2. Calculo el tiempo que tardará en corregir la falla****

FALLA2 GATE SE STRMOD2,INTSTMOD3 ; si el MOD2 ya tenía falla, entonces me voy directo al 3
GATE NU MODRECONF,TBUSYRE2 ; está ocupado MODRECONF? Si está en uso pasa a TBUSYRE
ASSIGN TADV2,0
ASSIGN TADV2,X$TRECONF ; tiempo sino está ocupado MODRECONF
TRANSFER ,SIG2 ; sigo con el programa
TBUSYRE2 ASSIGN TADV2,(AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si está
ocupado el MODRECONF
SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF
SAVEVALUE tiempoglobal,AC1
SIG2 SPLIT 1,RECONF ; mando una transacción al módulo de reconf
SPLIT 1,MLTFL213
TRANSFER ,MOD2
******************************
MLTFL213 GATE SNE STRMOD1,MLTFL23 ;
GATE SNE STRMOD3,MLTFL21 ;
TRANSFER ,POLLING ;
;
MLTFL21 TRANSFER ,FALLA3 ;
;
MLTFL23 GATE SNE STRMOD3,NXTTST3 ;
TRANSFER ,FALLA1 ;
******************************
NXTTST3 TRANSFER ,INTSTMOD3 ; mando otra a hacer el Test al sig módulo

***Módulo 2***

MOD2 ENTER STRMOD2
ADVANCE P$TADV2 ;módulo 2: ocupado = con falla
LEAVE STRMOD2
TERMINATE ***Sí hay falla en MOD3. Calculo el tiempo que tardará en corregir la falla***

FALLA3 GATE SE STRMOD3,FALTASK ; si ya estaba ocupado el MOD3, entonces ya salto a FALTASK
GATE NU MODRECONF,TBUSYRE3 ; está ocupado MODRECONF? Si está en uso pasa a TBUSYRE
ASSIGN TADV3,0
ASSIGN TADV3,X$TRECONF ; tiempo sino está ocupado MODRECONF
TRANSFER ,SIG3 ; sigo con el programa
TBUSYRE3 ASSIGN TADV3,(AC1-X$RELOJ+(Q$Q_MODRECONF#X$TRECONF)) ; tiempo para corregir falla si está
ocupado el MODRECONF
SAVEVALUE cola,Q$Q_MODRECONF
SAVEVALUE tiempoglobal,AC1
SIG3 SPLIT 1,RECONF ; mando una transacción al módulo de reconf
SPLIT 1,MLTFL312
TRANSFER ,MOD3
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******************************
MLTFL312 GATE SNE STRMOD1,MLTFL32 ;
GATE SNE STRMOD2,MLTFL31 ;
TRANSFER ,POLLING ;
;
MLTFL31 TRANSFER ,FALLA2 ;
;
MLTFL32 GATE SNE STRMOD2,ENDTST ;
TRANSFER ,FALLA1 ;
******************************
ENDTST TRANSFER ,FALTASK ; cuando es el último módulo mando a determinar si falló la tarea

***************Módulo 3***************

MOD3 ENTER STRMOD3
ADVANCE P$TADV3 ;módulo 3: ocupado = con falla
LEAVE STRMOD3
TERMINATE

***************Módulo dedicado a la reconfiguración***************

RECONF QUEUE Q_MODRECONF ;cola del módulo de reconfiguración
SEIZE MODRECONF
DEPART Q_MODRECONF
SAVEVALUE RELOJ,AC1 ;valor del reloj cuando entra la transacción a advance
ADVANCE X$TRECONF
RELEASE MODRECONF
TERMINATE

***************LOOP***************

NEXTASK TABULATE RTIME ;Se imprime el tiempo del loop

LOOP LOOPTASK,INI

FIN TERMINATE 1

START 1
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